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Conception intégrée du systeme propulsif d’un avion régional
hybride-électrique.

Matthieu PETTES-DULER

Doctorant au laboratoire LAPLACE, Toulouse
Encadré par Xavier Roboam et Bruno SARENI

L’ére de I'aviation électrique n’est plus si loin, la certification récente du premier avion
électriquen au monde: le Velis Electro de Pipistrel, en témoigne.
L’objectif de ce travail est d’intégrer des briques technologiques (machines, électronique
de puissance, composants de stockage, systeme de refroidissement) et les nouveaux
concepts proposés dans les autres membres du projet en tenant compte des informations
externes. Dans le contexte de la future chaine de propulsion électrique hybride des avions,
cette « intégration » est un défi clé pour faire face a la complexité du processus grace a
une conception optimisée du systéme global.

Introduction

Aujourd'hui, le transport est le secteur qui connait la croissance la plus rapide au niveau mondial, qui
contribue a la dégradation de I'environnement. Trouver des solutions durables est un élément clé
pour résoudre ce probleme, en particulier pour le secteur aéronautique, qui représente environ 2 %
des émissions mondiales de CO2 [1]. Le consortium Clean Sky2 (H2020 EU) aide les constructeurs
d'avions dans la recherche de solutions de moins en moins bruyantes et de plus en plus « vertes ».
Depuis les années 2010, une effervescence mondiale est apparue sur les projets d’aéronefs (de plus
en) plus électriques dans le monde, il en existe en 2020 plus de 170 projets. En effet, les avantages
de la propulsion électrique laissent entrevoir de nouvelles architectures. Plusieurs topologies
d’architectures hybride-électriques sont étudiées :
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Figure 1: Etat de I'art des architectures de propulsion hybride-électrique.



La Figure 2 représente quelques projets sur I'électrification des fonctions propulsives des aéronefs
[2]-[11] a travers 2 axes, le degré d’hybridation en puissance et celui en énergie.
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Figure 2 : Représentation des projets visant a électrifié les systemes de propulsion des aéronefs en fonction de leur degré
d’hybridation en puissance/énergie.

La route vers |’électrification de la propulsion des aéronefs n’est pas si simple, le poids des éléments
est le plus grand ennemi de I'aéronautique et il cause bien des soucis. Toutes les stratégies sont
représentées, des plus « légeres » (PH — Parallel hybrid) avec un fonctionnement en parallele des
moteurs électriques, aux plus sophistiquées, avec I'ensemble de la propulsion qui est créée par des
moteurs électriques mais celle-ci est alimenté par des ensembles électrogénes — piles a combustible
(SH — Series hybrid). C’est en particulier cette derniére stratégie d’hybridation qui sera étudiée dans
le projets européen HASTECS.

Le projet HASTECS au cceur de I'actualité.

L'objectif principal de l'initiative HASTECS (Hybrid Aircraft Academic reSearch on Thermal and
Electrical Components and Systems) projet de I'Union Européenne est de coupler les études
thermiques et électriques pour un avion régional. Pour cela une équipe composée de 6 doctorants et
2 post-doctorants a été constituée afin de travailler sur I’aviation hybride-électrique. Dans notre cas,
seule l'architecture électrique hybride série a été étudiée dans ce projet, car elle conduit a une
grande puissance de dimensionnement ainsi que des contraintes sur la chaine de traction électrique,
la poussée étant entierement assurée par les composants électriques de I'appareil. A partir d'un
ensemble de données d'entrée et de conditions environnementales données, nous utilisons
différents modeles de "substitution" pour simplifier les évaluations de rendements et des masses de
chaque composant. Le systéeme propulsif est recongu par un processus en boucle reliant les
variations de poids et les conséquences sur la poussée : cette approche de conception intégrée
permet d’évaluer les effets boules de neige causés par I'ajout de masse. L’enjeu principal de cette
étude est de fournir des modeles de substitution en vue d'une réduction de conception intégrée
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permettant de progresser efficacement (avec un temps de calcul raisonnable) vers un compromis
optimal de I'ensemble de la chaine de traction électrique hybride. Enfin, aprés en mettant en place le
processus de conception intégrée, une analyse de sensibilité est effectuée dans les derniére section
montrant les effets des variations a la fois sur les densités de puissance et les rendements.
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Figure 3: périmetre du projet HASTECS (systéme de propulsion hybride-électrique série).

Processus d’intégration systéme.

Une premiere étude axée « systéme » a permis de mettre en évidence les sensibilités du systéme de
propulsion aux technologies utilisées (en particulier les densités de puissance et les rendements). La
prise de masse de I'appareil entraine des effets boule de neige, un appareil plus lourd nécessitera
plus de puissance au décollage. Cette effet boule de neige est pris en compte a travers la figure
suivante :
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Figure 4 : Processus de rebouclage pour prendre en compte les effets boule de neige dus a la masse additionnelle.

L'ajout de masse redéfini la poussée nécessaire au dimensionnemnt a travers I’équation suivante :

MTOW,,,, (1)

Thrustnew = Thrustref * W

Cette hypothese a été vérifié par des modéles de mécanique de vol au sein de I'entreprise AIRBUS.
Dans un souci d’intégration optimale des modeles de conception fournis par I'ensemble des
collaborateurs des projets, une analyse de sensibilité va permettre de mettre en évidence les
parameétres les plus impactant sur la chaine de propulsion de I'aéronef.

Un systeme propulsif sensible aux technologies.

Afin de dimensionner la totalité du systeme de propulsion, des hypothéses simples ont été utilisées
concernant les sous-systemes électriques [12] (densités de puissances et des rendements constants)
tel que présenté dans le tableau suivant :

Cible 2025 Cible 2035 Cible 20xx
Moteur/Générateur électrique
Densité de puissance 5 kW/kg 10 kW/kg 15 kW/kg
Rendement 96% 98.5% 99%

Electroniques de puissance

Densité de puissance 15 kW/kg 25 kW/kg 35 kW/kg
Rendement 98% 99.5% 99.8%

Tableau 1: hypothéses des composants électriques par rapport aux cibles d’entrée en service.



Conception intégrée du systeme propulsif d’'un avion régional hybride-
électrique.

Diverses « cibles » technologiques correspondent a des niveaux graduels d’optimisation. Les résultats
d’analyse sont présentés avec comme référence un avion hybride—électrique avec les cibles
technologiques dites « de 2025 ».
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Figure 5 : Résultat de I'analyse de sensibilité globale en prenant comme sortie la masse de carburant consommée.

Nous pouvons souligner la différence d’impact entre I'amélioration des sous-systémes de conversion
électromécanique (moteur électrique et générateur électriques) par rapport a celle des électroniques
de puissance qui bien que non négligeable est moins sensible. C’'est pourquoi nous devons au mieux
optimiser les sous-systémes électriques de notre chaine propulsive, et en premier lieu les machines
électriques. Pour cela, nous devons étudier plus en détail chague modele de dimensionnement.

Une analyse de sensibilité prenant en compte les couplages entre variables.

L’objectif principal de cette partie est d’étudier la sensibilité [13], a savoir les variations de la (ou des)
sortie(s) d’un modele par rapport a ses variables d’entrées. La maniére la plus simple consiste a
changer un seul parameétre a la fois et de voir I'impact qu’a ce parametre sur la réponse étudiée.
Mais il s’agit la de méthodes locales qui masquent les corrélations entre parametres d’entrée.
L'analyse de sensibilité permet de mieux comprendre le comportement de notre systéme et
notamment d’appréhender les couplages entre paramétres d’entrées et leurs impacts en sortie. Les
indices de Sobol sont des indices qui proviennent d’'une méthode globale de sensibilité basé sur
I’étude la variance entre les paramétres [14]. Cette analyse de sensibilité permet d’identifier les
variables les plus influentes de notre modeéle. L'exemple présenté sera I'ensemble (hélice-
transmission-moteur électrique).



Variables d’entrée Borne inférieure Borne supérieure

Dpropy;, [%] 100 150
Rgpox [—] 1 15
Pemg;, [%] 80 130
Ny [%] 80 150
fr[Pal 40000 148500
Jrms[A/mm?] 6 25
Byap g [T] 0.8 1.05
Bteethmax!T] 1 1.53
Rarot 1, [%] 0.5 1.25
VurvoelV] 1000 3000
Nepp [—] 1 4
p[-] 2 10

Tableau 2: liste des variables de I'analyse de sensibilité avec leur borne de variations.

Avec :

*  Dpropg,, : Surdimensionnement de I'hélice.

®  Rypox :Rapportde transmission entre I'hélice et le moteur.

o Pemsiz : Surdimensionnement ou sous dimensionnement en puissance par rapport au profil
de mission.

e N, : Surdimensionnement ou sous dimensionnement en vitesse de rotation par rapport au
profil de mission.

e fr: Pression tangentielle au niveau du rotor de I'actionneur électromécanique.

®  J.ns:Densité de courant.

*  Byap,na, INduction maximale dans I'entrefer.

®  Bteetn,,,, Induction maximale dans la dent statorique.

®  Aprot/im : facteur de forme du cylindre rotor (rapport diametre sur longueur).

e  Vyuuvpc : Tension du bus DC.

® ng,y, : Nombre d’encoches par péles et par phases.

p : Nombre de paire de pdles.

Les parametres vont varier entre les bornes imposées par l'utilisateur et I'étude se fera sur le
rendement de la chaine électro propulsive (hélice- transmission-moteur électrique). L’'indice d’ordre
« 1 » permet de connaitre I'impact de la variable seule sur le rendement, tandis que I'indice d’ordre
« total » permettra de mettre en évidence les corrélations entre les variables. Deux problemes ont
été évalués: un probléme sans contraintes, et un probléeme avec contraintes (notamment la
contrainte thermique du moteur électrique).
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Figure 6: Résultats de I'analyse de sensibilité sur le rendement du systeme électromécanique propulsif basé sur les indices
de Sobol sans contraintes.
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Figure 7: Résultats de I'analyse de sensibilité sur le rendement du systéme électromécanique propulsif basé sur les indices
de Sobol avec contraintes.

Une premiére chose est apparue en comparant les études « avec » et « sans » contraintes. Si aucune
contrainte de dimensionnement n’est prise en compte, linfluence des parametres de
dimensionnement machine électrique ont bien plus d’impact sur le rendement systeme que les
parametres de design hélice ou transmission. Cependant dans le cas de la Figure 6, le moteur
électrique dimensionné ne vérifie pas a chaque fois les contraintes. Une fois les contraintes rajoutées
(Figure 7), les indices de Sobol changent complétement. Cette fois-ci les indices les plus impactant
sont les indices relatifs aux variables de dimensionnement hélice et transmission. En effet le
rendement d’une hélice a une plage de variation plus importante qu’un moteur électrique (0 - > 80%
VS 80% -> 95%) et donc est plus impactant sur le rendement systéeme que le moteur lui-méme. Le
rapport de vitesse entre I'hélice et le moteur a toute son importance également puisqu’il permet de
« régler » le couple de la machine ainsi que sa vitesse de rotation. Une plus grande vitesse de
rotation augmentera la fréquence électrique de notre actionneur électromécanique et par
conséquent augmentera les pertes « Fer » et réduira ainsi le rendement de celui-ci. Cela montre
gu’une étude multi-physique en prenant en compte les différents domaines d’application est
intéressante afin d’anticiper au maximum les couplages entre les variables de dimensionnement de
chaque composant.

Ces analyses nous ont permis dans un premier temps d’enlever des parametres qui étaient
insensibles a nos sorties de modeles (Byeetn,,, ) €t dans un second temps, ont mis en évidence le

couplage entre certains parametres de domaines différents.

Une optimisation locale du systeme de propulsion (moteur électrique).

L'analyse précédente est une étape préliminaire importante avant d'aller plus loin dans
I'optimisation de I'ensemble du systeme de propulsion hybride- électrique. Le composant le plus
impactant de la chaine de propulsion est la machine électrique (cf Figure 5) c’est pourquoi une
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optimisation au niveau composant est nécessaire avant de pouvoir optimiser le systeme complet de
propulsion. Une premiere optimisation a été réalisée dans le but de préparer I'intégration des autres
modeles avec comme parameétres d’entrées les mémes que précédemment (Tableau 2). Les premiers
résultats ont été surprenants: L'optimiseur converge sur les mémes solutions de la fonction
objective (masse du moteur) en « quadrillant » I’espace paramétrique en entrée.
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Figure 8: Plan couple vitesse de |'actionneur électromécanique normalisé par rapport au profil de mission.

Les variables d’entrées sont différentes pour des dimensions géométriques identiques (cf Figure 8).
Des redondances ont été trouvées dans le modéle de dimensionnement machine et celles-ci
provoquaient les anomalies trouvées précédemment. Ceci démontre les différences et les limites
entre analyse de sensibilité globale et optimisation. En effet, I'analyse de sensibilité ne montre que
I'impact des variables d’entrée sur la sortie choisie sans pour autant dégager les redondances du
probléme. Plusieurs optimisations ont permis de changer plusieurs parametres afin de pouvoir figer
la causalité de calcul du modéle de dimensionnement.

Liste initiale des 2eme 3eme Liste finale des
paramétres lére modification e L. s s parameétres
A modification modification N

d’optimisation d’optimisation

€Mz - - x x
Ny, - - x X
fT - Ralesage Ralesage Ralesage
]rmssiz B B Rhsral Rhsral
RDrotral - - - RDrotral
R.gral - - - Rgral
Bgapmax Rpmral Rpmral Rpmral Rpmral
Byokemax - - - Byoke
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Des variables d’entrées ont été remplacées par des dimensions géométriques :

e Lapression tangentiellefr a été remplacée par le rayon d’alésage Rgiesqge-

* La densité de courant au point de dimensionnement [, . ~a été remplacée par le ratio

entre hauteur d’encoche et rayon d’alésageRy;_ -

e Llinduction maximale dans I'entrefer By, a été remplacée par le ratio entre épaisseur

’ H 7 Z
d’aimant et rayon d’alésage Ry, ;-

e Etlescouples T, etvitesse de rotation Ng;, de dimensionnement n’existent plus.

En plus d’avoir figé la convergence des résultats d’optimisation, le probleme s’est simplifié en ayant

maintenant que 10 variables d’entrées. Plusieurs optimisations ont été lancées pour différentes

valeurs de conducteurs par encoches :
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Les résultats sont désormais figés. Pour 4 différentes valeurs de N, les géométries des machines

électriques sont identiques. Les tensions de bus s’adaptent par rapport au nombre de conducteurs.

La tension de bus de I'ensemble électro-propulsif deviendra dimensionnante lorsque les décharges

partielles dans les bobinages seront prises en compte.
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Conclusion

Pour analyser I'ensemble de la chaine de traction électromécanique, une conception compacte a été
proposée et validée pour évaluer les effets boule de neige obtenus lorsque le poids et les
rendements de chaque composants varis. Ce processus bouclé permet d'intégrer les masses et des
variations de rendement pour déterminer la poussée nécessaire pour décoller et la consommation
de carburant qui en découle. Ensuite, plusieurs analyses de sensibilité ont été proposées en
commencant par une vision globale de I'ensemble du groupe motopropulseur, en utilisant des
modeles de puissance spécifiques et de rendement constants. Cette partie montre clairement que la
performance technologique est particulierement sensible au niveau du systéme et d’autant plus
concernant les performances de I'avion. L'optimisation locale a permis de mettre en évidence les
limites de I'analyse de sensibilité sur les redondances du modele de dimensionnement machine. Une
étude multi-physique doit nécessairement passer par une optimisation. Dans le cas présent il
s’agissait d’une optimisation machine avec son systeme de refroidissement. En rajoutant les
phénoménes causés par les décharges partielles et les autres composants de la chaine, I'optimisation
globale du systeme propulsif pourra converger vers un avion optimal en consommation de carburant.
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Résumé

Un systéeme de propulsion hybride-électrique est composé de turbines a gaz comme source principal

qui entrainent des génératrices électriques avec des redresseurs qui alimentent un centre de

distribution ultra haute tension (uHVDC). Ce dernier est aussi alimenté par des sources auxiliaires

comme des batteries ou des piles a combustible. Cette unité de distribution fournit de la puissance
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aux onduleurs de tension, alimentant eux méme les moteurs électriques, qui font tourner les hélices
a travers des boites de transmission. Pour chaque composant de la chaine de propulsion hybride-
électrique, un modele de conception aussi appelé « méta-modele » est intégré a travers un
processus de rebouclage permettant d’estimer la masse maximale admissible au décollage et par
conséquent la consommation de carburant. Dans ce cadre, les « méta-modeles » basés sur de
simples loi de régression linéaire ou surfaces de réponses sont nécessaires dans I'étude d’une
conception intégrée. Cette propulsion hybride -électrique série est un systeme multidisciplinaire tres
complexe, c’est pourquoi une étude « haut niveau » permet de prendre en compte tous les
phénoménes et de déterminer des parametres clef de dimensionnement. Les analyses de sensibilité
et optimisations globales sont des outils intéressants permettant de mieux comprendre les
interactions entre les phénomenes.

Abstract

A hybrid electric propulsion system is composed of gas turbines as main power sources that drive
electric generators with rectifiers which supply an ultra-high voltage (uHVDC) Electric Power
Distribution Unit (EPDU). This latter is also powered by auxiliary sources composed of batteries or
fuel cells. This uHVDC power distribution unit supplies inverter fed electric motors (here 4 motors)
which drive propellers through a gearbox. For each component of the hybrid electric propulsive
device, a “system-oriented design model”, also called “surrogate model” must be integrated into a
global process estimating the MTOW and consequently the fuel consumption. In this framework,
"surrogate models" based on simplified analytic derivation, scaling, regression laws or response
surfaces are necessary to address the integrated design process objectives. This series hybrid-
electric propulsion is a multidisciplinary complex system, that is why a high level study takes all
phenoma into account in order to find key sizing variables. Sensitivity analyses and global
optimizations are interesting tools to highlight interactions between input variables.
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