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INTRODUCTION GÉNÉRALE

Face au contexte environnemental actuel, de nombreux pays et organismes internatio-
naux se coordonnent pour élaborer des plans d’actions à long terme. Un des points clé
de cette démarche concerne la réduction des émissions de polluants tels que le dioxyde de
carbone (CO2), qui a été identifié comme facteur aggravant du changement climatique,
et les oxydes d’azote (NOx), nuisibles pour la santé. Le trafic aérien mondial subit quant
à lui une forte croissance depuis plusieurs années. Celui-ci représente plus de 3 % des
émissions totales de dioxyde de carbone au sein de l’Union Européenne, ce qui correspond
à plus de 13 % des émissions liées au transport [1]. Afin de faire face à cette situation,
la coalition d’industriels du milieu aéronautique Air Transport Action Group s’est fixée
pour objectif de réduire d’ici 2050 les émissions de CO2 de l’ordre de 50 % par rapport
aux émissions de 2005.

Dans ce contexte, le groupe Safran s’engage sur des objectifs de sobriété qui s’ex-
priment au travers du développement de solutions permettant la transition vers une avia-
tion neutre en carbone [2] :

• Carburants Bas Carbone ou Sustainable Aviation Fuel (SAF) : la création
d’un cycle d’émission/captation de carbone dans l’atmosphère pour la fabrication
et l’utilisation de ces carburants permettrait d’atteindre une émission net de CO2

potentiellement nulle. Ainsi, cela permettrait de réduire de plus de 80 % les émis-
sions sur l’ensemble du cycle de vie de ces carburants.

• Open Fan ou moteur à fort diamètre sans carénage extérieur : Amélio-
ration des performances et de l’efficacité de la propulsion, notamment grâce à
l’augmentation de la taille de la soufflante non-carénée.

• Supraconductivité : Utilisation de matériaux supraconducteurs, supportant des
courants quasi-infinis, permettrait de réduire la taille des câbles ainsi que le vo-
lume et la masse des équipements électriques de l’avion. Néanmoins, cette solution
nécessite de résoudre les contraintes d’intégration à bord de systèmes électriques à
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Introduction générale

très basse températures.

• Hybridation de la propulsion : Assistance électrique de la propulsion au travers
d’une hybridation interne des moteurs et de l’intégration de sources électriques au
réseau. Cette hybridation permettrait d’obtenir un rendement supérieur vis-à-vis
d’un moteur classique et ainsi engendrer une réduction des émissions.

Ces solutions s’illustrent au travers du programme RISE (Revolutionary Innovation
for Sustainable Engines) de démonstration technologique porté par CFM International,
coentreprise de Safran et General Electric Aviation. Ce programme cible le développement
de plusieurs briques technologiques permettant de créer de nouveaux produits d’ici 2035.
Ces nouveaux moteurs avec grande efficacité énergétique devront être 100 % compatibles
avec les carburants bas carbone, pouvant ainsi apporter un gain de 20 % d’efficacité. L’ob-
jectif du programme est également de réduire de 20 % les émissions de CO2 ainsi que la
consommation de carburant vis-à-vis des moteurs actuels (e.g. moteur LEAP).

Les travaux de cette thèse s’intéressent en particulier à la solution d’hybridation in-
terne de la propulsion. Cette hybridation des moteurs pourrait faire évoluer le réseau
électrique de bord des avions vers des réseaux de type micro-grids, à l’image de l’archi-
tecture de la figure 1. Cette architecture est composée d’ensembles machine et redresseur
actif connectés sur les arbres des corps basse pression et haute pression de la turboma-
chine. En mode génération, ces générateurs prélèvent de la puissance sur les corps BP et
HP et fonctionnent en parallèle pour fournir la puissance sur le bus DC. Les ensembles
convertisseur machine connectés à l’arbre HP offrent la possibilité d’effectuer un démar-
rage électrique mais également d’assister la turbomachine quand elle se trouve en limite
d’opérabilité. Pour la réalisation de ces derniers modes, une source auxiliaire est néces-
saire, ici représentée par un groupe auxiliaire de puissance (Auxiliary Power Unit (APU))
et une batterie. Dans le cadre de la thèse, le groupe auxiliaire de puissance (APU ) ne sera
pas considéré.

L’utilisation d’un réseau DC permet de s’affranchir des problématiques de fréquence
et de puissance réactive tout en nécessitant un nombre de câbles moins important qu’un
réseau AC triphasé. De même, les réseaux DC facilitent l’intégration d’éléments de sto-
ckage ainsi que la parallélisation des sources, améliorant la fiabilité du réseau.
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La mise en parallèle de sources sur un seul bus DC soulève cependant plusieurs pro-
blématiques couplées :

• Maintien de la tension DC : En présence de plusieurs sources connectées en
parallèle, ces dernières contribuent au contrôle de la même variable d’état, ici la
tension du bus DC. Imposer aux sources de contrôler la même variable d’état sans
précautions entraînerait une mise en concurrence des sources pouvant conduire à
des effets indésirables (instabilité, perte du partage en puissance). Par ailleurs il
est souhaitable que le contrôle soit robuste à la panne d’une ou de plusieurs sources.

• Partage de puissance entre sources parallélisées : Lorsque plusieurs sources
sont parallélisées sur un bus DC, il est nécessaire de définir une stratégie de partage
de la fourniture de puissance entre elles pour répondre au besoin des charges. Les
sources peuvent être de nature et de capacité différentes et ne pas avoir les mêmes
disponibilités à fournir de la puissance au cours de la mission. Tous ces paramètres
complexifient la synthèse de la fonction du partage de puissance.

• Stabilité : La mise en parallèle de sources influe sur la stabilité du système, or,
pour assurer le fonctionnement stable du système électrique pendant toutes les
phases de vol, il est important de concevoir le système avec une marge de stabi-
lité suffisante. Plusieurs facteurs influent sur la stabilité : les impédance des filtres
et câbles, la stratégie de contrôle pour le réseau multi-sources et la nature des
charges. Les charges à puissance constante (CPL) peuvent notamment avoir une
caractéristique d’impédance négative [3], impactant la stabilité du système mais
se présentant également comme un obstacle à l’optimisation du système, comme
la réduction de la taille et de la masse du filtrage DC.

• Qualité réseau : Le réseau multi-sources aéronautique doit répondre à des exi-
gences de qualité réseau qui restent à définir pour ces niveaux de tensions et to-
pologies de réseau. Parmi ces exigences, nous pouvons déjà envisager des limites
de l’excursion de la tension du bus et de son contenu harmonique comme dans la
norme MIL-STD-704F [4]. Par ailleurs, en plus de ces exigences, d’autres exigences
doivent émerger telle que la limitation de courants de circulations entre sources,
inhérents à leur mise en parallèle [5].
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Afin de répondre à ces enjeux, cette thèse étudie une architecture de contrôle de type
décentralisée, intégrant un partage de puissance entre les sources parallélisées, et permet-
tant d’améliorer la résilience du système. Ce manuscrit de thèse est structuré selon les
quatre chapitres suivants :

Chapitre I : Une synthèse bibliographique sur l’évolution du réseau électrique de
bord des avions, conduisant à un potentiel micro-réseau dans le cadre de l’hybridation de
la propulsion aéronautique, est proposée. La définition d’un système multi-sources ainsi
que ses objectifs sont ensuite présentés avant d’aborder un état de l’art sur les techniques
de contrôle de sources parallélisées illustrant le panel de solutions existantes pouvant être
utilisées pour assurer ces objectifs.

Chapitre II : Une approche de généralisation de la modélisation et de l’analyse
d’un système multi-sources est proposée. Cette approche aboutit à un outil modulaire
d’aide à l’analyse et la conception d’architectures hybrides multi-sources. Celui-ci permet
d’avancer des arguments sur la stabilité et la robustesse d’une topologie donnée et de son
dimensionnement.

Chapitre III : Une architecture multi-sources candidate pour l’hybridation est pro-
posée et l’outil d’aide à l’analyse et la conception est appliqué sur celle-ci. La synthèse des
lois de commandes du système ainsi que de la stratégie de partage de puissance décen-
tralisée et la fonction de maintien et récupération de l’état de charge de la batterie sont
détaillées. De même, une analyse de la stabilité du système permettant de dégager ses
zones et marges de stabilité pour ses différentes plages de fonctionnement est effectuée.

Chapitre IV : Les spécificités d’un système réel ainsi que la mise à l’échelle du
système multi-sources pour le développement du banc expérimental sont présentées. La
validation expérimentale des commandes développées est détaillée au travers d’un scénario
d’une mission aéronautique comportant plusieurs modes de fonctionnement. Une analyse
des zones et marges de stabilité locale du système pour ces différents modes est menée
afin de quantifier leurs impacts sur la robustesse du système.
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Chapitre I – État de l’art

I.1 Introduction

Une des pistes envisagées par les acteurs du secteur aéronautique afin de poursuivre
les objectifs de décarbonation est l’hybridation électrique de la propulsion des avions.
Celle-ci pourrait engendrer une profonde transformation de l’organisation du réseau élec-
trique de bord, potentiellement vers un micro-réseau intégrant des sources de stockage. La
structuration des réseaux de distribution en micro-réseaux apparaît comme une solution
appropriée pour l’utilisation de sources distribuées sur un réseau [6] [7]. Aujourd’hui, les
réseaux électriques sont majoritairement à courant alternatif (AC ), cependant, il existe
une tendance claire à l’essor des réseaux à courant continu (DC ) [8]. Compte tenu des
avantages de la distribution à courant continu dans les réseaux multi-sources, les micro-
réseaux à courant continu ont été acceptés non seulement pour les réseaux de distribution
terrestre, mais sont également envisagés pour le domaine des transports plus électriques,
tels que des avions plus électriques [9] et des navires plus électriques [10]. Afin d’apporter
des réponses à ces enjeux, ce chapitre propose une synthèse bibliographique sur l’évolution
des architectures électriques aéronautiques ainsi que sur le contrôle de sources paralléli-
sées. Dans un premier temps, un état de l’art sur l’évolution du réseau électrique de bord
au travers des différents projets des acteurs aéronautiques est réalisé. Par la suite, la dé-
finition ainsi que les enjeux d’un système multi-sources sont présentés. Enfin, ce chapitre
propose une synthèse bibliographique des techniques de contrôle de sources parallélisées
sur un réseau.

I.2 État de l’art des architectures électriques aéro-
nautiques

Afin d’assurer l’ensemble de leurs fonctions non propulsives, les aéronefs ont recours
à un système énergétique. Traditionnellement, ce système est composé d’un réseau hy-
draulique, un réseau pneumatique et un réseau électrique. Dans les débuts de l’aviation,
le besoin en puissance électrique était relativement faible, laissant une place importante
au réseau pneumatique et au réseau hydraulique. Un réseau de distribution électrique
en courant continu DC de l’ordre de 28 V était alors suffisant [11] [12]. Depuis lors, la
demande en puissance électrique n’a pas cessé d’augmenter, entraînant une évolution des
architectures employées. Cette évolution est visible sur la figure I.1.
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I.2. État de l’art des architectures électriques aéronautiques

Figure I.1 – Évolution des systèmes électriques aéronautiques [12].

La distribution électrique via une architecture basée sur un réseau alternatif AC a
tout d’abord été introduite au sein d’avion militaire pour ensuite se démocratiser, comme
le montre la figure I.1, pour l’aviation civile [11]. Le choix d’un réseau AC plutôt qu’un
réseau DC a été fait vis à vis des technologies de générateurs AC présentant de meilleures
performances et également par rapport au manque d’électronique de puissance disponible
à l’époque [12]. L’architecture de distribution 115 VAC à fréquence constante 400 Hertz
a été donc largement utilisée, elle est présentée sur la figure I.2. Le choix d’une fréquence
constante à 400Hz permet de minimiser la masse des composantes tout en tenant compte
des vitesses de fonctionnement des génératrices. La génération électrique s’opère grâce
à des génératrices prélevant directement de l’énergie au moteur propulsif de l’aéronef.
L’emploi d’un sous réseau DC 28 V est maintenu pour opérer l’avionique (les commandes
de vol) et intégrer une batterie. La batterie est également utilisée comme source de se-
cours. Cette architecture nécessite un maintien de la fréquence du réseau à une valeur
fixe et nécessite donc une régulation de la vitesse des génératrices. Cette régulation à une
vitesse constante est réalisée grâce à l’emploi d’un dispositif mécanique complexe appelé
Constant Speed Drive. Celui-ci présente l’inconvénient d’être lourd et de nécessiter de
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Figure I.2 – Architecture de distribution électrique classique [13].

la maintenance. Afin de pallier à cela, des architectures ont recours à l’utilisation d’élec-
tronique de puissance afin d’obtenir des génératrices à fréquence fixe pouvant opérer à
des vitesses variables [11], s’affranchissant ainsi de l’utilisation de CSD. Le retrait de ce
composant entraîne également une autre approche qui est l’utilisation d’un réseau à fré-
quence variable, illustrée par la figure I.3. La fréquence varie en fonction de la vitesse de
la turbomachine, de ce fait l’ajout d’électronique de puissance au niveau des sources du
réseau est nécessaire pour assurer leur fonctionnement.

Cette augmentation du nombre de composants d’électronique de puissance permet de
créer des réseaux hybrides, comme présenté sur la figure I.3. Le réseau 270 VDC, appelé
High Voltage Direct Current en aéronautique, découle d’études issues du milieu aéronau-
tique militaire [11]. Le terme HVDC est également employé dans le cas de certains réseaux
terrestres de tensions de l’ordre de quelques Kilo-Volts. Face aux nécessités d’optimisation
de la consommation des avions, le concept d’avion plus électrique (More Electric Aircraft)
se développe. Celui-ci passe par une électrification progressive des fonctions normalement
assurées par les réseaux hydrauliques et pneumatiques. On peut observer sur la figure I.4
l’évolution de l’électrification de ces fonctions pour différents appareils. Une des solutions
d’optimisation repose sur l’augmentation de la tension du réseau qui, pour une puissance
similaire, peut entraîner une réduction de la section des câbles électriques du réseau et
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Figure I.3 – Architecture de distribution électrique AC à fréquence variable [13].

Figure I.4 – Développement des systèmes électriques sur différents types d’appareils
[14].
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ainsi réduire la masse de ceux-ci [12]. La tension du réseau alternatif va alors passer, aux
alentours des années 1990, de 115 VAC à 230 VAC. Néanmoins, une attention particulière
doit être apportée vis à vis du niveau de puissance choisi, qui doit respecter les normes en
vigueur concernant le fonctionnement à basse pression. Les constructeurs, tel que Boieng
ou Airbus, emploient des architectures avec des niveaux de tension 230 VAC. Dans le cas
de Boieng, via son B787 le constructeur s’émancipe du système pneumatique, comme on
peut le constater sur la figure I.4, privilégiant le développement de fonctions électriques.
L’appareil sera alors qualifié de "Bleedless", s’affranchissant ainsi du prélèvement d’air de
l’étage compresseur de la turbomachine, permettant potentiellement une amélioration de
l’efficacité du moteur ainsi qu’une réduction de la masse de la maintenance nécessaire au
système. Son architecture électrique est schématisée sur la figure I.5.

Figure I.5 – Schéma de distribution électrique embarquée pour un Boeing 787 par
rapport à une distribution traditionnelle [12].

L’évolution des technologies d’électronique de puissance ainsi que le développement de
sources de stockage ont permis le développement de réseau continu High Voltage Direct
Current. Une distribution électrique DC possède l’avantage d’être facilement réversible
ainsi que de ne pas nécessiter de gestion de la puissance réactive et de la fréquence du ré-
seau, ce qui minimise les problèmes de stabilité. De même, le nombre de câbles nécessaires
pour le réseau DC est moins important que pour le réseau AC triphasé. Le principal atout
réside dans l’aisance d’intégration d’éléments de stockage sur le réseau. Ceux-ci ajoutent
de la fiabilité au système et peuvent lui octroyer un degré de liberté supplémentaire. Ces
éléments sont au cœur de la recherche scientifique et sont de parfaits candidats pour le
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remplacement des génératrices des groupes auxiliaires de puissance (Auxiliary Power Unit
(APU)). Le passage par un réseau DC facilite par la même occasion la parallélisation des
sources sur le même réseau.

Les recherches sur les architectures électriques embarquées sont au centre de l’atten-
tion et de nombreux projets ont été entrepris. Le projet européen More Open Electrical
Technologies s’est déroulé entre 2006 et 2009 afin de dresser, par le biais d’un consor-
tium, les standards de conception des systèmes de distribution électrique aéronautique.
Une des architectures envisagées emploie plusieurs réseaux 230 VAC et réseaux HVDC.
La connexion de l’ensemble des charges sur des réseaux AC et HVDC différents du réseau
AC principal permet de dissocier les fréquences de ces charges de celles des sources. Cela
présente l’avantage de limiter la perturbation de la fréquence du réseau lors d’un impact
de charge. Les architectures exploitant uniquement un réseau HVDC sont également à
l’étude s’affranchissant ainsi du réseau alternatif. La figure I.6 illustre une architecture
HVDC ,breveté par l’industriel Honeywell, permettant la parallélisation des sources sur
le réseau. D’autres architectures existent, employant de multiples sources de stockage

Figure I.6 – Architecture de distribution électrique HVDC brevetée par Honeywell [15].
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sur le réseau. Les niveaux de tension considérés pour les architectures en développement
sont de l’ordre de 270 VDC, +/-270 VDC ou encore 540 VDC. Un intérêt est porté aux
architectures possédant un unique réseau, parallélisant toutes ses sources. Les architec-
tures HVDC apportent de la flexibilité au système grâce à l’utilisation d’électronique de
puissance. En plus de nous affranchir des contraintes de stabilités fréquentielles et de ges-
tion de la puissance réactive, de nouvelles approches de gestion du système peuvent être
abordées. De plus, l’ajout aisé d’éléments de stockage et de sources non conventionnelles
(telles que les piles à combustibles) rajoute un important degré de liberté au système.
Le principal désavantage des réseaux HVDC est la nécessité d’utiliser un nombre consé-
quent d’organes de conversion de puissance sur le réseau, augmentant ainsi la masse et la
complexité de l’avion. Cet ajout de composants impacte également la fiabilité du système.

La détermination des architectures de distribution électrique pour les avions constitue
un domaine d’étude privilégié et est un facteur clé pour le développement de l’aviation du
futur. De nombreux projets européens sont en cours sur le sujet. On peut notamment ci-
ter les projets "Clean Sky’s Non-Propulsive Energy project", présidé par Safran, et "Clean
Aviation" visant une réduction de la consommation du carburant. De même, le projet
Investigation and Maturation Of Technologies for Hybrid Electric Propulsion lancé au
début de l’année 2020 et porté par l’Onera s’intéresse à la propulsion hybride électrique,
notamment vis à vis de l’architecture de distribution nécessaire. Le projet Revolutionary
Innovation for Sustainable Engines (RISE), lancé courant 2021 et porté par CFM Interna-
tional, se penche quant à lui sur l’étude des moteurs durables. Enfin, le conseil consultatif
pour la recherche aéronautique en Europe (Advisory Council for Aeronautics Research
in Europe - ACARE) suit l’avancement des recherches dans le domaine et sert de lien
avec les institutions Européennes.

I.3 Système multi-sources

Après avoir présenté l’historique et l’évolution des réseaux aéronautiques vers des
topologies qui se rapprochent de celles des micro-réseaux embarqués, il convient main-
tenant de définir ce qu’est un système multi-sources. Un système multi-sources est un
système composé de plusieurs sources d’énergie. Celles-ci peuvent être de nature diverse,
impliquant des phénomènes physiques différents. Elles possèdent une dynamique et des
caractéristiques propres. Utilisés pour alimenter des sites isolés, les micro-grids électriques
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sont des systèmes multi-sources. En effet, l’Institut des ingénieurs électriciens et électro-
niciens (Institute of Electrical and Electronics Engineers) définit un micro-grid comme
"Un groupe de charges et de ressources d’énergie distribuées inter-connectées avec des fron-
tières électriques clairement définies qui agit comme une unique entité contrôlable" [16].
Dans de nombreux cas, les micro-grids associent sur le même réseau plusieurs sources
intermittentes, tels que les panneaux photovoltaïques et les éoliennes, avec des éléments
de stockage et des générateurs classiques (usuellement à combustion). En aéronautique,
les réseaux électriques embarqués constitués de multiples organes de production et de
stockage d’énergie sont des systèmes multi-sources.

L’association de sources de nature et dynamique distinctes introduit un concept im-
portant : l’hybridation des sources d’énergie. En combinant des sources singulières, on
peut tirer parti des avantages de celles-ci et ainsi créer une synergie entre elles. Cette
interaction est rendue possible grâce à l’implémentation de stratégies de gestion pour
le système. Cette complémentarité est l’atout de l’hybridation de l’énergie. L’applica-
tion de ce concept permet d’optimiser le fonctionnement et les performances des réseaux
électriques. L’utilisation des technologies de système de stockage récente, présentant de
meilleures performances, permet également de s’intéresser à la problématique du dimen-
sionnement des composantes du système, notamment des génératrices aéronautiques. Dans
le cas d’un micro-grid composé de sources intermittentes, les éléments de stockage assistent
les sources tout en accumulant le surplus de production de celles-ci. Ils assurent la conti-
nuité de la fourniture en électricité en restituant cette énergie stockée et sont relayés par
les générateurs en cas de manque.

Dans le cadre de cette thèse, le concept d’hybridation revêt plusieurs sens. Le premier
correspond à l’hybridation des sources d’énergie pour en optimiser leur fonctionnement.
Le second fait appel à la notion d’hybridation du turboréacteur, ce qui correspond plus
particulièrement à l’assistance électrique de celui-ci.

I.3.1 Présentation des sources du réseau aéronautique

Dans un premier temps, intéressons-nous aux sources usuelles employées dans un sys-
tème multi-sources.
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Génératrices

Les génératrices tiennent un rôle capital dans la production d’énergie électrique dans
les systèmes multi-sources. On s’intéressera ici aux génératrices exploitant l’énergie mé-
canique, plus particulièrement celles utilisées en aéronautique. A bord des avions, ces
génératrices constituent une source principale d’énergie électrique. Elles sont entraînées
par un arbre couplé mécaniquement au turboréacteur et de ce fait, elles prélèvent de l’éner-
gie impactant ainsi les performances de la turbomachine. Elle sont également utilisées au
sein des groupes auxiliaires de puissance (Auxiliary Power Unit (APU)). Les architectures
électriques dans les avions étant historiquement orientées sur une distribution en Courant
Alternatif (AC), le choix de génératrices AC a été retenu [12].

La figure I.7 introduit le générateur synchrone fréquemment utilisé en aéronautique.
Ce générateur est composé de trois étages [11]. Le premier étage correspond à une ma-
chine synchrone à aimant permanent (PMSG). Celle-ci va induire une tension qui va être
utilisée pour alimenter le second étage. Le second étage est un excitateur qui va créer un
champ magnétique. Ce champ va entraîner le dernier étage composé de la génératrice. La
turbomachine entraîne l’arbre mécanique (Pime Mover Shaft) via une boite de vitesse mu-
nie d’un dispositif hydro-mécanique à entraînement à vitesse constante nommé Constant
Speed Drive (CSD). Ce mécanisme est connecté à la génératrice synchrone. Lorsque le
refroidissement et la lubrification du CSD et de la génératrice sont communs, cet en-
semble est appelé Integrated Drive Generator (IDG). Ce système génère alors une tension
alternative à fréquence fixe grâce à la vitesse de rotation constante. Le CSD présente le
désavantage d’être complexe, lourd, volumineux et nécessitant de la maintenance. Ainsi,
certains systèmes optent pour le retrait de celui-ci. Les génératrices deviennent alors des
génératrices AC à fréquence variable (Variable Frequency Generators), comme sur l’airbus
A350 et le Boeing 787. L’hybridation des turbomachines requérant une densité accrue, on
se projette actuellement vers l’utilisation de machine synchrone à aimants permanents.
C’est l’hypothèse prise dans le cadre des travaux présentés ici.

Batteries

Les éléments de stockage pourraient être envisagés pour le fonctionnement d’un sys-
tème multi-sources. Parmi les plus utilisés, on retrouve les batteries. Une batterie est com-
posée d’un ensemble d’accumulateurs électrochimiques convertissant l’énergie chimique en
énergie électrique. En aéronautique, les batteries permettraient d’alimenter le réseau de
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Figure I.7 – Générateur synchrone [12].

bord lorsque les turboréacteurs sont éteints [11], notamment lors des phases au sol. Elles
pourraient être utilisées pour démarrer les groupes auxiliaires de puissance (APU ) ainsi
que pour lisser les pics de consommation sur le réseau. Elles pourraient également servir
de sources de secours, ajoutant de la fiabilité au système en cas de défaillance des généra-
trices. Elles ont la possibilité d’être mises en parallèle entre elles et sont interchangeables.
Certains types de batteries sont privilégiés pour une application aéronautique. Les plus
utilisées sont les batteries Nickel-Cadminum (Nicd) pour leur fiabilité. Plus récemment,
les batteries Lithium-ion, telles que les batteries Lithium-fer-phosphate (LiFePO4), se
démocratisent du fait de leur masse moins importante et de leur durée de vie théorique-
ment plus élevée. Ces technologies sont sujettes au phénomène d’emballement thermique
qui, causé par une température excessive, va modifier la réaction chimique au sein de la
cellule conduisant à la production de d’avantage de chaleur. Ceci peut entraîner un départ
de feu, voire même l’explosion de la batterie. Des protocoles de protection sont mis en
place afin de réduire ces risques. De même, il est nécessaire de considérer la surveillance
de l’état de charge (State Of Charge) et d’intégrer un système de recharge pour ces batte-
ries. L’utilisation des batteries pourrait s’avérer cruciale pour le développement des avions
plus électriques mais les technologies actuelles présentent encore des contraintes liées, no-
tamment, aux faibles densités massiques d’énergie disponible et au cycle de vie restreint
[17].
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Supercondensateurs

Les systèmes multi-sources peuvent également avoir recours aux supercondensateurs
comme élément de stockage. Composés de deux électrodes séparées par un électrolyte, les
supercondensateurs suivent le même principe de double couche électrochimique que les
condensateurs électrolytiques, stockant l’énergie via la différence de potentiel à ses bornes.
Ainsi les supercondensateurs ont une dynamique rapide et peuvent développer une densité
de puissance élevée en comparaison avec les batteries. De plus, ils présentent un cycle de
décharge/recharge plus élevé que celles-ci et ainsi potentiellement une meilleure durée de
vie. On peut tirer profit de ces caractéristiques afin d’alimenter un réseau comportant
des charges aux dynamiques rapides, tels que les réseaux envisagés pour les avions plus
électriques. Le principal désavantage des supercondensateurs réside dans leur faible densité
massique d’énergie. L’hybridation de supercondensateurs avec des batteries ou des piles
à combustibles permet de combler les lacunes de chacune des technologies respectives et
pourrait être envisagée pour le remplacement des groupes auxiliaires de puissance (APU )
aéronautiques [18]. L’utilisation des supercondensateurs en complémentarité avec d’autres
sources représente un sujet d’étude prometteur en aéronautique.

Piles à combustibles

Une autre source d’énergie qui pourrait intervenir dans un système multi-sources est
la pile à combustibles. Son fonctionnement se base sur la transformation de l’énergie
chimique en énergie électrique via un processus d’oxydoréduction. Cette réaction nécessite
un apport continuel de réactif pour fonctionner [19], limitant ainsi la dynamique de la
pile à combustibles à la dynamique de cet apport. De nombreuses technologies de pile
à combustibles existent. L’aéronautique s’intéresse tout particulièrement à la technologie
de piles à membrane d’électrolyte polymère [20]. Celle-ci se base sur la réaction entre
l’hydrogène et l’oxygène pour produire de l’électricité en ayant pour sous-produit de la
chaleur et de l’eau. Dans le contexte aéronautique, une valorisation de ces sous-produits
est envisageable, notamment en utilisant la chaleur produite pour le dégivrage des ailes
et l’eau pour la réduction des réserves initiales embarquées [20]. Il pourrait également
être envisagé d’utiliser les piles à combustibles en remplacement des groupes auxiliaires
de puissance (APU ). Les piles à combustibles souffrent encore de rendements faibles et
nécessitent la mise en place d’un système de stockage ou de production de réactif chimique.
Ce sont des obstacles majeurs dans leur intégration en aéronautique.
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I.3.2 Objectifs des fonctions de contrôle du système multi-sources

Le contrôle d’un système multi-sources doit satisfaire des fonctions. En s’inspirant
du principe du contrôle hiérarchique [21] [22] détaillé dans la partie suivante, on peut
définir trois fonctions auxquelles la commande de notre système doit répondre : partager
la puissance, assurer la qualité du réseau et optimiser l’énergie. Ces exigences sont des
niveaux successifs à atteindre afin de contrôler notre système efficacement.

Partager la puissance

Optimiser l’énergie

Assurer la qualité du réseau

• Stabilisation du micro-réseau (Horizon ms)

• Restauration et maintien de la tension dans un gabarit (Horizon s)

• Réduction des émissions (Horizon min-h)

Figure I.8 – Fonctions de contrôle considérées.

Partager la puissance

Premièrement, il faut s’assurer du partage de la puissance entre les différentes sources.
Pour ce faire, il faut que la sortie de chacune des sources soit régulée afin d’injecter
une puissance proportionnelle à chacune de leurs capacités sur le réseau électrique. Cette
fonction permet d’éviter l’utilisation exclusive d’une source en dépit des autres connectées
sur le réseau. Une connaissance des caractéristiques de la source à commander ainsi que
de l’appel de puissance sur le réseau est nécessaire pour effectuer ce partage de puissance.

Assurer la qualité du réseau

Par la suite, dès lors que le partage de puissance est atteint, la commande doit per-
mettre un maintien de la qualité du réseau. Cela correspond à la régulation de la tension
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du bus autour d’un intervalle restreint. En cas d’apparition de défauts sur le système,
la commande doit permettre une restauration de la tension dans l’intervalle donné. La
commande nécessaire à la réalisation de cette fonction devra ainsi avoir l’information sur
l’état de la tension du bus.

Optimiser l’énergie

Lorsque les deux fonctions précédentes sont satisfaites, la commande doit assurer l’op-
timisation énergétique du réseau. Cette fonction permet notamment d’assigner des sources
à des profils de consommation du réseau, en fonction de la dynamique et de l’état de ces
sources. Cela permet d’exploiter au mieux les caractéristiques de chaque source et d’abou-
tir à une gestion optimisée. Une connaissance de l’ensemble des paramètres du réseau est
nécessaire. Grâce à cette connaissance, cette fonction peut également organiser des modes
dégradés en cas de perte d’une ou de plusieurs sources, augmentant ainsi la fiabilité du
système.

I.4 État de l’art du contrôle des sources parallélisées

Afin de répondre aux enjeux de maintien de la tension et de partage de la fourniture
de puissance, il apparaît ici nécessaire d’étudier des techniques de contrôle avancées pour
le pilotage de réseau multi-sources.

I.4.1 Structuration fonctionnelle des architectures de contrôle

Comme évoqué précédemment, le contrôle d’un réseau DC multi-sources doit remplir
des fonctions pour assurer la bonne gestion des échanges de puissance et d’énergie au sein
du système. Cette décomposition fonctionnelle est plus connue dans la littérature sous le
terme de contrôle hiérarchique [21] [22] [23] [24], illustrée par la figure I.9, car ces fonctions
sont réparties en plusieurs niveaux :

• N0 - Contrôler les boucles internes (courant/tension)
• N1 - Niveau primaire : Partager la fourniture de puissance
• N2 - Niveau secondaire :

— Réguler ou restaurer (compenser l’erreur statique) la tension
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— Améliorer la forme d’onde de la tension DC
• N3 - Niveau tertiaire :

— Opérer les changements de modes de fonctionnement du micro-réseau
— Optimiser le micro-réseau visant à maximiser l’efficacité, minimiser les coûts

d’exploitation

Figure I.9 – Contrôle hiérarchique [22].

Ainsi, il est possible de classifier les architectures de contrôle en allouant les fonctions
précédemment listées dans des organes de contrôle de l’architecture [25] [26]. Les fonctions
à assurer par le contrôle du réseau multi-sources peuvent être centralisées, distribuées
et/ou décentralisées, tel que présenté sur la figure I.10. Les solutions se diffèrent donc
selon la présence ou non de lien de communication.

En fonction de la disposition choisie, chacun des organes de contrôle aura accès à dif-
férents niveaux d’information sur l’état du réseau. Cette variation d’information entraîne
une disparité des performances entre les différentes architectures. Elle peut également res-
treindre l’accomplissement de certaines fonctions de plus haut niveau. Cela va impliquer
des contraintes de fiabilité spécifiques à chaque architecture. Ainsi, différentes stratégies de
commande sont mises en place afin de répondre à ces problématiques. La cartographie de
la figure I.11 recense les principales stratégies de contrôle des micro-réseaux compatibles
d’un contrôle hiérarchique. Chacune de ces stratégies contribue, à différents niveaux, à la
satisfaction des fonctions de contrôle définies. Ainsi, une utilisation conjointe de plusieurs
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Figure I.10 – Architectures de contrôle (a) centralisée, (b) distribuée et (c) décentralisée
[27].

stratégies est possible afin d’améliorer les performances du système, en compensant les
faiblesses individuelles de chacune d’entre elles. Nous nous intéresserons ici plus particu-
lièrement au développement de commandes du niveau primaire et secondaire.

I.4.2 Architectures de commande centralisées

L’architecture centralisée utilise un organe de contrôle central, connecté avec l’en-
semble des sources du réseau. La figure I.12 illustre une architecture centralisée de com-
mande du système multi-sources à l’étude. L’avantage majeur de cette disposition est
la vision globale sur l’ensemble du système. Cela facilite grandement l’accomplissement
de toutes les fonctions souhaitées. Néanmoins, cette profusion d’informations nécessite la
mise en place de liens de communication avec l’entièreté du réseau. Ces liens devront éga-
lement posséder une bande passante suffisante pour recevoir ces données et transmettre
les ordres envoyés par le contrôleur. Cette exigence de liens communication restreint le do-
maine d’application des architectures centralisées, notamment pour les systèmes à grande
échelle. De même, l’emploi d’un unique organe de contrôle centralisé a un impact sur la
fiabilité du système, pouvant entraîner un point singulier de défauts (Single Point of Fai-
lure) rendant le système inopérant en cas de panne de celui-ci. Il faut également considérer
la perte d’un ou plusieurs liens de communication, la latence de transmission ainsi que
l’apparition de défauts capteurs.

Les stratégies de supervision sont particulièrement bien adaptées à l’architecture de
commande centralisée. Dans la littérature, il existe deux solutions usuelles de contrôle
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Figure I.11 – Cartographie des lois de contrôles pour la mise en parallèle de sources[27].
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Figure I.12 – Architecture centralisée d’un système multi-sources.

centralisé : le contrôle du type maître-esclaves et le contrôle avec un superviseur dédié.
La supervision du système peut attribuer un rôle prépondérant à un organe particulier,
qui influera sur le contrôle des autres organes du réseau. Ce concept s’illustre au travers
du contrôle maître-esclaves qui peut être mis en œuvre en choisissant la source qui a la
plus grande capacité ou fiabilité comme "maître". Le maître contrôle ainsi la tension du
bus et génère les références de courants pour les autres sources dites "esclaves" [28] [29]
[30]. Le principe de fonctionnement d’une architecture maître-esclaves est illustré sur la
figure I.13. Plusieurs variantes du contrôle maître / esclaves existent :

• "Dedicated Master" ou Maître dédié : cette première variante est la plus
répandue, un des contrôleurs d’une source est choisi comme étant le maître et
transmet les consignes aux autres contrôleurs.

• "Rotating Master" ou Maître tournant : cette deuxième variante consiste à
ce que le calculateur maître soit changé dans les scenarii opérationnels [29]. Un use
case de ce contrôle à maître tournant, est en cas de défaut du calculateur maître,
un contrôleur esclave est désigné comme nouveau maître.

• "Automatic Master" ou Maître sélectionné de manière automatique :
cette dernière variante est un peu similaire à la précédente, une modification du

30



I.4. État de l’art du contrôle des sources parallélisées

Figure I.13 – Contrôle centralisé type maître-esclaves [27].

maître est effectué via un algorithme on-line [30].

Considérons [31] comme exemple d’une commande Maître/esclave en aéronautique.
Sur la figure I.14, l’organe de contrôle de la génératrice couplée sur l’arbre (HP) de la tur-
bomachine est considéré comme maître et le contrôleur de la génératrice sur l’arbre (BP)
comme esclave. Les charges du réseau AC sont alimentées uniquement par la génératrice
HP alors que les charges du réseau DC sont elles alimentées par les deux génératrices.

Figure I.14 – Architecture de contrôle de la stratégie Maître/Esclave [31].

La génératrice HP va fournir au réseau DC la puissance Pdc1 en fonction de sa solli-
citation sur le réseau AC. La génératrice BP va assister à la fourniture de ces charges en
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prenant pour référence cette puissance, modélisée par la tension fournie par la génératrice
HP et le courant du réseau DC. Les performances de cette stratégie dépendent de la ra-
pidité de la communication, dégradant ainsi la fiabilité du système.

Le contrôle centralisé avec un superviseur dédié est plus facile à mettre en œuvre
comparé à la méthode maître-esclaves, car la fonction de régulation de tension est portée
par un organe dédié et donc indépendant des sources présentes sur le réseau. Une fois
la régulation de tension effectuée, un courant de référence peut être partagé entre les
différentes sources avec ou sans connaissance du courant de charge [32]. Le principe de
fonctionnement d’une architecture de contrôle centralisé avec un superviseur dédié est
illustré à la figure I.15.

Figure I.15 – Contrôle centralisé type superviseur dédié [27].

Les lois de contrôle du niveau primaire peuvent générer la consigne de courant de
chacune des sources en se basant sur la mesure du courant de charge. Plusieurs variantes
du contrôle de type "Instantaneous Current Sharing" existent :

• "Basic Average Current Method (ACM)" ou Méthode du courant moyenné
basique : cette première variante définit le courant de référence de chacune des
sources à partir d’une mesure du courant de charge et de facteurs de pondération
propre à chaque source [33] [34]. Les consignes de courants sont donc proportion-
nelles à la moyenne du courant de sortie.
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• "Modified Average Current Method" ou Méthode du courant moyenné
modifié : Cette variante est une modification de la précédente. Afin d’améliorer
la stabilité de la loi de contrôle, cette solution n’emploie pas de comparateur pour
générer le signal d’erreur sur le partage de la puissance [34] [35].

• "Isolation ACM" : Finalement, cette dernière variante repose sur l’idée de l’ACM
avec l’ajout d’une isolation galvanique pour la communication des informations sur
le partage de courant [34] [36]. La solution emploie une technique de partage de
courant basé sur un partage de fréquentiel.

Pour des lois de contrôle de niveau supérieur, on peut également se référer à [37]
qui emploie une stratégie centralisée sur un ensemble hybride de stockage/dissipation
énergétique aéronautique. La stratégie de supervision du système, présentée sur la figure
I.16, se détaille en plusieurs fonctions permettant de satisfaire des objectifs de stabilité de
la tension, vis à vis de la norme MIL-STD-704F [4], et d’optimisation de l’énergie. Afin
de répondre à ces objectifs multiples, [37] développe des stratégies basées sur des règles
de logique flou (Fuzzy logic) et propose un comparatif des performances du système vis à
vis de commandes plus classiques.

La source unidirectionnelle de la figure I.16 est une génératrice à aimant permanent.
Le système aéronautique considéré comporte des charges bidirectionnelles. Il sera alors
récupératif. Le premier niveau de supervision, qui va générer la référence de puissance
totale Ptotal_ref , est assuré par une fonction à base de logique floue. Celle-ci permet de
faire fonctionner la génératrice en permanence, en mobilisant le système hybride. Ainsi,
la génératrice peut réguler la tension du réseau, même lorsque les charges restituent de
la puissance sur celui-ci. Cette méthode prend pour référence les mesures du courant de
la génératrice Igen, la tension VBus et l’état de charge du stockage SoC. La relation entre
ces paramètres faite par la logique floue est visible sur la figure I.17. Cette stratégie sera
comparée avec une commande par correcteurs Proportionnel-Intergral par [37].

Le système hybride doit absorber la puissance que les charges restituent sur le réseau.
Afin d’optimiser la récupération de cette énergie ainsi que de compenser la dynamique du
stockage, un deuxième niveau de supervision est ajouté. Il récupère la référence Ptotal_ref

du niveau précédent afin de générer les références de puissance Pstor_ref et Pdissi_ref du
système hybride. A nouveau, une stratégie à base de logique floue est proposée. Celle-ci
génère un coefficient de partage à partir des mesures de la tension VBus, de la référence
Ptotal_ref et des dynamiques sur le réseau. Grâce à cela, le système de stockage est uti-
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Figure I.16 – Architecture de commande du système supervisé [37].

Figure I.17 – Surface générée par la logique floue pour la supervision [37].
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lisé en priorité et la stabilité du réseau est garantie grâce au système de dissipation.
Cette stratégie sera comparée avec un correcteur employant un bilan de puissance. Les
stratégies proposées par [37] permettent d’améliorer la stabilité du réseau. Néanmoins,
l’établissement de règles de logique floue fiables est complexe pour un micro-grid com-
portant plusieurs sources et charges de dynamique distincte. Pour le domaine naval, [38]
applique également des stratégies basées sur des règles de logique floue pour la gestion
des sources de stockage sur un réseau DC de navire soumis à des charges pulsées.

Les stratégies de contrôle centralisées empruntent également des fonctions de plus
haut niveau afin de maximiser l’optimisation de la gestion du système. Ces stratégies
peuvent se baser sur des méthodes d’optimisation méta-heuristique. L’article [39] pro-
pose une comparaison entre différentes méthodes méta-heuristiques pour l’optimisation
d’une hybridation de sources de stockage de nature variée dans un système aéronautique.
L’article [40] propose quant à lui, une stratégie de gestion énergétique pour un système
hybride batterie/Supercondensateur basée sur l’algorithme d’optimisation "Grey Wolf".
De même, on peut instaurer une planification de l’utilisation des sources sur une période
donnée afin de répartir les charges de façon optimale pour la gestion de la demande [41].
L’inconvénient de ces méthodes repose sur le temps de calcul nécessaire à ces algorithmes.

En résumé, on peut conclure que les stratégies de contrôle avec communication, em-
ployées par les architectures de commande centralisées, aboutissent à la satisfaction de
l’ensemble des fonctions définies précédemment. Cependant, ces stratégies sont dépen-
dantes du transit d’information sur le réseau au travers de liens de communication. La
transmission d’informations erronées, due par exemple à un capteur en défaut, ou encore
la latence de communication sont des phénomènes qui vont impacter les performances
et la stabilité du système. Une autre approche par l’amélioration des correcteurs du sys-
tème, notamment par l’implémentation de lois de commande robustes adaptatives comme
le présente [42], permet de réduire ces phénomènes. Néanmoins, un cas de perte totale de
la communication peut rendre le système totalement inopérant.

I.4.3 Architectures de commande décentralisées

L’architecture de contrôle décentralisée est composée d’organes de commande directe-
ment connectés au niveau des sources et se base sur les mesures locales pour le contrôle des
sources du réseau. Cette disposition s’affranchit des échanges de données sur le réseau, et
ainsi ne nécessite pas de liens de communication. Une disposition décentralisée de la com-
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mande du système multi-sources étudié est présentée sur la figure I.18. L’indépendance
des organes de commande apporte de la fiabilité au système par rapport à une architec-
ture centralisée en éliminant l’apparition d’un point de défaut singulier. Néanmoins, cette
autonomie aboutit à une faible connaissance de l’état du réseau. Cela restreint la satisfac-
tion des fonctions de plus haut niveau, telles que la qualité et la gestion de la puissance.
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Figure I.18 – Architecture décentralisée d’un système multi-sources.

Les stratégies de commande sans recours à la communication employées dans les micro-
grids DC s’appuient en grande partie sur du "droop control", également appelé contrôle
par statisme. Très répandue dans le cas des micro-grids sur réseau alternatif (AC ) étendu,
cette stratégie assure la stabilité de la fréquence, via un partage de la puissance active
et la stabilité de la tension du réseau par un partage de la puissance réactive. Au vu
de leur simplicité d’implémentation et de leur efficacité, ces méthodes s’étendent pour le
contrôle des micro-grids DC et notamment leur utilisation se démocratise dans le milieu
aéronautique.
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Pour les réseaux DC, la tension dépendra uniquement des impédances résistives consom-
matrices de puissance active. Le principe du droop control se base sur l’ajout d’une im-
pédance virtuelle, en général une résistance virtuelle, associée au coefficient droop qui
permettra de modifier la sortie de la source contrôlée afin d’effectuer le partage de puis-
sance ou de courant sur le réseau. La différence entre cette résistance virtuelle et la
résistance réelle est que la résistance virtuelle est une valeur idéale qui ne sera pas af-
fectée par ses conditions de fonctionnement, telle que la température, et aucune perte de
puissance "réelle" ne sera produite. Cette résistance virtuelle est également appelée gain
de statisme, constante de statisme ou coefficient de statisme. Si la panne d’une source se
produit, les sources restantes peuvent toujours contribuer au partage de la fourniture de
puissance proportionnellement à leur gain de statisme local. Ainsi, la fiabilité du système
est augmentée [23]. Étant donné que les liaisons de communication entre les sources et
un contrôleur centralisé supplémentaire ne sont pas nécessaires, chaque source parallélisée
peut fonctionner indépendamment en s’appuyant sur les mesures et les contrôleurs locaux.
Le droop control se décline en plusieurs formes, selon les variables d’entrée et de sortie
considérées.

La forme la plus répandue est le droop tension-courant V-I, nommé le plus souvent
droop conventionnel. Le droop V-I prend pour entrée le courant local, proportionnel aux
charges connectées sur le réseau, afin de modifier la référence de tension de sortie de la
source considérée [43]. Il tire profit des variations de tension tolérées sur le réseau afin
d’ajuster le partage de puissance de chaque source. La source va alors être employée
comme source de tension contrôlée [44]. Considérons l’équation de principe du droop V-I
présentée sur (I.1).

V ∗
dci

= V0 − ki Iloc (I.1)

V0 correspond à la tension de référence du réseau, Iloc le courant local, ki le coefficient
droop et V ∗

dci la tension de référence générée par le droop pour la source i. Un schéma de
contrôle employant le droop V-I est présenté sur la figure I.19. Sur ce schéma, une mesure
du courant local Iloc permet de générer la référence de tension V ∗

dc via la courbe du droop
régie par l’équation (I.1). Cette référence va ensuite être envoyée à la boucle de régulation
interne composée de régulateurs de tension et de courant, généralement placés en cascade,
qui vont contrôler l’ensemble convertisseur/source. La courbe caractéristique du droop V-I
est présentée sur la figure I.20. L’intervalle [Vmin, Vmax] représente la déviation de tension
tolérée sur le réseau et le coefficient de droop ki modélise la pente de la courbe. Suivant
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Figure I.19 – Schéma de contrôle par droop V-I.

Figure I.20 – Courbe caractéristique du droop V-I [43].
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l’équation (I.1) et comme on peut le constater sur la figure I.20 plus le courant augmente,
plus la tension va diminuer. De même, plus le coefficient de droop est élevé, et donc par
extension plus l’intervalle [Vmin, Vmax] est grand, plus la réponse de la source à des courants
de grandeur proche sera significative. Cela correspond donc à une amélioration du partage
de puissance sur le réseau. Néanmoins, en fonction de l’application souhaitée, de grands
écarts de tension ne sont pas tolérables. On peut notamment prendre pour référence en
aéronautique la norme MIL-STD-704F [4] qui définit des bandes strictes de régulation
de tension du réseau électrique. La figure I.21 illustre l’enveloppe de tension imposée par
cette norme [4]. L’emploi du droop V-I classique aboutit ainsi à un compromis entre le
partage de la puissance et la régulation de la tension du réseau.

Figure I.21 – Enveloppe de la déviation de tension tolérée [4].
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Une autre forme de droop control est le droop courant-tension I-V. Le droop I-V
considère en entrée la tension mesurée localement afin de générer une référence de courant
de sortie pour la source considérée [43] [45]. La source va alors être employée comme source
de courant contrôlée [44]. L’équation (I.1) peut être alors réécrite en (I.2)

I∗
outi

= 1
ki

(V0 − Vmesi
) (I.2)

V0 correspond à la tension de référence du réseau, I∗
outi le courant de référence de sortie

de la source i, ki le coefficient droop et Vmesi la tension mesurée localement. On peut se
référer au schéma de la figure I.22 pour le contrôle d’une source par droop I-V. La mesure
de la tension locale Vmes va générer, via la courbe de droop basée sur l’équation (I.2), une
référence de courant qui va être utilisée par la boucle de régulation interne afin de contrôler
l’ensemble convertisseur/source. Le droop I-V influe sur le courant, et donc la puissance,

Ensemble source 

et conver sseurI*out

Modula�ons

Régulateur 

de courant

+

-

Iloc

Vmes

I

V

Figure I.22 – Schéma de contrôle par droop I-V.

délivrée par la source en modulant intentionnellement la tension du réseau [46]. La figure
I.23 nous montre la courbe caractéristique du droop I-V. Tout comme pour le droop V-I,
le droop I-V va être soumis à ce même compromis de partage de la puissance ou de régu-
lation de la tension du réseau. La synthèse de ces stratégies est faite autour d’un point de
fonctionnement, amoindrissant ainsi leur robustesse et performance de partage face à de
larges perturbations. Cet aspect est particulièrement contraignant en présence de charges
à forte dynamique telles que les charges à puissance constante (CPL), qui peuvent nuire
à la stabilité du système. Ce type de charge est répandu au sein de l’avion plus électrique.
A titre d’illustration, [9] propose le contrôle d’un système aéronautique via l’emploi du
droop I-V. Le système considéré est présenté sur la figure I.24. Les sources considérées
sont des génératrices à aimants permanents couplées aux arbres Haute Pression (HP) ou
Basse Pression (BP) de la turbomachine. L’objectif de cette étude est de mettre en avant
l’influence du ratio de partage de puissance entre les sources. La figure I.25 détaille l’ar-
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Figure I.23 – Courbe caractéristique du droop I-V [43].

Figure I.24 – Architecture de puissance multi-sources aéronautique [9].
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Figure I.25 – Architecture de contrôle des génératrices à aimants permanents [9].

chitecture de contrôle des génératrices par commande vectorielle. Le courant de référence
i∗dc est généré à partir de la mesure de la tension locale Vdci grâce aux caractéristiques du
droop et engendrera la référence iq le contrôle vectoriel de la machine. L’avantage de cette
approche est de pouvoir ajuster le ratio de partage de puissance de chaque génératrice en
modifiant les coefficients droop associés. L’inconvénient de cette méthode réside dans la
déviation de la tension et la perte de stabilité face à des charges de forte puissance.
La solution proposée pour répondre à ces défauts de robustesse est l’adaptation des co-
efficients du droop pour différents points de fonctionnement. Ces méthodes sont plus
complexes à synthétiser, reposant sur la caractérisation de nombreux points de fonction-
nement et ne tiennent pas nécessairement compte de la complexité des charges du système.
L’étude [44] propose une modification des coefficients droop pour un système aéronautique
similaire à la figure I.24 tout en tenant compte des types de charge du réseau. Pour par-
venir à cela, [44] ajoute une méthode de compensation par action anticipatrice en amont
de la fonction de droop. Le coefficient droop est alors altéré vis à vis du type de charge
afin d’opérer sur ces nouveaux points de fonctionnement, présenté sur la figure I.26. Cela
permet de réguler plus précisément la tension sur le réseau et d’ajouter de la stabilité au
système au prix de la détermination de points de fonctionnement pour chaque charge.
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Figure I.26 – Points de fonctionnement du système selon la nature de la charge [44].

Les coefficients droop peuvent être définis individuellement pour chaque source, en
tenant compte des dynamiques propres à chacune d’entre elles. Ainsi, de nouveaux pa-
ramètres sont à considérer tel que l’état de charge (SoC ). Les coefficients du droop vont
être alors déterminés en tenant compte de ce SoC qui reflète les réserves d’énergie et de
puissance disponibles de ces sources. A titre d’exemple, l’étude [47] applique le droop I-V
sur des sources de stockage d’un réseau de bord d’un navire soumis à des charges pulsées.
L’architecture de contrôle, détaillée sur la figure I.27, tire profit de la nature des sources
et attribue les dynamiques rapides au supercondensateur ainsi que les dynamiques plus
lentes à la batterie. Ce partage peut être fait via un filtrage fréquentiel, lié à la dynamique
des charges du réseau. L’adaptation des coefficients droop se fait en fonction de l’état de
charge de ces éléments par le biais d’un contrôle de plus haut niveau de type machine
d’états. Cette adaptation permet ainsi une meilleure exploitation des sources connectées
ainsi que l’allongement de leur durée de vie. Néanmoins, il est nécessaire ici d’ajouter une
fonction de plus haut niveau afin de pouvoir réaliser cela. De même, en tant qu’exemple
pour le domaine des micro-grids, [48] applique un droop V-I dont les coefficients sont
modulés par une stratégie de plus haut niveau employant de la logique floue.
Par ailleurs en aéronautique, les travaux [18] s’intéressent à la modification de ce coeffi-
cient pour le contrôle de piles à combustibles et supercondensateurs pour un usage comme
groupes auxiliaires de puissance (APU) aéronautiques. Le système considéré est présenté
sur la figure I.28 et se compose de plusieurs ensembles de piles à combustibles et super-
condensateurs connectés en parallèle sur un même réseau. Afin d’améliorer le partage de
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Figure I.27 – Schéma de contrôle pour l’ensemble Batterie/Supercondensateur [47].
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Figure I.28 – Architecture de puissance de l’APU composée de piles à combustibles et
supercondensateurs [18].
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puissance et le fonctionnement optimal des sources, [18] combine le droop V-I avec un
droop de type I-V. La combinaison des méthodes de droop s’opère grâce à l’ajout d’une
résistance virtuelle pour le droop V-I et d’une inductance virtuelle pour le droop I-V.
La commande, illustrée sur la figure I.29, utilise les supercondensateurs comme sources
de tension pour le réseau et les piles à combustibles comme sources de courant. Un dé-
couplage fréquentiel est mis en place pour la pile à combustibles afin qu’elle ne soit pas
endommagée par des charges de dynamique rapide. De même, une adaptation des coef-
ficients du droop est mise en place en fonction des SoC des éléments afin d’améliorer la
longévité des composants. L’avantage de ce système est sa résilience face à un scénario de
perte de sources.

Figure I.29 – Schéma de contrôle d’une cellule Pile à combustibles /Supercondensateur
[18] : (a) Modèle détaillé (b) Modèle simplifié.

Une autre méthode d’adaptation du droop consiste à moduler la nature de la courbe
caractéristique du droop. En effet, celle-ci suit naturellement un profil linéaire. L’intro-
duction d’un profil non linéaire permet d’adapter la réponse de la source plus précisément.
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Un comparatif des profils non linéaires du droop est présenté par [49]. L’utilisation d’un
profil non linéaire de type polynomial permet d’assurer le partage de la puissance tout en
maintenant une régulation de la tension du réseau. De plus, la modification du profil du
droop permet d’effectuer directement un partage fréquentiel des puissances.

Les stratégies de commande décentralisées souffrent d’un manque d’information sur
l’état général du réseau, ce qui entraîne une dégradation de la qualité de celui-ci. De même,
l’intégration d’objectifs sur des horizons temporels plus importants est limité. L’ajout de
liens de communication permet de pallier cela et introduit de nouvelles stratégies. La
supervision des paramètres du système facilite l’instauration des commandes dites secon-
daires et tertiaires du contrôle hiérarchique. Il est alors possible d’ajouter une fonction
de restauration de la qualité du réseau et d’optimiser le fonctionnement des sources du
système. Prenons pour exemple dans le domaine naval, [46] qui implémente un contrôle
hiérarchique sur un micro-grid embarqué intégrant des sources de stockage hybrides. La
figure I.30 explicite l’architecture de commande décentralisée utilisée, employant des liens
de communication pour effectuer des fonctions de plus haut niveau. Afin de partager la
puissance, une référence Vref est générée par une fonction de droop, modélisée sur la fi-
gure I.30 par le bloc Voltage Calculation. Cette référence va ensuite être modulée par
δV , issue de la fonction de restauration de la tension du réseau. Cette fonction prend en
considération la tension sur l’ensemble du réseau afin de générer δV , servant à ramener la
tension dans l’intervalle nominal. La référence ainsi modulée sera ensuite filtrée avant de
parvenir aux blocs de régulation interne des convertisseurs liés aux sources. La supervision
des paramètres, tels que les états de charges et de fonctionnement, de chaque source per-
met, au travers du contrôle tertiaire d’optimiser la consommation de carburant du navire.
En effet, la fonction de management de la puissance s’appuie sur un modèle d’efficacité
de consommation des génératrices pour générer les mesures et les coefficients des blocs
droop. De même, cela permet d’ajuster les phases de recharge/décharge des sources de
stockage et ainsi d’améliorer leur durée de vie. L’inconvénient de cette stratégie est lié au
fait que les performances du système dépendent de la précision du modèle d’efficacité de
consommation ainsi que de la rapidité de transmission de l’information à l’ensemble des
sources.

En accord avec ce qui a été développé précédemment, on peut conclure que le droop
control satisfait la fonction "partager la puissance", tout en minimisant les liens de com-
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Figure I.30 – Architecture de contrôle [46] : (a) des sources de stockage (b) des généra-
trices.

48



I.4. État de l’art du contrôle des sources parallélisées

munication nécessaires, améliorant ainsi la fiabilité du système. Sa contribution quant
aux fonctions "assurer la qualité du réseau" et "optimiser l’énergie" est plus limitée, né-
cessitant l’ajout d’autres stratégies pour compenser ses lacunes. De nombreuses méthodes
d’adaptation du droop afin de tenir compte des types de charge ainsi que de la nature
des sources sont proposées. Elles permettent d’améliorer les fonctions du droop classique
en apportant une gestion plus fine des sources et une plus grande stabilité du réseau.
Néanmoins, encore très peu de techniques tiennent compte des performances du système
dans le cadre de scénarios de perte de sources, ce qui constitue une problématique majeure
dans le contexte aéronautique.

I.4.4 Architectures de commande distribuées

L’architecture distribuée exploite les avantages des deux architectures précédentes en
employant des organes de commande liés à chaque source tout en gardant des liens de
communication entre eux. Le principal avantage de cette approche est que le système peut
conserver toutes ses fonctionnalités, même en cas de défaillance de certaines liaisons de
communication, à condition que le réseau de communication reste connecté. Par consé-
quent, le contrôle distribué est immunisé contre un point de défaillance unique [50] [51]
[52]. Néanmoins, cette distribution requiert la mise en place d’algorithmes complexes et
ses performances sont corrélées aux latences de communication inter-organes. Un exemple
d’architecture distribuée est présent sur la figure I.31.

Contrairement au contrôle centralisé, les informations directement échangées entre les
contrôleurs locaux ne peuvent contenir que des variables disponibles localement. Cela
implique que si deux sources ne sont pas connectées directement par un lien de com-
munication, elles n’ont pas d’accès direct aux données de l’autre, leur connaissance de
l’ensemble du réseau reste donc limitée. Afin de surmonter ce problème, des solutions
coopératives, tel qu’un algorithme de consensus, qui est un protocole simple installé dans
les contrôleurs locaux, peuvent être utilisées. Il peut être prouvé analytiquement que, si le
réseau de communication est connecté, toutes les valeurs des variables convergeront vers
une moyenne commune après un certain temps.

De nombreuses variantes de ces contrôles secondaires distribués ont émergés [53]. La
combinaison de contrôle secondaire, de type average current sharing ou average voltage
sharing, et de contrôle primaire décentralisé, de type droop control, est également pos-
sible pour l’architecture distribuée. Des exemples de références utilisant ces différentes
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Figure I.31 – Architecture distribuée d’un système multi-sources.
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stratégies sont compilés sur le tableau I.1.

Catégorie Références
Average current sharing [54] [55] [56] [57] [58]

Coopératif [59] [60] [61] [62] [63] [64] [3] [65] [66] [67] [68] [69]

Table I.1 – Références de stratégie pour le contrôle distribué [27].

Les stratégies de commande distribuée offrent un compromis entre les commandes
centralisées et décentralisées. Les liens de communication sont toujours présents, mais
occupent une importance plus faible. L’accent est mis sur la capacité de chaque source de
pouvoir fonctionner indépendamment tout en ayant une connaissance de l’état global du
réseau.

I.5 Conclusions et positionnement de la thèse

Ce premier chapitre présente l’évolution du réseau électrique de bord des avions, no-
tamment au travers des projets engagés, pouvant potentiellement le conduire à un micro-
réseau intégrant des sources de stockage dans le cadre de l’hybridation de la propulsion
aéronautique. Cette évolution nécessite de définir la notion et les objectifs d’un système
multi-sources. L’état de l’art des techniques de contrôle de sources parallélisées montre
le panel de solutions existantes qui peuvent être utilisées pour l’assurance des fonctions
associées au système multi-sources. Ces solutions peuvent être regroupées en trois types
d’architectures : centralisée, décentralisée et distribuée. Le tableau I.2 dresse une compa-
raison des principales propriétés de ces architectures de commande.

Propriétés Centralisée Distribuée Décentralisée
Contrôleur centralisé OUI NON NON

Réseau de communication OUI OUI NON
Modularité BASSE MOYENNE HAUTE

Fiabilité BASSE MOYENNE HAUTE
Point unique de défaillance OUI NON NON

Table I.2 – Comparaison des architectures centralisée, distribuée et décentralisée des
niveaux primaire et secondaire [27].

Le contrôle décentralisé apparaît comme architecture fiable et modulaire, ne dépendant
que des variables locales. Ainsi, les travaux de cette thèse s’intéressent particulièrement
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à la stratégie de partage décentralisée par droop control, en accord avec la démarche
engagée par Safran pour augmenter la résilience du réseau électrique de bord. L’archi-
tecture de contrôle qui devra être embarquée sur le futur système électrique des avions
sera éminemment plus complexe et complète que les architectures actuelles, notamment
vis-à-vis du cahier des charges qui va continuer à maturer dans les prochaines années. Les
architectures de contrôle décentralisée, et en particulier le droop control, représentent une
brique technologique de base dans une architecture multi-sources parallélisée complexe
intégrant des liens de communication et une commande centralisée. En effet, en cas de
perte de sources ou de la communication, le système peut se replier vers la commande dé-
centralisée par droop control pour assurer un fonctionnement du système en mode dégradé.

Cette thèse est articulée en plusieurs étapes, présentées au cours des prochains cha-
pitres, formant la démarche scientifique suivie. Le chapitre II propose une approche de
généralisation de la modélisation et de l’analyse d’un système multi-sources au travers d’un
outil modulaire. Celui-ci permet d’avancer des arguments sur la stabilité et la robustesse
d’une topologie donnée et de son dimensionnement. Le chapitre III se concentre sur l’ap-
plication de cet outil d’aide à l’analyse et la conception sur une architecture multi-sources
candidate, intégrant une stratégie de partage de puissance décentralisée ainsi qu’une fonc-
tion de maintien et récupération de l’état de charge de la batterie. Cette analyse permet
de dégager les zones et marges de stabilité pour les différentes plages de fonctionnement
du système et ainsi apporter une aide au dimensionnement et au pilotage de celui-ci.
Enfin, le chapitre IV introduit les spécificités d’un système réel et présente la validation
expérimentale des commandes développées au cours de cette thèse. Un scénario d’une
mission aéronautique comportant plusieurs modes de fonctionnement est proposé et une
analyse des zones et marges de stabilité locale de ces différents modes est menée afin de
quantifier leurs impacts sur la robustesse du système.
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II.1 Introduction

La démarche de transformation engagée par les acteurs aéronautiques s’exprime au
travers de l’évolution envisagée du réseau électrique embarqué des avions vers un réseau
multi-sources. Cette évolution pourrait conduire à de multiples topologies du réseau élec-
trique, à l’exemple de la potentielle architecture électrique multi-sources présentée sur la
figure II.1. Cette multiplicité des topologies envisageables, de même que la présence de
charges de type impulsionnelles, engendre une complexité quant à l’assurance de la dis-
ponibilité de l’énergie et de la stabilité du système. De surcroît, au cours d’une mission,
le système est amené à changer de mode de fonctionnement en fonction de ses phases
de vol, notamment afin d’assurer l’assistance électrique de la propulsion, ou encore en
cas d’apparition d’un défaut entraînant la perte d’une ou plusieurs sources électriques.
Ces changements se traduisent par des reconfigurations de l’architecture et des lois de
commande, pouvant potentiellement déstabiliser le réseau électrique. Afin de comprendre
ces interactions, prédire et identifier les sources d’instabilité du système, nous avons dé-
veloppé une approche de généralisation de la modélisation et de l’analyse d’un système
multi-sources au travers d’un outil modulaire. Cet outil permet d’analyser la stabilité
d’un système multi-sources en intégrant ses lois de commande et en tenant compte des
potentielles reconfigurations du réseau. L’analyse de stabilité et de sensibilité qui en dé-
coule nous permet d’avancer des arguments vis-à-vis de la stabilité et de la robustesse
d’une topologie donnée et de son dimensionnement. L’objectif de ce second chapitre est
de présenter le développement de cet outil, en partant d’une démarche générale et gé-
nérique, et en présentant la méthodologie de construction et d’assemblage du système
multi-sources. Une fois la modélisation réalisée, une analyse de stabilité locale et une
analyse de sensibilité sont présentées.

II.2 Modélisation modulaire du système multi-sources

La multiplication des architectures possibles ainsi que les potentiels changements de
topologies au cours d’une mission, à l’image de la figure II.1, nous amènent à réfléchir à
une approche d’étude générique de ce système. En effet, le réseau non propulsif étudié
dans ce travail reste encore très ouvert, tant dans sa topologie que dans les fonctionnalités
qui seront attendues (assistance à la propulsion, amélioration de la qualité et de la dis-
ponibilité de l’énergie, etc.). A cela s’ajoutent des problématiques de dimensionnement et
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Figure II.1 – Potentielle architecture électrique multi-sources aéronautique.

de gestion d’énergie, qui doivent tenir compte de multiples configurations, en mode sain
mais également en mode dégradé. Ainsi, il semble nécessaire de pouvoir réduire les efforts
de modélisation et d’analyse lors de l’étude d’architectures de systèmes multi-sources. De
même, il parait intéressant de définir une méthodologie pouvant intégrer aisément des re-
configurations, de la topologie du réseau et de l’architecture de commande et de gestion.
Afin d’atteindre cet objectif, nous proposons dans ce travail une approche de modélisation
originale et modulaire. L’idée de départ repose sur le fait que l’ensemble des charges et
des sources du réseau sont interconnectées au travers de bus de puissance (c.f. figure II.2).
Il est donc possible de subdiviser le problème global en sous-systèmes Σ1...n, plus simples
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à modéliser et à appréhender. Ces sous systèmes peuvent alors dans un second temps être
assemblés, au travers d’équations de couplage.

DC BUSDC BUS

Σ2

Σ1 Σ3

Σ4 Σn

VBus

iΣ2

iΣ1 iΣ3

iΣ4 iΣn

L

VS iL

Figure II.2 – Généralisation de l’étude d’une architecture multi-sources comportant
plusieurs bus de tension.

II.2.1 Hypothèses

Afin de généraliser l’étude des différentes topologies d’architectures multi-sources, nous
supposons que chaque sous-système (source ou charge) composant le réseau peut être
décrit par des équations d’états. De même, ces sous-systèmes sont reliés au bus continu
(DC ) par au moins une variable d’état, telle que la tension de bus Vbus sur la figure II.2.
Grâce à la modélisation d’états, il est possible d’intégrer, pour chaque sous-système, ses
équations de commandes, les bandes passantes ainsi que les gains des éventuels capteurs
qui lui sont associés. Dans le cas d’une architecture comportant plusieurs bus de tension
continu reliés entre eux via des impédances de lignes, l’étude peut être ramenée sur un
unique bus continu du système en considérant chaque autre bus de tension comme des bus
secondaires pour des ensembles de sous-systèmes. Ainsi, le lien entre les systèmes s’établit
au travers des variables d’états, qui sont dans ce cas les courants dans les impédances
de lignes entre les bus. Au cours de cette étude, nous considérerons principalement le cas
d’un système multi-sources sur un unique bus de tension continu, qui sera dans un second
temps généralisé à plusieurs bus d’interconnexion. Un exemple d’application de l’outil sur
un système multi-bus simplifié est présenté au cours de ce chapitre afin d’illustrer cette
modélisation.
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II.2.2 Équations de couplage

Considérons l’architecture électrique multi-sources généralisée de la figure II.3, com-
posée des sous-systèmes Σ1...Σn. Chaque sous système Σi est lui même composé d’un

DC BUS

Σ1

Σ2

Σ3 Σn

VBus

iΣ1

iΣ2

iΣ3 iΣn

Figure II.3 – Généralisation de l’étude d’une architecture multi-sources.

ensemble de variables d’états régissant son comportement dynamique et, est relié à un
bus DC par une variable d’état représentant le courant de sortie iΣi

. Ces variables d’états
sont incluses dans le vecteur d’état Xi = [xΣi1

... xΣij
iΣi ]T propre au sous-système. Les

sous-systèmes reliés à un même bus DC ont alors en commun la variable d’état de la ten-
sion de bus, nommée ici Vbus. Le comportement dynamique d’un sous-système s’exprime
alors par l’équation différentielle (II.1).

Ẋi = fi(Xi, Vbus) (II.1)

Ainsi, chaque sous-système fi(Xi, Vbus) peut être écrit indépendamment, dans la mesure
où la variable de partage Vbus apparaît explicitement dans le vecteur d’état. Dans la confi-
guration où l’ensemble des sous systèmes sont interconnectés sur un même bus de tension
en parallèle, le couplage entre les différents sous-systèmes s’effectue très simplement grâce
à la loi de Kirchhoff par l’équation d’état (II.2) de la tension de bus Vbus, au travers de la
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capacité Cbus du bus DC et des courants de ligne iΣi
.

V̇bus = fc(X1, X2, ..., Xn, Vbus) = 1
Cbus

n∑
k=1

iΣk
(II.2)

Sur la base de ce formalisme, l’assemblage en un système multi-sources est alors ef-
fectué par le regroupement des vecteurs d’états X1 à Xn des différents sous-systèmes et
de la variable d’état Vbus, en un unique vecteur d’état X, exprimé par l’équation (II.3)
décrivant le système multi-sources complet.

X =



X1

X2

:
Xn

Vbus


(II.3)

Le comportement dynamique du système multi-sources est alors décrit par le système
d’équations différentielles (II.4) suivant.

Ẋ = f(X) =



f1(X1, Vbus)
f2(X2, Vbus)

:
fn(Xn, Vbus)

fc(X1, X2, ..., Xn, Vbus)


(II.4)

De cette démarche de construction du système multi-sources découle la mise en place de
l’outil modulaire sous le logiciel Matlab. Le comportement de chaque sous-système Σi est
défini par une fonction Matlab formelle fi(Xi, Vbus) et son vecteur d’état Xi. L’assemblage
du système complet aboutit au vecteur d’état X, également formel. Le comportement du
système peut être simulé, après une application numérique des paramètres désirés, grâce
à un simple solver ODE (Ordinary Differential Equation) de Matlab ou directement sous
Simulink. La construction du système au travers de l’outil est détaillé sur l’algorigramme
de la figure II.4.

Afin d’illustrer la démarche de construction et d’analyse du système, nous proposons
un cas d’étude simplifié de système multi-sources, donné à la figure II.5. Cet exemple sera
repris tout au long de ce chapitre pour aider le lecteur à mieux appréhender et comprendre
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Figure II.4 – Algorigramme de construction d’un système multi-sources.
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les différentes étapes de modélisation et d’analyse proposées 1.
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Figure II.5 – Exemple simple d’une architecture multi-sources.

Le système considéré est composé de quatre sous-systèmes : deux sources S1 et S2,
une charge résistive R et une charge à puissance constante (CPL). Afin de simplifier
l’illustration de la démarche, on suppose que notre système est parfaitement asservi. Son
schéma électrique est présenté sur la figure II.6.
Considérons indépendamment les différents systèmes couplés sur le bus DC tel que la

source S1 soit notre système Σ1, la source S2 notre système Σ2, la charge à puissance
constante (CPL) le système Σ3 et la charge résistive R le système Σ4. Les variables d’états
x1 ... x4 associées aux sous-systèmes 2 sont respectivement iS1

L , iS2
L , iCP L

L , iR
L auxquelles

s’ajoute la variable d’état de couplage xc du bus Vbus. Les équations d’états de ces système
découlent de leurs équations électriques respectives, et, sont représentées par l’équation
(II.5).

1. En complément, les codes Matlab de l’outil pour cet exemple d’illustration sont dispo-
nibles via la plateforme GitLab au lien suivant : https://gitlab.univ-nantes.fr/E19J169N/
outil-modulaire-systeme-multi-sources

2. Nous sommes ici dans le cas particulier où chaque sous-système n’est décrit que par une variable
d’état.
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Figure II.6 – Schéma électrique de l’architecture d’exemple.



ẋ1 = diS1
L

dt
= 1

LS1

(VS1 − Vbus) = 1
LS1

(PS1

iS1
L

− Vbus)

ẋ2 = diS2
L

dt
= 1

LS2

(VS2 − Vbus) = 1
LS2

(PS2

iS2
L

− Vbus)

ẋ3 = diCP L
L

dt
= 1

LCP L

(Vbus − V CP L
s ) = 1

LCP L

(Vbus − PCP L

iCP L
L

)

ẋ4 = diR
L

dt
= 1

LR

(Vbus − R iR
L)

ẋc = dVbus

dt
= 1

Cbus

(iS1
L + iS2

L − iCP L
L − iR

L)

(II.5)

L’assemblage du système complet est réalisé au travers du vecteur d’état X donné en
(II.6) et son comportement dynamique est décrit par l’équation différentielle (II.7).

X =



x1

x2

x3

x4

xc


=



iS1
L

iS2
L

iCP L
L

iR
L

Vbus


(II.6)
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Ẋ =



ẋ1

ẋ2

ẋ3

ẋ4

ẋc


=



1
LS1

(PS1

x1
− xc)

1
LS2

(PS2

x2
− xc)

1
LCP L

(xc − PCP L

x3
)

1
LR

(xc − R x4)

1
Cbus

(x1 + x2 − x3 − x4)



=



1
LS1

(PS1

iS1
L

− Vbus)

1
LS2

(PS2

iS2
L

− Vbus)

1
LCP L

(Vbus − PCP L

iCP L
L

)

1
LR

(Vbus − R iR
L)

1
Cbus

(iS1
L + iS2

L − iCP L
L − iR

L)


(II.7)

II.2.3 Application lors du changement de configuration du sys-
tème

Dans le cas d’un changement de topologie ou de configuration du système, le vec-
teur d’état X, défini par (II.6), peut être ajusté afin de prendre en compte ces évolutions.
L’assemblage des sous-systèmes est à nouveau réalisé suivant le processus décrit par l’algo-
rigramme de la figure II.4. Le nouveau système est initialisé à partir du précédent vecteur
d’état X, permettant ainsi d’évaluer l’impact de ce changement sur son comportement
dynamique. Grâce à cette démarche et au travers du formalisme proposé, nous pouvons
simuler le comportement du système par parties, et reconstruire et estimer rapidement
l’impact d’un changement d’architecture de celui-ci.

Reprenons l’exemple précédant dans le cas de la déconnexion de la charge CPL. Le
système change alors pour l’architecture de la figure II.7, ayant comme schéma électrique
celui donné à la figure II.8. L’assemblage des sous-systèmes aboutit à un nouveau vecteur
d’état et son comportement est décrit par l’équation (II.8).
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Figure II.8 – Schéma électrique de l’exemple de déconnexion de la charge CPL.
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ẋc

 =



1
LS1

(PS1

iS1
L

− Vbus)

1
LS2

(PS2

iS2
L

− Vbus)

1
LR

(Vbus − R iR
L)

1
Cbus

(iS1
L + iS2

L − iR
L)



(II.8)

En simulant ce nouveau système au point de fonctionnement précédent, on peut quantifier
l’impact transitoire de cette perte de source sur le comportement du système. La même
procédure est de nouveau appliquée en cas de retour à l’architecture initiale, ou en cas de
nouveau changement de topologie.

II.2.4 Application à un système multi-sources et multi-bus

Dans le formalisme proposé précédemment, il était fait l’hypothèse qu’il n’existait
qu’une seule variable d’interconnexion, i.e. le bus continu. Or, dans une approche de ré-
solution générique de ce type de problèmes, il peut être envisagé de travailler par grappes
de sous-systèmes, interconnectés par différents bus d’alimentation. Une des hypothèses
considérée ici pour la généralisation de l’étude de tels systèmes multi-sources, sans en-
traîner d’importantes modifications de formalisme, consiste à ramener tout le système
à un unique bus de tension continu qui est alors pris comme référence. Afin d’illustrer
l’application de la démarche sur un système comportant plusieurs bus de tension continu
prenons l’exemple du système présenté sur la figure II.9.

Considérons dans un premier temps deux systèmes multi-sources indépendant SA et
SB. Leurs variables d’états respectives sont exprimées par les équations dynamiques (II.9).

ẊSAi
= fSAi

(XSAi
, V SA

c ) et ẊSBi
= fSBi

(XSBi
, V SB

c ) (II.9)

Le couplage entre les différents sous-systèmes XSA
de SA (respectivement les sous-

systèmes XSB
de SB) s’effectue grâce à la loi des nœuds de Kirchhoff par les équations
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S3

iL
S2 iL

R2iL
R1

Vc
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iL
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LS1 LS3

LS2 LR2LR1

Vs2

Figure II.9 – Exemple d’architecture multi-sources et multi-bus.

d’états (II.10) (respectivement (II.11)) de la tension de bus V SA
c (respectivement V SB

c ) au
travers de la capacité CSA

(respectivement CSB
) du bus DC.

V̇ SA
c = fcSA

(XSA1
, XSA2

, ..., XSAn
, V SA

c ) = 1
CSA

n∑
k=1

iSAΣk
(II.10)

V̇ SB
c = fcSB

(XSB1
, XSB2

, ..., XSBm
, V SB

c ) = 1
CSB

m∑
k=1

iSBΣk
(II.11)

En appliquant la démarche sur l’exemple de la figure II.9, on obtient les équations
dynamiques (II.12) décrivant le comportement dynamique des systèmes indépendants
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ayant pour schémas électriques la figure II.10.

ẊSA
=



1
LS1

(PS1

iS1
L

− Vc)

1
LR1

(Vc − R1 iR1
L )

1
CSA

(iS1
L − iR1

L )


et ẊSB

=



1
LS2

(PS2

iS2
L

− Vbus)

1
LS3

(PS3

iS3
L

− Vbus)

1
LR2

(Vbus − R2 iR2
L )

1
CSB

(iS2
L + iS3

L − iR2
L )



(II.12)

S2Vbus S3R2

iL
S2

LR2

LS2

iL
R2

S1

iL
S1

LS1

iL
S3

LS3

R1

LR1 iL
R1

Vc Vs3Vs1 Vs2

SA SB

Figure II.10 – Schéma électrique des systèmes SA et SB indépendant.

Considérons le système multi-bus formé par la liaison du système SA et SB au travers
de l’inductance de ligne Lli. On peut exprimer la liaison des deux systèmes, illustrée par
la figure II.11, au travers de l’équation du courant ili

L au borne de l’inductance Lli (II.13).

ẋli = d ili
L

dt
= 1

Lli

(Vc − Vbus) (II.13)

L’équation de liaison étant déterminée, exprimons maintenant le comportement dyna-
mique du système multi-bus. Le schéma électrique simplifié de la figure II.11 deviens
alors le schéma de la figure II.12. L’expression dynamique (II.9) des sous-systèmes de SA

et SB reste inchangé pour le système multi-bus. L’intégration de la variable d’état de liai-
son xli = ili

L intervient dans l’équation couplage des sous-systèmes qui est alors exprimé

66



II.2. Modélisation modulaire du système multi-sources
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Lli

iL
li

SA SB

Figure II.11 – Schéma électrique simplifié de liaison de deux bus de tension continu.
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Figure II.12 – Schéma électrique du système multi-sources et multi-bus.
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par (II.14) et (II.15).

V̇ SA
c = fcSA

(XSA1
, XSA2

, ..., XSAn
, xli, V SA

c ) = 1
CSA

n∑
k=1

iSAΣk
−ili

L (II.14)

V̇ SB
c = fcSB

(XSB1
, XSB2

, ..., XSBm
, xli, V SB

c ) = 1
CSB

m∑
k=1

iSBΣk
+ili

L (II.15)

L’assemblage du système complet aboutit alors à l’équation d’état (II.16). Cela ce traduit
par l’équation (II.17) pour le système d’illustration de la figure II.9.

X =



XSA1

:
XSAn

V SA
c

xli

XSB1

:
XSBm

V SB
c



et Ẋ = f(X) =



fSA1
(XSA1

, V SA
c )

:
fSAn

(XSAn
, V SA

c )
fcSA

(XSA1
, ..., XSAn

, xli, V SA
c )

ẋli

fSB1
(XSB1

, V SB
c )

:
fSBm

(XSBm
, V SB

c )
fcSB

(XSB1
, ..., XSBm

, xli, V SB
c )



(II.16)

Ẋ = f(X) =



1
LS1

(PS1

iS1
L

− Vc)
1

LR1

(Vc − R1 iR1
L )

1
CSA

(iS1
L − iR1

L −ili
L)

1
Lli

(Vc − Vbus)

1
LS2

(PS2

iS2
L

− Vbus)
1

LS3

(PS3

iS3
L

− Vbus)
1

LR2

(Vbus − R2 iR2
L )

1
CSB

(iS2
L + iS3

L − iR2
L +ili

L)



(II.17)

En généralisant, le couplage de n bus de tension deux à deux continu au travers de
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n impédances de lignes pourrait ainsi être traduit par les équations de couplages (II.18)
intégrant les variables d’état de liaisons xlin−1:n et xlin:n+1 représentant respectivement
les courants ili n−1:n

L et ili n:n+1
L des inductances liant le bus n-1 au bus n et le bus n au

bus n+1. Les systèmes aux extrémités et liés uniquement à un autre bus seraient alors
exprimés identiquement aux équations (II.14) et (II.15).

V̇ Sn
c = fcSn

(XSn1
, ..., XSnp

, xlin−1:n , xlin:n+1 , V Sn
c )

= 1
CSn

p∑
k=1

iSAΣk
±ili n−1:n

L ± ili n:n+1
L (II.18)

Cette généralisation à n bus de tension interconnectés, bien que moins aisée à mettre
en œuvre, reste automatisable et permet donc d’aborder des architectures de réseau plus
complexes. Dans la suite du travail proposé, nous ne considérerons pas de tels cas de
figures, mais uniquement des architectures ayant un unique bus DC d’interconnexion.

II.3 Évaluation de la stabilité et de la robustesse du
système

Après cette étape de construction du système multi-sources, un intérêt particulier est
porté sur l’évaluation de la stabilité et de la robustesse de celui-ci. Cela nous amène, dans
un premier temps, à introduire la théorie de la stabilité des systèmes et les différentes
méthodes d’analyse de stabilité potentielles. Nous présenterons et illustrerons dans un
second temps la méthode d’analyse retenue, applicable directement à la démarche de
modélisation proposée.

II.3.1 Notions sur la stabilité d’un système

Afin de traiter de la stabilité d’un système, il nous faut premièrement introduire la
notion de point d’équilibre pour un système dynamique. Considérons le système dyna-
mique décrit par l’équation (II.4). Un point x̄ est qualifié de point d’équilibre si l’évolution
dynamique du système évalué en ce point est nulle, soit :

f(x̄) = ˙̄x = 0 (II.19)
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Un point d’équilibre correspond donc, pour un système dynamique, à l’atteinte d’un
régime établi. Un point d’équilibre x̄ est stable si l’évolution dynamique d’un système
initialisé à un point x0 appartenant à la boule B(x̄, ε) centrée au point d’équilibre et de
rayon ε, reste dans ce voisinage du point d’équilibre [70]. En particulier, on dit que ce point
d’équilibre est asymptotiquement stable si l’évolution dynamique du système converge et
atteint le point d’équilibre x̄.

L’analyse de la stabilité s’articule généralement autour de deux principales méthodes
basées sur les théorèmes de Lyapunov : l’analyse de stabilité grand-signaux et l’analyse
de stabilité petits-signaux. L’analyse de stabilité grand-signaux permet, grâce à l’intro-
duction de fonctions dites de Lyapunov, de statuer sur la stabilité asymptotique globale
et de déterminer les régions d’attraction d’un système non-linéaire soumis à de grandes
perturbations autour d’un point d’équilibre. La méthode permet d’évaluer la tolérance
du système à de grandes perturbations mais dépend de son modèle non-linéaire et de la
détermination de fonctions de Lyapunov, augmentant ainsi la complexité de l’étude sur de
larges systèmes. Cette méthode montre son efficacité au travers de plusieurs travaux tels
que [71], [72], [73] et [74]. Basée sur le théorème indirect de Lyapunov, l’analyse de stabi-
lité petits-signaux permet quant à elle de déterminer la stabilité asymptotique locale d’un
système linéarisé autour du point d’équilibre x̄. Du fait de la linéarisation du système,
l’information sur la stabilité du système non-linéaire n’est valable que pour de petites va-
riations autour du point d’équilibre, elle est ainsi qualifiée de stabilité locale. L’avantage
de cette approche réside dans sa simplicité et sa relative facilité d’implémentation pour
des systèmes complexes et non linéaires. Dans ces travaux, la dimension des systèmes
considérés et la nature variable des topologies considérées (modes dégradés, changement
de modes de fonctionnement, etc.) rend particulièrement difficile l’analyse de stabilité
globale. Nous avons donc opté pour la méthode petits-signaux qui peut être facilement
appliquée aux différentes architectures du réseau à analyser.

II.3.2 Analyse de stabilité locale d’un système : méthode de
Lyapunov indirecte

Ici, l’objectif est de composer le système multi-sources final à partir de la définition
indépendante des différents sous systèmes, couplés au travers d’un (ou plusieurs) bus-DC.
Le couplage de ces sous systèmes implique une interdépendance des variables d’états entre
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elles, ce qui peut fortement complexifier la forme et la taille du système dynamique final et
donc son analyse de stabilité. Néanmoins, comme le montre la forme du système assemblé
donné par l’équation (II.4), le système final est décrit par un vecteur de fonctions fi,
terminé par une fonction de couplage fc. Les méthodes d’analyse de stabilité basée sur le
théorème de Lyapunov indirect, qui consistent en une analyse de stabilité petits-signaux,
s’avèrent facilement applicables à ce type de système, au travers du calcul de sa matrice
Jacobienne, autour d’un point d’équilibre.

Linéarisation du système via la matrice Jacobienne

La première étape consiste donc à linéariser le système autour d’un point d’équilibre
x̄. Autour de cet état, le comportement dynamique du système non-linéaire peut être
approximé par une fonction linéaire de la forme (II.20) :

Ẋ ≈ f(x̄) + J(X − x̄) (II.20)

Le terme J est la matrice Jacobienne du système que l’on évalue au point d’équilibre
x̄. Cette matrice est par définition la matrice des dérivées partielle du système et son
expression générale est donnée par l’équation (II.21) :

J =


∂f1

∂x1
..

∂f1

∂xn

: .. :
∂fm

∂x1
..

∂fm

∂xn

 (II.21)

Les termes m et n de l’équation (II.21) étant respectivement le nombre de fonctions d’état
et le nombre de variables d’état du système multi-sources. On voit bien apparaître ici les
différents sous systèmes fi, assemblés pour former le système final. La construction de
la matrice Jacobienne est ainsi obtenue très facilement, quelque soit le nombre de sous
systèmes considérés. De plus, toutes les variables d’états de chaque sous système ne sont
pas en interaction directe avec les autres sous systèmes. Un certain nombre de termes de la
matrice Jacobienne seront donc nuls, ce qui simplifie le calcul de son expression formelle.

A titre d’illustration, reprenons l’exemple présenté sur la figure II.5, composé de deux
sources, d’une CPL et d’une charge résistive. Le système d’état obtenu est donné par
l’équation (II.7) et l’expression de la matrice jacobienne qui en découle est donnée par
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l’équation (II.22) :

J =



∂(diS1
L

dt
)

∂iS1
L

∂(diS1
L

dt
)

∂iS2
L

∂(diS1
L

dt
)

∂iCP L
L

∂(diS1
L

dt
)

∂iR
L

∂(diS1
L

dt
)

∂Vbus

∂(diS2
L

dt
)

∂iS1
L

∂(diS2
L

dt
)

∂iS2
L

∂(diS2
L

dt
)

∂iCP L
L

∂(diS2
L

dt
)

∂iR
L

∂(diS2
L

dt
)

∂Vbus

∂(diCP L
L

dt
)

∂iS1
L

∂(diCP L
L

dt
)

∂iS2
L

∂(diCP L
L

dt
)

∂iCP L
L

∂(diCP L
L

dt
)

∂iR
L

∂(diCP L
L

dt
)

∂Vbus

∂(diR
L

dt
)

∂iS1
L

∂(diR
L

dt
)

∂iS2
L

∂(diR
L

dt
)

∂iCP L
L

∂(diR
L

dt
)

∂iR
L

∂(diR
L

dt
)

∂Vbus

∂(dVbus

dt
)

∂iS1
L

∂(dVbus

dt
)

∂iS2
L

∂(dVbus

dt
)

∂iCP L
L

∂(dVbus

dt
)

∂iR
L

∂(dVbus

dt
)

∂Vbus



(II.22)

Et son expression formelle est alors donnée par l’équation (II.23) :

J =



− PS1

LS1 i
S2

1
L

0 0 0 − 1
LS1

0 − PS2

LS2 i
S2

2
L

0 0 − 1
LS2

0 0 PCP L

LCP L iCP L2
L

0 1
LCP L

0 0 0 −R

LR

1
LR

1
Cbus

1
Cbus

−1
Cbus

−1
Cbus

0



(II.23)

De même, en cas de changement topologique, comme le cas illustré à la figure II.7 où
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la charge CPL est déconnectée, la matrice jacobienne est exprimée par l’équation (II.24).

J =



− PS1

LS1 i
S2

1
L

0 0 − 1
LS1

0 − PS2

LS2 i
S2

2
L

0 − 1
LS2

0 0 −R

LR

1
LR

1
Cbus

1
Cbus

−1
Cbus

0



(II.24)

La répartition des éléments non nuls de la Jacobienne associée aux système multi-bus de
la figure II.9 est représentée sur la figure II.13. La matrice est structurée par bloc associées
aux différents sous-systèmes et leurs couplages. Ces sous systèmes sont liées entre eux au
travers de la variable d’état de liaison Li.
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Figure II.13 – Répartition de la matrice Jacobienne du système multi-bus.
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Quantification de la stabilité locale

Afin de statuer sur la stabilité locale du système, on étudie les valeurs propres λi de
la matrice jacobienne évaluée au point d’équilibre x̄. Les valeurs propres λi correspondent
aux racines de l’équation caractéristique du système linéarisé. Ainsi, l’étude de celles-ci
est équivalent à l’étude des pôles relatifs aux fonctions de transfert découlant du système
linéarisé. D’après le théorème de Lyapunov un système linéaire est asymptotiquement
stable si la partie réelle de l’ensemble des valeurs propres de sa matrice d’états, assimilée
ici à la matrice jacobienne J du système linéarisé, est strictement négative. Cela équivaut
à l’appartenance de l’ensemble des pôles des fonctions de transfert du système au demi-
plan gauche. De plus, si le système linéarisé est asymptotiquement stable, alors le système
non-linéaire est dit localement asymptotiquement stable autour du point d’équilibre x̄.
Si la partie réelle d’au moins une des valeurs propres est nulle, le système est alors dit
marginalement stable. De même, le système est qualifié d’instable dès lors qu’une de ses
valeurs propres a une partie réelle strictement positive.
La détermination des valeurs propres formelles de la matrice Jacobienne du système multi-
sources pouvant être fastidieuse, l’outil d’analyse modulaire proposé ici se base sur une
évaluation numérique de ces dernières (fonction Matlab eig).
Pour des systèmes simples, l’expression des valeurs propres peut toutefois être effectuée
en formel.

Revenons à l’exemple de la figure II.7, ayant pour équation dynamique (II.8). Il est
possible de calculer l’expression formelle du point d’équilibre x̄ qui est donné par l’équation
(II.25).

Ẋ = 0 ⇒


iS1
L = PS1

Vbus

, iS2
L = PS2

Vbus

, iR
L = Vbus

R

Vbus =
√

R (PS1 + PS2) =
√

δ

(II.25)

La tension Vbus étant une grandeur réelle, le système doit satisfaire la condition δ ≥ 0 ce
qui implique donc que R ≥ 0 et PS1 + PS2 ≥ 0. On évalue ainsi la matrice Jacobienne au
point d’équilibre trouvé. Elle est donnée par l’équation (II.26).

74



II.3. Évaluation de la stabilité et de la robustesse du système

J|x̄ =



− δ

LS1 PS1

0 0 − 1
LS1

0 − δ

LS2 PS2

0 − 1
LS2

0 0 −R

LR

1
LR

1
Cbus

1
Cbus

−1
Cbus

0



(II.26)

Pour le calcul des valeurs propres de la matrice Jacobienne, considérons l’application
numérique présentée sur le tableau II.1 avec PS1 = PS2 = P et LS1 = LS2 = LR = L.
Pour la tension Vbus = 540V , on obtient les courants de lignes iS1

L = iS2
L = 0.9259A et

iR
L = 1.8519A.

Paramètre Valeur Unité
P 500 W
R 291.6 Ω
L 500 µH

Cbus 1 mF

Table II.1 – Application numérique du système au point d’équilibre x̄.

En appliquant la fonction Matlab eigs on obtient l’équation (II.27) des valeurs propres
de la matrice Jacobienne Jx̄. 

λ1 = −6.8588
λ2,3 = −1.1664 1e6

λ4 = −5.8320 1e5

(II.27)

Les valeurs propres de Jx̄ sont toutes à partie réelle strictement négatives ce qui nous
permet donc de conclure que le système est localement asymptotiquement stable au point
d’équilibre x̄.

L’algorigramme présenté sur la figure II.14 synthétise les étapes de la procédure pour
déterminer la stabilité locale du système non-linéaire.
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Figure II.14 – Algorigramme d’analyse de stabilité petits-signaux.
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II.3.3 Analyse de sensibilité paramétrique du système

Modes d’excitation du système

Par définition, lorsqu’un système s’écarte légèrement d’un point d’équilibre stable x̄,
sa réponse homogène le ramène à x̄ en exposant ses composantes oscillatoires : les modes
d’excitation du système. Afin d’étudier la sensibilité du système à ses paramètres ainsi
que l’influence de ceux-ci sur les modes d’excitation, l’approche d’analyse modale à été
développée. Les travaux de [75] détaillent la démarche de l’analyse modale qui est appli-
quée également dans les travaux de [73], [76] et [77].

Les valeurs propres de J, λi, étant associées aux racines de l’équation caractéristique du
système, se présentent sous la forme de racines réelles ou complexes conjuguées, telle que
données à l’équation (II.29). Celles-ci déterminent la forme de la réponse homogène y(t)
du système qui est composée de la somme des modes d’excitation visibles sur l’équation
(II.28) :

y(t) =
n∑

i=1
Ci eλi t (II.28)

avec les valeurs propres λi définies telles que :

λi = −σi ± j βi (II.29)

Ainsi, une valeur propre λi réelle pure est associée à un mode d’excitation lié à un
terme exponentiel décroissant, si λi < 0, ou croissant si λi > 0 [78]. Une valeur propre com-
plexe de la forme de l’équation (II.29) reflète l’activité d’un terme sinusoïdal décroissant
ou croissant en fonction du signe de sa partie réelle. Les cas λi = 0 ou λi = ± j βi cor-
respondent respectivement à un terme constant et un terme oscillatoire à une amplitude
constante. La caractérisation des modes d’excitation du système s’opère au travers des
fréquences d’oscillations foscillation et termes d’amortissements ξi liés à ceux-ci, introduits
à l’équation (II.30).

ξi = σi√
σ2

i + β2
i

et foscillation = |βi|
2 π

(II.30)
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Sensibilité et facteur de participations

Les paramètres d’un système sont susceptibles d’évoluer, notamment au cours du
temps via les phénomènes d’échauffement des composants ou leur vieillissement, ou en-
core en cas de changement de fonctionnement. L’analyse modale permet d’évaluer la
sensibilité des valeurs propres d’un système vis-à-vis de changements de ses paramètres.
Cette analyse de sensibilité reflète l’influence de ces changements sur la stabilité et les
modes d’excitation du système. Elle nous permet ainsi d’identifier les paramètres les plus
influents sur la stabilité locale du système non-linéaire. La sensibilité d’une valeur propre
λi à un paramètre µ est déterminée grâce aux vecteurs propres à gauche wi et à droite vi

correspondant de la matrice Jacobienne J par l’équation (II.31)[77].

∂λi

∂µ
=

wT
i (∂J

∂µ
) vi

wT
i vi

(II.31)

Pour déterminer la sensibilité de la matrice J vis-à-vis de ses éléments ak l, on peut
réduire l’équation (II.31) en produit de scalaires de l’équation (II.32), en normalisant la
constante wT

i vi [75].

∂λi

∂ak l

= wT
i k vi l (II.32)

La notion de facteurs de participation est alors introduite afin de lier les variations
des valeurs propres du système avec ses variables d’états. Ces facteurs de participation
reflètent la contribution des variables d’états aux modes d’excitation du système. La
matrice des facteurs de participation P des valeurs propres λ du système, vis-à-vis des
éléments aj j de sa matrice J , est décrite par l’équation (II.33) [75].

P =



∂λ1

∂a1 1
..

∂λi

∂a1 1
..

∂λn

∂a1 1
: .. : .. :

∂λ1

∂aj j

..
∂λi

∂aj j

..
∂λn

∂aj j

: .. : .. :
∂λ1

∂an n

..
∂λi

∂an n

..
∂λn

∂an n


(II.33)

On peut également calculer les facteurs de participation de la variable d’état k au
mode d’excitation i sans normaliser la constante wT

i vi par la méthode de calcul proposée
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par [77] et obtenir l’équation (II.34).

pk i = |wk i| |vi k|∑n
j=1 |wj i| |vi j|

(II.34)

Reprenons l’exemple de la figure II.7 au point d’équilibre x̄ avec les paramètres du ta-
bleau II.1. Le système possède quatre valeurs propres purement réelles dont deux, λ2 et λ3,
identiques. Elles sont donc associées à trois modes d’excitation liés à des termes exponen-
tiels décroissants. Pour illustrer ce phénomène, écartons le système du point d’équilibre x̄

en introduisant une perturbation sur la variable d’état associée à la tension Vbus de 1%,
soit un écart de 5.4 V. La figure II.15 représente la réponse dynamique du système à cette
perturbation.
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Figure II.15 – Réponse dynamique du système à une perturbation.

La matrice des facteurs de participation du système est illustrée sur le tableau II.2.
Au travers de son analyse, on peut déduire la participation relative des variables d’états
aux modes d’excitation du système. Grâce à l’équation (II.27), on peut identifier que la
valeur propre λ1, ayant la partie réelle la plus proche de zéro, est la plus influente sur la
stabilité du système. La valeur propre λ1 étant purement réelle, le mode d’excitation aura
décru à 98% en 4

|σ1| = 0.5832s, comme illustré sur la figure II.15.
Au travers de la matrice de participation P, on observe que la variable d’état Vbus est

79



Chapitre II – Outil de modélisation modulaire

λ1 λ2,3 λ4
iS1
L 0 0.5 0

iS2
L 0 0.5 0

iR
L 0 0 1

Vbus 1 0 0

Table II.2 – Répartition de la matrice de participation P du système d’illustration

prépondérante sur le mode d’excitation lié à λ1. En se reportant sur l’équation dynamique
(II.8) pour la variable d’état Vbus, on peut en déduire que le terme 1

Cbus
influe le plus sur

le mode d’excitation lié à λ1. En variant la valeur du paramètre Cbus tel que présenté
sur les équations (II.35) pour Cbus = 5mF et (II.36) pour Cbus = 500µF , on observe
la variation de la valeur propre λ1 et donc du mode d’excitation qui lui est associé. La
réponse dynamique du système perturbé pour ces variations de paramètre est présenté
sur les figures II.16 et II.17.
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Figure II.16 – Réponse dynamique du système à une perturbation pour CBus = 5 mF.


λ1 = −1.3717
λ2,3 = −1.1664 1e6

λ4 = −5.8320 1e5

(II.35)

Lorsque le terme 1
Cbus

diminue, pour Cbus = 5mF , la valeur propre tend vers zéro et se
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Figure II.17 – Réponse dynamique du système à une perturbation pour CBus = 500µF.

rapproche de l’instabilité. Au contraire, lorsque 1
Cbus

augmente, pour Cbus = 500µF , la
valeur propre diminue. 

λ1 = −13.7177
λ2,3 = −1.1664 1e6

λ4 = −5.8320 1e5

(II.36)

II.4 Conclusions

Au cours de ce chapitre, nous avons détaillé le développement de l’outil modulaire
de modélisation et d’analyse de stabilité et de sensibilité d’un système multi-sources.
Ce chapitre pose les bases théoriques ainsi que la démarche méthodologique d’analyse
pour les travaux qui seront présentés dans les prochains chapitres. Cette approche de
généralisation de la modélisation et de l’analyse d’un système multi-sources permet à
l’outil de se placer comme une aide à la conception et au dimensionnement d’un système.
La démarche de modélisation en sous-systèmes unitaires puis d’assemblage en un système
multi-sources facilite la mise à l’échelle et contribue à la modularité de l’outil. Celui-
ci apporte des arguments pour la stabilité et la robustesse d’une topologie et permet
d’analyser les effets des paramètres et le réglage des lois de commande sur un système. La
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démarche de construction d’analyse rapide d’un système proposé par l’outil pourrait être
couplé avec des algorithmes d’optimisation afin d’esquisser des optimisations de topologie
de systèmes énergétiques.
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Chapitre III – Stabilité et robustesse du système multi-sources aéronautique

III.1 Introduction

L’étude de la stabilité et de la robustesse du réseau électrique aéronautique est placé
au coeur de la démarche d’évolution de celui-ci vers l’avion plus électrique. Notre étude
s’intéresse en particulier à une topologie de réseau, illustrée sur la figure III.1, comportant
de multiples sources parallélisées sur un bus de tension continu, qualifié en aéronautique,
de Bus High Voltage Direct Current (HVDC). Cette architecture de réseau a pour ob-
jectifs de décontraindre les moteurs propulsifs via l’utilisation de sources de puissances
électriques pilotables ainsi que d’évaluer l’apport d’un système de stockage sur la ro-
bustesse et la stabilité du réseau. Afin d’atteindre ces objectif, les lois de commandes
proposées pour le système se basent sur une architecture de contrôle décentralisée inté-
grant un partage de puissance entre les différentes sources du système. En complément
de ce partage de puissance, assuré par le Droop Control, une fonction de maintien et ré-
cupération de l’état de charge du système de stockage, le SoC Recovery, est implémentée
sur la commande de la batterie afin d’assister dynamiquement les sources du réseau tout
en assurant une réserve puissance en cas de défauts.
Ce chapitre est consacré à la modélisation des éléments du système multi-sources em-
barqué ainsi que l’analyse de stabilité et de robustesse de celui-ci. Au moyen de l’outil
d’analyse développé, l’objectif est d’identifier les zones et marges de stabilité pour les
différentes plages de fonctionnement du système et ainsi apporter une aide au dimension-
nement et au pilotage, en se basant sur les potentielles surfaces d’instabilité du système.
Cette analyse permet de quantifier l’influence des paramètres du système et de leurs po-
tentielles incertitudes, telles que les impédances de lignes, les capacités locales et de bus,
et les variables de commande.
Ce chapitre est composé d’une première partie de présentation de la modélisation des dif-
férents éléments du système ainsi que des lois de commandes associées, selon la démarche
présentée au chapitre II. Il est alors possible de procéder aisément à leur assemblage en un
réseau multi-sources. La seconde partie du chapitre est consacrée à l’analyse de la stabi-
lité et de la robustesse du système multi-sources, au travers de l’outil d’analyse également
présenté au cours du chapitre II, afin d’identifier les paramètres les plus influents sur les
surfaces d’instabilité.
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Figure III.1 – Architecture multi-sources considérée dans la thèse.

III.2 Modélisation unitaire des éléments du système
multi-sources étudié

L’architecture électrique retenue pour notre étude, présentée sur la figure III.1, est
composée d’une batterie et de deux génératrices synchrones à aimants permanents (PMSG)
qui sont reliées aux arbres mécaniques hautes pressions HP et basses pressions BP des
Turbomachines. Les différentes sources électriques sont reliées au bus continu DC du
système au travers de convertisseurs et de leurs impédances de lignes.

III.2.1 Hypothèses de modélisation et modes de fonctionnement
du système

On considère dans notre étude des génératrices synchrones à aimants permanents
(PMSG) à pôles lisses. Lors de la modélisation, la saturation magnétique, les phénomènes
d’hystérésis, les effets de températures, effets de peau et les courants de Foucault sont
négligés. De même, les équations électriques sont formalisées en convention générateur
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et les pertes des convertisseurs sont négligées. On considère que le stator de la machine
synchrone est composé de trois phases, déphasées entre elles de 2π

3 , à champs tournant à
la vitesse électrique ωe = dθe

dt
. La machine synchrone à aimants permanents produit un

flux magnétique au stator d’amplitude Qpms.
Selon les différentes phases de vol de l’avion, le fonctionnement et la topologie du système
sont amenés à évoluer. Cette évolution se traduit dans cette étude par l’existence de plu-
sieurs modes de fonctionnement pour les génératrices synchrones à aimants permanents,
qui sont directement liées aux Turbomachines. Il convient tout d’abord de préciser la
convention utilisée pour les transferts de puissance. Lorsque la puissance transite depuis
la génératrice (et donc par extension la Turbomachine) vers le réseau, on utilise le terme
prélèvement de puissance. Dans ce mode, les génératrices contribuent à la fourniture en
puissance pour les charges du réseau, en accord avec le partage de puissance intégré dans
la commande. C’est le mode de fonctionnement nominal étudié dans cet travail. Lorsque la
puissance est transmise du réseau à la Turbomachine, inversant ainsi le fonctionnement de
la génératrice en moteur, on utilise le terme d’injection de puissance. Le fonctionnement
en injection de puissance permet d’assister la Turbomachine grâce à l’énergie prélevée au
réseau électrique embarqué.

III.2.2 Modèles électriques et lois de commande interne des
sous-systèmes

Génératrice synchrone à aimants permanents (PMSG) et convertisseur AC/DC

La figure III.2 présente de manière schématique la connexion des génératrices HP et
BP avec de la turbomachine, ainsi que les convertisseurs de puissance et leur connexion
au bus-DC du micro-réseau. En repère triphasée (a,b,c), la machine synchrone à aimants
permanents admet pour équation électrique (III.1).


va

vb

vc

 = −


Rs 0 0
0 Rs 0
0 0 Rs




ia

ib

ic

+ d

dt


φa

φb

φc

 (III.1)
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Figure III.2 – Schéma électrique des génératrices synchrones HP et BP reliées au bus
DC.

Avec va,b,c, ia,b,c et φa,b,c respectivement les tensions, courants et flux totaux statoriques
et Rs la résistance statorique. Les flux totaux statorique φa,b,c s’exprimant par (III.2).


φa

φb

φc

 = − [Ls]


ia

ib

ic

+ Qpms


cos(θe)

cos(θe − 2π

3 )

cos(θe + 2π

3 )

 (III.2)

Avec [Ls] la matrice d’inductances, θe l’angle électrique et Qpms l’amplitude maximale du
flux magnétique statorique.

Équation mécanique de la machine synchrone à aimants permanents
La machine synchrone à aimants permanents a pour équation mécanique (III.3).

J∆
dωm

dt
= Te − Tc − f ωm (III.3)

Avec J∆ le moment d’inertie de la machine, ωm la vitesse de rotation mécanique de la
machine, Te le couple électromagnétique, Tc le couple résistant et f le coefficient de frot-
tement visqueux. La relation ωe = p.ωm, avec p le nombre de paires de pôle de la machine
lie la vitesse de rotation mécanique et la vitesse de rotation électrique. L’équation méca-
nique (III.3) nous permet d’établir par la suite le couple électromagnétique de référence
Teref

pour la commande en courant du système. On considère dans notre étude la vitesse
de rotation mécanique de la machine ωm comme une entrée, en s’affranchissant ainsi de
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l’équation mécanique dynamique (III.3) de la PMSG.

Puissance électrique de la machine synchrone
En considérant que l’ensemble de la puissance mécanique de la machine synchrone

est convertie en puissance électrique Pe et en négligeant les pertes du redresseur, on
peut décrire la puissance développée par la machine synchrone à aimants permanents par
l’équation (III.4).

Pe = Te ωm (III.4)

Cette puissance nous permet d’établir les références en courant pour la commande du
système.

Passage en repère diphasé (d,q) et fonction de transfert du PMSG
Afin de faciliter l’étude du système, on transforme le repère stationnaire triphasé (a,b,c)

en repère tournant diphasé (d,q). Pour cela nous avons recours à la transformée de Park.
Soit Xa,b,c une quantité électrique, la transformée de Park permet d’exprimer (III.5).


Xd

Xq

X0

 = 2
3 kdq



cos(θe) cos(θe − 2π

3 ) cos(θe + 2π

3 )

−sin(θe) −sin(θe − 2π

3 ) −sin(θe + 2π

3 )

k0√
3

k0√
3

k0√
3




Xa

Xb

Xc

 (III.5)

La transformée de Park inverse est alors donnée par (III.6).


Xa

Xb

Xc

 = 1
kdq



cos(θe) cos(θe − 2π

3 ) cos(θe + 2π

3 )

−sin(θe) −sin(θe − 2π

3 ) −sin(θe + 2π

3 )

1√
3 k0

1√
3 k0

1√
3 k0



T


Xa

Xb

Xc

 (III.6)

Les coefficients kdq et k0 dépendent de la matrice de transformation choisie. La matrice de
transformation issue de la transformée de Clarke permet la conservation de l’amplitude
électrique mais n’est pas unitaire et ne conserve donc pas les puissances électriques. La
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matrice de Concordia est quant à elle unitaire et conserve les puissances électriques. Les
coefficients ont donc pour valeurs (III.7) ou (III.8).

Transformée de Clarke :


kdq = 1

k0 = 1√
3

(III.7)

Transformée de Concordia :


kdq =

√
3
2

k0 = 1
(III.8)

On considère dans notre cas la transformation de Concordia. Les équations électrique de
la machine synchrone à aimants permanents deviennent donc, en repère tournant diphasé
(d,q), l’équation (III.9) avec l’expression du flux (III.10).

 Vd

Vq

 = −

 Rs 0
0 Rs

  id

iq

+ d

dt

 φd

φq

+ ωe

 −φq

φd

 (III.9)

 φd

φq

 = −

 Lls + Lmd 0
0 Lls + Lmq

  id

iq

+
√

3
2

 Qpms

0

 (III.10)

Avec Rs la résistance statorique, Qpms l’amplitude maximale du flux magnétique au stator,
ωe la vitesse de rotation électrique de la machine, id,q, Vd,q et φd,q respectivement les
courants, tensions et flux des axes direct et quadratique. On exprimera par la suite les
inductances Ld,q des axes direct et quadratique par l’expression (III.11), composée de
l’inctuctance de fuite Lls et des inductances magnétisantes des axes directe et quadratique
Lmd,q

.  Ld = Lls + Lmd

Lq = Lls + Lmq

(III.11)

En repère tournant, l’équation du couple électromagnétique Te de la machine est exprimée
grâce au nombre de paires de pôles p de la machine par (III.12).

Te = p (iq φd − id φq) (III.12)

A partir des équations (III.9) et (III.10), on peut déterminer les équations électriques
(III.13) sur le repère (d,q) et la dynamique de la tension V Gen

s du condensateur de sortie
du redresseur. On intègre également aux équations le courant de ligne i Gen

L associée à la
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liaison entre le PMSG et le bus DC.

did

dt
= 1

Ld

(−Vd + iq ωe Lq − Rs id)

diq

dt
= 1

Lq

(−Vq − id ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms − Rs iq)

dV Gen
s

dt
= 1

CGen

(
Vd id + Vq iq

V Gen
s

− i Gen
L

) (III.13)

En appliquant la transformation de Laplace sur l’équation (III.13), on peut exprimer les
courant idq :


Id = −Vd + Iq ωe Lq

Rs + Ld s
=

1
Rs

(−Vd + Iq ωe Lq)

1 + Ld s

Rs

Iq =
−Vq − Id ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms

Rs + Lq s
=

1
Rs

(−Vq − Id ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms)

1 + Lq s

Rs

(III.14)

Afin de simplifier l’établissement de la fonction de transfert du système, on introduit
les termes de découplages ed,q, présentés sur l’équation (III.15), pour ensuite effectuer le
changement de variable (III.16).

 ed = −Iq ωe Lq

eq = Id ωe Ld − ωe

√
3
2 Qpms

(III.15)

 V
′

d = −Vd − ed

V
′

q = −Vq − eq

(III.16)

On obtient ainsi les fonctions de transfert (III.17) et (III.18) de la machine synchrone à
aimants permanents non commandée.

Id

V
′

d

=

1
Rs

1 + Ld

Rs

s
(III.17)
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Iq

V ′
q

=

1
Rs

1 + Lq

Rs

s
(III.18)

Lois de commande en courant du PMSG
La commande en courant du PMSG s’effectue grâce à l’ajout au système d’un correcteur

Proportionnel Intégral de la forme kpid,q
+

kiid,q

s
afin d’obtenir les fonctions de transferts

en boucle fermée (III.19) et (III.20).

Id

Idref

=
1 +

kpid

kiid

s

1 +
Rs + kpid

kiid

s + Ld

kiid

s2
(III.19)

Iq

Iqref

=
1 +

kpiq

kiiq

s

1 +
Rs + kpiq

kiiq

s + Lq

kiiq

s2
(III.20)

On peut alors effectuer le réglage des gains du correcteur par identification à une fonc-
tion du second ordre classique. On exprime donc les termes kpid,q

et kiid,q
correspondant

respectivement au gain proportionnel et gain intégral du correcteur de courant de l’axe
direct et quadratique grâces aux équations (III.21) et (III.22).

 kpid
= 2 ξcourant Ld ω0courant − Rs

kiid
= Ld ω2

0courant

(III.21)

 kpiq
= 2 ξcourant Lq ω0courant − Rs

kiiq
= Lq ω2

0courant

(III.22)

Avec l’amortissement ξcourant et la pulsation propre ω0courant déterminant les performances
liées à la fonction de transfert en courant du PMSG. On peut ainsi définir, après trans-
formation inverse de Laplace, les équations (III.23) des tensions de commande sur l’axe
direct et l’axe quadratique.


Vd = −

(
kpid

(idref
− id) + kiid

∫
(idref

− id)
)

+ iq ωe Lq

Vq = −
(
kpiq

(iqref
− iq) + kiiq

∫
(iqref

− iq)
)

− id ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms

(III.23)
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Ces tensions permettront de générer les rapports cycliques de commande αd et αq, présen-
tés sur les équations (III.24), à appliquer au redresseur afin d’obtenir la tension de sortie
V Gen

s . 

αd = 2
√

2√
3

Vd

V Gen
s

αq = 2
√

2√
3

Vq

V Gen
s

(III.24)

Le courant sur le bus DC est obtenu en se basant sur la conservation de la puissance et
s’exprime par (III.25).

i Gen∗

L = 3
4

√
2
3 (id αd + iq αq) = Vd id + Vq iq

V Gen
s

(III.25)

A partir de l’équation (III.25) du courant du bus DC, on détermine les références des
courants idref

et iqref
. Dans la zone de fonctionnement linéaire de la PMSG et à vitesse

de rotation ne nécessitant pas l’ajout de défluxage, on impose une référence de courant,
idref

, nulle sur l’axe d pour minimiser les pertes cuivres. Les équations (III.4) et (III.12)
permettent de déterminer la puissance à fournir au réseau par la PMSG et, en considérant
idref

= 0, on obtient (III.26).

Te = p iq φd = Pe

ωm

avec Pe = Pref + Pperte (III.26)

Avec Pe la puissance électrique fournie par la machine et Pperte = Rs i2
qref

la puissance de
perte de la machine au travers de sa résistance statorique. On aboutit ainsi aux références
en courants des axes direct idref

et quadratique iqref
, exprimées par les équations (III.27).


idref

= 0

iqref
= Pe

p φd ωm

=
Pref + Rs i2

qref

ωe (−id Ld +
√

3
2Qpms)

(III.27)

Les tensions des axes direct et quadratique de la machine sont alors décrites, avec le
rapport cyclique de commande du redresseur αd,q et la tension de sortie du redresseur
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V Gen
s , par l’équation (III.28).



Vd =
√

3
2

√
2

αd V Gen
s = vd

Vq =
√

3
2

√
2

αq V Gen
s = vq

(III.28)

L’ensemble machine et redresseur piloté lié au bus DC au travers d’une ligne peut alors
être exprimé grâce au vecteur d’état XGen (III.29) :

XGen = (id iq V Gen
s Xid Xiq i Gen

L )T (III.29)

Et son comportement dynamique décrit par l’équation d’état (III.30) :

ẊGen =



did

dt
= 1

Ld

(−Vd + iq ωe Lq − Rs id)

diq

dt
= 1

Lq

(−Vq − id ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms − Rs iq)

dV Gen
s

dt
= 1

CGen

(
Vd id + Vq iq

V Gen
s

− i Gen
L

)
dXid

dt
= εid = idref

− id

dXiq

dt
= εiq = iqref

− iq

di Gen
L

dt
= 1

L Gen
l

(V Gen
s − R Gen

l i Gen
L − Vbus)

(III.30)

La ligne est représentée par une inductance L Gen
l et une résistance R Gen

l et la variable
d’état de liaison avec le bus DC est le courant de ligne i Gen

L . La figure III.3 illustre la
commande en courant de l’ensemble machine et redresseur piloté.

Placement de pôles et performances de la boucle en courant de la PMSG
Les performances de la boucle de courant id,q du PMSG dépendent des paramètres

des correcteurs PI, (III.21) et (III.22), au travers du choix de l’amortissement ξcourant

et la pulsation propre ω0courant . Cette démarche de réglage est associée au placement de
pôle du système. On considère dans notre cas une fréquence de découpage fdec de 10
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bus DC.
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kHz pour le convertisseur lié au PMSG. Afin de ne pas interagir avec le découpage du
système, on choisit pour le placement de pôle de la boucle en courant id,q une fréquence
de régulation dix fois inférieure à fdec. De même, on choisit un amortissement ξcourant = 1
afin d’éliminer les oscillations inhérentes au système du second ordre. On obtient ainsi
l’expression (III.31) de la pulsation propre ω0courant et de l’amortissement ξcourant. ω0courant = 2 π fdec

10 = 6283.2 rad/s

ξcourant = 1
(III.31)

Sur la réponse dynamique de la boucle de courant, illustré par la figure III.4, on observe
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Figure III.4 – Réponse dynamique de courant iqHP
pour un impact de charge de 50 A.

le dépassement associé aux zéros introduits par le correcteur PI sur les fonctions de
transferts (III.19) et (III.20). La figure III.5 présente le lieu des pôles et zéros associés à
l’ensemble PMSG et convertisseur relié au bus DC au travers de lignes. On observe, de
part la position des zéros sur le lieu des pôles, que leurs influences sur le système ne sont
pas prépondérantes et ne nécessitent donc pas l’ajout de compensation pour ces zéros.
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Batterie et convertisseur DC/DC

A partir du schéma électrique de l’ensemble batterie et convertisseur de la figure III.6,
on peut établir les équations électriques du système (III.32). Les variables Ubat, ibat repré-
sentent respectivement la tension et le courant de la batterie, Rbat et Lbat la résistance et
l’inductance interne de la batterie, Cbat et Vs

bat respectivement la capacité et la tension à
la sortie du convertisseur DC/DC, αbat le rapport cyclique de commande du convertisseur
et iL

bat le courant au travers de l’inductance de ligne du système.


dibat

dt
= 1

Lbat

(Ubat − Rbat ibat − αbat Vs
bat)

dVs
bat

dt
= 1

Cbat

(αbat ibat − iL
bat)

(III.32)

Le passage dans le domaine de Laplace de l’équation (III.32) du courant de la batterie
ibat aboutit à (III.33).

(Lbat s + Rbat) ibat = (Ubat − αbat Vs
bat) (III.33)

On procède au changement de variable (III.34) afin de déterminer la fonction de transfert
de la boucle de courant (III.35). On fait l’hypothèse que la tension Vs

bat ′ est directement
piloté, l’équation de la tension (III.32) n’intervient donc pas dans le réglage de la boucle
de courant.

Vs
bat ′ = Ubat − αbat Vs

bat (III.34)

ibat

Vs
bat ′ =

1
Rbat

Lbat

Rbat

s + 1
(III.35)

Lois de commande en courant du convertisseur lié à la batterie
On ajoute au système un correcteur Proportionnel Intégral de la forme kpibat

+
kiibat

s
afin

d’assurer la commande de la boucle de courant. On obtient alors la fonction de transfert
en boucle fermée (III.36).

ibat

ibatref

=
1 +

kpibat

kiibat

s

1 +
kpibat

+ Rbat

kiibat

s + Lbat

kiibat

s2
(III.36)
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On peut alors effectuer le réglage (III.37) des gains du correcteur PI par identification à
une fonction du second ordre avec l’amortissement ξcourant et la pulsation propre ω0courant . kpibat

= 2 ξcourant Lbat ω0courant − Rbat

kiibat
= Lbat ω2

0courant

(III.37)

On peut ainsi établir l’expression (III.38) du rapport cyclique αbat de commande du conver-
tisseur pour obtenir la tension de sortie V bat

s .

αbat = 1
Vs

bat

(
Ubat − (kpibat

εibat
+ kiibat

Xibat
)
)

(III.38)

Le terme εibat
correspond à l’erreur entre la référence en courant de la batterie ibatref

et le
courant mesuré ibatref

et le terme Xibat
, l’intégrale de cette erreur.

L’ensemble batterie et convertisseur DC/DC liée au bus DC par une ligne d’intercon-
nexion, modélisée par une inductance L bat

l et une résistance R bat
l , a alors pour vecteur

d’état XBat (III.39) :
XBat = (ibat Vs

bat Xibat
iL

bat)T (III.39)

Son comportement dynamique est ainsi régi par les équations d’état (III.40) et son schéma
de commande est illustré sur la figure III.7.

ẊBat =



dibat

dt
= 1

Lbat

(Ubat − Rbat ibat − αbat Vs
bat)

dVs
bat

dt
= 1

Cbat

(αbat ibat − iL
bat)

dXibat

dt
= εibat

= ibatref
− ibat

diL
bat

dt
= 1

L bat
l

(Vs
bat − R bat

l iL
bat − Vbus)

(III.40)

Le courant de référence de la boucle interne de la batterie ibatref
est alors obtenu par le

bilan de puissance (III.41) en posant le rapport des tensions β (III.42) et négligeant les
pertes du convertisseur. La référence de courant dans la ligne i bat∗

L est issue du bloc de
partage de puissance que nous présenterons par la suite.

ibatref
= i bat∗

L β (III.41)

98



III.2. Modélisation unitaire des éléments du système multi-sources étudié
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Ubat

(III.42)
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Figure III.7 – Schéma de commande en courant de l’ensemble batterie et convertisseur
lié au bus DC.

Placement de pôles et performances de la boucle en courant
Le réglage de la boucle de courant ibat est effectué par placement de pôles avec les

mêmes paramètres (III.31) d’amortissement ξcourant et la pulsation propre ω0courant que la
PMSG. La réponse dynamique de la boucle de courant, illustré par la figure III.8, exprime
également un dépassement associé aux zéros introduits par le correcteur PI. Comme pour
la boucle de courant de la PMSG, l’influence de ces zéros sur la réponse dynamique du
système n’est pas majoritaire, tel que le montre leurs lieux sur la figure III.9.

Modèles de charges

Le concept de l’avion plus électrique entraîne une multiplication des différentes charges
électriques sur le réseau de bord. Au cours de notre étude, on considère deux principaux
types de charges électriques, les charges passives et les charges actives.

Les charges résistives représentent les charges passives du réseau. Elles sont repré-
sentées par des résistances RLoad directement liées au bus DC, dont le courant de charge
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iRLoad
est donné par (III.43).

iRLoad
= Vbus

RLoad

(III.43)

L’utilisation croissante des charges actives, tels que les actionneurs électriques pilotées,
introduit de fortes contraintes sur réseau électrique. Afin d’étudier l’impact de ce type de
charge, on introduit le concept de charges à puissance constante (CPL). Les charges
CPL, de puissance PCP L, sont modélisées par un courant iCP L, présenté par l’équation
(III.44), et sont directement connectées au bus DC.

iCP L = PCP L

Vbus

(III.44)

III.2.3 Stratégie de partage de puissance décentralisée : Droop
control

La répartition de la puissance de charge entre les différentes sources est usuellement
assurée par une commande centralisée, reposant sur un ensemble de lignes de commu-
nications. Cette stratégie nécessite une connaissance globale du réseau rendant celui-ci
sensible en cas de défaut ou perte de la communication. Pour pallier à cette dépendance,
on considère pour notre étude une stratégie décentralisée de partage de puissance : le
Droop Control.

Le principe du Droop Control consiste à autoriser une plage de déviation de tension au
système et à attribuer à chaque source une courbe caractéristique, reliée à un gain droop,
afin de partager la puissance entre celles-ci en se basant uniquement sur des mesures
locales. Comme le détaille le chapitre I, plusieurs stratégies de Droop Control existent. On
considère la stratégie de I-V Droop Control afin de s’affranchir de l’ajout d’un correcteur
en tension sur les sources du système. La référence en courant i ∗

L à fournir par chaque
source est donnée par le I-V Droop Control, par la relation (III.45).

i ∗
L = 1

Gdroop

(V ∗
s − Vs) (III.45)

Avec V ∗
s la référence en tension de la source, Vs la tension de la source et Gdroop le

gain droop liée à celle-ci. Le gain Gdroop est associé à une résistance virtuelle qui agit
sur le système, causant la déviation de tension. Afin de simplifier les représentations des
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équations, considérons la conductance virtuelle kdroop, exprimée par (III.46).

kdroop = 1
Gdroop

(III.46)

L’équation (III.45) est alors exprimée par (III.47).

i ∗
L = kdroop (V ∗

s − Vs) (III.47)

Le choix du gain kdroop détermine la contribution de chaque source au partage de puissance
et son expression est donnée par (III.48).

kdroop = imax

∆ V
(III.48)

Avec imax le courant maximal atteignable par la source et ∆ V la déviation de tension au-
torisée. Cette déviation de tension est liée aux marges tolérées par la norme aéronautique
MIL-STD-704F [4] adaptée au niveau de tension de l’étude, détaillée dans le chapitre I.
Ce gabarit est représenté sur la figure III.10.

Application aux éléments du système

Les références des boucles internes en courants de chaque source de l’architecture
d’étude III.1, découlent directement de leurs caractéristiques statiques de droop control.
Dans un premier temps, reprenons les équations électriques (III.9) et (III.10) des généra-
trices en régime permanent et avec la référence id = 0. Le courant à fournir au bus DC
(III.25) fait apparaître, en se basant sur l’équation (III.26), la relation (III.49).

i Gen∗

L = Vq iq

V Gen
s

=
(−Rs iq + ωe

√
3
2 Qpms) iq

V Gen
s

= −Ppert + Pe

V Gen
s

= Pref

V Gen
s

(III.49)

En appliquant la stratégie de partage de puissance par I-V Droop Control (III.47), on
obtient l’équation (III.50) de la puissance de référence à fournir Pref .

Pref = V Gen
s i Gen∗

L = V Gen
s kdroop Gen

(V Gen∗

s − V Gen
s ) (III.50)
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On détermine alors les références en courants des axes direct idref
et quadratique iqref

découlant du Droop Control par la relation (III.51).


idref
= 0

iqref
=

V Gen
s kdroop Gen

(V Gen∗
s − V Gen

s ) + Rs i2
qref

ωe (−id Ld +
√

3
2Qpms)

(III.51)

De même pour la batterie, la référence en courant de la boucle interne ibatref
est obtenue

par le bilan de puissance (III.52).

ibatref
= i bat∗

L β = kdroop bat
(V bat∗

s − V bat
s ) β (III.52)

Les courbes caractéristiques droop des génératrices Hautes Préssions et Basses Préssions
ainsi que la batterie sont représentées sur la figure III.11.
Les équations d’état des génératrices (III.30) et de la batterie (III.40) deviennent alors

respectivement (III.53) et (III.54).

ẊGen =



did

dt
= 1

Ld

(−Vd + iq ωe Lq − Rs id)

diq

dt
= 1

Lq

(−Vq − id ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms − Rs iq)

dV Gen
s

dt
= 1

CGen

(
Vd id + Vq iq

V Gen
s

− i Gen
L

)
dXid

dt
= εid = idref

− id

dXiq

dt
= εiq =

V Gen
s kdroop Gen

(V Gen∗
s − V Gen

s ) + Rs i2
qref

ωe (−id Ld +
√

3
2Qpms)

− iq

di Gen
L

dt
= 1

L Gen
l

(V Gen
s − R Gen

l i Gen
L − Vbus)

(III.53)
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ẊBat =



dibat

dt
= 1

Lbat

(Ubat − Rbat ibat − αbat Vs
bat)

dVs
bat

dt
= 1

Cbat

(αbat ibat − iL
bat)

dXibat

dt
= εibat

= kdroop bat
(V bat∗

s − V bat
s ) Vs

bat

Ubat

− ibat

diL
bat

dt
= 1

L bat
l

(Vs
bat − R bat

l iL
bat − Vbus)

(III.54)

Le schéma de la commande des éléments du système avec intégration du partage de
puissance décentralisée est présenté sur les figures III.12 et III.13.
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Figure III.12 – Schéma électrique de l’ensemble batterie et convertisseur lié au bus
DC.

Impact des impédances de lignes sur le partage de puissance
Afin d’implémenter ce partage de puissance, on doit dans un premier temps introduire

l’équation de couplage du système multi-sources, comme précédemment abordé dans le
chapitre II. Le couplage du système s’opère au travers de l’équation d’état de la tension
Vbus au borne de la capacité du bus Cbus soumis au courant de charge iLoad et qui est
donnée par la relation III.55.

dVbus

dt
= 1

Cbus

(iL
HP + iL

BP + iL
bat − iLoad) (III.55)
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L’expression du courant de charge iLoad est donnée par (III.56).

iLoad = iRLoad
+ iCP L (III.56)

D’après les équations dynamiques des courants de lignes en régime statique, on peut
exprimer la tension de bus Vbus en fonction de la tension locale d’une source Vs ainsi que
sa résistance de ligne Rl par (III.57).

Vbus = Vs − Rl iL (III.57)

Or d’après l’équation (III.47) du Droop control, on peut exprimer la tension locale Vs en
fonction du gain droop kdroop de la source et de la tension de référence Vs

∗ par (III.58)

Vs = V ∗
s − 1

kdroop

iL (III.58)

En remplaçant dans l’équation (III.57), on obtient l’expression (III.59).

Vbus = V ∗
s −

(
1

kdroop

+ Rl

)
iL = V ∗

s −
(

1 + Rl kdroop

kdroop

)
iL (III.59)
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Grâce à l’équation (III.59) on peut quantifier l’influence de la résistance de ligne Rl sur
le partage de puissance entre les sources. En effet, au niveau du bus DC, la résistance de
ligne Rl vient s’ajouter à la résistance virtuelle introduite par le Droop Control modifiant
donc les courbes caractéristiques droop des sources. La chute de tension entre le bus local
et le bus DC liée à cette résistance Rl limite donc le courant maximal atteignable par la
source en respectant la déviation de tension ∆V autorisée sur le bus DC. L’influence des
lignes sur les caractéristiques Droop est illustrée sur la figure III.14.
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Figure III.14 – Influence des impédances de ligne sur les courbes caractéristiques Droop.

L’équation (III.13) peut être généralisée pour tenir compte de l’ensemble des sources
du système. En considérant que la référence de tension des bus locaux Vs

∗ est identique
à la référence de tension du bus DC Vbus

ref , on obtient l’équation (III.60) des courants
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de lignes vis à vis de la tension de bus Vbus.

iL = (V ∗
bus − Vbus)

(
kdroop

1 + Rl kdroop

)
(III.60)

Or, d’après l’équation (III.57) en régime permanent et en généralisant pour n sources, on
peut exprimer le courant de charge iLoad en fonction des courants de lignes iL par (III.61).

iLoad =
n∑

i=1
iL

i = (V ∗
bus − Vbus)

n∑
i=1

(
kdroopi

1 + Rli kdroopi

)
(III.61)

Afin de simplifier l’écriture, on pose la relation (III.62) de la conductance virtuelle totale
kdrooptot associé au bus DC.

kdrooptot =
n∑

i=1

(
kdroopi

1 + Rli kdroopi

)
(III.62)

On peut alors exprimer la tension de bus DC Vbus en fonction du gain droop total kdrooptot

par (III.63).
Vbus = V ∗

bus − 1
kdrooptot

iLoad (III.63)

La figure III.15 représente la caractéristique droop totale pour le système étudié, avec
iLoad max le courant de charge maximal atteignable pour respecter le gabarit de déviation
de tension.

Influence des erreurs de mesures sur le partage de puissance
Au même titre que les impédances de lignes affectent le partage de puissance entre les

sources, la précision de la mesure des tensions locales Vs influence le partage défini par
la stratégie de Droop control. Afin de quantifier cette influence, considérons l’erreur de
mesure ε des sondes de tensions locales. Cette erreur intervient sur l’équation du courant
de ligne (III.47), devenant alors l’équation (III.64).

iL = kdroop (V ∗
s − (1 + ε) Vs) (III.64)

La figure III.16 illustre l’effet de l’erreur de mesure ε sur les courbes caractéristiques droop
de la génératrice HP. L’erreur de mesure entraîne un glissement horizontal des courbes
caractéristiques, se traduisant par une variation des puissances maximales atteignables
par les sources afin de respecter le gabarit aéronautique.
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En intégrant une erreur de ε = −1% sur les mesures des tensions locales du système
multi-sources, on obtient les caractéristiques droop de la figure III.17. L’erreur ε étant
négative, la variation des caractéristiques droop est caractérisée par une diminution de
la puissance atteignable. Cette diminution est proportionnelle au gain kdroop, plus le gain
est élevé, plus le courant maximal atteignable diminue pour la plage ∆V . Les erreurs de
mesures, étant généralement différentes pour chaque sonde, vont modifier le partage de
puissance désiré pour le système de même que les puissances atteignables pour celui-ci.
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Réponse dynamique du système et lieux des pôles associé au partage de puis-
sance par droop control

La figure III.18 permet d’illustrer le partage de puissance dynamique entre les sources
pour un système multi-sources en équilibre à 50 kW et soumis à un impact de charge de
100 kW. L’évolution des courants de ligne iL des sources vis à vis de leur tension locale
Vs et des courbes caractéristiques droop est présenté sur la figure III.19.
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Les réponses dynamiques des courants de lignes convergent le long de leurs caracté-
ristiques droop respectives ce qui permet de dynamiquement partager la puissance sans
aucune communication entre elles. Ainsi, en régime permanent, le système suit la répar-
tition de puissance désirée entre ses sources grâce à cette stratégie couplée aux boucles
internes en courants. Néanmoins, on peut observer des oscillations sur la réponse dyna-
mique du système, notamment sur le courant de ligne de la batterie. Ces oscillations sont
liées aux impédances des lignes dont on ne tient pas compte lors du réglage des boucles
internes.

La répartition des pôles et zéros associés au système est présentée sur la figure III.20.
La topologie électrique du système ainsi que le réglage par placement de pôles de ses
correcteurs permettent de regrouper les pôles en fonction des paramètres du système.
En effet, les impédances de lignes, composées de résistances et d’inductances liées aux
capacités locales, se comportent comme des cellules RLC, facilitant ainsi cette identifica-
tion. On peut notamment constater que les pôles liés aux lignes de la batterie sont les
plus proches de l’axe imaginaire, et sont ainsi les pôles dominants du système. Le faible
amortissement de ces pôles dominants se manifeste sur la réponse dynamique du système
par une expression du mode d’excitation qui leur sont associé. Cela se traduit par des
oscillations sur la réponse dynamique du courant de ligne de la batterie, soulignant ainsi
l’influence et la criticité des impédances de lignes sur le système.

Le partage de puissance par Droop control, en introduisant une résistance virtuelle au
système, va influencer les pôles liés à ces impédances de lignes ainsi que les pôles liés aux
correcteurs en courant. Conformément à l’équation (III.59), le gain kdroop vient s’ajouter à
la résistance de ligne Rl de la source, entraînant une augmentation de l’amortissement lié
au pôle de cette cellule RLC. Cela a pour effet de faire diminuer la partie réelle de ce pôle,
contribuant ainsi à sa stabilité. Un gain kdroop élevé, du fait de la faible résistance virtuelle
associé, contribue alors à faire augmenter la partie réelle du pôle liée aux impédances de
lignes, la rapprochant ainsi de la zone d’instabilité.

III.2.4 Fonction de maintien de l’état de charge de la batterie :
SoC Revocery

La stratégie de partage de puissance sollicite en permanence la batterie afin d’alimenter
le réseau de bord ce qui conduit à sa décharge au cours de la mission. De même, les
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génératrices des arbres HP et BP sont les principales sources électriques du réseau, comme
le caractérisent leurs courbes droop respectives. En cas de défaut d’une de ces sources, on
doit s’assurer de la résilience du réseau électrique et de la continuité d’alimentations des
charges critiques. Une des solutions envisagée est de garder une réserve de puissance que
l’on peut employer pour assurer cette continuité de service. Cette réserve de puissance est
composée de systèmes de stockage intégrés au réseau, à l’image de la batterie. Pour assurer
cette fonction, on propose une stratégie de maintien et récupération de l’état de charge
SoC (State of Charge) de la batterie que l’on désigne par la fonction de SoC Recovery.
Couplé au partage de puissance par Droop control, le SoC Recovery permet d’assister
en régime transitoire les génératrices lors des impacts de charges et maintenir en régime
permanent l’état de charge (SoC ) de la batterie à un niveau désiré.
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bat*Vs

bat*
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ibat
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bat *iL
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Figure III.21 – Schéma de contrôle du Soc Recovery.

Le principe de fonctionnement du Soc Recovery se base sur l’ajout d’un correcteur PI
pour moduler la tension de référence injectée au bloc de partage de puissance par droop
control. La fonction de transfert de cette fonction est représentée sur la figure III.21. On
estime le SoC de la batterie, connaissant sa capacité nominale Qnom, par le biais d’un
compteur de Coulomb, permettant d’exprimer le SoC par (III.65) en calculant l’inté-
grale µbat du courant ibat. Afin de simplifier la détermination de la fonction de transfert
du système, on considère que la boucle interne en courant est parfaite, ainsi on suppose
ibat = i ref

bat .

SoC = −µbat

Qnom

(III.65)
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Grâce à la figure III.21, on peut déterminer l’équation (III.66), avec CpSoC
le correcteur

PI associé au SoC Recovery et SoC∗ l’état de charge de référence.

SoC

(
1 + kdroopbat

β CpSoC

Qnom

1
s

)
= (V bat∗

s − V bat
s − CpSoC

SoC∗)
(

−kdroopbat
β

Qnom

1
s

)
(III.66)

Afin d’exprimer la fonction de transfert en boucle fermée (III.67) du système, représenté
sur la figure III.22, on prend l’hypothèse que la tension locale V bat

s = V bat∗
s .

SoC

SoC∗ = 1

1 + Qnom

kdroopbat
β CpSoC

s
(III.67)
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Figure III.22 – Schéma de contrôle simplifié du Soc Recovery.

Remplaçons CpSoC
par son expression (III.68), avec le gain proportionnel kpSoC

et le
gain intégral kiSoC

.
CpSoC

= kpSoC
+ 1

s
kiSoC

(III.68)

On obtient ainsi la fonction de transfert de la fonction SoC Recovery (III.69).

SoC

SoC∗ =
1 + kpSoC

kiSoC

s

1 + kpSoC

kiSoC

s + Qnom

kdroopbat
β kiSoC

s2
(III.69)

Les performances du SoC Recovery sont déterminées par le réglage (III.70) des gains du
correcteur PI par identification à une fonction du second ordre d’amortissement ξSoC et
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de pulsation propre ω0SoC
.


kpiSoC
= 2 ξSoC ω0SoC

Qnom

kdroopbat
β

kiiSoC
= ω2

0SoC

Qnom

kdroopbat
β

(III.70)

Exprimons maintenant la référence de tension modulée V bat ∗
SoC injectée au bloc du droop

control par (III.71), grâce au schéma de contrôle de la figure III.21.

V bat ∗

SoC = V bat∗

s − (kpiSoC
εSoC + kiiSoC

XSoC) (III.71)

Avec εSoC correspondant à l’erreur entre la référence de SoC la batterie SoC ∗ et le SoC
estimé, ainsi que le terme intégrale XSoC de cette erreur.

On redéfinit alors le vecteur d’état XBat par (III.72) afin d’inclure la fonction de SoC
Recovery :

XBat = (ibat Vs
bat Xibat

µ bat XSoC iL
bat)T (III.72)

Le comportement dynamique de l’ensemble batterie et convertisseur, intégrant la fonction
de SoC Recovery, est alors exprimé par l’équation d’état (III.73).

ẊBat =



dibat

dt
= 1

Lbat

(Ubat − Rbat ibat − αbat Vs
bat)

dVs
bat

dt
= 1

Cbat

(αbat ibat − iL
bat)

dXibat

dt
= εibat

= kdroop bat
(V bat ∗

SoC − V bat
s ) Vs

bat

Ubat

− ibat

dµ bat

dt
= ibat

dXSoC

dt
= εSoC = SoC ∗ − −µbat

Qnom

diL
bat

dt
= 1

L bat
l

(Vs
bat − R bat

l iL
bat − Vbus)

(III.73)

Réglages des performances du SoC Recovery
Le placement de pôle du correcteur du SoC Recovery permet de concilier les objectifs

d’assistance transitoire ainsi que la récupération de l’état de charge de la batterie en
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régime établi. En considérant un amortissement ξSoC > 1 pour le correcteur PI, on peut
séparer les dynamiques associées à ses objectifs et se ramener à une paire de pôles réels
p1,2 (III.74). 

p1 = −ξSoC ω0SoC
+ ω0SoC

√
ξ 2

SoC − 1

p2 = −ξSoC ω0SoC
− ω0SoC

√
ξ 2

SoC − 1
(III.74)

On peut alors associer au pôle dominant p1 la fonction de récupération de l’état de charge
de la batterie et au pôle rapide p2 l’assistance transitoire des génératrices. Les dynamiques
de ces fonctions sont régies par les pulsations propres ω1,2, qui peuvent alors être exprimées
par (III.75).

ω1,2 = |p1,2| = | − ξSoC ω0SoC
± ω0SoC

√
ξ 2

SoC − 1| = ω0SoC
(ξSoC ±

√
ξ 2

SoC − 1) (III.75)

Afin de faciliter le réglage de ces dynamiques, on introduit l’équation (III.76) des constantes
de temps τ1,2 liée aux pulsations ω1,2 et de la constante de temps τ0SoC

associée à la pul-
sation propre du système.

τ1,2 = 2 π

ω1,2
= 2 π

ω0SoC
(ξSoC ±

√
ξ 2

SoC − 1)
= τ0SoC

(ξSoC ±
√

ξ 2
SoC − 1)

(III.76)

On exprime alors, à partir de l’équation (III.76), la relation (III.77) de l’amortissement
ξSoC en fonction des constantes de temps τ1,2.

ξSoC =
τ 2

0SoC
+ τ 2

1

2 τ0SoC
τ1

=
τ 2

0SoC
+ τ 2

2

2 τ0SoC
τ2

(III.77)

L’équation (III.77) permet ainsi de déduire la constante de temps τ0SoC
et, par extension,

d’aboutir à l’amortissement ξSoC à appliquer au système afin d’obtenir les performances
souhaitées. On exprime alors l’amortissement ξSoC et la constante de temps τ0SoC

par
(III.78). 

τ0SoC
= √

τ1 τ2

ξSoC = τ1 + τ2

2 √
τ1 τ2

(III.78)
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Considérons à nouveau la figure III.21 afin exprimer la relation (III.79) entre le SoC
Recovery et le courant ibat.

ibat

(
1 + kdroopbat

β CpSoC

Qnom

1
s

)
= kdroopbat

β (V bat∗

s − CpSoC
SoC∗ − V bat

s ) (III.79)

Posons V bat ∗
SoC , la tension de référence à appliquer à la stratégie de Droop control, on peut

ainsi exprimer (III.79) par la relation (III.80).

ibat

(
1 + kdroopbat

β CpSoC

Qnom

1
s

)
= kdroopbat

β (V bat ∗

SoC − V bat
s ) (III.80)

Pour quantifier la dynamique du partage de puissance appliquée au courant ibat et modulée
par le SoC Recovery, on pose la différence de tension δVSoC d’expression (III.81).

δVSoC = V bat ∗

SoC − V bat
s (III.81)

On obtient alors , en remplaçant CpSoC
par son expression (III.68), la fonction de transfert

en boucle fermée (III.82) du courant ibat par rapport à δVSoC .

ibat

δVSoC

=

Qnom

kiSoC

s2

1 + kpSoC

kiSoC

s + Qnom

kdroopbat
β kiSoC

s2
(III.82)

La fonction de transfert (III.82) s’apparente alors, lorsque l’on remplace les expressions
de kpSoC

et kiSoC
par (III.70), à un filtre passe-haut du second ordre, d’expression (III.83),

modulée par le terme kdroopbat
β.

ibat

δVSoC

= kdroopbat
β

1
ω 2

0SoC

s2

1 + 2 ξSoC

ω0SoC

s + 1
ω 2

0SoC

s2
= kdroopbat

β

1
ω 2

0SoC

s2

(s − p1) (s − p2)
(III.83)

On sépare alors les dynamiques des objectifs du SoC Recovery au travers de leurs pul-
sations propres ω1,2 en considérant un amortissement ξSoC > 1. La fonction de transfert
(III.82), dont la réponse fréquentielle est illustrée sur la figure III.23, est alors équivalente
à un produit de deux filtres passe-haut du 1er ordre.

La réponse fréquentielle montre une amplification des dynamiques hautes fréquences,
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Figure III.23 – Réponse fréquentielle du Soc Recovery.

122



III.2. Modélisation unitaire des éléments du système multi-sources étudié

qui sont liées à la stratégie de partage de puissance par droop control, ainsi qu’un rejet des
dynamiques plus lentes que l’objectif de récupération de l’état de charge. Cela se traduit
sur la réponse indicielle du système, illustrée par la figure III.24, par une amplification
de l’échelon unitaire sur des dynamiques rapides puis d’un rejet de la consigne sur des
dynamiques lentes.
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Figure III.24 – Réponse indicielle du Soc Recovery pour un écart de tension (δVSoC).

La fonction SoC Recovery entraîne un changement d’utilisation de la batterie, ne
fournissant de la puissance qu’en régime transitoire. Ce changement de paradigme nous
amène à considérer une plus grande conductance kdroopbat

afin d’augmenter l’assistance
aux génératrices lors des impacts de charges. De plus, le calcul de la conductance virtuelle
totale kdrooptot (III.62) ne tient plus compte de kdroopbat

. On considère alors la courbe
caractéristique Droop de la figure III.25 pour la batterie.

Le terme β kdroopbat
module le comportement de la fonction SoC Recovery, ainsi, une

variation de la conductance kdroopbat
engendre une modification de la réponse fréquentielle

du système, illustré sur la figure III.26. La conductance kdroopbat
entraîne une plus grande

amplification de l’échelon unitaire, visible sur la figure III.27, se traduisant par une sol-
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licitation plus importante de la batterie en régime transitoire. Ainsi, un écart de tension
δVSoC engendre une plus grande réponse en courant ibat de la batterie. Néanmoins, un
gain kdroopbat

très élevé peut conduire à une amplification des dynamiques lentes, liées à
l’objectif de récupération de l’état de charge, et ainsi causer des oscillations sur la réponse
du système. De ce fait, le paramétrage du SoC Recovery doit tenir compte du choix d’un
gain kdroopbat

adapté.
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III.3 Assemblage du système multi-sources

La modélisation du système multi-sources de la figure III.1 est obtenue, comme le
détaille le chapitre II, par l’assemblage des fonctions unitaires des sous-systèmes, dont les
modèles électriques et la commande ont été présentés précédemment. Les variables d’état
XHP et XBP (III.29) des génératrices sont reliées à la batterie, ayant pour variable d’état
XBat (III.72), au travers de la variable d’état de couplage Vbus. On obtient alors la variable
d’état XSMS du système multi-sources (III.84).

XSMS = (XHP XBP XBat Vbus)T (III.84)

Les équations d’état (III.53) et (III.73) des sous-systèmes sont alors assemblées grâce à
l’équation de couplage (III.55) afin d’obtenir l’équation d’état du système multi-sources
(III.85).
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Le schéma de commande du système ainsi construit est présenté sur la figure III.28. La
réponse dynamique du système lors d’un impact de charge, représenté sur la figure III.29,
illustre le partage de puissance transitoire entre les sources ainsi que de maintien de l’état
de charge de la batterie, assurés respectivement par le Droop control et le le SoC recovery.

L’étude de la stabilité d’un tel système multi-sources est détaillée sur le chapitre II
par l’algorigramme de la figure II.14. La matrice Jacobienne obtenue pour la linéarisation
du système est alors structurée, comme illustrée sur la figure III.30, par des blocs de
sous-systèmes reliés entre eux au travers de la variable d’état de couplage. L’étude de
stabilité nous permet de déterminer les valeurs propres du système et ainsi aboutir à sa
représentation en lieux des pôles, présenté sur la figure III.31. Les modes d’excitations liées
aux valeurs propres du système sont alors caractérisés, grâce à l’équation (II.30), par leurs
fréquences d’oscillations foscillation associées aux termes d’amortissements ξi, représentés
sur le tableau III.1 pour le point d’équilibre x̄ considéré.

Mode Valeur propre ξi foscillation (kHz)
λ1,2 −1.34 104 ± 8.58 104 i 0.154 13.66
λ3,4 −1.08 104 ± 7.54 104 i 0.142 12
λ5,6 −3.20 103 ± 3.16 104 i 0.10 5.02
λ7,8 −5.82 103 ± 2.90 103 i 0.89 0.46
λ9 −1882 1 ∅
λ10 −7319 1 ∅
λ11 −5490 1 ∅

λ12,13 −6.28 103 ± 65.5 i 0.99 0.01
λ14 −0.22 1 ∅
λ15 −0.076 1 ∅

λ16,17 −6.28 103 ± 8.16 10−4 i 1 0
λ18,19 −6.28 103 ± 8.16 10−4 i 1 0

Table III.1 – Valeurs propres et modes associés au système multi-sources.

Les pôles dominants du système, λ14 et λ15, régissent le comportement dynamique du
système et sont liés au placement de pôles de la fonction SoC Recovery. Ces pôles n’en-
gendrent pas d’oscillations sur le système. Les modes d’excitation les plus impactant sur
le système sont les modes les moins amortis λ1,2, λ3,4 et λ5,6 correspondant respectivement
aux lignes des génératrices HP et BP et de la batterie. Cette démarche de modélisation et
d’étude de la stabilité du système multi-sources nous permet de quantifier de la robustesse
du système ainsi que de ses zones de stabilité.
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III.4 Étude de robustesse : évolution des zones de
stabilité du système multi-source

Le système multi-sources est associé à une plage d’opération dépendante de la valeur
des paramètres appliqués sur son équation d’état (III.85). Elle est déterminée afin de res-
pecter le gabarit aéronautique III.10. De même, ses performances sont assurées grâce à
l’action de la commande sur son comportement dynamique. Au fil du temps, les valeurs de
ses composants sont susceptibles de varier, notamment dû à des phénomènes de vieillisse-
ment, modifiant ainsi la réponse dynamique du système. Afin de quantifier l’impact de ces
incertitudes paramétriques sur la stabilité du système multi-sources, on propose d’évaluer
la robustesse de celui-ci en se basant sur la démarche de l’algorigramme II.14 du chapitre
II pour un grand ensemble de points d’équilibre x̄.

Les vitesses des génératrices HP et BP varient au cours de la mission, rajoutant des
dimensions supplémentaires à la plage de fonctionnement du système. Au regard du gain
droop de la génératrice HP, visible sur la figure III.25, celle-ci contribue le plus à la fourni-
ture de puissance au réseau. De surcroît, elle opère à un régime de vitesse plus élevée que
la génératrice BP. De ce fait, une attention particulière est portée sur la zone de fonction-
nement du système selon la vitesse de rotation de la génératrice HP, en considérant une
vitesse de rotation fixe pour la génératrice BP afin de limiter la complexité de l’analyse.

La plage d’opération en puissance du système est définie en fonction du gain droop
total kdrooptot afin que la tension de bus Vbus respecte le gabarit III.10. La puissance de
charge sur le système PLoad est alors exprimée, en se basant sur l’équation (III.61), par
l’équation (III.86).

PLoad = Vbus iLoad = Vbus (V ∗
bus − Vbus) kdrooptot (III.86)

De plus, la relation (III.87), découlant de l’équation (III.63), impose la contrainte (III.88)
sur la puissance PLoad afin d’obtenir une tension Vbus réelle.

V 2
bus − V ∗

bus Vbus + 1
kdrooptot

PLoad = 0 (III.87)

PLoad ≤ kdrooptot V ∗ 2
bus

4 (III.88)
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Considérons les valeurs numériques nominales, présentées sur le tableau III.2, des prin-
cipaux composants physiques du système multi-sources. La plage d’opération pour le
système est alors donnée par le tableau III.3.

Paramètre Valeur Unité
Cbus 5 mF
CHP 0.4 mF
CBP 0.5 mF
Cbat 1.2 mF
R HP

l 11 mΩ
R BP

l 8.8 mΩ
R bat

l 1 mΩ
L HP

l 0.37 µH
L BP

l 0.37 µH
L bat

l 1 µH

Table III.2 – Paramètres nominaux du système multi-sources.

Paramètre intervalle Unité
ωHP [10000 18000] rpm
ωBP [5000 8000] rpm
PLoad [-72 128] kW

Table III.3 – Plage d’opération du système multi-sources.

En évaluant la stabilité des valeurs propres d’un grand nombre de points d’équilibre
x̄, on peut déterminer les zones et marges de stabilité pour cette topologie de système
multi-sources, représentées sur la figure III.32.

Les pôles dominants du système, liés à la fonction de SoC Recovery, sont purement
réels négatifs et restent confinés aux mêmes lieux des pôles, n’impactant pas la stabilité
du système. Ces pôles sont alors exclus de la représentation de la figure III.32, afin de
quantifier l’évolution de la stabilité du système en fonction des pôles oscillants les plus
lents. Afin d’illustrer l’évolution de la stabilité, on considère à nouveau le point d’équilibre
à une puissance de charge PLoad = 50 kW, représenté par la croix rouge, dont le lieu des
pôles est représenté sur la figure III.31.

Une augmentation de la puissance de charge PLoad entraîne une augmentation de la
partie réelle du pôle le plus lent, rapprochant le système de l’instabilité. La diminution
de la vitesse de rotation de la génératrice HP engendre, pour ces points d’équilibre, une
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Figure III.32 – Zones de stabilité pour la plage d’opération du système multi-sources.
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augmentation rapide de la partie réelle du pôle le plus lent, remarquable sur la figure
III.32 par un dégradé de couleur, conduisant à une zone d’instabilité pour le système.
Les points d’équilibre à forte puissance laissent apparaître des bandes instables, dont le
détail est présenté sur la figure III.33. Ces bandes instables montrent les limites de la
linéarisation du système multi-sources et forment des motifs qui peuvent s’assimiler à des
fractales de Lyapunov pour un régime chaotique.

Figure III.33 – Détails des zones de stabilité pour des points d’équilibre à forte puis-
sance.

L’évolution de l’amortissement ξi, défini par (II.30), du mode d’excitation oscillant le
plus impactant est quantifié sur la figure III.34. De même que pour les zones de stabilité
de la figure III.32, plus la puissance de charge augmente et la vitesse de rotation de la
génératrice HP diminue, plus l’amortissement ξi décroît, amplifiant ainsi l’influence du
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mode sur la réponse dynamique du système. A titre d’illustration, considérons la figure

Figure III.34 – Évolution de l’amortissement pour la plage d’opération du système
multi-sources.

III.35 présentant l’évolution des pôles du système pour une augmentation de la puissance
de charge dans l’intervalle PLoad ∈ [50; 410] kW, pour une vitesse fixe. 1.

Considérons également la figure III.36 de l’évolution des pôles pour une diminution de
la vitesse de la génératrice HP à puissance de charge fixe. On peut observer que ce sont
les pôles oscillants les moins amortis, notamment la paire de pôles associée au harnais de
ligne HP, qui tendent vers l’instabilité.

1. En complément, une animation de l’évolution du lieu des pôles du système est disponible via lien
suivant : https://uncloud.univ-nantes.fr/index.php/s/kcLCwA6MXgnP7t4
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Influence du dimensionnement sur la robustesse du système
Les performances du système sont impactées par son dimensionnement, or, ses compo-

sants physiques sont soumis à des incertitudes paramétriques, liées notamment au vieillis-
sement, impactant ainsi la robustesse du système. Les principaux paramètres impactant
le dimensionnement du système multi-sources considéré sont la capacité du bus Cbus, les
capacités locales Csources et les impédances des harnais de lignes Rligne et Lligne.

Dans un premier temps considérons l’impact de la capacité du bus Cbus sur la robus-
tesse du système. En variant la capacité Cbus, on aboutit à la figure III.37 des surfaces
d’instabilité selon les différentes valeurs de Cbus. L’augmentation de la capacité de bus
conduit à une légère augmentation de la surface d’instabilité pour le système. Cette dimi-
nution des marges de stabilité du système est due à la présence de lignes d’interconnexions
entre les capacités locales Csources, dont les tensions sont pilotées, et la capacité du bus
Cbus non pilotée. La différence de dynamiques entre ces tensions impacte alors la stabilité
du système. Une diminution de 50% de la capacité de bus a, quant à elle, pour effet de ré-
duire la surface d’instabilité, augmentant les marges de stabilité du système. De surcroît,
une diminution de la capacité permet de réduire le poids du système et de réduire le coût
du dimensionnement. Néanmoins, une grande diminution de la capacité de bus engendre
une augmentation plus rapide de la partie réelle du pôle le plus lent, comme l’illustre la
figure III.38 , se traduisant par une plus grande influence du mode d’excitation associé
sur le système. Une valeur trop faible de capacité de bus entraîne alors une grande surface
d’instabilité, réduisant ainsi les marges de stabilité du système.

La génératrice HP étant la source fournissant le plus de puissance au système, consi-
dérons la variation de sa capacité locale CHP . Les surfaces d’instabilité, présentées sur
la figure III.39, pour une variation de la capacité locale CHP démontrent l’impact de
cette variation sur la robustesse du système. L’augmentation de CHp, permet le recul des
frontières d’instabilité du système, élargissant ses marges de stabilité. Inversement, une
diminution de la capacité locale HP étend la surface d’instabilité, restreignant les marges
de stabilité. Associée aux harnais de lignes, qui sont modélisés par R HP

l et L HP
l , la ca-

pacité CHP forme une cellule RLC, constituant un mode d’excitation pour le système.
L’amortissement de ce mode d’excitation peut être associé à la relation (III.89).Une aug-
mentation de la capacité locale CHP engendre, en accord avec (III.89), une augmentation
de l’amortissement du mode, ainsi une augmentation des marges de stabilité pour le sys-
tème.
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Figure III.37 – Zone d’instabilité pour une variation de la capacité Cbus.
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Figure III.38 – Zones de stabilité du système pour Cbus − 80%.
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Figure III.39 – Zone d’instabilité pour une variation de la capacité locale CHP .

ξmode = 1
2 R HP

l

√
CHP

L HP
l

(III.89)

La longueur des lignes d’interconnexion a elle aussi un impact sur les zones de stabilité
du système multi-sources. L’influence de la valeur de l’impédance de ligne L HP

l sur les
zones d’instabilité du système est décrite sur la figure III.40. Une augmentation L HP

l

réduit l’amortissement du mode, entraînant ainsi une plus grande surface d’instabilité
pour le système. Une impédance de ligne plus faible améliore les marges de stabilité en
repoussant la frontière de la zone instable pour le système.
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Figure III.40 – Zone d’instabilité pour une variation de l’impédance de ligne L HP
l .

La variation de la résistance de ligne R HP
l modifie la valeur de la conductance virtuelle

totale kdrooptot , impactant ainsi la plage d’opération en puissance du système. Les inter-
valles de puissances admissibles pour système selon la R HP

l sont présentés sur le tableau
III.4. L’évolution des surfaces d’instabilité du système pour une variation de la résistance
de lignes est présentée sur la figure III.41. L’augmentation de la résistance de ligne R HP

l

permet un plus grand amortissement du mode d’excitation, étendant ainsi les marges de
stabilité du système. A l’inverse, une diminution de R HP

l , accroît la surface d’instabilité
du système, réduisant ainsi ses marges de stabilité.
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Variation de R HP
l Paramètre intervalle Unité

R HP
l nominale PLoad [-72 128] kW
R HP

l + 50% PLoad [-70.9 126.7] kW
R HP

l − 50% PLoad [-72.7 129.8] kW
R HP

l + 25% PLoad [-71.4 127.5] kW
R HP

l − 25% PLoad [-72.3 129] kW

Table III.4 – Variation de la plage d’opération du système pour une variation de R HP
l .

Les variations paramétriques ont un rôle prépondérant sur la robustesse, nécessitant
une considération particulière lors du choix du dimensionnement du système multi-sources.
Les incertitudes sur les paramètres amènent à faire un compromis entre les marges de
stabilité admissibles et les performances, coûts et masses pour les topologies du système.

Influence de l’assistance sur la robustesse du système
La fonction de SoC Recovery et le droop control, permettent à la batterie d’assister

en puissance les génératrices lors des impacts de charge. Cette assistance est modulée
par le gain droop kdroop bat

, plus celui-ci est élevé, plus la batterie fournit en puissance
lors des phases transitoires, lissant ainsi ces impacts pour les génératrices. On s’intéresse
alors à l’influence de l’assistance de la batterie sur les marges de stabilité du système
multi-sources. La variation du gain kdroop bat

permet d’obtenir la figure III.42 des surfaces
d’instabilité du système.

En réduisant l’assistance de la batterie de 80%, la surface d’instabilité augmente uni-
quement pour les points d’équilibre de forte puissance, comme le détaille la figure III.43.
Néanmoins, la partie réelle du pôle oscillant le plus lent augmente, amplifiant l’effet du
mode d’excitation associé sur la réponse dynamique du système.

En augmentant grandement l’assistance de la batterie, les surfaces d’instabilité s’étendent
et réduisent les marges de stabilité du système. De même, en accord avec la figure III.44,
le mode d’excitation lié au pôle le plus lent a un plus grand effet sur la réponse dynamique
de celui-ci.

L’évolution des zones de stabilité et des surfaces instables mettent alors en avant le
compromis entre la part d’assistance de la batterie et la stabilité du système multi-sources.
Le choix d’un gain droop kdroop bat

pour l’assistance est critique pour garantir les marges
de stabilité ainsi que les performances désirées.
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Figure III.41 – Zone d’instabilité pour une variation de la résistance de ligne R HP
l .
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Figure III.43 – Zones de stabilité du système pour kdroop bat
− 80%.
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III.4. Étude de robustesse : évolution des zones de stabilité du système multi-source

Figure III.44 – Zones de stabilité du système pour 100 kdroop bat
.
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III.5 Conclusions

Ce chapitre propose une application de la démarche de modélisation et d’analyse de
stabilité du chapitre II sur une topologie candidate d’un réseau électrique multi-sources
aéronautique pour l’avion plus électrique. Au cours du chapitre sont détaillées les modéli-
sations unitaires et la commande rapprochée de chaque source du système. On introduit
par la suite le partage de puissance décentralisé par stratégie de Droop control, permettant
une répartition, sans communication, de la puissance entre des sources de contributions
différentes. Afin d’assurer la résilience et la continuité d’opération du réseau électrique,
on propose d’utiliser la batterie comme réserve de puissance pour le système en intégrant
la fonction de maintien et récupération de l’état de charge : le SoC Recovery. Lors des
impacts de charge, la batterie se comporte comme tampon de puissance, assistant ainsi
les autres sources du réseau et retournant à son état de charge nominal une fois le ré-
gime établis. Après identification des modes les plus influents sur le système multi-sources,
nous nous sommes intéressés aux marges de stabilité de celui-ci. La démarche d’analyse de
stabilité proposée permet de quantifier rapidement et automatiquement la stabilité d’un
système multi-sources au voisinage d’un grand nombre de point d’équilibre X̄ et ainsi
établir les zones de stabilité locale du système. De part la modularité de la démarche, un
grand nombre de paramètres et de topologies peuvent être évaluées afin de déterminer
leurs influences sur la stabilité et robustesse du système. Ces analyses ont constitué une
aide à la conception et à la validation du banc expérimental développé au cours de ces
travaux.
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Chapitre IV

APPLICATION EXPÉRIMENTALE
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Chapitre IV – Application expérimentale

IV.1 Introduction

Les chapitres précédents ont introduit une approche modulaire de modélisation et
d’analyse de stabilité d’un système multi-sources permettant d’identifier ses sources d’in-
stabilité et d’étudier sa robustesse. En s’appuyant sur cet outil pour l’étude d’une archi-
tecture électrique d’hybridation interne d’un avion plus électrique, les travaux présentés au
cours du chapitre III permettent d’argumenter sur le dimensionnement et la commande de
cette configuration hybridée. Néanmoins, afin de justifier de la cohérence de ces arguments
sur un système réel, une validation expérimentale des stratégies de commandes proposées
s’avère nécessaire. Compte tenu des larges gammes de puissances engagées et afin de re-
fléter au mieux le comportement du système aéronautique réel, une mise à l’échelle de
l’architecture électrique candidate est réalisée pour constituer le banc expérimental en
laboratoire. L’outil de modélisation est ainsi utilisé comme aide au dimensionnement du
banc expérimental, tenant compte des différents modes et reconfigurations du système.
Ce chapitre a pour objectif de présenter la validation expérimentale des commandes pro-
posées sur le banc multi-sources développé au cours de ces travaux de thèse. Dans un
premier temps, une introduction des spécificités d’un système réel, tels que les retards de
commande et les gains des différents capteurs et sondes de mesure, est réalisée afin de les
intégrer à l’outil de modélisation et d’analyse de stabilité. Par la suite, la mise à l’échelle
du banc expérimental multi-sources est présentée, de même que la stratégie de partage
de puissance tenant compte des contraintes de protection des équipements. Les zones de
stabilité associées au système sont alors abordées. Enfin, le scénario d’une mission aé-
ronautique, composé de plusieurs changements de modes, est proposé afin de valider les
stratégies développées ainsi que d’évaluer l’évolution des zones de stabilité locale de ces
différents modes.

IV.2 Modélisation du banc expérimental multi-sources

Un système réel est soumis à de nombreuses incertitudes en lien avec la précision et
le temps de réponse des équipements choisis. Afin de refléter au mieux le comportement
dynamique des systèmes réels, la modélisation d’état de ces imperfections est intégrée
dans l’outil modulaire proposé.
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IV.2. Modélisation du banc expérimental multi-sources

IV.2.1 Fonction de transfert des capteurs et sondes de mesure

Les incertitudes liées à la mesure des grandeurs de commande du système peuvent
directement impacter le comportement dynamique de celui-ci en dégradant la précision
de la commande. De manière assez classique, la limite en fréquence des capteurs et sondes
d’une grandeur u mesurée est approchée par un filtre passe-bas du 1er ordre, selon la
relation (IV.1). Les deux paramètres sont alors le gain kcpt et la pulsation de coupure wc

du capteur :
ucpt = kcpt

1 + s

wc

u (IV.1)

Le gain du capteur kcpt est une transimpédance, dont l’unité dépend des grandeurs d’entrée
et de sortie. La pulsation de coupure wc, associée à la fréquence de coupure fc, introduit
quand à elle un déphasage et une atténuation en la sortie du capteur par rapport au
mesurande. mesure et exclut les dynamiques les plus rapides de la grandeur mesurée. Le
modèle d’état de l’expression dynamique de la grandeur mesurée u est alors exprimé par
(IV.2).

d ucpt

dt
= wc (kcpt u − ucpt) (IV.2)

IV.2.2 Retards de commande

Le délai entre la synthétisation de la commande sur le calculateur embarqué et l’envoi
de celle-ci sur l’organe de commande peut être modélisé par un retard τ . Ce retard est
exprimé, dans le domaine de Laplace, par l’ajout d’un terme e−τ s. Afin d’intégrer ce
retard dans le modèle d’état du système, on considère l’approximation de Padé [79] au
1er ordre (IV.3).

e−τ s =
1 − τ

2 s

1 + τ

2 s
(IV.3)

Ainsi, le retard appliqué sur une grandeur de commande α peut être exprimé par la
grandeur de commande avec retard αr, donnée à la relation (IV.4).

αr =
1 − τ

2 s

1 + τ

2 s
α (IV.4)
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Afin de faciliter l’intégration de l’équation dynamique du retard de commande dans le
modèle d’état du système, posons le changement de variable (IV.5), pour exprimer la
variable d’état du retard Ar.

Ar = αr + α (IV.5)

On obtient alors l’expression dynamique (IV.6) du retard de commande sur le système.

d Ar

dt
= 2

τ
(2 α − Ar) (IV.6)

IV.2.3 Intégration des imperfections sur la modélisation d’état
des éléments du système multi-sources

L’ajout des imperfections d’un système réel dans la modélisation d’état proposée,
est réalisé uniquement sur les grandeurs mesurées intervenant dans la synthèse des lois
commande. Ainsi, les variables modélisant le comportement physique du système réel ne
sont pas impactées par ces imperfections. Les valeurs des fréquences de coupure fc et gains
kcpt considérés pour les sondes de courant et de tension du banc expérimental, ainsi que
celles des retards de commande τ sont indiqués dans le tableau IV.1.

Paramètre Valeur Unité
fccourant 100 kHz

kcptcourant 1 pu
fctension

10 kHz
kcpttension

1 pu
τ 1 µs

Table IV.1 – Valeur des imperfections considérées pour le banc multi-sources expéri-
mental.

PMSG et convertisseur
En ajoutant les gains sur les sondes de mesure de l’ensemble PMSG et son convertisseur,

les équations (III.23) des tensions de commande sur l’axe direct et l’axe quadratique
deviennent (IV.7) :


vd = −

(
kpid

(idref
− idcpt) + kiid

Xid

)
+ iqcpt ωe Lq

vq = −
(
kpiq

(iqref
− iqcpt) + kiiq

Xiq

)
− idcpt ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms

(IV.7)
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De même, l’ajout du retard τ sur les rapports cycliques αd,q du redresseur introduit les
grandeurs retardées αdr,qr, intervenant dans l’équation de commande (IV.8).



Vd =
√

3
2

√
2

αdr V Gen
s

Vq =
√

3
2

√
2

αqr V Gen
s

(IV.8)

Le vecteur d’état XGen de l’ensemble PMSG et redresseur piloté est alors exprimé par
(IV.9) et son comportement dynamique défini par les équations d’état (IV.10) :

XGen = (id iq V Gen
s Xid Xiq i Gen

L idcpt iqcpt V Gen
scpt

Adr Aqr)T (IV.9)

ẊGen =



did

dt
= 1

Ld

(−Vd + iq ωe Lq − Rs id)

diq

dt
= 1

Lq

(−Vq − id ωe Ld + ωe

√
3
2 Qpms − Rs iq)

dV Gen
s

dt
= 1

CGen

(
Vd id + Vq iq

V Gen
s

− i Gen
L

)
dXid

dt
= εid = idref

− idcpt

dXiq

dt
= εiq =

V Gen
scpt

kdroop Gen
(V Gen∗

s − V Gen
scpt

) + Rs i2
qcpt

ωe (−idcpt Ld +
√

3
2Qpms)

− iqcpt

di Gen
L

dt
= 1

L Gen
l

(V Gen
s − R Gen

l i Gen
L − Vbus)

didcpt

dt
= ωi (kcpt id − idcpt)

diqcpt

dt
= ωi (kcpt iq − iqcpt)

dV Gen
scpt

dt
= ωv (kcpt V Gen

s − V Gen
scpt

)

dAdr

dt
= 2

τ
(2 αd − Adr)

dAqr

dt
= 2

τ
(2 αq − Aqr)

(IV.10)
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Batterie et convertisseur
L’intégration des imperfections sur l’ensemble batterie et son convertisseur engendre la

modification de l’expression du rapport cyclique αbat de commande du convertisseur, deve-
nant (IV.11). De même, le rapport cyclique αbat est associé à une grandeur de commande
retardée αbatr .

αbat = 1
Vscpt

bat

(
Ubat − (kpibat

(ibat − ibatcpt) + kiibat
Xibat

)
)

(IV.11)

Le vecteur d’état XBat est alors exprimé par (IV.12) et l’ensemble a pour équations d’état
(IV.13).

XBat = (ibat Vs
bat Xibat

µ bat XSoC iL
bat ibatcpt Vscpt

bat Ar)T (IV.12)

ẊBat =



dibat

dt
= 1

Lbat

(Ubat − Rbat ibat − αbatr Vs
bat)

dVs
bat

dt
= 1

Cbat

(αbatr ibat − iL
bat)

dXibat

dt
= εibat

= kdroop bat
(V bat ∗

SoC − V bat
scpt

) Vscpt
bat

Ubat

− ibatcpt

dµ bat

dt
= ibatcpt

dXSoC

dt
= εSoC = SoC ∗ − −µbat

Qnom

diL
bat

dt
= 1

L bat
l

(Vs
bat − R bat

l iL
bat − Vbus)

dibatcpt

dt
= ωi (kcpt ibat − ibatcpt)

dV bat
scpt

dt
= ωv (kcpt V bat

s − V bat
scpt

)

dAr

dt
= 2

τ
(2 αbat − Ar)

(IV.13)

Le schéma du contrôle du système multi-sources intégrant les imperfections du système
réel est alors illustré par la figure IV.1. La modélisation de ces imperfections permet
d’affiner et d’élargir l’outil de modélisation et d’analyse de stabilité servant ainsi d’aide à
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la conception pour le banc multi-sources expérimental. Pour cela, une mise à l’échelle est
proposée à la section suivante.

IV.3 Mise à l’échelle du système multi-sources pour
une application expérimentale

La validation des commandes développées sur des équipements réels nécessite la mise
en place de fonctions de sécurité afin de protéger ceux-ci lors des phases de test. L’outil
de modélisation permet, dans un premier temps, de vérifier le comportement dynamique
et les marges de stabilité du système pour un jeu de paramètres donnés. Afin d’opérer
le système dans les intervalles de courants admissibles par les équipements, une légère
modification est apportée à l’expression de la stratégie de partage de puissance entre les
sources.

IV.3.1 Stratégie de partage de puissance entre les sources

Afin de se conformer aux limitations en courants liées aux capacités de la plateforme
expérimentale, l’expression du gain droop de chaque source, détaillée au chapitre III, est
modifiée. Afin de partager la puissance entre les n sources du système, on attribue à
chacune des sources un pourcentage xi de la conductance virtuelle totale kdrooptot (III.62),
définie pour le courant et la déviation de tension maximale admissible sur le bus DC. La
contribution en puissance de la source i est alors exprimée par le gain droop kdroopi

, donné
par la relation (IV.14) suivante :

kdroopi
= xi kdrooptot

1 − Rli xi kdrooptot

, avec
n∑

i=1
xi = 1 (IV.14)

Dans le cas du banc expérimental, on considère le partage de puissance entre les deux
génératrices HP et BP avec l’appui transitoire de la batterie au travers de la fonction SoC
Recovery. A titre d’illustration, les courbes caractéristiques de droop pour une répartition
de puissance entre les sources de 70% HP et 30% BP sont représentées sur la figure IV.2.
De même, les courbes caractéristiques de la répartition équitable de puissance entre les
deux sources sont illustrées sur la figure IV.3.

Les caractéristiques de partage des sources sont définies pour le gabarit de la figure
III.10. Néanmoins, on considère pour les essais une tension réduite pour le bus DC à la
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Figure IV.1 – Schéma de contrôle du système multi-sources de l’étude.
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Figure IV.2 – Courbes caractéristiques droop pour la répartition 70% HP et 30% BP.
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Figure IV.3 – Courbes caractéristiques droop pour la répartition 50% HP et 50% BP.
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moitié de la valeur nominale, soit 270 Vdc. Les caractéristiques droop pour une tension
nominale de 270 Vdc sont alors représentées vis-à-vis de la déviation maximale autorisée
par la norme aéronautique MIL-STD-704F [4] par les figures IV.4 et IV.5.
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Figure IV.4 – Courbes caractéristiques droop pour la répartition 70% HP et 30% BP
appliquées à la tension nominale 270 Vdc.

La plage d’opération du banc expérimental multi-sources, présentée sur le tableau IV.2,
dépend ainsi des puissances de charge PLoad, données par l’équation (III.86), atteignables
par le système en respectant le gabarit aéronautique.
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Figure IV.5 – Courbes caractéristiques droop pour la répartition 50% HP et 50% BP
appliquées à la tension nominale 270 Vdc.

Paramètre intervalle Unité
ωHP [1000 5000] rpm
ωBP [1000 2500] rpm
PLoad [-1.4 2.5] kW

Table IV.2 – Plage d’opération du banc expérimental multi-sources pour une tension
nominale de 270 Vdc.
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IV.3.2 Banc expérimental multi-sources

L’architecture de la plateforme expérimentale est établie à l’image d’un potentiel ré-
seau électrique d’hybridation des turbomachines aéronautiques, illustrée sur la figure IV.6.
Elle est composée d’un groupe moteur-générateur électriques, employé notamment dans
des applications embarquées aéronautiques, pour l’émulation de la turbomachine et de la
génératrice HP qui est couplée au bus DC au travers d’un redresseur piloté. L’émulation
de la génératrice BP est effectuée par une source pilotable. La batterie, quant à elle, est
émulée par une source contrôlable et pilotée via un convertisseur. Les sources sont paral-
lélisées et couplées aux charges au travers d’un boîtier d’interconnexions commandable.
Cet étage de distribution modulaire permet d’employer différentes configurations pour le
système. Le banc expérimental multi-sources développé au laboratoire est présenté sur les
figures IV.7 et IV.8.

Le synoptique des signaux de commande, de monitoring et de protection du banc
expérimental est détaillé sur la figure IV.9. L’ensemble des sondes de mesure du système
est calibré afin de réduire les imprécisions de mesure. Les lois de commande des boucles
internes sont implémentées par placement de pôles selon les paramètres du tableau IV.3.

Paramètre Valeur Unité
fdec 10 kHz

ω0courant 1256.6 rad/s

Table IV.3 – Paramètres de commande du système.

La figure IV.10 propose une comparaison de la réponse dynamique du banc expéri-
mental et de sa modélisation. Pour un jeu de paramètres identiques, les dynamiques des
courants et de l’état de charge de la batterie sont similaires, permettant ainsi de valider les
commandes développées. La réponse en tension du bus Vbus, qui est ici une variable de mo-
nitoring du système n’intervenant pas dans la commande de celui-ci, présente une erreur
ε, liée principalement aux erreurs de mesure (capteurs) et aux incertitudes sur les résis-
tances internes des composants du système. Néanmoins, son comportement dynamique
est similaire à celui du modèle.
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IV.3.3 Zones de stabilité locale du Banc expérimental

Au moyen de l’outil d’analyse de stabilité locale proposé, les zones de stabilité locale du
banc d’essai pour les différentes répartitions de puissance peuvent être établies. La figure
IV.11 représente les zones de stabilité du système pour une répartition 70% HP 30% BP.
Plus la puissance de charge est élevée, plus la partie réelle de la valeur propre du pôle le
plus lent augmente, amplifiant ainsi les effets du mode d’excitation associé. Cependant,
le système reste stable pour l’ensemble de la plage de fonctionnement considérée.

Figure IV.11 – Zones de stabilité locale du système multi-sources pour la répartition
de puissance 70% HP et 30% BP.

La figure IV.12 illustre quant à elle les zones de stabilité de banc multi-sources pour
une équirépartition de la puissance entre les deux génératrices HP et BP. De même que
pour la répartition précédente, le système reste stable sur l’ensemble des points d’équilibre
de la plage de fonctionnement. À puissance donnée, la partie réelle des valeurs propres
du système reste également invariante vis-à-vis de la plage de vitesse de rotation ωHP .
Néanmoins, un nombre plus important de bandes instables, traduisant des limites de
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linéarisation du système, apparaît pour des puissances de charges élevées, hors de la zone
d’opération.

Figure IV.12 – Zones de stabilité locale du système multi-sources pour la répartition
de puissance 50% HP et 50% BP.

Ces cartographies des zones de stabilité locale pour différentes répartitions de puis-
sance entre les sources servent d’argument pour la validation des stratégies de commande
développées pour le système multi-sources.

IV.4 Scénario de changements de modes au cours
d’une mission

Une étape importante est la validation de la modularité des lois de commande vis-à-vis
des changements de mode ou de configuration du système. Cette validation est réalisée
expérimentalement au travers d’un scénario potentiel pour une mission aéronautique type.
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La réponse dynamique du banc expérimental soumis à ce scénario de changement de mode
en vol est présentée sur la figure IV.13. Le scénario peut être décomposé en six phases
principales correspondants à différents modes du système :

Phase a)
La figure IV.14 détaille la première phase du scénario. La phase a) est composée de

l’initialisation du système à une vitesse de rotation de l’arbre HP de la turbomachine à
2000 rpm suivie d’un impact de charge de 1.5 A, dont la réponse dynamique est détaillée
sur la figure IV.15. La répartition de puissance entre les sources est de l’ordre de 70 %
pour la génératrice HP et 30 % pour la génératrice BP. La batterie, contrôlée par la
fonction de SoC Recovery, intervient en assistance des génératrices pour lisser l’impact de
charge puis retourne à son état de charge de référence. Cette première phase constitue le
principal mode de fonctionnement du système aéronautique lors de la phase de croisière
en vol.

Phase b)
La phase b), représentée sur la figure IV.16, illustre un changement de la répartition de

la puissance de charge entre les sources. Le passage à une équirépartition de la puissance
entre les génératrices HP et BP (50 % - 50 %) n’entraîne pas de variation sur la tension
du bus DC. Néanmoins, il existe des incertitudes sur les résistances des différentes lignes,
impactant ainsi la précision de cette répartition, engendrant une erreur de l’ordre de 12 %.
La phase b) traite également de la variation de la vitesse de rotation de la génératrice
HP ωHP . L’accélération de la vitesse de rotation ωHP de 2000 rpm à 2500 rpm suivie de
la décélération vers 2000 rpm ne présente pas d’impact significatif sur le comportement
dynamique du système. Ce résultat est cohérent vis-à-vis de la figure IV.12 de l’évolution
des pôles du système les plus lents pour une variation de vitesse à une puissance donnée.

Phase c)
La figure IV.17 de la phase c) du scénario introduit le mode assistance continue de

la batterie. Ce mode permet à la batterie d’apporter aux génératrices une assistance
en puissance continue au regard du partage de puissance déterminé. Il se base sur la
fonction de partage de puissance par droop control sans action de la fonction SoC Recovery.
L’assistance est alors liée au gain kdroopbat

de la batterie pour ce mode, déterminé à partir
du gain kdrooptot initial. Dans le cas de la phase c), les paramètres sont choisis pour une
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assistance équivalente à 50% du gain kdrooptot . Ce changement de répartition de puissance
entre les sources étend la plage de puissance atteignable, respectant le gabarit, pour le
système. De ce fait, ce changement de mode entraîne une augmentation de la tension du
bus DC.

Afin de ne pas engendrer un important impact de charge lors de la réactivation de la
fonction SoC Recovery, une phase de recharge de la batterie est employée afin de ramener
celle-ci à son état de charge de référence. La recharge de la batterie est effectuée grâce à
une diminution de la tension de référence V bat

s et modulée par le gain kdroopbat
. Le passage

en mode recharge de la batterie engendre une diminution de la tension du bus DC et une
augmentation de la sollicitation des génératrices.

Phase d)
La phase d) présente le mode de transfert de puissance entre les génératrices. Les

arbres mécaniques reliés aux génératrices HP et BP étant indépendants entre eux, le
transfert de puissance entre les génératrices permettrait, dans le cadre de l’hybridation de
la turbomachine, d’apporter une assistance propulsive à celle-ci. En effet, le corps BP du
turboréacteur est relié à la soufflante concentrant, en particulier pour les turboréacteurs à
fort taux de dilution, une grande partie de la poussée de l’avion. Le transfert de puissance
de la figure IV.18 est effectué en modifiant la tension de référence V BP

s de la génératrice
BP et en désactivant la batterie.

Phase e)
La phase e), détaillée sur la figure IV.19, aborde le scénario de perte d’une des sources

du système, ici la génératrice HP. Au moment de la perte de la génératrice HP, la batterie
vient en assistance, grâce au SoC Recovery, à la génératrice BP qui assure alors l’intégralité
de la fourniture de puissance pour le réseau. Cette perte a le même effet qu’un impact de
charge sur le système, entraînant une diminution de la tension du bus DC. Par la suite,
plusieurs variations de la charge permettent de vérifier la commande et le comportement
dynamique du système dans ce mode dégradé.

Phase f)
Enfin, la phase f), présentée sur la figure IV.20, s’intéresse à la récupération de la source

précédemment perdue, correspondant au retour au mode nominal du système. Lors de la
reconnexion de la génératrice HP, la batterie accompagne l’ajustement des courants des
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Figure IV.19 – Scénario : phase e) Perte de la génératrice HP et variations de la charge.
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génératrices vers la répartition de puissance désirée. La tension du bus DC augmente
ainsi par l’effet du partage de puissance via droop control. Le comportement dynamique
engendré par le passage du mode dégradé au mode nominal peut alors s’apparenter à une
variation de la puissance de charge sur le système.

IV.4.1 Zones de stabilité locale pour les différents changements
de mode du scénario

La transition entre les modes du système implique généralement une reconfiguration de
celui-ci, soit un changement de paradigme pour sa commande. De plus, les différents modes
du système modifient les puissances atteignables afin de répondre au gabarit aéronautique,
impactant ainsi ses zones d’opérations. Les intervalles de puissances associés aux plages
d’opérations pour les différentes phases du scénario de vol sont détaillés au tableau IV.4.

Phase Paramètre intervalle Unité
a), b) ,c) : Recharge batterie, f) PLoad [-1.4 2.5] kW
c) : Assistance batterie PLoad [-2.72 3.75] kW
d), e) PLoad [-0.7 1.25] kW

Table IV.4 – Plages d’opération du banc expérimental multi-sources pour les différentes
phases du scénario.

A chaque phase du scénario est associée une zone de stabilité locale, correspondant au
mode traité. Les zones de stabilité locale pour les phases nominales a), b) et f) ont été
introduites précédemment, respectivement sur la figure IV.11 pour la phase a) et la figure
IV.12 pour les phases b) et f).

La phase c) se décompose en deux modes possédant des zones de stabilité locale dif-
férentes. Le mode d’assistance en continu de la batterie élargit la plage de puissance
atteignable par le système et ses zones de stabilité sont présentées sur la figure IV.21.
Le système reste stable pour l’ensemble de cette plage d’opération étendue. Néanmoins,
il résulte une diminution de ses marges de stabilité. Les zones de stabilité du mode de
recharge de la batterie, illustrée par la figure IV.22, partage la même plage de puissance
que le mode nominal. Lors de sa recharge, la batterie n’opère plus tel un tampon de puis-
sance pour les génératrices et se comporte telle une charge pour le système. Le système
reste stable et conserve ses marges de stabilité, néanmoins, il est plus sensible aux per-
turbations. Cette sensibilité se traduit par l’apparition de motifs d’instabilité démontrant
des limites de la linéarisation du système.
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Figure IV.21 – Zones de stabilité pour la phase c) Assistance batterie.

Figure IV.22 – Zones de stabilité pour la phase c) Recharge de la batterie.
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Chapitre IV – Application expérimentale

Le transfert de puissance entre les génératrices HP et BP de la phase d) est caractérisé
par les zones de stabilité locale de la figure IV.23. Le système est stable sur l’ensemble
de cette plage de puissance restreinte mais ses marges de stabilité en sont réduites. La
désactivation de l’assistance batterie entraîne une plus grand contrainte sur la génératrice
HP lors d’impacts de charges mais se traduit également par une réduction des modes
d’excitation associées à la batterie, visible sur les valeurs propres du système.

Figure IV.23 – Zones de stabilité pour la phase d) Transfert de puissance entre les
génératrices.

Enfin, la figure IV.24 illustre les zones de stabilité locale de la phase e) lors de la perte
de génératrice HP. Le fonctionnement en mode dégradé impose une zone d’opération res-
treinte pour le système, qui reste de surcroît stable sur celle-ci. Les modes d’excitations
du système restent du même ordre que pour le mode nominal et le système conserve une
marge de stabilité.

Par le biais de ces cartographies des zones de stabilité locale, l’impact des différents
modes sur la stabilité du système peut être quantifié. L’outil d’analyse de stabilité locale,
développé au cours de ces travaux, permet ainsi, grâce à l’évaluation d’un grand nombre
de points d’équilibre, d’analyser l’évolution des zones de stabilité locale ainsi que des
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Figure IV.24 – Zones de stabilité pour la phase e) Génératrice HP perdue.

marges de stabilité pour les différentes reconfigurations et changements d’opérations du
système.

IV.5 Conclusions

Les travaux de ce chapitre détaillent la mise à l’échelle de l’architecture électrique
d’hybridation interne de l’avion plus électrique permettant une validation expérimentale
de sa commande sur le banc développé au laboratoire. La mise à l’échelle du système
s’appuie sur l’aide au dimensionnement apportée par l’outil de modélisation et d’ana-
lyse de stabilité locale introduit dans les chapitres précédents. L’intégration au modèle
du système des imperfections liées aux sondes de mesure et des retards de commande
permet d’en quantifier leurs effets sur celui-ci et ainsi refléter au mieux le comportement
d’un système réel. Au cours de ce chapitre, une adaptation de la stratégie de partage
de puissance est abordée afin de tenir compte des contraintes de protection des équipe-
ments du banc multi-sources expérimental. Un scénario d’une mission aéronautique est
proposé pour la validation expérimentale des lois de commande soumis à plusieurs modes
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Chapitre IV – Application expérimentale

de fonctionnement du système. Une analyse des zones et marges de stabilité locale de ces
différents modes est alors effectuée afin de quantifier de leurs impacts sur la robustesse du
système. L’analyse de l’évolution de la stabilité locale pour ces multiples configurations
du système est grandement facilitée grâce à la modularité de l’outil proposé. En pers-
pective de ces travaux expérimentaux, il est envisagé d’étendre les essais, mené pour une
tension de bus de 270 Vdc, à la tension nominale du système aéronautique considéré 540
Vdc, ainsi que d’intégrer un second groupe moteur-générateur électriques afin d’émuler la
génératrice BP. De même, il est considéré d’élargir les travaux pour l’analyse d’autres
modes qui peuvent être envisagés pour le système, tel que l’injection de puissance sur le
groupe moteur-générateur pour simuler une assistance de la poussée de la turbomachine.
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CONCLUSIONS ET PERSPECTIVES

Dans le contexte environnemental actuel, qui amène les acteurs aéronautiques à s’en-
gager sur des solutions contribuant à la transition vers la neutralité carbone de l’aviation,
nous avons pu dans cette thèse porter une attention particulière aux solutions d’hybrida-
tion électrique de la propulsion aéronautique. Nous avons montré que cette hybridation
entraîne une potentielle évolution du réseau électrique de bord vers une approche micro-
réseau. Les travaux réalisés ont ainsi permis d’aboutir à un outil modulaire d’aide à
l’analyse et la conception d’architectures hybrides multi-sources. Le bilan des travaux et
des contributions scientifiques est présenté au cours des paragraphes suivants.

Le premier chapitre d’état de l’art c’est concentré sur l’évolution du réseau électrique
de bord des avions, notamment par le biais des projets engagés, entraînant une potentielle
transformation de celui-ci, dans le cadre de l’hybridation de la propulsion aéronautique,
vers un micro-réseau intégrant des sources de stockage. Cela nous a amené à définir la
notion de système multi-sources ainsi que les objectifs associés à ces systèmes. La synthèse
bibliographique des techniques de contrôle de sources parallélisées a notamment permis
d’identifier les solutions existantes pour assurer ces objectifs et ainsi positionner les tra-
vaux de thèse. Le choix d’une architecture de contrôle décentralisée est alors justifié par
la modularité et la fiabilité apportées par cette configuration particulière.

Le chapitre II a permis de détailler l’approche de généralisation employée pour le déve-
loppement de l’outil de modélisation et d’analyse de stabilité et de sensibilité d’un système
multi-sources. Cette approche s’illustre par sa facilité de mise à l’échelle, contribuant à
la modularité de l’outil proposé. Celui-ci permet d’avancer des arguments sur la stabilité,
la robustesse et le dimensionnement d’une topologie. De plus, cet outil permet d’analyser
les effets des paramètres et du réglage des lois de commande sur un système.

Une application de notre outil sur une architecture multi-sources candidate pour l’hy-
bridation a été proposée au cours du chapitre III. La modélisation et la commande rap-
prochée des sources du système ont été détaillées ainsi que la stratégie de partage de
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puissance décentralisée par Droop control. Cette stratégie permet de répartir, sans besoin
de communication, la puissance de charge entre des sources de contributions différentes.
Une fonction de maintien et récupération de l’état de charge de la batterie, appelé SoC
Recovery, a été également proposée, employant la batterie comme réserve de puissance,
permettant d’assister les autres sources lors des impacts de charge. Cette fonction contri-
bue à la résilience du système et œuvre à la continuité d’opération du réseau électrique
lors d’un éventuel défaut. L’analyse de la stabilité du système, grâce à l’outil développé
au chapitre II, a permis d’établir les zones et marges de stabilité locale pour les différentes
plages de fonctionnement du système. La modularité de l’outil rend possible la quanti-
fication rapide de l’influence d’un grand nombre de paramètres et de topologies sur la
stabilité et la robustesse du système. Cela constitue une aide précieuse à la conception et
à la validation de solutions d’hybridations.

Enfin, en s’appuyant sur les travaux développés au cours des chapitres précédents,
les commandes proposées ont été validées expérimentalement sur un banc d’essai multi-
sources à échelle réduite dans le chapitre IV. Une adaptation de la stratégie de partage de
puissance est considérée pour tenir compte des contraintes de protection des équipements
du banc d’essai. Afin de se rapprocher au mieux du comportement d’un système réel,
les imperfections liées aux sondes de mesure et les retards de commande sont introduits
et intégrés à la modélisation du système. La validation expérimentale des commandes a
été effectuée suivant un scénario de mission aéronautique à différentes phases de vol et
différents modes de fonctionnement, sains et dégradés. La comparaison de la modélisation
du système avec les résultats expérimentaux a été effectuée et a permis de valider les
solutions proposées. L’analyse des zones et marges de stabilité locale a également été pro-
posée, permettant de quantifier l’impact de ces modes de fonctionnement sur la stabilité
et la robustesse du système.

En synthèse, les travaux menés au cours de cette thèse apportent les contributions
suivantes :

• Développement d’un outil modulaire d’aide à l’analyse et à la conception de sys-
tèmes multi-sources facilitant la quantification rapide de la stabilité et de la robus-
tesse de ceux-ci vis-à-vis d’un grand nombre de paramètres et de topologies.

• Proposition d’une fonction de maintien et récupération de l’état de charge de la
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batterie permettant, couplée avec la stratégie de partage de puissance décentrali-
sée, d’employer celle-ci comme réserve de puissance pour le réseau électrique.

• Analyse des marges et zones de stabilité locale du système multi-sources soumis à
différents modes de fonctionnement.

• Développement d’un banc expérimental multi-sources modulaire à échelle réduite
et validation expérimentale des stratégies de commandes proposées.

Les travaux réalisés soulèvent plusieurs perspectives et possibles développements.
Dans le travail abordé, nous nous sommes concentré sur une solution de commande

décentralisée, minimisant les échanges d’information entre sous-système et amenant par la
même une très grande robustesse du système complet. Néanmoins, l’intégration d’autres
fonctions pour le système telle que la restauration de la tension du bus DC doit être
envisagée. En effet, cette étage est particulièrement important pour aider au maintient
des exigences de qualité réseau. Cela revient d’une manière plus large à une extension du
travail déjà réalisé à d’autres types d’architectures de commande telles que les stratégies
de commande centralisées ou les stratégies coopératives distribuées à communication mi-
nimale. En contre partie, ces architectures de contrôle impliquent l’ajout de canaux de
communication entre les différents sous-systèmes et voies de conversion, ce qui réduit la
robustesse du système complet. Une analyse des mode de défaillance et des potentielles
reconfigurations de commande sera un point essentiel à la mise en œuvre de telles solu-
tions de restauration de tension et de communication.

Une autre perspective concerne l’intégration d’autres technologies de production et
de stockage au sein du réseau. En particulier, le développement ces dernières années des
technologies hydrogènes telles que les piles à combustibles, en font un très bon candidat
comme source auxiliaire (voir principale) d’énergie pour les aéronefs. L’ajout d’un tel
canal au cœur d’une architecture hybride devrait permettre d’apporter des degrés de
liberté supplémentaire en termes de commande, de qualité de l’énergie, de disponibilité
de l’énergie et d’efficacité.

Au cours de ce travail, nous avons pu poser les premières briques d’un outil d’aide à
la conception d’architectures de réseau de bord. Cet outil permet aujourd’hui de tester
un ensemble de configurations et de topologies d’hybridation au travers d’une analyse de
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stabilité. Il semble ainsi pertinent d’intégrer cet outil dans un processus plus large d’opti-
misation, qui pourrait être utilisé pour rechercher des solutions de dimensionnement, de
gestion et de contrôle, optimisés sur des critères de disponibilité de l’énergie, de robustesse
et d’efficacité énergétique.

Enfin, concernant les aspects expérimentaux, le banc mis en œuvre au cours de la thèse
reproduit fidèlement le cœur énergétique d’un réseau de bord aéronautique. Ce banc peut
encore être amélioré de différentes façons :

• Par l’élévation de la tension du banc expérimental à la tension nominale 540 Vdc

et l’intégration d’un second groupe moteur-générateur électriques afin d’émuler la
génératrice BP.

• Par l’intégration au banc expérimental de sources de stockage réelles et de nou-
veaux dispositifs tels que les systèmes pile à combustible.

• En élargissant les essais avec la réinjection de puissance sur le groupe moteur-
générateur pour simuler une assistance de la poussée de la turbomachine.

• En prenant mieux en compte l’influence des lignes d’interconnexion dans le cas de
voies de puissances relativement éloignées les unes des autres.
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LISTES DES SYMBOLES

Machine synchrone à aimants permanents (PMSG)

Grandeur Désignation Unité
ωm Vitesse de rotation mécanique de la machine rpm
p Nombre de paires de pôle de la machine
ωe Vitesse de rotation électrique de la machine rad/s
θe Angle électrique de la machine rad
Qpms Amplitude maximale du flux magnétique au stator
φa,b,c Flux totaux statoriques Wb
φq Flux statorique sur l’axe quadratique Wb
φd Flux statorique sur l’axe direct Wb
Lls Inductance de fuite µH

Lmd,q
Inductances magnétisante des axes directe et quadratique µH

Ld Inductance de l’axes directe µH

Lq Inductance de l’axes quadratique µH

Rs Résistance statorique Ω
J∆ Moment d’inertie de la machine kg m2

Te Couple électromagnétique N m

Tc Couple résistant N m

f Coefficient de frottement visqueux Nm s/rd

kdq, k0 Coefficients de transformation en repère diphasée
Pe Puissance développée par la machine W
Pperte Puissance de perte de la machine W
va,b,c Tensions statoriques V
Vd,q Tensions des axes direct et quadratique V
vd,q Tensions de commande des axes direct et quadratique V
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V Gen
s Tension de sortie du redresseur lié aux générateur HP ou BP V

V HP,BP
s Tension de sortie du redresseur lié aux générateur HP ou BP V

ia,b,c Courants statoriques A
id,q Courants des axes direct et quadratique A
CGen Capacité à la sortie du redresseur lié aux générateur HP ou BP F
CHP,BP Capacité à la sortie du redresseur lié aux générateur HP ou BP F
i Gen
L Courant au travers de l’inductance de ligne HP ou BP A

i HP,BP
L Courant au travers de l’inductance de ligne HP ou BP A

L Gen
l Inductance de ligne HP ou BP H

L HP,BP
l Inductance de ligne HP ou BP H

R Gen
l Résistance de la ligne HP ou BP Ω

R HP,BP
l Résistance de la ligne HP ou BP Ω

αd,q rapport cyclique de commande du redresseur
fdec Fréquence de découpage des convertisseurs Hz
kpid,q

Gain proportionnel du correcteur de courant de l’axe direct et qua-
dratique

pu

kiid,q
Gain intégral du correcteur de courant de l’axe direct et quadratique pu

ξcourant Amortissement des fonction de transfert en courant
ω0courant Pulsation propre des fonction de transfert en courant rad/s
εid,q

Erreur en courant de l’axe direct et quadratique A
Xid,q

Intégrale de l’erreur en courant de l’axe direct et quadratique
kdroop Gen

Conductance virtuelle associée à la génératrice HP ou BP par le
droop control

Batterie

Grandeur Désignation Unité
Ubat Tension de la batterie V
ibat Courant de la batterie A
Rbat Résistance interne de la batterie Ω
Lbat Inductance interne de la batterie H
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Cbat Capacité à la sortie du convertisseur lié à la batterie C
Vs

bat Tension à la sortie du convertisseur lié à la batterie V
iL

bat Courant au travers de l’inductance de ligne de la batterie A
L bat

l Inductance de ligne de la batterie H
R bat

l Résistance de la ligne de la batterie Ω
fdec Fréquence de découpage des convertisseurs Hz
αbat Rapport cyclique de commande du convertisseur
kpibat

Gain proportionnel du correcteur de courant de la batterie pu
kiibat

Gain intégral du correcteur de courant de la batterie pu
ξcourant Amortissement des fonction de transfert en courant
ω0courant Pulsation propre des fonction de transfert en courant rad/s
εibat

Erreur en courant de la batterie
Xibat

Intégrale de l’erreur en courant de la batterie
β Rapport des tensions entrée/sortie du convertisseur DC/DC pu
kdroop bat

Conductance virtuelle associée à la batterie par le droop control
SoC État de charge de la batterie
Qnom Capacité nominale de la batterie Ah
µbat Intégrale du courant ibat

kpiSoC
Gain proportionnel du correcteur du SoC Recovery pu

kiiSoC
Gain intégral du correcteur du SoC Recovery pu

ξSoC Amortissement des fonction de transfert du SoC Recovery
ω0SoC

Pulsation propre des fonction de transfert du SoC Recovery rad/s
εiSoC

Erreur du SoC de la batterie
XSoC Intégrale de l’erreur du SoC de la batterie

Assemblage système multi-sources

Grandeur Désignation Unité
Vbus Tension de bus continu V
Cbus Capacité du bus continu F
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RLoad Résistance de la charge Ω
iRLoad

Courant de la charge résistive A
iCP L Courant de la charge à puissance constante (CPL) A
PCP L Puissance de la charge CPL W
λi Valeur propre du système
kdrooptot Gain droop total associé au système
kcpt Gain du capteur pu
wc Pulsation de coupure du capteur rad/s
fc Fréquence de coupure du capteur Hz
τ Retard de commande s
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Titre : Outil d’aide à l’analyse et la conception d’architectures hybrides multi-sources

Mot clés : Avion plus électrique (MEA), Hybridation électrique turbomachines, Stabilité, Droop

control, SoC Recovery, Micro-réseau

Résumé : Face au contexte environnemen-
tal actuel, les acteurs du secteur aéronau-
tique se sont fixés pour objectif de réduire de
50% les émissions de CO2 de l’aviation d’ici
2050. Une des solutions envisagées est l’hy-
bridation électrique de la propulsion. Celle-ci
pourrait conduire à une évolution du réseau
électrique de bord vers un micro-réseau inté-
grant des sources de stockage. Afin de quan-
tifier l’impact de cette évolution, ces travaux
de thèse proposent une approche de géné-
ralisation de l’étude de ces réseaux, aboutis-
sant à un outil modulaire d’aide à l’analyse et
la conception d’architectures hybrides multi-
sources. Cet outil est appliqué sur une archi-

tecture multi-sources candidate, composée de
deux génératrices et d’une batterie paralléli-
sées sur un bus DC. Intégrées à l’outil, une
stratégie de partage de puissance décentra-
lisée ainsi qu’une fonction de maintien et ré-
cupération de l’état de charge de la batterie
sont proposées, permettant la résilience du
système en cas de défauts. Grâce à cette ap-
proche, l’évolution de la stabilité locale de ce
système ainsi que de sa robustesse vis à vis
de ses principaux paramètres a pu être quan-
tifiée. De même, les lois de commandes pro-
posées sont validées expérimentalement sur
un banc multi-sources à échelle réduite, déve-
loppé au cours de cette thèse.

Title: Design and Performance Analysis of Power System architectures : Application to More
Electric Aircraft

Keywords: More Electric Aircraft (MEA), Hybrid Electric Turbofan, Stability, Droop control, SoC

Recovery, Micro-Grid

Abstract: In response to the current environ-
mental concern, the aeronautic sector have
set the objective of reducing aviation’s CO2
emissions by 50% by 2050. One of the solu-
tions considered is the hybridisation of propul-
sion. This could lead to an evolution of the
on-board electrical network towards a micro-
grid integrating storage sources. In order to
quantify the impact of this evolution, this the-
sis work proposes a generalisation approach
to the study of these networks, leading to
a modular tool to assist in the analysis and
design of power system architectures. This
tool is applied to a candidate power archi-

tecture, composed of two generators and a
battery parallelized on a DC bus. A decen-
tralised power sharing strategy as well as a
battery state-of-charge maintenance and re-
covery function are proposed and integrated
in the tool, allowing system resilience in case
of faults. Through this approach, the evolution
of the local stability of this system as well as
its robustness with respect to its main parame-
ters are quantified. Furthermore, the proposed
control laws are experimentally validated on a
small-scale test bench developed during this
thesis.
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