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Description

Titre de I'invention : INSTALLATION PROPULSIVE HYBRIDE
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ET PROCEDE DE COMMANDE D’UNE TELLE INS-

TALLATION
DOMAINE TECHNIQUE DE L'INVENTION

L’invention se rapporte au domaine du contrdle des turbogénérateurs aéronautiques
destinés a la production d’électricité embarquée a bords d’aéronefs a voilure fixe ou
tournante, et plus particulierement a des aéronefs hybrides électriques, dans lesquels au
moins une partie de la propulsion est assurée de manicre électrique, 1’énergie
électrique pouvant étre fournie par une combinaison de moyens de stockage, du type

batteries, piles a combustible, ou super-condensateurs, et de turbogénérateurs.

ARRIERE-PLAN TECHNIQUE

De fagon connue, sur ce type d’aéronef, la propulsion et/ou la sustentation est assurée
par des moteurs €lectriques qui actionnent des hélices, qui peuvent étre du type
carénées, ou non carénées, fixes ou basculantes.

Afin d’offrir une autonomie suffisante, outre des moyens de stockage d’énergie
électrique utilisés lors de certaines phases de vol de I’aéronef, la majorité de 1’énergie
électrique utilisée pendant une mission de 1’aéronef est produite par un ou une pluralité
de turbogénérateurs.

Un turbogénérateur est une turbomachine alimentée en carburant, par exemple en
kérosene, qui entraine une ou des génératrices €lectriques.

Ainsi, il n’y a pas de lien mécanique direct entre la turbomachine et les organes de
propulsion de I’aéronef. Dans ce cas, il s’agit d’une transmission €lectrique, par op-
position a une transmission mécanique classique qui transmet de manicre directe la
puissance mécanique du turbomoteur a un rotor d’un hélicoptere ou a une hélice d’un
turbopropulseur.

En référence aux figures 1 et 2, un turbogénérateur aéronautique est principalement
constitué d’un sous-ensemble comprenant une turbine a gaz qui assure la propulsion de
I’aéronef ou qui génere une puissance auxiliaire non propulsive, notamment en raison
de son rapport puissance/masse €levé. Pour assurer la propulsion de 1’aéronef, la
turbine a gaz peut étre un turbopropulseur, un turbomoteur d’hélicoptere, ou un turbo-
réacteur. Pour la génération auxiliaire de puissance non propulsive, la turbine a gaz
peut étre un groupe auxiliaire de puissance (connu sous I’acronyme APU, de
I’expression anglaise « Auxiliary Power Unit »).

Une turbine a gaz 10 est constituée d’un ensemble compresseur 12 qui comprime

I’air environnant, représenté par les fleches A, d’une chambre de combustion 14 ou le
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carburant est mélangé a I’air comprimé, représenté par les fleches B, puis briilé, et d’un
ensemble turbine 16 qui récupere sous forme mécanique 1’énergie obtenue par la
détente des gaz de combustion, représentée par les fleches C. Les gaz sont ensuite
rejetés par I’ensemble turbine 16, sous forme de gaz d’échappement, représentés par
les fleches D.

Cette énergie mécanique est utilisée pour mettre 1I’ensemble compresseur 12 en
rotation, ce qui permet d’entretenir le cycle de fonctionnement.

De plus, cette énergie mécanique est utilisée pour entrainer la charge utile 18 de la
turbomachine, c’est-a-dire une boite de transmission principale et des rotors d’un hé-
licoptere, ou un réducteur, des moteurs €lectriques (référencés 44a, 44n sur la figure 3)
entrainant les hélices d’un turbopropulseur (référencées 46a, 46n sur la figure 3) et la
ou les génératrices €lectriques. La charge utile 18 peut étre entrainée par
I’intermédiaire d’une transmission mécanique, tel qu’un réducteur ou un multi-
plicateur, ce qui permet d’adapter les régimes de rotation de 1’ensemble turbine 16 et
de la charge utile 18.

Sur la figure 1, une turbomachine mono-arbre, dite a turbine liée, est représentée.
L’ensemble compresseur 12, I’ensemble turbine 16 et la charge mécanique 18 sont so-
lidaires du méme arbre 20, et tournent donc a la méme vitesse.

Sur la figure 2, une turbomachine double arbre, dite a turbine libre, est représentée.
La turbomachine 10 comprend deux arbres indépendants 22, 24, qui tournent a des
vitesses de rotation différentes. Un premier arbre 22 est solidaire de I’ensemble com-
presseur 12 et d’un premier ensemble de turbine 16a, dit turbine générateur de gaz. Un
deuxiéme arbre 24 permet a un second ensemble turbine 16b, dit turbine libre,
d’entrainer la charge utile 18, également appelée charge mécanique.

En raison de la présence de deux arbres, les turbomachines a turbine libre sont méca-
niquement plus complexes que celles a turbine liée. Cependant, la possibilité de faire
varier la vitesse de leur compresseur indépendamment de la vitesse de la charge
mécanique les rend aptes a étre pilotées de maniere plus efficace, notamment en termes
de consommation spécifique, dans I’ensemble du domaine de vol.

Dans la suite de la description, les termes « turbine de travail » désignent les
ensembles turbine 16 a turbine liée et 16a, 16b a turbine libre qui entrainent la charge
mécanique 18.

Un turbogénérateur aéronautique est également constitué d’un sous-ensemble
comprenant une ou une pluralité de machines électriques fonctionnant en génératrices,
qui constituent la charge mécanique de la turbomachine.

Ces machines €lectriques sont chacune constituées d’un rotor (référencé 48 sur la
figure 3) porteur d’un champ magnétique, qui est entrainé en rotation par I’ensemble

turbine 16 de la turbomachine 10, éventuellement par I’intermédiaire d’une
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transmission mécanique (référencée 40 sur la figure 3) a une ou plusieurs prises de
mouvement de sorties, ainsi que d’un stator (référencé 50 sur la figure 3) formé par des
conducteurs électriques polyphasés fixes, notés n phases, bobinés autour du rotor sur
une culasse magnétique.

Le champ magnétique tournant résultant de la rotation du rotor crée aux bornes des
bobinages statoriques (c’est-a-dire les bobinages du stator), par la variation du flux ma-
gnétique au travers de la surface de ces bobines, une tension alternative, appelée force
électromotrice, dont la fréquence et 1I’amplitude sont proportionnelles a la vitesse
d’entrainement.

Les phases des génératrices sont ensuite électriquement connectées a un réseau
électrique propulsif de 1’aéronef, a qui elles fournissent la puissance électrique.

Un turbogénérateur aéronautique est également constitué d’un sous-ensemble
comprenant un systeme de régulation 26 qui est configuré pour controler la puissance
délivrée par la turbomachine 10, surveiller son fonctionnement, et réaliser 1’ interface
avec les systemes de pilotage de I’aéronef.

Le systeme de régulation 26 est principalement constitué d’un systeme carburant 28
configuré pour pomper du carburant dans un réservoir 30 de I’aéronef, le pompage du
carburant étant représenté par la fleche E, et pour I’injecter dans la chambre de
combustion 14, I’injection du carburant étant représentée par la fleche F, ainsi que d’un
calculateur €lectronique 32, également appelé EECU (acronyme de I’expression
anglaise « Engine Electronic Control Unit »).

Le calculateur 32 a pour principale fonction de contrdler la vitesse de rotation N de la
charge mécanique 18 du turbomoteur, c’est-a-dire de la ou des génératrices, et de
I’asservir a une consigne correspondant a leur vitesse optimale de fonctionnement.

Pour cela, le calculateur 32 mesure la vitesse de rotation N de 1’arbre 20, 24 de la
turbine de travail 16, 16b, compare cette acquisition a la vitesse de consigne, et élabore
en conséquence une consigne de débit carburant. Cette consigne est utilisée pour
commander un actionneur électromécanique, appelé doseur, qui est configuré pour
doser de fagon précise le carburant injecté dans la chambre de combustion 14.

Une diminution de la vitesse mesurée en-dessous de la consigne signifie une aug-
mentation de la puissance demandée par le systéme électrique propulsif, et donc du
couple résistant imposé sur 1’arbre 20, 24 par la ou les génératrices. Ceci se traduit par
une augmentation de la quantité de carburant injectée. De fagon analogue, en cas
d’augmentation de la vitesse mesurée au-dessus de sa consigne, il y a une diminution
de la quantité de carburant injectée.

Toutefois, une panne ou un défaut dans un de ses composants peut se traduire par un
court-circuit électrique, dont les conséquences potentielles sont d’autant plus sérieuses

que la puissance propulsive €levée d’un aéronef hybride électrique nécessite la mise en
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ceuvre de systemes €lectriques a haute tension.

Il est également impératif de limiter la propagation des pannes, afin de limiter les re-
dondances a intégrer dans 1’architecture de la chaine propulsive électrique.

Pour cette raison, comme représenté sur la figure 3, la connexion des génératrices
électriques 34a, 34n au systeme €lectrique propulsif 38 alimentant les propulseurs
électriques 42 est généralement réalisée par I’intermédiaire d’un appareillage électro-
mécanique de protection, de type disjoncteur 36a, 36n ou contacteur, a pouvoir de
coupure €levé. Sur la figure 3, deux génératrices 34a, 34n sont représentées, mais il
pourrait y avoir une seule ou un nombre différent de génératrices.

Le role des disjoncteurs 36a, 36n est de protéger les génératrices 34a, 34n des
conséquences d’une surintensité consécutive a un court-circuit aval, qui pourrait les en-
dommager. Un disjoncteur 36a, 36n ouvre physiquement, et de maniere rapide, les
circuits €lectriques des différentes phases des génératrices 34a, 34n, de maniere a les
isoler du réseau électrique de 1’aéronef.

L’ouverture d’un disjoncteur 36a, 36n se traduit par une annulation presque ins-
tantanée, plus précisément en quelques millisecondes, de la puissance électrique
fournie par la génératrice associée 34a, 34n, et donc du couple résistant impos€ sur la
turbine de travail 16.

L’augmentation rapide qui s’ensuit de la vitesse N de I’arbre 20, 24 est partiellement
contrecarrée par le calculateur 32, qui commande une réduction du débit carburant.

Toutefois, compte tenu du retard de la boucle fermée de régulation chargée de
calculer la consigne de débit, dont la performance est nécessairement limitée par des
criteres de stabilité, notamment en 1’absence de correcteur dérivé, et de la dynamique
du circuit carburant, la réduction du débit peut parfois étre trop lente pour éviter une
survitesse de la turbine de travail 16.

La survitesse de la turbine de travail 16 doit €tre évit€e ou au moins limitée en
amplitude, car elle impose des contraintes mécaniques, tels que des efforts centrifuges,
anormalement élevées sur les éléments en rotation, notamment sur les turbines et les
rotors des génératrices, qui peuvent se traduire par un endommagement de ces
éléments, voire dans les cas extrémes, par leur éclatement.

Les turbogénérateurs sont plus vulnérables a ce phénomene de survitesse que les tur-
bomoteurs ou que les turbopropulseurs classiques, car ces derniers profitent de I’inertie
élevée de la charge mécanique 18 entrainée.

De plus, les casses de transmission mécaniques, qui constituent les seules avaries
susceptibles de provoquer une annulation presque instantanée du couple de charge de
la turbine de travail 16, sont extrémement rares.

Au contraire, I’inertie de la ou des machines électriques entrainées par un turbogé-

nérateur est plus faible, ce qui accentue 1I’amplitude de la survitesse. Ceci se vérifie
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notamment lorsque les génératrices 34a, 34n sont des machines électriques entrainées a
grande vitesse, du type génératrices a aimants permanents.

En outre, les turbomachines a turbine libre sont également plus sensibles a la
survitesse que celles a turbine liée, I’inertie importante de 1’ensemble compresseur 12
s’ajoutant sur ces dernieres a celles de la turbine de travail 16 et de la charge
mécanique 18 entrainée.

Le fait de sur-dimensionner mécaniquement les ensembles tournants du turbogé-
nérateur, c’est-a-dire les turbines et les rotors des génératrices, pour les rendre tolérants
aux survitesses, conduit généralement a une pénalité de masse telle que le systeme
n’est plus embarquable.

Il est donc souhaitable d’intégrer au systeme de régulation une fonction permettant
de limiter les survitesses consécutives a une ouverture de disjoncteur et a une perte
presque instantanée de la puissance €lectrique générée.

Il est connu des calculateurs de régulation de turbogénérateurs qui intégrent une
fonction de coupure €lectronique par détection de survitesse.

Un tel systeme est représenté€ en figure 4. En particulier, ce systéme reprend toutes
les caractéristiques de la figure 2.

Lorsque la vitesse N de ’arbre 24 de la turbine de travail 16b dépasse un certain seuil
de détection, le calculateur 32 commande la fermeture d’un électro-clapet 52 qui coupe
rapidement I’alimentation en carburant de la turbomachine qui s’éteint presque instan-
tanément, ce qui limite efficacement 1’amplitude de la survitesse.

Toutefois, dans ce systeme, toutes les génératrices entrainées par le turbogénérateur
cessent simultanément d’€tre entrainées. Ceci peut impacter la fourniture d’énergie
électrique a d’autres circuits que celui concerné par le court-circuit a I’origine de
I’ouverture disjoncteur.

Cecl peut entrainer la perte d’une proportion significative de la puissance propulsive
de I’aéronef hybride €lectrique, et donc la mise en ceuvre d’une procédure de secours
spécifique et contraignante pour I’aéronef.

Ceci peut également €tre a 1’origine de contraintes pénalisantes sur la conception de
I’architecture propulsive de 1’aéronef, par exemple en prévoyant des systemes re-
dondants de fourniture de puissance de secours.

De plus, la différence entre le seuil de détection de survitesse codé dans le calculateur
32 et la valeur de survitesse maximale qui ne doit jamais &tre dépassée par les rotors
concernés, c’est-a-dire les rotors de la turbine de travail 16 et de la charge mécanique
18 entrainée, pour des raisons de tenue mécanique, est sensiblement inversement pro-
portionnelle a I’inertie de ces rotors.

Une inertie faible impose de choisir un seuil de déclenchement de la coupure

survitesse relativement bas, qui peut interférer avec la survitesse transitoire atteinte par
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la turbine de travail 16 lors d’un transitoire de fonctionnement normal, telle qu’une di-
minution rapide de la demande de puissance propulsive demandée par le systeme de
contrdle de vol.

Cecli peut amener a devoir faire un compromis entre les performances de vol de
1’aéronef et la masse du turbogénérateur.

Il est également connu d’utiliser un anticipateur, qui est un dispositif transmettant au
calculateur 32 une information représentative de la puissance instantanée demandée
par le systeme propulsif au turbogénérateur.

Sur un turbomoteur d’hélicoptere, 1’anticipateur consiste en une relecture de la
position du pas collectif du rotor principal, ce qui, combiné a la mesure de vitesse de ce
rotor et a celle de la densité de I’air, permet de reconstituer, avec une dynamique
élevée, une estimation précise de la puissance instantanée que la turbine de travail 16
doit fournir au systeme propulsif.

Sur un turbopropulseur, un principe analogue s’applique, mais a partir de la mesure
du pas de I’hélice.

Cette information de puissance est utilisée dans les boucles de régulation du débit
carburant codées dans le calculateur 32 pour effectuer un pré-positionnement en boucle
ouverte de la consigne de débit carburant, de sorte a en améliorer les performances dy-
namiques et a limiter les dépassements de consigne.

Sur un aéronef hybride électrique multi-rotors, 1”anticipation est plus complexe a
réaliser car elle peut dépendre d’un grand nombre de facteurs, tels que les mesures ou
les estimations individuelles de la vitesse, du pas et/ou du couple mécanique de chaque
moteur, hélice ou rotor. Ce calcul peut étre effectué directement par le calculateur 32,
ou bien par un calculateur de 1’aéronef puis transmis au calculateur 32 sous une forme
synthétique.

Cependant, le temps incompressible de traitement de ces informations et le retard 1ié
a la transmission de I’anticipation par une liaison de donnée numérique limitent le gain
de performance li€ a son utilisation.

De plus, compte tenu de la reconfiguration rapide du systéme propulsif en cas de
défaut, et notamment des différentes sources d’alimentation en énergie électrique,
I’anticipateur peut ne pas parvenir a communiquer au calculateur 32 suffisamment ra-
pidement I’information de délestage tres rapide de la puissance fournie par le turbogé-
nérateur suite a I’ouverture du disjoncteur d’une génératrice.

L’invention a pour objectif de proposer une solution permettant de remédier a au
moins certains de ces inconvénients.

En particulier, la présente invention propose un autre moyen d’anticiper la perte de
couple résistant consécutive a I’ouverture d’un disjoncteur, qui est a la fois fiable et

rapide.
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Résumé de l'invention

A cet effet, I’invention concerne une installation propulsive hybride pour un aéronef,
comprenant :

- un moteur a combustion interne comportant au moins une chambre de
combustion ;

- au moins une génératrice électrique accouplée au moteur a combustion interne
de sorte qu’en fonctionnement le moteur a combustion interne entraine la ou
chaque génératrice électrique ;

- un systeme électrique propulsif accouplé a la ou chaque génératrice électrique
de sorte qu’en fonctionnement la ou chaque génératrice €lectrique entraine le
systeme €lectrique propulsif ;

- des moyens électromécaniques de protection agencés entre la ou chaque gé-
nératrice électrique et le systeme électrique propulsif, chaque moyen électro-
mécanique de protection pouvant &tre dans une position dite fermée dans
laquelle un courant €lectrique est transmis de la génératrice électrique au
systeme €lectrique propulsif ou dans une position dite ouverte dans laquelle la
transmission du courant €lectrique de la génératrice €électrique au systéme
électrique propulsif est interrompue ;

caractérisé en ce que ’installation comporte également :

- un calculateur électronique configuré pour :

- recevoir au moins une information sur la position des moyens élec-
tromécaniques de protection ;

- recevoir au moins une information sur une vitesse de rotation d’un
arbre du moteur 4 combustion interne ; et

- contrdler le débit de carburant alimentant la chambre de combustion
en fonction desdites informations regues.

Selon I’invention, le moteur a combustion interne peut étre une turbomachine, qui
comporte une turbine a gaz ; et les moyens électromécaniques de protection peuvent
comprendre des disjoncteurs.

Avantageusement, I’installation selon I’invention permet d’anticiper la baisse de
charge consécutive au délestage d’une génératrice électrique, c¢’est-a-dire consécutive a
la suppression momentanée du courant électrique issu de la génératrice électrique, par
une diminution rapide du débit de carburant dosé, et donc de diminuer I’amplitude de
la survitesse de la turbine a gaz de la turbomachine.

Une diminution de I’amplitude de la survitesse consécutive a une ouverture des dis-
joncteurs permet de facon avantageuse d’éviter une coupure survitesse, et donc de

conserver une turbomachine fonctionnelle, mais aussi de limiter le niveau de contrainte
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pris en compte dans le dimensionnement mécanique des génératrices et de la turbine.

En effet, selon I’invention, 1’ information sur la position des moyens électromé-
caniques de protection est une information discrete lie au délestage électrique des gé-
nératrices entrainées par la turbomachine qui est prise en compte de manicre a
anticiper la baisse de charge.

Chaque moyen €lectromécanique de protection peut comporter au moins un contact
auxiliaire de recopie de la position des pdles de coupure principaux dudit moyen élec-
tromécanique de protection.

Dans ce cas, le calculateur électronique est configuré pour recevoir au moins une in-
formation sur la position du ou desdits contacts auxiliaires.

L’installation selon I’invention peut également comprendre une avionique configurée
pour recevoir au moins une information sur la position des moyens électromécaniques
de protection et pour la transmettre au calculateur électronique.

L’avionique peut également étre configurée pour synthétiser I’information sur la
position des moyens €lectromécaniques de protection et pour transmettre I’information
synthétisée au calculateur €lectronique.

L’installation selon I’invention peut également comprendre un électro-clapet agencé
entre un circuit de carburant et la chambre de combustion.

L’électro-clapet peut €tre dans une position dite ouverte dans laquelle la chambre de
combustion est alimentée en carburant ou dans une position dite fermée dans laquelle
I’alimentation en carburant de la chambre de combustion est interrompue.

Dans ce cas, le calculateur électronique est également configuré pour commander
I’ouverture et la fermeture de 1’électro-clapet.

L’invention concerne également un aéronef comprenant au moins une installation
propulsive hybride selon I’invention.

L’invention concerne également un procédé de commande de I’installation
propulsive hybride selon I’invention, comprenant les étapes consistant a :

- la réception, par le calculateur électronique, d’au moins une information sur la
position des moyens électromécaniques de protection ;

- la réception, par le calculateur électronique, d’au moins une information sur
une vitesse de rotation d’un arbre du moteur a combustion interne ; et

- le controle, par le calculateur électronique, du débit de carburant alimentant la
chambre de combustion en fonction desdites informations regues.

L’étape de contréle peut consister en une réduction de la consigne de puissance
électrique du moteur a combustion interne lorsque qu’une information sur la position
des moyens électromécaniques de protection indique une position ouverte d’au moins
un des moyens €lectromécaniques de protection.

La réduction de la consigne de puissance électrique, pour toutes les génératrices
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électriques, peut €tre calculée selon la formule :
[Math.1]

p= P

avec P la consigne de puissance électrique du moteur a combustion interne, P.ila
puissance d’anticipation des génératrices électriques et du systeme électrique propulsif
avant réception de 1’information sur la position des moyens électromécaniques de
protection indiquant une position ouverte d’au moins un des moyens électromé-
caniques de protection, et N le nombre de génératrices électriques de I’installation
propulsive hybride.

La réduction de la consigne de puissance électrique, pour chaque génératrice
électrique, peut &tre calculée selon la formule :
[Math.2]
P=P_ gen,

avec P la consigne de puissance électrique du moteur a combustion interne, P_geni

la puissance d’anticipation de la génératrice électrique i et d’au moins une partie du
systeme €lectrique propulsif entrainée par la génératrice €lectrique 1, i étant compris
entre 1 et N, N étant le nombre de génératrices électriques de ’installation propulsive
hybride.

BREVE DESCRIPTION DES FIGURES

La présente invention sera mieux comprise et d’autres détails, caractéristiques et
avantages de la présente invention apparaitront plus clairement a la lecture de la des-
cription d’un exemple non limitatif qui suit, en référence aux dessins annexés sur
lesquels :

[fig.1] la figure 1 représente tres schématiquement un turbomoteur a turbine liée
selon 1’art antérieur,

[fig.2] la figure 2 représente tres schématiquement un turbomoteur a turbine libre
selon 1’art antérieur,

[fig.3] la figure 3 représente tres schématiquement un systeéme propulsif hybride
électrique selon I’art antérieur,

[fig.4] la figure 4 représente tres schématiquement un turbomoteur a turbine libre
avec un systeme de coupure €lectronique par détection de survitesse selon 1’art
antérieur,

[fig.5] la figure 5 représente tres schématiquement une installation propulsive
hybride électrique selon un premier mode de réalisation de 1’invention,

[fig.6] la figure 6 représente tres schématiquement une installation propulsive
hybride électrique selon un deuxieme mode de réalisation de 1’invention.

Les éléments ayant les mémes fonctions dans les différentes mises en ceuvre ont les
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mémes références dans les figures.
DESCRIPTION DETAILLEE DE L'INVENTION

Les figures 5 et 6 représentent des installations propulsives hybrides €lectriques selon
I’invention.

L’installation 100 est constituée d’un moteur a combustion interne, tel qu’une tur-
bomachine, qui comporte un ensemble compresseur 112 qui comprime ’air en-
vironnant, une chambre de combustion 114 ot le carburant est mélangé a 1’air
comprimé puis briilé, et un ensemble turbine 116 qui récupere sous forme mécanique
I’énergie obtenue par la détente des gaz de combustion.

L’énergie mécanique peut étre utilisée pour mettre I’ensemble compresseur 112 en
rotation, de maniere a entretenir le cycle de fonctionnement, et a entrainer la charge
utile de la turbomachine.

La charge utile peut étre entrainée par I’intermédiaire d’une transmission mécanique,
tel qu’un réducteur ou un multiplicateur, de manicre a adapter les régimes de rotation
de I’ensemble turbine 116 et de la charge utile.

Sur les figures S et 6, la turbomachine est a turbine libre, et comprend deux arbres in-
dépendants 122, 124, qui tournent a des vitesses de rotation différentes. L’arbre 122 est
solidaire de I’ensemble compresseur 112 et d’un premier ensemble de turbine 116a, et
I’arbre 124 relie un second ensemble turbine 116b a la charge utile de la turbomachine.
Les arbres 122, 124 peuvent €tre concentriques.

Bien que non représenté, la turbomachine peut étre a turbine liée, avec un seul arbre
qui relie ’ensemble compresseur, I’ensemble turbine et la charge mécanique.

La turbomachine comporte également au moins une machine électrique fonctionnant
en génératrice 134a, 134n, et qui constitue la charge mécanique de la turbomachine.
Chaque génératrice 134a, 134n est accouplée au moteur €lectrique a combustion
interne de sorte qu’en fonctionnement, le moteur a combustion interne entraine les gé-
nératrices 134a, 134n.

Une génératrice €lectrique est constituée d’un rotor 148, qui est entrainé en rotation
par ’ensemble turbine 116b, par exemple par I’intermédiaire d’une transmission
mécanique 140, ainsi que d’un stator 150.

Sur les figures S et 6, deux génératrices 134a, 134n sont représentées, mais il pourrait
y avoir une seule ou un nombre différent de génératrices.

Les génératrices €lectriques sont électriquement connectées au systeme électrique
propulsif 138 de 1’aéronef. En fonctionnement, chaque génératrice 134a, 134n alimente
en énergie le systeme électrique propulsif 138.

Le systeme €lectrique propulsif 138 peut comporter des moyens de conversion d’un

courant continu en un courant alternatif, des moteurs €lectriques relié¢s aux moyens de
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conversion de sorte qu’en fonctionnement les moyens de conversion alimentent les
moteurs électriques en courant alternatif, et des hélices accouplées aux moteurs
électriques de sorte qu’en fonctionnement les moteurs électriques entrainent les
hélices.

L’installation 100 est également constitu€e d’un systeme de régulation qui est
configuré pour contréler la puissance délivrée par la turbomachine, surveiller son fonc-
tionnement, et réaliser ’interface avec les systemes de pilotage de I’aéronef.

Le systeme de régulation est constitué d’un dispositif carburant 128 configuré pour
pomper du carburant dans un réservoir 130 de 1’aéronef. Sur les figures 5 et 6, le
pompage du carburant est représenté par la fleche E.

Le dispositif carburant 128 est également configuré pour injecter le carburant dans la
chambre de combustion 114. Sur les figures 5 et 6, 'injection du carburant est re-
présentée par la fleche F.

Les génératrices 134a, 134n sont connectées au systeme €lectrique propulsif 138 par
I’intermédiaire de moyens €lectromécaniques de protection, tels que des disjoncteurs
136a, 136n ou des contacteurs de puissance.

Les disjoncteurs 136a, 136n sont configurés pour protéger les génératrices 134a,
134n des conséquences d’une surintensit€ consécutive a un court-circuit aval. Les dis-
joncteurs 136a, 136n sont configurés pour ouvrir, de manicre rapide, les circuits
électriques des différentes phases des génératrices 134a, 134n de maniere a les isoler
du réseau électrique de I’aéronef.

En particulier, chaque disjoncteur 136a, 136n peut €tre dans une position dite fermée
dans laquelle un courant électrique est transmis de la génératrice électrique 134a, 134n
au systeme €lectrique propulsif 138 ou dans une position dite ouverte dans laquelle la
transmission du courant électrique de la génératrice €lectrique 134a, 134n au systeme
électrique propulsif 138 est interrompue.

En cas de défaut majeur tel qu’un court-circuit dans le systeme électrique propulsif
138 entrainant ’ouverture d’un ou plusieurs disjoncteurs 136a, 136n, la puissance
électrique fournie par les bobinages des génératrices correspondantes 134a, 134n
s’annule brutalement, ce qui a pour conséquence que le couple résistif exercé sur la
turbine de travail diminue rapidement, et donc on observe une survitesse de la turbine
de travail.

Une réduction du débit de carburant alimentant la chambre de combustion 114 de la
turbomachine permet de palier une survitesse de la turbine de travail.

Le but de la présente invention est d’anticiper la baisse de charge consécutive au
délestage d’une génératrice 134a, 134n par une diminution rapide du débit de carburant
dosé, et donc de diminuer 1’amplitude de la survitesse.

A cet effet, I'installation 100 comprend un calculateur électronique 132 qui est
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configuré pour recevoir des informations sur les positions des moyens €lectromé-
caniques de protection.

Plus précisément, le calculateur 132 prend en compte des informations de nature
mécanique directement liées aux positions ouvertes ou fermées des disjoncteurs 136a,
136n.

Le calculateur €lectronique 132 est également configuré pour recevoir des in-
formations sur la vitesse de rotation N de 1’arbre 124 de la turbine de travail 116b. En
particulier, le calculateur 132 pet €tre configuré pour mesurer la vitesse de rotation N
de I’arbre 124 de la turbine de travail 116b.

Le calculateur €lectronique 132 est également configuré pour contrdler le débit de
carburant alimentant la chambre de combustion 114 en fonction des informations
recues, ¢’est-a-dire a partir des informations sur la position des disjoncteurs 136a, 136n
et des informations sur la vitesse de rotation N de 1’arbre 24 de la turbine de travail
116b.

En particulier, le calculateur 132 est configuré pour comparer ces informations
regues a une consigne de vitesse de rotation de la turbine a gaz, et pour élaborer en
conséquence une consigne de débit carburant.

Cette consigne peut €tre utilisée pour commander un actionneur électromécanique
qui est configuré pour doser de maniere précise le carburant injecté dans la chambre de
combustion 114.

Ainsi, le calculateur 132 est configuré pour commander une augmentation ou une
réduction du débit carburant.

En particulier, chaque disjoncteur 136a, 136n peut comporter au moins un contact
auxiliaire 156a, 156n de recopie de la position des pdles de coupure principaux du dis-
joncteur 136a, 136n. Autrement dit, chaque disjoncteur 136a, 136n peut intégrer un
contact auxiliaire 156a, 156n de recopie des pdles de coupure principaux, dont la
position est, par construction, mécaniquement liée a celle des poles de coupure
principaux.

Le calculateur 132 est alors configuré pour recevoir des informations sur les
positions de ces contacts auxiliaires 156a, 156n.

Les informations, de type discret, que ces contacts auxiliaires 156a, 156n procurent
sont intrinsequement tres fiables, et sans décalage temporel avec I’ouverture des pdles
principaux des disjoncteurs 136a, 136n, autre que la durée d’acquisition par le cal-
culateur 132.

Comme représenté en figure 5, ces contacts auxiliaires 156a, 156n peuvent étre di-
rectement cablés sur des entrées discrétes du calculateur 132, et leur acquisition est di-
rectement intégrée en tant que parametre dans la loi d’anticipation mise en ceuvre par

le calculateur 132 pour controler le débit de carburant injecté dans la chambre de
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combustion 114.

Comme représenté en figure 6, ’installation comprend une avionique 154, qui
correspond a I’ensemble des équipements électroniques, électriques et informatiques
qui aident au pilotage de I’aéronef. L.’avionique 154 est configurée pour recevoir des
informations sur les positions des disjoncteurs 136a, 136n et pour les transmettre au
calculateur 132. Autrement dit, 1’acquisition des positions des disjoncteurs 136a, 136n
peut étre réalisée dans ’avionique 154, et les données peuvent étre transmises par
I’avionique 154 au calculateur 132, notamment via un bus numérique 158.

L’avionique 154 peut également étre configurée pour synthétiser les informations sur
les positions des disjoncteurs 136a, 136n et pour transmettre les informations syn-
thétisées au calculateur 132. Autrement dit, les informations peuvent étre transmises
sous forme synthétiques par 1’avionique 154 au calculateur 132.

L’installation 100 peut comprendre un €lectro-clapet 152 agencé entre le circuit de
carburant 130 et la chambre de combustion 114.

L’électro-clapet 152 peut étre dans une position dite ouverte dans laquelle la chambre
de combustion 114 est alimentée en carburant ou dans une position dite fermée dans
laquelle 1’alimentation en carburant de la chambre de combustion 114 est interrompue.

Le calculateur 132 peut intégrer une fonction de coupure électronique par détection
de survitesse. En particulier, le calculateur 132 peut €tre configuré pour commander la
fermeture de I’électro-clapet 152 lorsque la vitesse de rotation N de 1’arbre 124
dépasse un certain seuil de détection. L’électro-clapet 152 est ainsi configuré pour
couper ’alimentation en carburant de la turbomachine.

L’invention concerne également un procédé de commande de I’installation 100
décrite précédemment.

Le procédé comprend une étape de réception, par le calculateur 132, d’informations
sur les positions des disjoncteurs 136a, 136n.

Le procédé comprend €galement une €tape de réception, par le calculateur 132,
d’informations sur la vitesse de rotation N de 1’arbre 124 de la turbine de travail.
Autrement dit, les positions des contacts auxiliaires 156a, 156n de recopie de position
correspondants aux disjoncteurs 136a, 136n des différentes génératrices 134a, 134n en-
trainées par la turbomachine sont acquises par le calculateur 132.

De plus, le procédé comprend une €tape de contrdle, par le calculateur 132, du débit
de carburant alimentant la chambre de combustion 114 en fonction des informations
recues.

L’étape de contréle consiste en une réduction de la consigne de puissance électrique
de la turbomachine lorsque qu’une information sur la position des disjoncteurs 136a,
136n indique une position ouverte d’au moins un des disjoncteurs 136a, 136n.

En fonctionnement de la turbomachine, lorsque 1’ouverture d’un disjoncteur 136a
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136n est détectée, la consigne de puissance électrique de la turbomachine calculée par
anticipation est réduite de fagon immédiate.

La réduction de la consigne de puissance électrique, pour toutes les génératrices
134a, 134n, peut &tre calculée selon la formule :
[Math.3]

— P;mt
P="g

avec P la consigne de puissance €lectrique de la turbomachine, P, la puissance
d’anticipation des génératrices 134a, 134n et du systeme électrique propulsif 138 avant
réception de I’information sur la position des disjoncteurs 136a, 136n indiquant une
position ouverte d’au moins un des disjoncteurs 136a, 136n et N le nombre de géné-
ratrices €lectriques de I’installation propulsive hybride initialement en fonctionnement.
P ¢ est ainsi la puissance d’anticipation de toute la chaine propulsive alimentée par la
turbomachine avant prise en compte de la perte d’une génératrice 134a, 134n.

Selon cette formule, I’anticipation est calculée de maniere globale, ¢’est-a-dire qu’il
est considéré que chaque génératrice 134a, 134n fournit la méme contribution.

La réduction de la consigne de puissance €lectrique, pour chaque génératrice 134a,
134n, peut étre calculée selon la formule :
[Math.4]
P=P_ gen,

avec P la consigne de puissance électrique de la turbomachine, P_ gen, la puissance

d’anticipation de la génératrice i et d’au moins une partie du systeme €lectrique
propulsif 138 entrainée par la génératrice i, 1 étant compris entre 1 et N, N €tant le
nombre de génératrices €lectriques de I’installation 100. P_geni est ainsi la puissance
d’anticipation spécifique a la puissance de propulsion électrique alimentée par la gé-
nératrice i.

Selon cette formule, I’anticipation est calculée de maniere s€parée pour chaque gé-

nératrice 134a, 134n.
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Revendications

Installation (100) propulsive hybride pour un aéronef, comprenant :

un moteur a combustion interne comportant au moins une
chambre de combustion (114) ;

au moins une génératrice €lectrique (134a, 134n) accouplée au
moteur a combustion interne de sorte qu’en fonctionnement le
moteur a combustion interne entraine la ou chaque génératrice
électrique (134a, 134n) ;

un systeme €lectrique propulsif (138) accoupl€ a la ou chaque
génératrice €lectrique (134a, 134n) de sorte qu’en fonc-
tionnement la ou chaque génératrice électrique (134a, 134n)
entraine le systeme €lectrique propulsif (138) ;

des moyens €lectromécaniques de protection (136a, 136n)
agencés entre la ou chaque génératrice électrique (134a, 134n)
et le systeme électrique propulsif (138), chaque moyen électro-
mécanique de protection (136a, 136n) pouvant €tre dans une
position dite fermée dans laquelle un courant électrique est
transmis de la génératrice électrique (134a, 134n) au systeme
électrique (138) propulsif ou dans une position dite ouverte
dans laquelle la transmission du courant électrique de la gé-
nératrice €lectrique (134a, 134n) au systeme électrique

propulsif (138) est interrompue ;

caractérisée en ce que I’installation (100) comporte également :

un calculateur électronique (132) configuré pour :

- recevoir au moins une information sur la position des
moyens électromécaniques de protection (136a,
136n) ;

- recevoir au moins une information sur une vitesse de
rotation d’un arbre (124) du moteur a combustion
interne ; et

- contrdler le débit de carburant alimentant la chambre
de combustion (114) en fonction desdites in-

formations regues.

Installation (100) propulsive hybride selon la revendication précédente,
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dans laquelle chaque moyen électromécanique de protection (136a,
136n) comporte au moins un contact auxiliaire (156a, 156n) de recopie
de la position des pdles de coupure principaux dudit moyen électro-
mécanique de protection (136a, 136n), et dans laquelle le calculateur
électronique (132) est configuré pour recevoir au moins une information
sur la position du ou desdits contacts auxiliaires (156a, 156n).
Installation (100) propulsive hybride selon I’une des revendications pré-
cédentes, comprenant également un dispositif (154) configuré pour
recevoir au moins une premicre information sur la position des moyens
électromécaniques de protection (136a, 136n) et pour la transmettre au
calculateur électronique (132).

Installation (100) propulsive hybride selon la revendication précédente,
dans laquelle le dispositif (154) est également configuré pour générer, a
partir de la premiere information, une seconde information sur la
position des moyens €lectromécaniques de protection (136a, 136n) et
pour transmettre ladite seconde information au calculateur électronique
(132).

Installation (100) propulsive hybride selon I’une des revendications pré-
cédentes, comprenant également un électro-clapet (152) agencé entre un
circuit de carburant (130) et la chambre de combustion (114),
I’électro-clapet (152) pouvant €tre dans une position dite ouverte dans
laquelle la chambre de combustion (114) est alimentée en carburant ou
dans une position dite fermée dans laquelle I’alimentation en carburant
de la chambre de combustion (114) est interrompue , et dans laquelle le
calculateur €lectronique (132) est également configuré pour commander
I’ouverture et la fermeture de 1’électro-clapet (152).

Aéronef comprenant au moins une installation (100) propulsive hybride
selon I’une des revendications précédentes.

Procédé de commande de I’installation (100) propulsive hybride de

I’une des revendications 1 a 5, comprenant les étapes consistant a :

- la réception, par le calculateur électronique (132), d’au moins
une information sur la position des moyens €électromécaniques
de protection (136a, 136n) ;

- la réception, par le calculateur électronique (132), d’au moins
une information sur une vitesse de rotation d’un arbre (124) du
moteur a combustion interne ; et

- le contrdle, par le calculateur €lectronique (132), du débit de
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carburant alimentant la chambre de combustion (114) en

fonction desdites informations regues.

Procédé de selon la revendication précédente, dans lequel 1’étape de
contrdle consiste en une réduction de la consigne de puissance
électrique du moteur a combustion interne lorsque qu’une information
sur la position des moyens électromécaniques de protection (136a,
136n) indique une position ouverte d’au moins un des moyens électro-
mécaniques de protection (136a, 136n).

Procédé de selon la revendication précédente, dans lequel la réduction
de la consigne de puissance électrique, pour toutes les génératrices

électriques (134a, 134n), est calculée selon la formule :

[Math.5]

avec P la consigne de puissance électrique du moteur a combustion
interne, Py la puissance d’anticipation des génératrices électriques
(134a, 134n) et du systeme €lectrique propulsif (138) avant réception de
I’information sur la position des moyens électromécaniques de
protection (136a, 136n) indiquant une position ouverte d’au moins un
des moyens électromécaniques de protection (136a, 136n), et N le
nombre de génératrices électriques (134a, 146n) de I’installation (100)
propulsive hybride.

Procédé de selon la revendication 8, dans lequel la réduction de la
consigne de puissance électrique, pour chaque génératrice électrique
(136a, 136n), est calculée selon la formule :

[Math.6]

P=P_ gen,

avec P la consigne de puissance électrique du moteur a combustion

interne, P __ gen, la puissance d’anticipation de la génératrice €lectrique i

(136a, 136n) et d’au moins une partie du systeme €lectrique propulsif
(138) entrainée par la génératrice électrique i (136a, 136n), i étant
compris entre 1 et N, N étant le nombre de génératrices €lectriques
(136a, 136n) de I’installation (100) propulsive hybride.
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