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DESCRIPCION

Procedimiento de control de la generacion eléctrica aplicada a una turbina de gas de una aeronave y dispositivo que
utiliza tal procedimiento

Campo técnico

El invento se refiere a un procedimiento de control de la generacion eléctrica aplicada a una turbina de gas de una
aeronave, de una manera mas particular en sus fases transitorias de aceleracién y de desaceleracion. El invento se
aplica en particular a un turbo motor de un helicéptero preparado para utilizar tal procedimiento.

El invento se refiere al campo de las turbinas de gas, en particular a los turbomotores o turbopropulsores de
aeronaves (helicépteros, aviones, y otras maquinas voladoras).

Un motor de una aeronave se compone clasicamente de un conjunto compresor-camara de combustion-turbina
formando un generador de gas. En este generador de gas, el aire fresco se comprime por la rotaciéon del compresor
y se transmite a la camara en donde se mezcla con el carburante y, a continuacién, después de la combustion, los
gases calientes son evacuados con una energia cinética elevada y conducidos a la turbina que extrae la energia de
accionamiento en rotacion del compresor a través de un eje de transmision de alta presion (HP, en forma abreviada)
o cuerpo HP. El excedente de energia cinética proporciona la energia de desplazamiento de la aeronave, ya sea
directamente en el caso de los aviones a través de una tobera de eyeccion, ya sea indirectamente en el caso de los
helicopteros a través de una nueva expansion en una turbina libre y un eje de transmisién (aguas abajo, travesero o
a través de un eje exterior del generador de gas).

Estado de la técnica

En el caso de un turbomotor de un helicoptero, una gran parte de la energia mecanica proporcionada por este eje de
transmision se suministra al mecanismo de accionamiento del rotor y a los consumidores (bomba hidraulica,
aparellajes eléctricos, climatizacion, freno del rotor, etc.) a través de los pifiones de reduccion de las velocidades o,
de una manera mas racional, a través de una cajera de accesorios (a partir de ahora, BA). Una parte no desdefiable
de la potencia mecanica puede ser extraida directamente del generador de gas (generacion eléctrica, extracciones
de aire para el calentamiento de la cabina,...).

En la fase de arranque del turbomotor, funciona en modo arrancador una fuente eléctrica reversible- llamada incluso
generadora/arrancador, en forma abreviada GD- alimentada por una bateria- como un motor de accionamiento en
rotacion del compresor hasta el funcionamiento auténomo del generador de gas. A continuacion, en las fases
transitorias- despegue, aterrizaje, estacionario-o intermedias de vuelo estabilizado- crucero, busqueda a baja altitud-
la fuente GD extrae la energia cinética del generador de gas para funcionar en modo generador y alimentar los
aparellajes consumidores eléctricos (mandos, climatizacion, bomba,...) de la red eléctrica de a bordo.

Sin embargo, la extraccion de energia del generador de gas para alimentar a la red de a bordo esta penalizando en
términos de margen el bombeo para la linea de funcionamiento, y contribuye fuertemente a limitar las prestaciones
de aceleracion del generador de gas cuando la extraccién mecanica instantanea no es conocida por el sistema de
regulacion. Con el fin de conservar un margen de bombeo suficiente, el compresor no funciona ya con una tasa de
compresion optima y las prestaciones se degradan, en particular el consumo especifico aumenta. Esto es
particularmente sensible para los motores controlados con variacion de velocidad del generador de gas (dng/dt).
Ademas, las variaciones de velocidad de la turbina libre y del mecanismo de accionamiento del rotor que van a
continuacion uno del otro pueden arrastrar graves consecuencias.

Se sabe ya por el documento de patente FR 2 929 324 recuperar la energia eléctrica mediante el acoplamiento de la
fuente GD a la turbina libre, siendo conmutada la fuente GD en modo generador después de la fase de arranque.
Esta solucion necesita afiadir un nuevo equipo, a saber, una bascula de conmutacién acondicionada para ello. Este
afadido tiene un impacto en términos de costes y de masa, y necesita una modificacion en la arquitectura del motor.

Por otra parte, el documento de patente FR 2 914 697 propone un sistema de asistencia en las fases transitorias
mediante la integracion de un motor eléctrico suplementario alimentado por una bateria con el fin de proporcionar
energia cinética al generador de gas. Esta solucién presenta los mismos inconvenientes.

Exposicion del invento

En invento trata de reducir las extracciones mecanicas del generador de gas, en particular, durante las fases
transitorias, con el fin de conservar un margen de bombeo suficiente que permita asegurar las prestaciones de
aceleracion del generador de gas, y esto sin generacion de potencia suplementaria, y sin necesidad de detectores o
de accionadores suplementarios. Para ello, el invento prevé aumentar el poder de aceleracion/desaceleracion del
generador de gas modulando la consigna de regulacion de la tension de la red eléctrica de a bordo de la aeronave.

De una manera mas precisa, el presente invento tiene por objeto un procedimiento de generacion eléctrica aplicada
a una turbina de gas de una aeronave, y que se consume en la red eléctrica de a bordo, después de la fase de
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arranque de la turbina de gas. En este procedimiento, la red de a bordo se regula en tensiéon mediante una consigna
de tension pilotada por una etapa de determinacion del estado de desconexién/conexidon de una fuente generadora
principal de electricidad de la red de a bordo en funcién de la demanda de extraccién de potencia a suministrar a la
propulsién de la aeronave, seguida de una etapa de seleccidon de una consigna de la tension entre distintos niveles
en funcién de la determinacion del estado de desconexion/conexion, y de una etapa de aplicacion de la consigna
seleccionada con un bucle de regulacion de la tensién suministrada a la red de a bordo.

Segun unos modos de utilizacion particulares:

- una fuente de electricidad permanece activada en caso de desconexién de la fuente principal para alimentar a la
red de a bordo, pudiendo ser esta fuente tampdn recargada cuando la fuente principal no esta descargada;

- el estado de desconexidon/conexion puede ser determinado entre tres estados de desconexion, de conexion y
estabilizado, en funcion de la variacion de la velocidad del generador de gas y/o de las variaciones de inclinacion de
las palas del rotor, llamado cominmente “paso colectivo”, en el caso de un helicoptero;

- un estado de desconexion puede ser determinado cuando la variaciéon de la velocidad del generador de gas es
superior o igual a un limite superior, tomado entre +2 y +5% por unidad de tiempo, y/o cuando la variacion del paso
colectivo es superior a un limite superior de +10 a +30% de la carrera total del paso colectivo por unidad de tiempo
en el caso de un helicéptero;

- un estado de conexion puede ser determinado cuando la variacion de la velocidad del generador de gas es inferior
o igual a un limite inferior tomado entre -2 y -5% por unidad de tiempo y/o cuando la variacion del paso colectivo es
inferior a un limite superior de +10 a +30% de la carrera total del paso colectivo por unidad de tiempo;

- un estado de estabilizacion puede ser determinado cuando la variacién de la velocidad o del paso colectivo estan
comprendidos dentro de unas horquillas dentro de unos limites superiores e inferiores;

- al menos tres niveles de consigna de la tensién son determinados en una etapa de seleccion de la consigna, en
correspondencia con los tres estados de desconexidon/conexion/estabilizado determinados en la etapa precedente:
un nivel de la consigna media se selecciona cuando se determina un estado de estabilizacién en la etapa
precedente o cuando el estado de la red de a bordo es defectuoso; un nivel de la consigna bajo se selecciona
cuando se determina un estado de desconexion en la etapa precedente y un nivel de la consigna alto se selecciona
cuando se determina un estado de conexién en la etapa precedente o cuando se determina un estado estabilizado
con el fin de recargar la fuente de electricidad tampén, en particular a continuacion de la fase de aceleracion durante
un estado de desconexion;

- cada seleccion de la consigna de la tension corresponde a unas fases de vuelo determinadas: la consigna de la
tension media corresponde a las fases intermedias estabilizadas de vuelo; la consigna de la tension de desconexion,
sensiblemente inferior a la consigna de nivel medio, corresponde a las aceleraciones y al despegue de las fases
transitorias; y la consigna de la tensién de conexion, sensiblemente superior a la consigna de nivel medio,
corresponde a las desaceleraciones y al aterrizaje de las fases transitorias;

- la consigna de la tension de regulacion puede ser adaptada segun unos datos del estado de funcionamiento de la
red de a bordo y/o de carga de la fuente tampon;

- el estado de la red de a bordo se establece para un estado de averia o de fallo de la red, o para un estado de
funcionamiento o de sensibilidad de los mandos de los consumidores y de los accesorios.

El invento se refiere igualmente a un sistema de generacion eléctrica en un helicoptero, preparado para utilizar el
procedimiento citado anteriormente. Tal sistema de generacion eléctrica comprende un generador de gas preparado
para accionar un mecanismo del rotor de los planos de propulsion y acoplado a un generador/arrancador reversible,
preparado para formar una fuente de energia cinética del generador de gas o una fuente de alimentacion eléctrica
de una red de a bordo. Una unidad de mando numérico integra un mddulo de seleccién de la consigna de
generacion de la tension de la red de a bordo. Este modulo esta preparado para seleccionar una consigna de la
tension a partir de unos datos proporcionados por unos dispositivos de medida de la velocidad del generador de gas
o del generador/arrancador, de la medida de la posicion del paso colectivo de los planos de propulsiéon y de la
medida de la tensién de la red de a bordo. La unidad de mando esta preparada para aplicar la consigna de la tension
asi seleccionada a la red de a bordo a través de un bucle de regulacion acoplado a un regulador.

Breve descripcion de las figuras

Otros aspectos, caracteristicas y ventajas del invento apareceran en la descripcion no limitativa que sigue, relativa a
unos modos de realizacién particulares, haciendo referencia a los dibujos anexos que representan, respectivamente:

- En la figura 1, una vista esquematica de un turbomotor equipado con unos medios preparados para utilizar el
procedimiento segun el invento;
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- en la figura 2, un ejemplo del perfil de variacion en el tiempo de la velocidad de un generador de gas de un
turbomotor para diferentes fases del vuelo, con una red de a bordo regulada en tension segun el invento; y

- en la figura 3, un ejemplo de un diagrama funcional de los medios utilizados segun las principales etapas del
procedimiento del invento.

Descripcion detallada

Con referencia a la vista esquematica de la figura 1, un turbomotor de un helicoptero “T” comprende, segin un modo
de realizacion del invento, un generador de gas 1 y una turbina libre 2 que, después de una fase de arranque, es
accionada en rotacion por un flujo de gas F4 con fuerte energia cinética proporcionada por el generador de gas 1.

La turbina libre 2 esta montada sobre un eje 3 de transmision de la energia cinética con un reductor que permite el
interfaz en velocidad con una cajera de accesorios BA. Esta BA 4 esta preparada para transmitir la potencia al
mecanismo de accionamiento 41 del rotor de los planos de propulsion.

El generador de gas 1 acciona a su vez un conjunto de elementos mecanicos (bombas de carburante...) y eléctricos
(alternadores, arrancadores...pero también- y cada vez mas segun la tendencia del “todo eléctrico’- los mandos de
los equipamientos hidraulicos (bombas...), mecanicos (freno del rotor, etc.) o neumaticos (compresores,
climatizacion...). La generacion eléctrica se produce entonces a través de un motor reversible 7 en modo generador
GD. Al ser el GD reversible, permite el arranque por el accionamiento del generador de gas, y a continuacion la
alimentacién de energia eléctrica una vez que el generador de gas es auténomo, estando conectada la GD
mecanicamente sin rueda libre al eje generador de gas 13 (Véase la descripcidon a continuacion).

El generador de gas 1 comprende un compresor 11 y una turbina 12 montados sobre un eje rotativo 13, asi como
una camara de combustion 14 formada entre el compresor 11 y la turbina 12. Un flujo de aire (flecha F1) procedente
de una entrada de aire 5- formada en un carter 6- y a continuaciéon comprimida a través del compresor 11, es
inyectada en la camara 14 para ser mezclada alli con el carburante con el fin de producir, por combustion, el flujo de
gas cinético Fg4 Este flujo F se expande atravesando la turbina 12- para accionar en rotacion el compresor 11 a través
del eje rotativo 13- y a continuacion la turbina libre 2 para accionar en rotacion el eje de transmision 3.

La transmisién de la energia mecanica ilustrada en la figura 1 es del tipo de toma de movimiento hacia adelante con
reenvio por el eje de transmision travesero 3 colineal con el eje rotativo 13. Alternativamente, una toma de
movimiento hacia adelante con reenvio por el eje exterior o una toma de movimiento hacia atras pueden ser
utilizados sin salirse del marco del invento.

El turbo motor “T” comprende igualmente un motor eléctrico reversible 7 preparado para funcionar como generador
eléctrico para alimentar los mandos eléctricos 42 de los consumidores y de los accesorios de la red de a bordo 10.
Este motor eléctrico reversible constituye una fuente generadora/arrancadora, en términos abreviados GD. De
manera equivalente, es posible utilizar igualmente un generador/arrancador del tipo corriente continua con escobillas
o del tipo sin escobillas (“brushless, en terminologia inglesa) o incluso un arrancador/alternador.

El motor 7 esta acoplado al eje 13, con el fin de accionar en rotacion el generador de gas 1 durante la fase de
arranque. Cualquiera que sea la fase de vuelo, la GD permanece conectada al generador de gas y gira a una
velocidad proporcional a la del generador de gas.

La bateria de alimentacion de la GD en el arranque o una bateria auxiliar 8, por ejemplo, de acumuladores o una
bateria con bobina de almacenamiento supra-conductora, participa igualmente en la generacion eléctrica. Esta
bateria 8 puede de esta manera suministrar la energia eléctrica en cantidad suficiente con el fin de no hacer caer la
tension de la red de a bordo 10 durante las fases de aceleraciéon mientras que, como se describe a continuacion, el
motor reversible 7 en modo generador esta descargado. La bateria 8 es solicitada igualmente en la fase de arranque
para arrancar el motor 7 en modo “motor” con el fin de accionar el eje 13 del generador de gas 1.

Una recarga acelerada de la bateria 8 se hace a través del motor reversible 7 en modo generador, durante las fases
de desaceleracion y, de manera apropiada como se explicara mas adelante, durante las fases estabilizadas.

Con el fin de controlar la generacioén eléctrica de la red de a bordo 10 en funcién de las diferentes fases del vuelo,
una unidad de mando numérico 9, clasicamente denominada FADEC (iniciales de “Full Authority Digital Engine
Controler”, en terminologia inglesa), integra un moédulo de seleccion 19 de la consigna de la tension a aplicar en la
red de a bordo 10. El modulo 19 recibe unos datos proporcionados por los diferentes dispositivos de medida y
calcula sus variaciones en el tiempo en conexién con la unidad 9: medidas y variaciones de la velocidad del
generador de gas, Ngy de la posicion del paso colectivo del rotor, Xpc , asi como la medida de la tensién efectiva Uy
de la red de a bordo 10 con el fin de asegurarse del seguimiento de la consigna.

La unidad de mando 9 emite una consigna de la tension de regulacion de la red de a bordo segun las fases de vuelo.
Esta consigna se transmite al bucle de regulacion 15, quien en consecuencia va a controlar la potencia
proporcionada por la GD y de hecho su par extraido del generador de gas.
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Un ejemplo de la sucesion de las fases de vuelo de un helicéptero esta ilustrado en la figura 2 por el perfil de vuelo
20, tomando la velocidad Ng del generador de gas en funcién del tiempo “t”.

En las fases de aceleracion “B”, la tasa de extraccién de potencia acondicionada al motor reversible en modo
generador es fuertemente minimizada e incluso anulada, en funcién de las necesidades, por parte de la unidad de
mando: el motor reversible esta entonces desconectado para proporcionar la potencia sal rotor de los planos de
propulsion. Las necesidades de la red de a bordo estan aseguradas entonces por la bateria tampon. En las fases
estabilizadas “A”, “C” o “E”, las necesidades eléctricas de la red de a bordo estan aseguradas por el motor
reversible.

La bateria puede ser recargada entonces en las fases estabilizadas, en particular durante una duracién limitada
después de una fase de aceleracion. En la fase de desaceleracion, “D” o de aterrizaje “F”, la tasa de extraccion
acondicionada para ello del motor reversible en modo generador esta maximizada y la bateria puede ser recargada
igualmente.

Con referencia a la figura 3, se describe ahora un diagrama funcional que ilustra las diferentes etapas de activacion
de la generacion eléctrica de la red de a bordo durante la sucesion de fases de vuelo “A” a “F” precedentes. Estas
etapas siguen a una fase de arranque 50 en la cual la unidad de mando 9 arranca el motor 7 alimentado por la
bateria 8. El generador de gas 1 es accionado entonces segun una puesta en accion ya conocida, hasta que el
generador de gas 1 sea auténomo. Al final de esta fase de arranque, la unidad de mando 9 conmuta el motor
reversible 7 al modo generador.

En una primera etapa 100 de selecciéon del estado de desconexion/conexion del motor reversible 7 en modo
generador, la demanda de extraccién de potencia PpreL @ proporcionar al motor de propulsion es evaluada por la
unidad de mando 9 en funcién de las condiciones de vuelo.

De esta manera, segun un ejemplo aplicado al turbomotor anterior, la demanda de extraccion PpreL €s evaluada por
la unidad de mando 9 en funcion de las variaciones de velocidad dNg /dt del generador de gas 1 y del paso colectivo
dXpc/dt a partir de unos detectores 30, por transmision de los datos al médulo de seleccion 19. La transmision puede
hacerse por cualquier cableado apropiado o por ondas de radio a través de unas antenas emisoras/receptoras 25
adaptadas (véase la figura 1).

La etapa de seleccion del estado 100 del motor 7 en modo generador se determina entre tres estados: estado de
desconexion Epg. correspondiente a las fases de aceleracion, un estado de conexion Eigs, correspondiente a las
fases de desaceleracion, y un estado estabilizado Estag, correspondiente a las fases estabilizadas, en funcion de los
valores de referencia de dNg/ dt y de dXpc /dt. En el ejemplo:

- el estado de desconexion Epg. se determina cuando la variacion de velocidad dNg/dt es superior o igual al +3% por
unidad de tiempo o cuando la variacion del paso colectivo dXpc /dt es superior al +20% de la carrera total XPC por
unidad de tiempo;

- el estado de conexidon E es se determina cuando la variacién de velocidad dNg /dt es inferior o igual al -3% o
cuando la variacion del paso colectivo dXpc /dt es inferior al -20% por unidad de tiempo;

- el estado estabilizado Estag se determina cuando:
-1%<dNg/dt <+1% y -10%<dXpc /dt <+10%

A cada uno de estos estados Eper, Eies ¥ Estag le corresponde, en una etapa de seleccion de la consigna de la
tension 200, un nivel de la consigna de la tension CT generado por el modulo 19 entre tres niveles de la consigna de
la tension Ug, Uy y Uw a aplicar en la red de a bordo:

-el nivel de la consigna baja Ug de +24 voltios en el ejemplo, cuando un estado de desconexion EpgL se determina en
fase de aceleracion del generador de gas;

- el nivel de la consigna alto Uy de +30 voltios en el ejemplo, cuando el estado de conexiéon E es se selecciona en
fase de desaceleracion, o cuando el estado estabilizado Estag se determina- con el fin de recargar la bateria tampon
durante una duracién limitada, por ejemplo algunos segundos, segun su estado de carga SOC (iniciales de “Strate
Of Charge”, en terminologia inglesa) seguido por un dispositivo acondicionado para ello - en particular cuando el
estado estabilizado sigue a una fase de aceleracion;

- el nivel de la consigna medio Uy de +28 voltios en el ejemplo, cuando el estado estabilizado Estag se determina en
la etapa precedente o cuando se detectan fallos de funcionamiento de la red DON (iniciales de “Defects On
Network”, en terminologia inglesa) por los detectores acondicionados para ello en la red de a bordo- o por la lectura
de su tension de alimentacion por el FADEC- y transmitidas en la etapa de seleccién de la tension 200: averia en la
red, estado de la red de a bordo, mandos eléctricos consumidores sensibles o defectuosos, etc.
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El nivel de la tensién CT asi seleccionado se aplica, en una etapa de aplicacion 300, a la entrada de un bucle de
regulacion 15 de la tension aplicada a la red de a bordo 10, estando acoplado el bucle a un regulador 16.

La tension efectiva Uy de la red de a bordo 10, la introducida en el bucle 15 para ser comparada con la consigna de
a tencion CT, se mide y transmite a la unidad de mando 9. En el caso en el que un estado de desconexién Epg. de la
fuente principal 7 se haya determinado, la tension se suministra por la bateria 8: la unidad de mando 9 verifica
entonces si esta tension es suficiente para la red y, en caso de insuficiencia, si es posible un estado de conexion de
la fuente principal, al menos durante una corta duracioén.

El invento no esta limitado por los ejemplos descritos y representados. Es posible, por ejemplo, definir mas de tres
niveles de la consigna de la tensién para la red de a bordo diferenciando sub-niveles correspondientes a los
diferentes niveles de aceleracion del generador de potencia, u otras fases transitorias (vuelo estacionario, busqueda
a baja altitud por encima del mar, etc.). Por otra parte, se pueden utilizar varias fuentes reversibles principales y/o
varias fuentes de electricidad secundarias.
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REIVINDICACIONES

1.Procedimiento de control de la generacion eléctrica aplicada a una turbina de gas (T) de una aeronave y que se
consume en una red de a bordo (10), caracterizado por que, después de una fase de arranque (50) de la turbina de
gas (T), la red de a bordo (10) se regula en tension por una consigna de tension (CT) controlada por una etapa de
determinacion del estado (100) de desconexion/conexion (Eper, Eies ¥ Estag) de una fuente generadora principal de
electricidad (7) de la red de a bordo (10) en funcion de la demanda de extraccion de potencia (PpreL) @ Suministrar a
la propulsion (41) de la aeronave, seguida de una etapa de seleccion (200) de una consigna de la tension (CT) entre
varios niveles (Uy, Us y Un) en funcion de la determinacion del estado de desconexidn/conexion, y de una etapa de
aplicacion de la consigna seleccionada (300) a un bucle de regulacion de la tensién (15) suministrada a la red de a
bordo (10).

2. Procedimiento de generacion eléctrica segun la reivindicacion 1, en el cual una fuente de electricidad (8) se activa
en caso de desconexion (Epe ) de la fuente principal (7) para alimentar a la red de a bordo (10), pudiendo ser
recargada esta fuente tampdn (8) cuando la fuente principal (7) no esta descargada (Eies, Estag).

3. Procedimiento de generacion eléctrica segun una de las reivindicaciones 1 6 2, en el cual el estado de
desconexién/conexion se determina (100) entre tres estados de desconexion (Eper), de conexion (Eies) vy
estabilizado (Estag), en funcion de la variacion de velocidad del generador de gas (dNg/dt), y/o de las variaciones del
paso colectivo de las palas del rotor (dXpc/dt) en el caso de un helicoptero.

4. Procedimiento de generacion eléctrica segun la reivindicacion precedente, en el cual el estado de
desconexion(EpeL) se determina cuando la variacion de velocidad del generador de gas (dNg/dt) es superior o igual a
un limite superior, tomado entre +2 y +5% por unidad de tiempo, y/o cuando la variacién del paso colectivo (dXpc/dt)
es superior a un limite superior de +10 a 30% de la carrera total por unidad de tiempo, en el caso de un helicoptero.

5. Procedimiento de generacion eléctrica segun la reivindicacion 3, en el cual el estado de conexion (Eies) se
determina cuando la variacion de velocidad del generador de gas (dNg/dt) es inferior o igual a un limite inferior,
tomado entre -2 y -5%, y/o cuando la variacion del paso colectivo (dXpc/dt) es inferior a un limite superior de +10 a
+30% de la carrera total del paso colectivo por unidad de tiempo.

6. Procedimiento de generacion eléctrica segun la reivindicacion 3, en el cual el estado de estabilizacion (Estag) se
determina cuando la variacién de la velocidad o del paso colectivo estan comprendidos en las horquillas dentro de
los limites superiores e inferiores definidas en las reivindicaciones 4 y 5.

7. Procedimiento de generacion eléctrica segun la reivindicacion 1, en el cual al menos tres niveles (U, Ug y Un) de
la consigna de la tension (CT) son determinados en la etapa de seleccién de la consigna (200), en correspondencia
con los tres estados de desconexion /conexion/estabilizado (Epe., Eies y Estas) determinados en la etapa
precedente (100): un nivel de la consigna media (Uu) se selecciona cuando se determina un estado de estabilizacion
(EsTag) en la etapa precedente (100) o cuando el estado de la red de a bordo (10) es defectuoso (SOC, Dpon); un
nivel de consigna baja (Ug) se selecciona cuando se determina un estado de desconexion(Eper) en la etapa
precedente (100), y un nivel de consigna alta (Un) se selecciona cuando se determina un estado de conexion (E_es)
en la etapa precedente (100) o cuando se determina un estado estabilizado (Esrtag) con el fin de recargar la fuente
de electricidad tampdn (8), en particular seguida de una fase de aceleracion del generador de gas (1) durante un
estado de desconexion (Epey).

8. Procedimiento de generacion eléctrica segun la reivindicacion precedente, en el cual la consigna de la tension
(CT) aplicada a la red de a bordo (10) esta adaptada segun el estado de funcionamiento de la red de a bordo (Dpon)
y/o de carga de la fuente tampdn (SOC).

9. Procedimiento de generacion eléctrica segun la reivindicacion precedente, en el cual el estado de la red de a
bordo (DON) se establece en funcion de un estado de averia o de defecto de la red (10), o de un estado de
funcionamiento o de sensibilidad de los mandos (42) de los consumidores y de los accesorios.

10. Sistema de generacidn eléctrica en un helicoptero, preparado para utilizar el procedimiento segun una cualquiera
de las reivindicaciones precedentes, comprendiendo un generador/arrancador reversible (7), un generador de gas
(1) preparado para accionar un mecanismo (41) de un rotor de unos planos de propulsiéon y acoplado al
generador/arrancador (7) que esta preparado para suministrarle la fuente de energia cinética, unos dispositivos de
medida de la velocidad (Ng) del generador de gas (1) o del generador/arrancador (7), una red de a bordo (10) que
esta preparada para ser alimentada por el generador/arrancador (7) y una unidad de mando numérico (9),
caracterizado por que la unidad de mando (9) integra un moédulo de seleccion de la consigna de la tension (19) de la
red de a bordo (10) y un bucle de regulacién (15) acoplado a un regulador (16) estando preparado este modulo para
seleccionar una consignas de la tensién (CT) a partir de los datos proporcionados por los dispositivos de medida de
la velocidad (Ng), de medida de la posicion del paso colectivo (Xpc) de los planos de propulsién y de medida de la
tension (Un) de la red de a bordo (10), y por que la unidad de mando (9) esta preparada para aplicar la consigna de
la tension (CT) asi seleccionada a la red de a bordo (10) a través del bucle de regulacion (15).
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11. Sistema de generacién eléctrica segun la reivindicacion precedente, en el cual una bateria tampdn (8) esta
preparada para sustituir al generador/arrancador (7) para configurar la generacion eléctrica de la red de a bordo (10)
al menos durante los estados de desconexion (Epe.) del generador/arrancador (7).

12. Sistema de generacién eléctrica segun la reivindicacion precedente, en el cual un dispositivo esta preparado
para seguir el estado de carga (SOC) de la bateria (8) y unos detectores estan preparados para detectar fallos de
funcionamiento de la red (DON), en particular de los mandos eléctricos (42).
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Fig. 2
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