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Introduction générale

Introduction générale

I {écemment, la commande des engins volants a attiré l'attention des chercheurs
automaticiens. Différentes approches ont été proposées pour contrdler les avions, hélicopteres,
fusées, satellites, mini hélicoptéres, drones, etc. Chacun de ces appareils ne dispose pas de

modéle précis décrivant son comportement.

L’intérét pour les drones aériens télécommandés semble grandir de plus en plus notamment
pour des applications militaires (déminage par exemple) et I’intervention dans des milieux
hostiles (milieux radioactifs)[1][2]. On peut imaginer un drone afin d’explorer un immeuble
ou un tunnel contaminé et de réaliser une premiére observation avant toute intervention

humaine[3].

La recherche dans le domaine des véhicules aériens autonomes est essentiellement
pluridisciplinaire. En effet elle fait intervenir des domaines tres variés tels que
I’aérodynamique surveillance du trafic autoroutier, la prévention des feux de foréts, la récolte
de données météorologiques ou bien encore I’inspection d’ouvrages d’art, le traitement du

signal et de I’image, la commande automatique, la mécanique, I’informatique temps

réel[3][6].

L’objectif principal de cette thése porte sur I’analyse, la modélisation dynamique |,
aérodynamique et la commande en vol autonome d’un hélicoptére drone. L’ensemble de la
démarche pour atteindre cet objectif comporte la dérivation d’'un modele non linéaire de
I’hélicoptere en se basant sur les lois de la physique et de ’aérodynamique et en exploitant les
travaux de recherches effectués dans ce domaine, en suite on a programmé de I’ensemble des
équations décrivant le fonctionnement du systéme . Pour les besoins de I’application et, pour
que le programme soit fonctionnel, un type d’hélicoptére fut sélectionné tel que les
paramétres numériques nécessaires a la programmation soient disponibles. 11 s’agit a la fois,
des parametres de I’hélicoptere et du modele linéaire sur lequel repose la stratégie de

commande adoptée dans ce travail.

Concernant la technique de commande, une commande robuste H,, est adoptée pour rejeter la

perturbation , assurer la stabilisation en boucle fermée en présence de perturbation et garantir
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les performances, (robustesse en stabilité et en performance),dans different situation du vol

(attitude et vol translation).
Cette these est compose de quatre chapitres est organisé de cette maniére :
> Chapitre 1 : Généralités et état de I’art

Ce chapitre discute en générale la révolution des hélicoptéres drone au cours de ces derniéres
décennies et I’intérét des communautés scientifiques a la thématique des véhicules aériens
autonomes (Unmanned Aerial Vehicle, UAV). Des généralités sur les hélicopteres drones,
leurs différents types, différents misions et leurs constitutions étaient indiquées.

» Chapitre 2 : Modélisation et linéarisation

La modelisation est la phase la plus délicate de 1’étude des hélicoptéres vus que 1’hélicoptere
est un systeme tres complexe, il est fortement couplé et il a une dynamique variable suivant
les modes de vols. Dans ce chapitre on détaille le processus de la construction du modéle non
linéaire d’un hélicoptére drone, Les différents parametres numériques du modele linéaire qui

sera utilisés pour la mise en ceuvre et la simulation de la commande étaient présentés.
» Chapitre 3 : La synthese H,,

Dans ce chapitre nous allons examiner la technique de la synthese H,, et pour cela on

présente tout d’abord quelques outils nécessaires a I’approche H,, a savoir :

La valeur singuliére d’une matrice de transfert, la norme d’un systéme linéaire et les
propriétés importantes de cette norme, puis la notion de probleme standard et de sa résolution
par 'algorithme de Glover-Doyle qui utilise les équations de Riccati, enfin, un petit apercu

sur la méthode de loop shaping qui est un probléeme H,, un peu particulier.
» Chapitre 4 : Application commande H,, sur hélicoptére

Ce chapitre est consacré a la synthese de la lois de commande robuste H-infini pour stabiliser
la véhicule aérienne et le suivi de trajectoire prédéfinie en présence du perturbation extérieur
et variation paramétrique de la masse d’engin, dans premier temps la linearisation des
équation du modele autour d’un point d’équilibre choisi .dans un seconde temps en va
décomposé le systéeme linéaire en deux sous systéemes (longitudinale-latérale) et (lacet-

tangage) En fin en appliquer la synthese H,, sur un systéme (hélicoptére) en présence des
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perturbations et des incertitudes paramétriques , pour voir ses avantage (robustesse en stabilité

et en performance) .

Nous terminons ainsi ce mémoire par une conclusion générale et perspective.
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-
Chapitre

LES DRONES : ETAT DE L’ART

e chapitre a pour intérét de mettre en relief un état de 1’art sur les drones. En premier
temps, nous allons définir les drones, presenter un apercu historique: naissance et
évolution au cours de ces derniéres années, ses differentes catégories et domaines
d’application. Et en deuxiéme temps, nous présenterons les différents ¢léments composant le
systéme de navigation et localisation du véhicule ainsi un bref apercus sur les architectures de
commande rencontrées classiquement dans la littérature pour rendre ces véhicules plus ou

moins autonomes.

1 Introduction :
Les Véhicules Aériens Autonomes (VAA) occupent, de plus en plus, une place trés

importante dans les milieux aéronautiques. Les recherches et les développements liés a ces
derniers ont été tres actifs au cours de ces derniéres années, motivés par les récents progres
technologiques dans les domaines de la miniaturisation des actionneurs et de I’¢lectronique
embarquée ce qui ouvre I’imagination et I’innovation dans plusieurs domaines d’utilisation.
Les véhicule aériens autonomes, ou simplement les drones, ont été concu initialement pour
des fins militaires afin d’accomplir des missions de surveillance, de renseignement ou de
combat. Puis, plusieurs applications civiles sont devenues concurrentes, notamment dans la
surveillance du trafic autoroutier, la prévention des feux de foréts, la récolte de données

météorologiques ou bien encore I’inspection d’ouvrages d’art.
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2 Définition :

Les drones sont des aéronefs capables de voler et deffectuer une mission sans présence
humaine a bord [3], capables de mener a bien une mission de fagcon autonome ou semi-
autonome [1,2]. Leur utilisation principale est militaire pour des missions de reconnaissance
ou de surveillance, sans risque de pertes humaines. En effet, ils sont bien adaptés pour la
réalisation de missions qui mettraient potentiellement un équipage en danger ou qui
necessitent une permanence sur une zone qui serait fastidieuse pour un équipage a bord. Leur
emploi a commencé par tout ce qui touche a I’observation puis a été étendu a la poursuite
d’objectifs ainsi qu’a la guerre électronique, et a la destruction de cibles. Des applications
civiles font leur apparition comme la surveillance du trafic autoroutier, la prévention des feux
de foréts, la récolte de données météorologiques ou bien encore I’inspection d’ouvrages d’art.
La taille des drones varie du centimetre a plusieurs metres, tout comme leur mode de
propulsion qui évolue en fonction des besoins. On distingue deux types de voilures : les
voilures fixes pour le vol en mode translation et les voilures tournantes pour le vol

stationnaire.

3 Court rappel historique :

Le concept d’un engin volant sans pilote est né pendant la premiere guerre mondiale, et il a
pris son envol au debut des années 20 par des prototypes télecommandés par télégraphie sans
fil et embarquant un gyroscope. Au cours de la seconde guerre mondiale, I’idée de drone a
connu un premier grand essor par les apparitions des fusées V1 et V2, ou il a d’abord été jugé
comme inadapté et sans réelle utilité par une majorité de militaires et de chefs de file
politiques de I’époque. Seule une poignée d’hommes a su imaginer le formidable potentiel de
I’idée, ainsi que son impact futur sur I’art de mener la guerre.

C’est ensuite durant les guerres de Corée et du Vietnam que les VAA ont connu un second
grand essor. Le contexte de la « guerre froide » a en revanche nécessité le développement
secret de cette nouvelle arme stratégique. Les drones ont alors permis 1’espionnage afin de
minimiser les risques humains au cours des interventions militaires. Au fil du temps, ces
engins et les capteurs qu’ils peuvent emporter ont bénéfici¢é des progres technologiques
réalisés dans les secteurs de 1’aéronautique, de la robotique, de I’optronique, de la
miniaturisation ou encore, de I’informatique et de la télécommunication et ils sont devenus de

plus en plus fiables et performants, de plus en plus petits et de moins en moins chers [4] [5].



https://fr.wikipedia.org/wiki/Premi%C3%A8re_Guerre_mondiale
https://fr.wikipedia.org/wiki/T%C3%A9l%C3%A9graphie_sans_fil
https://fr.wikipedia.org/wiki/T%C3%A9l%C3%A9graphie_sans_fil
https://fr.wikipedia.org/wiki/Gyroscope
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4 Configuration et classification des drones :
La variété des drone souvent beaucoup dans leurs configurations en fonction de la plate-

forme et de la mission.il existe different éléments constitutifs du véhicule en configuration de

drone.

Ces derniéres années, toutes les recherche scientifiques et les développements de drone
aériens sont orientes et évalues vers la créations de modelés trés petit appelés micro -
aéronautiques, a cette raison ont été augmentés les demande les renseignement. par
conséquent il y’a des effort pour développer et fabriquer des véhicule aériens a petit échelle
pour des mission bien spécifique .ces effort ont abouti de développe plusieurs type des drone
a petit échele avec défirent type de vol et forme comme

Il existe plusieurs facons de classification des drones, car ils peuvent étre répartis selon
plusieurs criteres : autonomie, portée, altitude, endurance, mission, systemes de contréles,
dimension, mode de propulsion, etc. ... Par exemple en Australie, ils sont répartis selon leurs

masses, lourdes ou légeéres, par contre les Américains les classent selon leurs tailles [3] [6].

4.1 Classification selon la taille
1- Les drones de haute altitude et longue endurance (HALE) dont le plafond de vol se

situe au-dela de 20000 metres, capables de rester trés longtemps en vol et de collecter
des informations sur de tres longues périodes (entre 12 et 48 heures). Ce type des

drones est tres utilisé dans le domaine de communication;

2- Les drones de moyenne altitude et longue endurance (MALE) dont I’altitude de
croisiere varie entre 5000 et 15000 meétres et permettant d’utiliser une charge utile de

I’ordre de 100 kg.

3- Les drones tactiques : TUAV (Tactical Unmanned Aerial Vehicle) qui sont employés
pour des missions précises et de dimensions bien plus petites que les drones HALE ou
MALE. Le segment tactique se décompose lui-méme en six segments :

e Les micro-drones (Micro Air Vehicule ou MAV), pouvant étre contenu
dans une sphére de 30 cm ;

e Les mini-drones (Mini Air Vehicule ou MAV également), pouvant étre
contenu dans une sphére de 70 cm ;

e Les drones de trés courte portée (TCP) ;
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Les drones moyenne portee lents (multi charges multi missions ou
MCMM lents) ;

Les drones rapides basse altitude (MCMM rapides) ;

Les drones maritimes tactiques (DMT).

La différence d’échelle entre les micro-drones et les mini-drones impose aujourd’hui encore

des contraintes fortes pour le choix des matériaux des capteurs et des systemes embarques.

Par conséquent ces deux familles sont fortement différenciées par ’autonomie en vol et la

qualité des contrbles, cependant la miniaturisation des cartes électroniques jointe a

I’augmentation des capacités de calculs des mini-systemes embarqués tend a réduire ces

écarts. La figure 1.1, représente les différentes catégories des drones.

Catégories 4
HALE
MAL
Mini-UAV
Micro-UAV
<1 32 1,019 3,630 12,000 Poids (kg)
<0.5 4 200 200 900 charge utile
<0.15 35 10-15 12 20 altitude
opérationnelle(km)

Figure 1. 1 : Catégorie des drones.

4.2 Classification selon le mode de propulsion :
1- Voilures fixes: Ce sont des drones utilisant les ailes fixes dans leur mode de

déplacement, elle est  permettent d’accomplir principalement des mission

d’observation et la durée de vol d’un drone a voilure fixe est en général puis

importante.
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TECHNO UAV : d’une envergure de 2 m, une batterie PD-1 : d’une envergure de 4m, 8kg de charge utile et

de 5300 m.A.h et un temps de vol peut atteindre 60 min. un temps de vol de + 10h.

Figure 1. 2 : Exemples des drones a voilures fixes.

2- Voilures tournantes VTOL : Ce sont des UAVs qui font un décollage et atterrissage

vertical, ils ont plusieurs avantages par rapport aux aéronefs a ailes fixes. Ils sont

capables d’effectuer un vol stationnaire a basse vitesse et a faible altitude, ce qui est

trés utile dans les applications de surveillance et de poursuite et permet de fournir des

informations détaillées sur les secteurs surveillés. De méme, la possibilité du décollage

et D’atterrissage vertical de ces UAVs permet leur utilisation dans n’importe quel

terrain, a I’opposition des aéronefs a ailes fixes, qui nécessitent des pistes préparées

pour leur décollage et leur atterrissage. En plus, ils peuvent effectuer des mouvements

dans n’importe quelle direction dans leur plan latéral [6]. Il existe plusieurs

configurations de ces aéronefs (VTOL) :

a)

b)

Drones monorotors : Les drones monorotors sont caractérisés par I’utilisation
d’un seul rotor comme actionneur principal. Dans cette catégorie en trouve
I’avion appelé 3D. Ces avions ont un moteur puissant qui permet un décollage
vertical et des ailerons d'une grande surface pour assurer la maniabilité de
I’appareil. Ces avions mono rotor se développent de plus en plus car ils offrent
I’avantage de pouvoir voler comme un avion normal, ce qui donne la
possibilité de se déplacer rapidement de maniére trés économique en termes
d’énergie [6].

Drones birotors : 1l existe plusieurs types de configurations a deux rotors tels
que I’hélicoptere classique composé d’un rotor principal et d’un rotor en
queue. Il existe aussi les appareils possédant deux rotors sur le méme axe
tournant dans des sens opposés et des ailerons qui baignent dans le flux d’air

de ces rotors [6].
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c)

d)

Drones trirotors : Il existe trois catégories de drones a trois rotors a savoir, le trirotor,
le vectron et I’hélicoptére auto-stable. Le tri-rotor est constitué de deux rotors a
I’avant qui tournent dans des sens opposés et un rotor a I’arriére avec orientation
réglable. Le fonctionnement est similaire a celui d’un quadrotor mais la performance
en vol n’est pas aussi satisfaisante. Le vectron est constitué de trois rotors qui tournent
dans le méme sens et qui fait ainsi tourner I’appareil dans le sens contraire. Il posséde
des moteurs a vitesses variables trés précises de maniére a obtenir des couples de
tangage et de roulis [6].

Drones Quadrotors : Un quadrotor est un engin volant doté de quatre rotors
placés aux extrémités d’une armature en croix. Ces quatre rotors lui fournissent
la force verticale (portance) qui lui permet de décoller. Son principe de
fonctionnement est comme suit: Deux rotors de méme axe tournent dans le
sens horaire tandis que les deux autres tournent dans le sens inverse. Ses
mouvements possibles sont le Gaz (montée ou descente verticale), le Roulis ou
Tangage qui est une orientation que prend le quadrotor, et le Lacet qui est une

rotation du quadrotor autour de lui-méme.

a) Drone monorotor : 3D b) Drone birotor : hélicoptere

c) Drone trirotor d) Drone guadrotor

Figure 1. 3 : différents types des drones a voilures tournantes
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3- Ailes battantes : Les ailes battantes constituent un systéme de propulsion alternatif

pour les mini et micro aéronefs. Les battements d’ailes reproduisent le vol des oiseaux

ou des insectes de plus en plus fidelement [6].

DelFly Explorer : D’une envergure de 28 cm, une masse Pheonix: un projet en développement de 1’institut
de 20 gr. Doté d’une batterie au lithium polymere et une Américain de technologie Massuachusetts (MIT).
autonomie de 9 min.

Figure I. 4 : Exemple des drones a ailes battante

5 Applications et utilisations :
Les drones sont développés a 1’origine pour remplacer I’homme dans des environnements ou

des situations dangereuses. Ces engins sans pilote présentent de nombreux avantages tels que
[7]:
e la diminution des contraintes liées a la sécurité,
e J’accomplissement des missions a haut risque ou dans des zones inaccessibles a
I'hnomme,

e laréduction des co(its.

Le domaine d’application des drones, qui ne cesse de s’¢largir, releve tant du domaine
militaire que civil. Principalement, on peut distinguer les applications militaires et les

applications civiles.

5.1 Applications civil :
Le transfert des drones vers le secteur civil a permis d’imaginer un nombre important

d’applications civiles, ce qui ouvre une croissance potentielle considérable dans des secteurs
treés variés et innovants. Comme dans le domaine militaire, les exemples d'applications

potentielles peuvent se diviser en plusieurs grandes catégories [3]:

5.2 Lasurveillance et I'observation
Etudes scientifiques :

Etude de I'atmosphére, des sols (géologie) et des océans ;
Etudes et prévisions météorologiques ;

10
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Surveillance d'urgence ;

Incendies de foréts, avalanche, volcans, tornades ;

Recherche et sauvetage ;

Evaluation des dégats en cas de catastrophe naturelle (inondation, tempéte, marée noire,
éruption, tremblement de terre, etc.) ;

Surveillance civile :

Surveillance des cultures et épandage agricole ;

Surveillance maritime (voies maritimes, trafic de drogue, clandestins, détection des pollutions
par hydrocarbures, localisation pour sauvetage) ;

Surveillance urbaine, des manifestations, ainsi que des frontieres ;

Inspection des ouvrages d‘art tels les ponts, les viaducs, les barrages ;
Surveillance des oléoducs, gazoducs, caténaires et voies ferrées, lignes a haute tension ;
Surveillance du trafic routier et du transport de matiéres dangereuses ;
Des missions exploitant le vecteur aérien

e Transport de fret ;

e Cartographie ;

e Utilisation par l'industrie cinématographique ;

e Largages de vivres et d'‘équipements de sauvetage en zones hostiles ;

» Des missions spécifiques

e Relais de communications ;

e Missions dangereuses (détection de gaz toxiques, radiations) ;

e Recherche et sauvetage (mer, montagnes, désert...) ;

(

s - E - 7 g ’ - ,7 .

~Figure I. 5 : Exemples des applications civiles des drones : inspection des ouvrages d’art, drones

pompiers, surveillance des lignes a haute tension, surveillance du trafic routier, relais internet et
recherche et sauvetage.



Chapitre |

Les Drones :Etat de L’art

5.3 Applications militaire :
> Le développement des drones sur une large gamme incite les forces armées a les

intégrer progressivement dans la panoplie des moyens aériens engagés sur les théatres

d'opérations. Ainsi, les progrés réalisés au niveau des systémes de guidage et des

liaisons sécurisées pourront permettre d'envisager la généralisation de la gestion a

distance des missions réalisés par les drones. On peut en fait décomposer en trois

grandes catégories, les missions militaires confiées aux drones [3]:

> La surveillance et le renseignement : La variété des capteurs utilisés permet de

recueillir plusieurs types d'informations, restituées sous forme d'images, d'origine

électro-optique ou électromagnétique et ce, en temps réel, sur terre, sur mer, depuis

I'espace aérien inférieur ou méme supérieur

Sperwer (SDTI) : d’une longueur de 3.5m, envergure RQ-4B Global Hawk : d’une longueur de 14.5m,
de 4.2m, endurance max de 6h et vitesse max de envergure de 39.8m, endurance max de 36h et vitesse

240km/h.

max de 635km/h.

Figure 1. 6 : Exemples des drones de surveillance

> Le support au combat : La polyvalence des équipements embarqués et les évolutions

technologiques rapides des systéemes multiplient les perspectives d'emploi des drones

dans le domaine dit du «support au combat». Ces missions sont plus précisément les

suivantes :

o La désignation d'objectifs : par une charge utile de type illuminateur laser qui

confere aux drones des capacités d'illuminer un objectif fixe ou mobile en vue
de sa destruction par des moyens d'attaque aéroportés.

Le relais de communication : I'évolution en altitude permet de s'affranchir du
relief qui pénalise les faisceaux hertziens et permet éventuellement aux drones

de remplacer avantageusement les satellites de communication

12
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géostationnaires, dont les capacités sont réduites en termes de débit et de
largeur de bande.

o Le soutien aux opérations spéciales : les mini ou micro-drones, portables a dos
d'homme, discrets et simples d'emploi, peuvent constituer «I'ceil avancé.

o Le brouillage : des communications, émissions des radars de défense aérienne,
systemes sol-air, localisation par GPS, etc...peuvent étre brouillés par les
drones, dans le but de géner l'ennemi tout en assurant la protection
électromagnétique des frappes aériennes par aéronefs ou missiles.

o Le support au déploiement : évaluation de I'environnement des zones de
déploiement des forces, notamment les menaces NRBC (Nucléaire,
Radiologique, Bactériologique et Chimique), en évitant de compromettre la
sécurité de vecteurs de reconnaissance pilotés.

o Le transport : des largages discret sur le terrain - éventuellement dans un
contexte hostile de charges de dimensions et de poids réduits (vivres ou
équipements) au profit d'unités isolées ou en déploiement avancé.

> Le combat: tel que l'attaque d'objectifs fixes ou mobiles, pouvant par exemple
permettre la neutralisation ou la destruction des moyens sol-air adverses.

Les figures suivantes illustrent les différentes missions des drones prédéfinie.

Figure 1. 7 : (a) : Drone Male-Harfang équipé d’ un illuminateur et désignateur laser ; (b) :1’utilisation
des drones en tant qu’un relai de communication ; (C) : un Mini-drone Black Hornet pour le soutiens
aux opérations spéciales ;(d) : le Predator pour les missions de brouillage offensif des radars et des
communications ; (e) : le Tiger shark, équipé des capteurs NRBC ; (f) : A-160 Hummingbird drone de
transport (plus 450 kg); (9) : MQ-9 Reaper, drone de surveillance et opérationnel de combat.

13
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6 Technologie des capteurs pour la navigation et la localisation des

drones :
Les vehicules aériens sans pilote sont équipés de plusieurs instruments et capteurs

permettant leur localisation et ’acquisition des différentes grandeurs nécessaires a la mise en
ceuvre de leur systéme de commande et de décision. Ces capteurs sont habituellement classés
en deux familles [8, 9,10, 11, 15] :
> Les capteurs proprioceptifs : ils mesurent le déplacement du drone entre deux instants.
L’intégration de leurs mesures permet d’estimer la situation courante du véhicule
relativement a sa situation initiale. Ces capteurs donnent des résultats qui se dégradent
avec le temps. Il faut donc leur adjoindre un systéme permettant de recaler
périodiquement la situation absolue du véhicule.
> Les capteurs extéroceptifs : ils mesurent la situation absolue du drone par observation
de points de repere naturels (amers visuels) ou artificiels (balises, satellites...) dont la
situation est connue dans un référentiel attaché a I’environnement. Ces capteurs
peuvent étre utilisés tout au long du parcours soit pour mesurer en permanence la
situation absolue du mobile, soit pour recaler périodiquement la navigation a I’estime.
Ils peuvent intervenir également pour assurer la sécurité du vehicule (perception de
I’environnement proche, contréle de I’attitude de la plate-forme) et pour construire en
ligne un mode¢le de I’environnement exploré.
Dans ce qui suit sont présentés les capteurs appartenant a ces deux catégories, en mettant
I’accent sur ceux susceptibles d’étre embarqués par véhicules aériens autonomes de petite

taille.

6.1 Capteurs Proprioceptifs
6.1.1 Accélérometres

Un accélérométre permet de mesurer 1’accélération nongravitationnelle (ou spécifique) de
I’objet qui le supporte suivant un, deux ou trois axes. Un accélérometre de trois axes permet
de mesurer les trois accélérations linéaires selon trois axes orthogonaux. Leur principe repose
sur la déformation ou le déplacement d’un corps pendant une accélération. L’avantage d’un
accélérometre est sa grande facilité a révéler une multitude de données (accélération, vitesse,
déplacement, force...). Néanmoins, 1’obtention du déplacement élémentaire nécessite une
double intégration entrainante des probléemes de précision. Dans ce cas, la fusion avec

d’autres capteurs comme les gyrometres permet de recaler les mesures. Généralement, lorsque

14
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les accélérations subies sont faibles relativement & la gravité, les accélérometres peuvent

fonctionner comme des inclinometres pour indiquer la direction du mouvement.

6.1.2 Gyromeétres et Gyroscopes :

Un gyromeétre est un capteur permettant de mesurer une vitesse instantanée de rotation autour
d’un axe. Un gyrométre de trois axes permet de mesurer la vitesse de rotation sur les trois
axes du repere mobile (vitesses de roulis, de tangage et de lacet). Un gyroscope mesure la
position angulaire suivant I’axe ou il est monté dans le repere inertiel. Il existe deux types des

gyroscopes, mécaniques et a laser (fibres optiques).

6.1.3 Centrales inertielles (IMU : Inertiel Measurement Unit) :

Une centrale inertielle (IMU) est un systeme complet, composé au minimum de trois
accélérometres et de trois gyroscopes permettant de mesurer les composantes selon les trois
axes de I’accélération non gravitationnelle et de la vitesse instantanée de rotation du véhicule
par rapport a un référentiel inertiel (qui est confondu avec le repére terrestre dans la plupart
des cas). Les centrales inertielles sont des systemes complexes et chers. Elles integrent une
¢lectronique permettant de corriger les données capteurs : compensation de 1’accélération au
niveau de la mesure des gyroscopes, auto-compensation en température, orthogonalisation des
axes de mesures, etc. Deux types principaux connus de centrales inertielles: les centrales

strap-down et les centrales a plateforme stabilisées [11].

6.2 Capteurs Extéroceptifs

6.2.1 Compas magnétiques

Le compas magnétique, ou encore magnétometre, est un capteur permettant de mesurer la
direction et/ou I’intensité d’un champ magnétique, et en particulier la direction du champ
magnétique terrestre appelé aussi induction. L’inconvénient majeur de ces capteurs est leur
perturbation par les masses magnétiques environnantes ainsi que par les champs magnétiques

parasites, induits par la proximité de moteurs électriques par exemple [11].

6.2.2 Gyrocompas

Le premier effet des gyroscopes est la permanence de ’axe de rotation de la toupie dans une
direction donnée, ce qui permet de les utiliser comme indicateurs de direction a condition que

leur dérive soit la plus faible possible. Plus lourds et plus onéreux que les compas
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magnétiques, mais insensibles aux perturbations magnétiques, les gyrocompas constituent une

solution intéressante pour les drones de grande taille [11].

6.2.3 Localisation sur balises (GPS : Global Positioning System)

Le systeme GPS est un systéeme de positionnement par satellites congu initialement pour
des applications militaires. Son utilisation pour des applications civiles (géodésie, localisation
de mobiles, etc.) est actuellement en plein essor [12]. Ce systéme comporte vingt-quatre
satellites répartis sur six orbites (quatre satellite par orbite) tournant autour du globe (deux
tours en 24 heures). Pour le positionnement absolu, le mobile a localiser est muni d’un
récepteur qui mesure sa distance par rapport a plusieurs satellites Chaque satellite envoie un
message qui permet de calculer ses coordonnées spatiales dans un repere terrestre a 1’instant
de I’observation. La distance entre le satellite et le récepteur est estimée a partir du temps mis
par le signal du satellite pour atteindre le récepteur. En pratique, I’information redondante de
4 a 8 satellites permet un positionnement avec une erreur allant de quelques metres a 20 m,
suivant le code utilisé (civil ou militaire), la qualité des éphémérides, etc. Pour obtenir des
précisions meilleures, il faut utiliser un mode de positionnement relatif, ¢’est a dire la position
d’un récepteur GPS par rapport a un autre récepteur GPS. C’est ce qu’on appelle le GPS

différentiel ou DGPS, et la précision est réduite aux centimetres.

6.2.4 Capteurs télémétriques
Cette catégorie regroupe les capteurs permettant d’acquérir des mesures sur 1’environnement

qui les entoure, en utilisant différents types des signaux (laser, ultrasons, ondes radios).
L’écart du temps entre le signal émis et le signal re¢u permet de simuler la distance a
I’obstacle. Ce dernier dépend de la nature des signaux €mets (acoustiques, optiques,...). On

distingue ainsi :

> Les télémetres a ultrasons
> Les télémeétres laser a balayage

> Les télémeétres radars Ultra-Large-Bande

6.2.5 Les altimetres barométriques :

Un altimétre barométrique est un capteur permettant de déterminer I’altitude entre le niveau
de capteur et le niveau de référence. La mesure de ce capteur est trés sensible aux
changements des conditions atmosphériques (rafales de vent). Pour les drones miniatures. Il

est préférable généralement utiliser ces capteurs pour des applications intérieures.
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6.2.6 Caméra:
La caméra vidéo est I'un des capteurs extéroceptifs les plus performants, qui fournit une

information particuliecrement riche sur I’environnement. Il permet d’obtenir des
renseignements fiables sur la position et la vitesse du véhicule par rapport aux objets observés
et permettra d’accroitre considérablement les capacités autonomes du giravion. La
stéréovision est une technique de vision fondée sur I'utilisation de plusieurs caméras
(généralement deux, trois caméras). L’idée de cette technique est de combiner les différents
points de vue, cela permet d’accéder a des informations de profondeur difficilement

accessibles lorsqu’une unique vue est utilisée.

7 Méthodes pour le guidage et le pilotage

Pour qu’un véhicule soit dit "autonome", il est nécessaire d’exploiter des algorithmes
permettant 1’élaboration des taches de navigation, de guidage et de pilotage « GN&C T ». La
figure (1.7) représente la boucle GN&C dans laguelle sont définis de maniére découplée un
algorithme de navigation, guidage et pilotage. La tache de navigation consiste a estimer les
informations relatives a I’état du véhicule (position, vitesse, orientation) permet de déterminer
sa localisation par rapport a un référentiel connu. Le systéme de guidage exploite ces
informations afin de suivre une trajectoire de référence et fournit a cet effet des consignes
d’accélérations et d’angles d’attitude, qui seront ensuite appliquées par la boucle de pilotage.
Par la suite, le systeme de pilotage fournit une traduction des spécifications émanant du
guidage en terme d’efforts a réaliser par I’intermédiaire des différentes actionneurs équipant
le véhicule. Plusieurs travaux de recherche ont été développées pour construire les
algorithmes de guidage et de pilotage [13][14]. La commande des engins volants a voilure
tournante a motivé de nombreuses études dans les derniéres décades. La classe des véhicules a
capacité de vol quasi-stationnaire est par nature instable et ’introduction de lois de commande
stabilisantes s’est révélée rapidement indispensable pour soulager la charge de travail du
pilote. Nous présentons ici un état de I’art sur les diverses stratégies des commandes utilisées

dans la littérature sur les modeles des engins volants a voilure tournante.
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Perturbation :Turbulence :Bruit
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Figure 1. 8 : Boucle de guidage-pilotage

Les drones a voilures tournantes sont en genéral des systemes sous-actionnés, fortement non
linéaires, naturellement instables, contenant des couplages entre les différents axes et
sensibles aux perturbations aérodynamiques (comme le vent par exemple). Cependant, ces
modeéles peuvent étre linéaires autour du vol stationnaire, c’est-a-dire, les vitesses de
translation sont nulles et les angles d’Euler (d’orientation) constante, ce qui permet de
négliger les couplages entre ces différentes axes, et par conséquence, nous obtenons un
modeéle dynamique simplifié et découplé en quatre sous-systéemes de dynamique de I’engin
autour du point d’équilibre, qui représente : le sous-systéme d’altitude, le sous-systeme de
mouvement longitudinal, le sous-systéme de mouvement latéral et le sous-systeme de lacet.
Ces quatre systemes sont indépendants et commandables, les techniques de commande

linéaire peuvent donc étre utilisées facilement.

8 Commande des drones :
Au cours de ces dernieres années, de nombreuses recherches sur le technique de commande

ont été appliquées sur les drones miniatures ,et les drones a voilure tournante en particulier.
En générales en classer les technique en deux catégories : les approche linéaire et les approche
non linéaire, cette classification basent sur la représentation mathématique(modelé) du

véhicule.
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8.1 Lesapproche linéaire
classique et moderne ont €té applique avec succes pour améliorer la stabilité, la synthése de la

commande est basée sur une approximation linéaire du modéle dynamique du véhicule, on

peut mentionner les grande approche suivant :

- L’approche par PID (Proportionnel- Intégrale- Dérivée) cette technique est le plus
utilise en pratique, qui permet d’améliorer les performances de cette commande (le
temps de réponse et l'erreur statique).et généralement utilise pour le controleur
d’attitude, test décollage. en a teste cette approche avec succes dans plusieurs
plateformes expérimentales comme le mod¢le d’hélicoptére Yamaha R50 [15] et le
véhicules aérien .

- Approche de commande Optimal LQR (linear Quadratic Regulator) Dans le but de
trouver le correcteur qui stabilise le systeme tout en minimisant un critére donne. C’est
le cas a été utilisee pour stabiliser le drone AROD (Airbone Remote Operated
Device).

- Les approche de la commande Robuste : ¢’est une formalisme important du probléme
de commande concerne la minimisation de la norme d’une fonction de transfert, pour
garanties la robustesse en performance et en stabilité du systéme en présence des
perturbation ou des erreurs de modélisation, Le correcteur doit dans ce cas stabiliser le
systéeme en minimisant la norme H,, ,cette méthode base sur la définition de gabarits
sur les transferts du systeme en boucle fermée ,dans le domaine fréquentiel. cette

méthode été applique dans [16],[17].

Un des problémes majeurs des techniques de commande linéaire est la perte de la preuve de
convergence ,si le systeme s’écarte du point d’équilibre pour lequel le controleur a été congu,
par exemple lors d’un vol stationnaire(les vitesse de translation sont nulle et les angles
d’Eluer constante).en générale les condition atmosphériques prises en compte ont une
incidence sur la linéarisation du modéle. dans le cas du vol stationnaire ,il devient
difficilement linéarisable si 1’on tient compte du vent de perturbation qui n’est pas

négligeable.

8.2 Les approche non linéaire :
Sont moins fréquentes pour la commande de drones et sont généralement limitées a des

études théoriques dans la littérature, principalement en raison de la complexité de leur mise en
ceuvre. Les architectures de commande non linéaire les plus utilisées pour le pilotage et le

guidage des drones sont: la commande par linéarisation entrée-sortie, Backstepping,
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saturations imbriquées, modes glissants, logique floue, platitude, asservissement visuel, la
commande hiérarchique, adaptative, prédictive non linéaire, #,, non linéaire et la commande

tolérante aux défauts

9 Conclusion

Dans ce premier chapitre, nous avion briévement présenté le contexte historique associé a
I’apparition des premiers drones. Nous avons également vu les principales architectures des
drones et leurs applications. Différentes configurations de véhicules ont été mentionnées telles
que : la famille des véhicules a voilure fixe, a ailes battantes et a voilure tournante. Ensuite,
nous avons décrit une diversité des technologies de capteurs constituants un engin volant et
présenté un apercu sur les stratégies de commandes rencontrées dans la littérature pour ce

type hélicoptére .
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I
Chapitre 2

Modélisation et Linéarisation des drones

< e chapitre concerne la description générale 1’hélicoptére qui est un systéme trés complexe, il est
fortement couplé e a six degrés de liberté. Par suite, il présente une modélisation dynamique de
ce type d’engin basé sur le formalisme de Newton-Euler, En fin en étudier la théorie des petites

perturbations avec le choix du points d’équilibre.

1 Introduction
La modélisation mathématique a pour objectif d'obtenir un ensemble d'équations décrivant le

fonctionnement d'un systéeme physique. Le modéle obtenu se compose d'une structure qui
explique les liens entre les variables et d'un ensemble de parametres. Dans ce chapitre, on

explique en detail comment obtenir un modele mathématique.

On peut voir la voiture aérienne comme un corps rigide avec six degrés de liberté, a l'ajout des
forces et des couples généres par les deux rotors. La linéarisation des équations non linéaires

est également abordée.

2 Présente un structure du modeéle
Il existe une grande variété de structure de modelés plus ou moins complexes dont le choix

dépend du systéme considéré de I’objectif vise :prédiction ,simulation ,synthése de lois de
commande ,les phénomenes physique détection ,estimation et localisation de défauts, etc. en
particulier, obtenir un modelé dynamique pour développer une algorithmes de commande de

navigation et de guidage.

En peut classifier ces variétés du modéle en quatre partie :modele linaire [18] ,boite-noire
[19],boite-grise[20] ,modele non linéaire paramétrique ou non paramétrique, continu ou

discret. Parmi les structure le plus connu et utilise dans le domaine de I’automatique ,on peut
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mentionner la représentation d’état et la représentation en fonction de transfert, pour la
représentation d’état en a permet de représenter un systéme matricielle qui décrivant la
dynamique des variables internes qui caractériser I’état du systeme Les équations d’état

suivant représenter la forme matricielle du systéme :

{x(t) = Ax(¢t) + Bu(t) (2.1)

y(t) = Cx(t) + Du(t)

Avec :x(t) vecteur d’état, u(t) vecteur d’entrées, y(t) vecteur de sorties, et pour la

représentation de fonction de transfert c’est la transformation de la place de 1’équations (2.1) .

L’équation (2.2) représenter la fonction de transfert G(p) avec comme entrée U(p)
(transformeée de Laplace de u(t))et comme sortie Y (p) (transformée de Laplace de y(t)) :

G(p) = % =C(sI—A)B+D (2.2)

L’équation (2.2) décrit la réponse fréquentielle du systéme .ces deux représentation sont

incluses dans une famille de structure plus générale.

Dans la littérature les modelés ‘boite-noire’ et ‘boite-grise’ sont applicables de manicre
générale mais pour modele d’aéronautique on a utilisé la structure ‘Boite grise’ qui considéré
le systtme a dynamique complexe dues a des phénomenes physique bien connu . Car il
permet d’obtenu un modele valide pour le points de fonctionnement.la variable externe

comme I’altitude ou I’angle d’attaque.

Objectif du modelé Dans ce chapitre nous avons présenté un modele mathématique non
linéaire d’un hélicoptére , en ensuite en applique un méthode de linéarisation pour facilite a
manipuler avec outils classiques de commande et utilise pour la synthese de lois de

commande.

De maniere générale un modele mathématique représente une simplification d’un systeme et
est nécessairement incomplet et imparfait .il se base sur un ensemble d’hypotheses
simplificatrices. Ces Hypothéses sont d'éviter une grande complexité de la dynamique du

corps rigide, certaines simplifications sont introduites avant d'essayer d'extraire le modéle :

» L’hélicoptére peut étre traité comme un corps rigide.
» L'effet sur le fuselage du flux dair induit généré par le rotor principal est

négligé en vol stationnaire.
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> Il existe un plan de symétrie le long de I'axe Z, dans I'hélicoptere, donc Ixy =
lyz = 0.

> Le flux de veille induit et I'effet de sol sont ignorés.

> Les forces aérodynamiques sont considérées comme agissant de la charniere a
la pointe.

> La région d'inversion des flux est ignorée (Région du disque du rotor ou
I'élévation générée est Négatif en raison des vitesses de translation.

> La vitesse induite, v1, est uniforme et se situe dans un plan paralléle a I'arbre
du rotor.

> Le levage sur un élément de lame est perpendiculaire au plan parcouru par la
téte et le bord de fuite de la lame.

» Les approximations des petits angles sont valides.

Décomposition en sous-systemes Le modelé est décompose en plusieurs sous-systemes,
présente en figure suivante :

T
6lat MR

i Equation b pb
—2 s/ Equation —> F )

6long deg angles TTR des —_— Dynamlque T
5 de B > Forces et d’un Corps ——>

col 1s o 0
5| Battement 5 des b Rigide 9 -

ped By, Couples —> ©
H\ > —_—>

! Partie 1 Il Partie 2 | Partie 3 |

Figure 11. 1 : Sous-systéeme constitutif du modeéle de ’hélicoptere

Le dernier partie 3 est appelé (modelé a six degrés de liberté) dynamique du corps rigide il
décrit le comportement dynamique et cinématique du véhicule arienne , La formalisme de
Newton-Euler et le formalisme d’Euler Lagrange sont les plus répandus. en utilisant les
équations de mouvement d’un corps rigide (loi de Newton-Euler) sous I’hypotheése de
déformations négligeable du corps du véhicule arienne (1) , La second partie 2 est appelé
bilan des forces et des couples pour décrit I’effort aérodynamique ,et la premier partie 1
décrive les forces de poussées générées par le rotor principal et le rotor de queue, ainsi que les
équations de battement qui décrivent le mouvement des pales du rotor principal lors de

I’application d’une entrée au plateau cyclique.
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3 Modélisation de la dynamique de I’hélicoptére

3.1 Description des grandeurs
Selon le modéle générique a six Degrés De Liberté (6-DDL), la véhicule aérien est considéré

comme un corps rigide, ce qui se traduit par ses trois translations et rotations. trois principaux
reperes sont généralement identifiés : symbole percu comme inerte, Il est associé a un point O
situé a la surface de la terre, appelé ECI (Frame Inertial Centred Earth), un repere qui est lié
au centre de la terre et qui tourne avec elle, appelé ECEF (Frame Inertial Centred and Earth
Fixed), et le dernier repére est lié a son centre de gravité de vehicule.

Dans notre travail, Les mouvements de 1’hélicoptére sont souvent décrits dans deux repéres

principaux suivant représentés en figure (11.2):
Repére lie a la terre et repére hélicoptére lié au corps

I1=(0,X,Y,,Z") est appelé repere inertiel, 1l est lié a un point O situé a la surface de la

terre.

B = (G,X8B,YB,Z5) est appelé repére corps lie au centre de gravité G du véhicule.

. . L
Figure I1. 2 : axe de notation ¢Z'

Sighaux de commande

En peut commander et contrdle le vol d’hélicoptére par quatre actionneur :deux moteurs

actionnant la rotation des rotors et deux servomoteurs pour changer 1’orientation du plateau
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cyclique ,pour cela on a quatre entre de commande du veéhicule aréne .elle sont

61at' Slong; Scol; Sped :

014t - entrée de commande associée a I’angle latéral de pas cyclique qui agit sur la vitesse
angulaire p .

510ng :

entrée de commande associée a ’angle latéral de pas cyclique qui agit sur la vitesse

angulaire q .

d.01 - €Ntrée de commande associée au levier collectif du rotor principal et a la puissance du

moteur

8pea - €Ntrée de commande associée au levier collectif du rotor de queue (commande anti-

couple)

Dégreée de liberté de vehicule

Sachant que le véhicule aérienne est considéré comme un corps rigide a masse fixe m, le

modeéle générique a six Degrés De Liberté (6-DDL) fait réféerence a ses trois dégrée de liberté

en translations et a ses trois dégrée de liberté en rotations pour I’orientation . en tenant

compte des vitesses en translation et en rotation ,on obtient en tout 8 variables d’état. |l décrit

donc la dynamique et la cinématique de rotation et de translation dans le repere lié au corps B

[21]

1-

L’orientation est le vecteur des angles d’Euler représentant la position angulaire du
repére mobile est appelée « attitude » en aéronautique est notée :
o' =a=1[¢p 0 Y] (2.3)
Les angles ¢,0 et i sont appelés respectivement angles de roulis ,tangage et lacet
Dans notre étude I’angle de lacet n’a aucune influence sur la dynamique de systéme
(forces, moments) elle est exclu dans le model de représentation d’états .
La position est la position de centre de gravité par apport a I et exprimé dans I est
notee :
[Egl'=¢=[x ¥ 2]" (2.4)
Dans notre étude la position n’a aucune influence sur la dynamique de systéme
(forces, moments) elle est exclu dans le model de représentation d’états .
La vitesse de véhicule aérienne est donne par la dérivée temporelle de sa position par
apport a I est exprimé en B est notée :

WiB=vBE=[u v wlT (2.5)
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Les vitesses u,v et w sont appelés respectivement vitesses longitudinale, latérale et
verticale
4- Vitesse angulaire par apport au repére inertiel I , est exprimée dans le repére B est

notée :
[wB/]" =wB=[p q 77 (2.6)

Couplages : I'hélicoptére est un systéme actionné et les divers états du véhicule sont couples
ensemble par des entrées ,donc en peut décompose du véhicule arienne a quatre canaux c’est a

dire quatre modelé SISO (single input single output ).

le tableau suivant représenté les quatre canaux du modelé :

Entrée | Effet 1 Effet 2 Effet 3 Effet 4
Canal 1 S10ng | Vitesse angulaire g Tangage 6 Vitesse u Position y
Canal 2 81ac | Vitesse angulaire p Roulis ¢ Vitesse v Position x
Canal 3 Opeq | Vitesse angulaire r - - -
Canal 4 8.01 | Vitesse w Position z - -

Tableau I1. 1 : les quatre canaux du modéle
Par exemple une action sur I’entre  §,,,,, aura donc pour faire basculer longitudinalement
I’hélicoptere .
3.2 Attitude et rotation dans I’espace

3.2.1 Matrice de rotation
Nous allons représenter le passage entre le repere inertiel I et le repére lie au vehicule B a

travers la représentation des angles d’Euler, ceci pour les vitesses linéaires en angulaires de

I’engin.

La matrice de passage entre le repére inertiel I et le repére lie au véhicule B et note R’ elle

est orthogonale et de déterminant égale a 1 et vérifier les propriétés suivantes :

RIB[RIB]T — [RIB]TRIB =1 (27)
R = [R]T (28)
det(R'8) = 1 (2.9)

3.2.2 Angle d’Euler
Pour comprendre la relation entre les repéres il est nécessaire de savoir comment transformer

un vecteur ou un point entre les repéres. Cette transformation est faite par la rotation d’un
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repére a un autre en utilisant les Angles d’Euler roulis, tangage et lacet ,la figure (11.3)

présente le passage d’un repere inertiel I au repere B avec les angle d’Euler .

Figure 11. 3 : Orientation d’hélicoptére a I’aide des angles d’Euler ¢,0,{

La méthode de rotation entre les repéres est la suivante : rotation d’un angle 6 (tangage )
autour de I’axe y ,rotation d’angle i (lacet) autour de I’axe z,rotation d’angle ¢ (roulis)
autour de I’axe x,on notera que I’angle ¥ , ¢ varient dans I’intervalle de [0-2rr]radians et

I’angle 6 dans I’intervalle [0-7].

Donc on peut construite la matrice de transformation entre le repére Inertiel I et le repére lie

au véhicule B :
RE!(¢,6,9) = R (#IR, (OIR, (%) (2.10)
1 0 0 7[cos® 0 —sinO][cosy siny 0O
=0 cos¢ sing|| 0 1 0 —siny cosy 0 (2.11)
0 —sing cos¢pllsind 0 cos® 0 0 1
CoCy CoSy —Sp
= |:S¢SQC¢ —CpSy  S¢pSeSy + CopCy S¢C9] (212)
Cd)SQCU) + S¢S¢ C¢SQS¢ - S¢C¢ C¢C9

Avec c, s, sont des simplification de cos a et cos a respectivement, pour calcule la matrice
de rotation pour la passage du repére B au repére I en calculant la matrice transposée de R5!

CQCU) S¢59C¢ - C¢S¢ C¢59C¢ + S¢S¢
RIB = [RBI]T = [CoSy S¢pSeSy + CopCy CpSeSy — SepCy (213)
—Sp S¢C9 C¢C9
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Cette matrice est capable de transformer un vecteur X exprime dans le repere B vers le repere
I selon la relation suivante :

XB - RIB(OK) * XB (214)

3.2.3 Calcule de vitesse linéaire et angulaire
En peut trouver la vitesse linéaire et angulaire entre les deux systemes des repéres ,donc la

vitesse linéaire relative donner par 1’équation suivante :
UIB = vfrans + w? X pF (2.15)
Avec : p? est le vecteur de position dans la position du repére I par rapport la repére B et

w? est la vitesse angulaire du repére I par rapport la repére B . toutes les forces seront
placées par rapport a I'nélicopteére, il sera donc utile d'avoir la vitesse linéaire entre le systeme

B et I par rapport al.

vh = R1ByP (2.16)

4 Modélisation Cinématique des rotations et des translation

4.1 Equation dynamique
En peut appliquer la deuxieme loi de newton (principe fondamental de la dynamique ) pour
modélisé la force dans un repere inertiel I est représenté comme suite :

Fl =m.v! (2.17)

Ainsi que le moment de la force applique peut étre exprimé en fonction de la vitesse
angulaire dans le repére inertiel I :

=g (2.18)

Avec m la masse du véhicule et I la matrice d’inertie et exprimé comme suit dans le repere
B et au centre de gravite

Ixx _Ixy _Ixz
I=|-Lx L, -IL, (2.19)
_sz _Izy Izz B

On appliquant I’hypothése Iy,, et I, sont nuls et le seul produit d’inertie pris en Compte est

I,,. La matrice d’inertie s’écrit :

Lix 0 =l
IZX 0 IZZ B
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La majorité les mesures des force et des moments effectuer dans le repére lie au centre de
gravité elle est nécessaire de exprime les force et les moments dans le repere B on peut
écrire :

FB = mv® + wB A (mvB) (2.21)
I'% =lwf + w? A (1Iw?) (2.22)
Avec : FB = (Fy, Fy, F,) sont les composantes des forces appliques au véhicule aérienne.
'3 = (L, M, N) sont les composantes du moment.
w® = (P,Q, R) sont les composantes du couple.

La gravite est généré une force F;, proportionnelle a la masse m pour obtenues la force

gravitationnelle en utilisant la matrice de changement de repere RE! et en utilisant les angle
d’Euler comme suit :

0
0
mg

FE = R®! (2.23)

sin ¢ cos 0
cos ¢ cos

(2.24)

—sin@
Ff =mg ]

Donc la force F est la somme de la force génére par I’action de la gravité Ff est les forces
aérodynamiques F2,, .

Remarque

La force de gravité peut étre ensuite séparee en fonction d'autres forces appliquées, par
exemple x; = xg —mgsinf avec xp La résultante des force projetées sur I’axe des (x)

sans la force de gravite.

4.2 Equation cinématique
En suit nous avons modélisée les équations cinématique du véhicule arienne d’une part en

utilisant les angles d’Euler pour cela en a deux modéle d’équation d’un équation cinématique

de rotation et I’autre équation cinématique de navigation .

4.2.1 Equation cinématique de rotation :
Est une relation liant la dérivée temporelle de son orientation et sa vitesse angulaire

qui exprimée dans le repére B, Pour décrire la vitesse angulaire de la rotation en

utilise les angle Euler .
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¢
La représentation de la vitesse angulaire dans le repere inertiel est notée | g | cette

Y

derniére représentation est utile pour évaluer ’orientation du véhicule arienne, les
angles d’Euler. La seconde représentation, notée w est celle fournie par les capteurs
fixes sur le véhicule arienne et représente la projection de la vitesse angulaire dans le

repére Véhicule arienne. La relation entre ces deux expressions est d’écrite dans [22]

comme suite ;
0 = Rw? (2.25)
p ¢ 0 0
w = Iql =10+ Rx(d)) o+ Rx(d))Ry(e) 0 (2.26)
r 0 0 Y
1 0 —Sg 1 1 t95¢ t9C¢
w=|0 ¢4 Spco|@donce =[O ‘0 T9lw (2.27)
_ 2o ‘e
0 S¢ C¢Cg_ 0 co co
[1 tGS(l) th¢
Avec : x=[0 S —S¢
0o 2 ‘¢
Co Co

4.2.2 Equation cinématique de navigation :
Est une relation liant la vitesse linéale v! du véhicule arienne exprimée dans le repére inertiel

et sa vitesse linéaire v® exprimée dans le repére du corps de véhicule arienne en peut trouver

par I'utilisation de matrice de transfert R'Z formée avec les angle d’Euler comme suite :
vl = RIBypB (2.28)

Le modelé des équations dynamique et cinématique de mouvement d’un corps rigide en peut
décomposé en deux sous-modeéle le premier est modélisé la dynamique de rotation et le
secondaire la dynamique de translation et notée respectivement Y, Y :

w8 =T8 — w? A (Iw?)
= . 2.29
Be={ TL T (229
vh = RIByP
= B 2.30
2 1}B=% — wB A (VP) (2:30)

Finalement en peut trouver un ensemble d’équation pour représentation d’état comme suite :
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CoCy SpSeCy — CpSy CpSely + SpSy | ru
vl = él = |CoSy S¢pSeSy + CopCy CpSeSy — S¢pCy lv (2.31)
—Sg SpCo CpCo w
0
E r 0 -p (2.32)
¢') p+S¢.t9.q+C¢.t9.T
0=|g|= f¢ q‘SW (2.33)
y wd”
Pl + q.1.(I; = Ly) — (F+ 0.9, L
H = (q.1yy = p.1.(;; — L) + @* + 13, | = |M (2.34)
N1

T Izz +p. Q(Iyy - xx) + (qr - p)lxz

On peut schématisé le modele d’équation dynamique et cinématique de mouvement du
véhicule aérienne comme la figure suivante avec les entrées sont les forces FZ et les moment
I" agissant sur le véhicule aérienne et aussi masse m et I’inertiel I les sorties sont la vitesse

B la position ¢ et les angles d’Euler 0.

re > Dynamique de . Cinématique

| — rotation - @ > de rotation 0=
. 2 Dynamique de I—) Cinématique e v° >
® == translation - v > de translation >

Figure Il. 4 : Schéma de simulation des équations de mouvement d’un corps rigide

5 Modélisation aérodynamique
La modélisation aérodynamique il permettre d’introduit les phénoméne qui gérer le vol du

véhicule aérienne ,pour calculer la portance et la traine du rotor et la rotation du rotor donne
une vitesse induite ce dernier il varie en fonction des cas de vol et est une composante de

I’écoulement dans lequel le rotor est en évolution, Son calcul est une étape indispensable
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pour déterminer la vitesse incident a la pale, Le comportement aérodynamique du rotor et des
pales influe sur leur comportement dynamique[23][24][25].

Avons de commencé la modélisation il faut connaitre la principe les efforts aérodynamiques
et le principe de fonctionnement du véhicule aérienne , la figure suivant présente la
disposition du modéle aérodynamique avec les équations de mouvement ,et que les efforts
sont exercent sur le rotor principal et aux interaction entre I’air et la fuselage du véhicule
aérienne .ainsi ,la somme des forces aérodynamique F,.., et des moments I',..,appliques au
véhicule peuvent étre décomposés en une somme de plusieurs construisions, décrites

séparément par la suite :
Ffro = Fiig + Fig + Ff (2.35)
[fero = Tiig + Trg + T7 (2.36)
Avec :
FBr ,TE. :la force et le moment généres par le rotor principale.

FE. ,TE. :la force et le moment généres par le rotor de Queue.

FF TP :le frottements de I'air sur le corps de véhicule .

T. B |
——> Rotor Queue it faero pr — = — — = _-———— B
_——— === T I Dynamique ’
5,5, ——————- : 7\ aero S o _l—r—%
Fuselage ——— == ——
I _g - =1 :_ Cinematique —_—>
¢
Modele aérodynamique Equation de mouvement
F
Gravite
ol

Figure 11. 5 : Schéma du modele aérodynamique et les équation de mouvement
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5.1 Principe de vol de I’hélicoptére
I'nélicoptére est soumis & deux forces : la trainée, c'est-a-dire la résistance a I'avancement, et

la portance qui souléve l'appareil grace a ses pales. Par la modification de leur inclinaison,
I'nélicoptére a la possibilité de se maintenir en I'air pour réaliser un vol stationnaire : pour
cela, la portance globale doit se maintenir sur un tour de rotor. Ainsi le poids de I'appareil est
totalement compensé par la portance et I'appareil peut s'immobiliser en vol. La principale
piece de commande qui permet l'inclinaison des pales donc la modification du comportement

de l'appareil, est le plateau cyclique.

La véhicule aérienne contient deux rotor un rotor principal et un rotor anti-couple sur la
poutre de queue qui permettant de controle 1’attitude dans les trois dimension de I’espace , le
mécanisme du rotor principal est présenté a la figure suivante ou les pivots sont indiqués,
ainsi que la bascule. La chambre cylindrique est fixée a la bascule, entrainant la pale par son
attache. La pale (et son attache) est cependant libre de tourner autour de son axe longitudinal
(changement de pas 65) et autour du pivot secondaire (battement)[26][27][28].

Pivot Principal

Pivot secondaire
(A lintérieur de la
chambre cylindnque)

Pale

Bascule

Figure 11. 6 : Le mécanisme de rotor principal
5.2 Aérodynamique des pales
Dans cette partie nous avons présenté¢ la relation entre aérodynamique d’une pale en

mouvement dans I’aire , pour développer un modéle aérodynamique du véhicule aérienne.

5.2.1 Portance et trainée:
La portance est la force qui permet a I'hélicoptére de décoller et de rester en suspension dans

I'air, Pour parvenir a faire décoller I'hélicoptére, elle doit compenser lattraction terrestre,
autrement dit le poids de celui-ci. Le poids est une force engendrée par l'attraction terrestre,
elle dépend de l'accélération de la pesanteur et de la masse de l'objet, dans ce cas un
hélicoptére. La trainée est une force de frottement fluide s'opposant au mouvement, dans le
cas de I'hélicoptere, il s'agit de frottements entre les pales et l'air. La figure suivante présenté

une profil du pale
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A N —

La Portance L5
. _—
s~ Rze,
lg
. . N .
La Trainee = La Poussee
— R €, Tt G o F- € =

Le Poids

Figure I1. 7 : Profil d’une pale et les forces aérodynamiques

Le pale se déplacant a une vitesse ¥ subit un effort que I’on peut décomposer en une portance

R,é, dans la direction perpendiculaire a v et une trainée —R,.€, dans la direction v.

Son expression est donnée comme suit :

R, = = pv?sC, (2.37)

2
_1 .2
R, = 5PV sC, (2.38)
Avec : p est la masse volumique de I’aire a I’altitude.
s est une surface de référence (surface de la pale).

C, , C, sont les coefficients dont les ordre de grandeur ,en fluide.

5.2.2 Profil de pale:
il existe différents formes de profils pour les pales, dont les plus courants sont les profiles

plans convexe, biconvexe symétrique, biconvexe dissymétrique. Pour les pales symétrique
sont tres stables, ce qui permet de réduire au minimum la torsion des pales et les charges des
commandes de vol, pour les pales asymétrique sont plus compliquées, ce signifie que la

portance sur un cote du disque du rotor n’est pas égale a la portance de I’autre cote.

5.3 Le mécanisme du Plateau cylindrique
Un plateau cyclique est un dispositif qui traduit lI'entrée via les commandes de vol de

I'nélicoptére en mouvement des pales du rotor principal. Comme les pales du rotor principal
tournent, le plateau cyclique est utilisé pour transmettre trois des commandes du pilote du
fuselage non rotatif au moyeu du rotor rotatif et aux pales principales. Le plateau cyclique est

I’élément essentiel pour la variation du pas cyclique, c¢’est-a-dire, le mouvement des bielles du
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systéme mécanique pour incliner le plan de rotation. Lorsque le pilote décide d’augmenter ou
de diminuer la force de portance. Un changement dans la hauteur du plateau cyclique qui
représente une autre entrée de commande sert a modifier 1’angle de pas des pales du rotor

principal de fagon collective et donc a faire varier I'amplitude de la force de portance[29]
[30].

Biellette de pas

Mouvement
de battement

Plateau cyclique
Tige de
commande

Servomoteur Moteur

Figure 11. 8 : plateau cyclique du rotor d’hélicoptére
5.4 Modélisation du plateau cylindrique
La chaine de commande comprend les servo-commandes, les plateaux cycliques et les bielles
de pas. Le plateau cyclique se compose de deux parties principales: un plateau cyclique fixe et

un plateau cyclique rotatif, Soient les reperes des plateaux cycliques rotatif

Rer = (Xpr Vpr Zpr) € Rps = (Xpf, ¥p, 2,5 ) €t le repére hélicoptére Ry = (xq, ¥o, Zo) -

Le modele PLATEAU a pour but d’imposer la cinématique de I’attache basse de la bielle de
pas. Il est utilisé lorsque 1’¢tude s’intéresse aux commandes rotor en reliant la commande du
pilote, au déplacement du plateau cyclique fixe. L’inclinaison du plateau cyclique génére le
mouvement cyclique de la bielle. Le modéle calcule en premier lieu la cinématique du plateau
fixe, qui est dépendante de I’allongement des trois servocommandes. La position du plateau

fixe est définie dans le repere R, par les variables représentées sur la figure (a)[31]

Rotor principale

Bielle i

(xPptir YPptir ZPpti)
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(a) Rotation des plateaux cyclique (b) Repére servo-commandes et bielles de pas

Figure 11. 9 : Modelé du plateau

ap : Angle d’inclinaison longitudinal des plateaux cycliques.
Bp : Angle d’inclinaison latéral des plateaux cycliques.

ot @f: Rotations des plateaux cycliques fixe et tournant induites par la présence des
commande pas.

h la hauteur du centre du plateau, ap et Bp I'inclinaison du plateau autour des axes x et y, et
@f larotation du plateau fixe lors de son inclinaison (légere rotation due a la présence du
compas fixe).

Deuxiémement le changement de repere (Rpr a Rp,) exprime la cinématique du plateau
rotatif, ou la position correspond aux mémes parametres h, ap et Bp que le plateau fixe. Sa
rotation est définie par la variable @t composee de la rotation du plateau tournant autour du
mat rotor (dans le repére tournant) et de la rotation du mat . En outre ,la rotation relative de

la plateau rotatif par rapport au mat reste basse ,il est conserve que @t = W.

Soit les points pi des attaches basses des bielles i, de coordonnées (prti,YPpti, zppti) dans le
repere de la plateau rotatif, avec les positions (xpm., Vpoy Zpol.) de ces points dans le repere

absolu R, s’expriment :

XPy; Xppti
YPoi| = Rytog,- |YPpti (2.39)
Zpy; Ry Zppti Ryt
La matrice de passage entre le repere plateau rotatif au repére absolu donnée par :
CBpCy CpSy ~SBe
Rpt—)RO = [SapSpCyy ~ CapSy  SapSBpSy + CapCy  SapCy (2-40)
CySBpCap T SapSy  CoapSBpSy ~ SapCy  CBpCap
L’allongement de la servo-commande j est donne par la relation :
L= (i —X0) o=y )+ =y ) (2.41)
] spfi s0j yspfj yst yspfj yst '

avec (x en fonction de I’inclinaison du plateau Bp , otp.

Spfj’yspfj’ ZSPfj)
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Les équations (2.39) et (2.41) lient I’allongement de la servo-commande j & la position de

’attache de la bielle de pas i sur le plateau tournant.

Ces équations sont integrées dans le modéle du plateau cyclique (PLATEAU). A partir de la
position de 1’attache des bielles sur le plateau tournant, le calcul du pas de la pale est effectué
directement par le modele de pale. En utilisant les positions des articulations, les mouvements
de battement et de trainée qui sont connus, le modéle exprime la position du point d’attache

de la bielle de pas sur la pale dans le repére lié a I’articulation précédant le levier de pas

Figure 11. 10 : Repere plan du modele Pale

Soit le plan (0,y,z) perpendiculaire a I’axe de pas et comprenant ’extrémité du levier de
pas B (attache de la bielle sur la pale). P est la projection dans ce plan de I’attache basse de la

bielle sur le plateau tournant. L’angle de pas 6 s’exprime par les équations :

0=W+o—~ (2.42)

cosW=2=__22 (2.43)

OP - 2 2
,Zpi+ypi

OP2+IZ-12,,;
cos = 2 = OF " lorop) (2.44)

L, 2.0P.I,

Avec I, le bras de levier (longueur du levier de pas) et I,,,,; longueur de la biellette projetée

dans le plan. Les équations (2.39), (2.41) et (2.42) lient a tout instant le pas de la pale avec la

position des trois servo-commandes qui pilotent son comportement.

Les modeles PLATEAU et PALE (rigide ou élastique) fournissent les commandes et la
cinématique des pales en fonctionnement, soumises aux efforts aérodynamiques qui sont

pergus comme un chargement extérieur par le modéle pale.
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5.5 les mouvement de battement des pales
lorsque le plateau cyclique varie le pas de pale un angle d’attaque doit étre varie cette

variation provoque une variation dans I’amplitude de la force de portance des pales sur un
tour du rotor ,la pale est donc ce I'influence de deux force principales[32] :la force de
portance et la force centrifuge, grace a la résultante de ces deux force s’aligne la pale qui grée

un mouvement de battement qui présente sur la figure.

—MNrpp
TPP /i TPP

ZB

Figure 11. 11 : Les angles de battement pour le rotor d’un hélicoptére vu cote gauche et face

Avec :
TPP :Tip-Path-plan :le cercle décrit par le bout des pales de chaque rotor

B, :I’angle d’inclinaison longitudinal, suivant 1’axe xZ défini positif pour une rotation autour
de axe y5.

B, : Pangle d’inclinaison latérale , suivant I’axe y 2, défini positif pour une rotation autour de
l’axe xB.

nrpp :le vecteur normal au TPP en fonction des angles de battement.

Le battement des pales ,a son tour ,provoque I’apparition de forces d’inertie alternées dans le
plan de rotation .

6 Lalinéarisation
Considérer les équations de mouvement de I’hélicoptére décrites sous forme non linéaire,

données par :

x=F(x,ut) (2.45)
En six dégrée de liberté , les états de mouvement et les contréles sont :

XZ[HWCIQU P<P7”B1CB15]T
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ou u, v et w sont les vitesses de translation, p, q et r sont les angles vitesses des axes x, y et z
respectivement et 8, ¢ sont les angles Euler, qui sont défini I’orientation des axes du corps

par rapport a la terre et les deux angles de battement longitudinal et latérale B, ., By .

Le vecteur de commande comporte quatre composantes collectif du rotor principal, cyclique
longitudinal, cyclique latéral et collectif du rotor de queue.

u=[6, 5. 68, 6,

La forme développé de 1I’équation (2.45) peut étre écrite comme 1’équation (2.36) combiné
avec I’Euler angles, ’équation (2.37).

u=—(wq—vr) +%—gsin9
V= —(ur—wp)+%+gcos@sin¢
w=—(p—uq)+ % + g cos B cos ¢ (2.36)
LD = (Iyy = L2)qr + L, (7 + pq) + L

Lyyd = (Iz = Ly )10 + L, (r? = p») + M

I, 1= (Ixx - Iyy)pq + I, (p - CIT‘) +N

—

. 0 =-q cos ¢ — rsin ¢ (2.37)
¢ =p+qsingtanf +rcos¢ptanf

En utilisant la théorie des petites perturbations, nous supposons que pendant le mouvement

perturbé, comportement d’hélicoptére peut étre décrit comme une perturbation de base , écrit

sous la forme[33] :
X =x,+ 6x (2.38)

On utilise une hypothese fondamentale de linéarisation pour présente les forces externe X,Y et
Z et les moments L ,M et N comme une fonction analytique des variables de mouvement
perturbées et leur dérives . on applique le théoreme Taylor pour ces fonction analytique dans
importe point .puis en peut estimer le comportement de cette fonction a partir d’extension de
cette fonction dans un série sur le point connu, a condition que les charge aérodynamiques et
dynamique c’est une fonction analytique des variables de mouvement et de controle est

valide. dans ce cas la linéarisation revient a négliger tout sauf les termes linéaire, on
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remarque que la linéarisation des forces est faible et que les mesure de perturbation de
mouvement et de contrble trés faible. donc en peut écrire les forces sous la forme

approximative suivant :
ox ox oxX
X—Xe+£6u+%5w+---+a5a .., etc. (2.39)

On peut ainsi étendre les six force et moments de méme maniere, L’approximation linéaire
contient également des termes dans les coefficient de changement de mouvement et les
variables de contrdle avec le temps, mais en néglige d’abord. La nature partielle des dérivés
indique qu’ils sont obtenus avec tous les autres dégree de liberté détenus fixe, c’est une autre
démonstration de I’hypothése de linéarité. Pour une analyse plus approfondie, nous allons
réduire l'indice de perturbation, d’ou référence aux variables perturbées par leurs caractéres

réguliers u , v, w....etc. en peut écrire comme suite :

X _x, L=x, .. etc. (2.40)

ou  TUay

Donc en peut écrire les équations de linéarisations de mouvement qui décrivant le mouvement

perturbe comme suit :
x — Ax = Bu(t) + f(t) (2.412)

La fonction f(t) une fonction supplémentaire pour représenter les autre perturbation ,et les

matrices de systéeme et de contrble sont dérivés partiels de la fonction non linéaire F .

A= (g—i)xzxe (2.42)
B = (g—i)xzx (2.43)

On considére que chaque variable des équations de mouvement de force, moment et angles
d’Eluer sont des sommes entre une valeur équilibrée( ou il y a le symbole ‘0”) et une valeur

perturbée (écrite en minuscule ) comme décrit dans le paragraphe précédente :
U=Uy+u ,V=V,+v..etc
Exemple de Linéarisation de la premiére équation longitudinale de mouvement :

Ona:
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Xz —mgsin® =m(U — RV + QW) (2.44)

Apres I’application de changement de variable Xz = X, + x a I’équation(2.44) on obtient

I’équation (2.45) :
m[U+u+ Qo+ @)Wy +w)— (Ry +1)(Vo + v) = —mgsin(0y+0) + X, +x  (2.45)

On considere qu’il y a des petites perturbation (les valeurs u , v ,w ,q ,6........ sont petites )

Donc sinf = 6 et cos & = 1 on néglige le produit des deux petites perturbation .
Donc I’équation de mouvement devient :
m(i — Vor + Wyq + Quw) = —mg6 cos 0y + X (2.46)

Avec que les accélerations sont nulles (Qy = Py = R, = 0) dans I’état d’équilibre qui donne

une simplification et linéarisation précédant .

Finalement en trouve les équations de mouvement longitudinales, latérales et les équation

cinématique linéarises comme suite :
> Les équations de mouvement longitudinales linéarisées :
. XGM
u= —qu—gﬁcos®+V0r+7
g = YoM (2.47)

Z
w = Uyq — g0 cos @, sin®, — Vyp — g¢ sin d, cos 0 +%

> Les équations de mouvement latérales linéarisees :

AL+ LN
- Ixxlzz - IJ?Z o
v =—g0sin®,sin®; + Wyp + g¢ cos P, cosO; + Uyr + y‘;?M (2.48)
. L L+ LN
- Ixxlzz - I)?z o
> Les équations cinématiques linéarisees :
6 = g cos ®, — rsin ,
¢ = gsin®ytan @y +r cosOytan Oy + p (2.49)

Avec :

X Y ;o= g . .
% % et ZGTM sont les dérivées partielle des forces donne comme suite :
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X X X X X X X X
ﬂ=—uu+—ww+—qq+—vv+—pp+—rr+ e
m m m m m m m

X5C X(Sa
oe+—08c.kypr +—da.k
m m MR m MR

Xsp
o o

Y, Y, Y Y, Y; Y, Y, Y Y Y
M=ty + 2w+ Ag+ 2o+ Lp+ Lr 4+ 288e + 280 kyp + 22 68a.kyg —
m m m m m m m m m m

8p.g sin®, sin O, (2.50)
Z Z Z Z Z Z Z Z Z
o 4+ 2 4+ Z g+ 2+ P+ T 1 2% 50 + 22 e kg + —2 8. kg
m m m m m m m m m
Zsp
+—396
m °P

s = 7 - M
Et la dérivées partielle des moment L, , % , N5, sont donne par :
yy

Loy = Lyu+ Lyw + Lyq + Lyv + Lyp + Lyr + Lig,8e + Lisckyrdc + L kypda + Lis, 6p

M M M M M M M M M M
M-yt 2w+ g+ 2o+ Lp+—Lr4 % Se + ikMR(Sc +ﬁkMR6a
Lyy Ly Iyy Iyy Iyy Iyy Iyy Iyy Iyy Iyy
M
+ ﬁ(Sp
Iyy

N¢y = Nju+ Nyw + Ngq + Nyv + Nyp + Nir + Ng.6e + Ns kyrdc + Ng kyrda +

Les équations précédant présente le modéle générale d’hélicoptére est en peut décrire comme
une modelé de représentation d’état linéaire, mais pour une meilleur controle physique en

ajouter les équations de commande du rotor au modele d’états.

7 Equation de mouvement de rotor
Les équations du mouvement de battement des pales sont dérivées de 1’équilibre des moment

sur I’articulation battante [34]. Comme présente dans la figure (11.12).

/

dF(TRnf

mdy
k M \ dFinerrin hub plane
R
2 M,

Zh dFﬂRTn
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Figure I1. 12 : Les forces aérodynamique centrifuge et inertielle agissant sur un élément

de pale.

Ces équations sont dérivées de I’application du principe fondamental de la dynamique en
écrivant la somme des moment autour de I’articulation de battement , les moment sont génere
par les forces aérodynamique , force d’inertie et force centrifuge et le moment m, produit par
la retenue battante. Dans 1’équation force d’inertie nous montrons I’accélération grace au

battement des pales mdyB et la composante de force centrifuge qui donne par :
Foone = mdyQZyB (2.52)
et la force aérodynamique donne par :
dF, = dLcos® +dD sin® = dL (2.53)
Avec : dL = %pUchlaady

c :la longueur de la corde,p : est la densité de I’air et C;, : est la courbe de portance du profil

aérodynamique paté.
Donc en peut écrire 1’équilibre de moment sur I’articulation battante comme suit :
[ ydE, dy — [, ylmyB — myQ?Bldy — ksB = 0 (2.54)
[} ydF, dy — [ my2dy[B+Q?B] — ksB = 0 (2.55)
La seconde intégrale égale le moment d’inertie de la lame sur I’articulation battante
Jy my?dy = I (2.56)
On considére que : ¥ = Qt nous obtenons :

. 2323_ 2o
B=0222 =B (2.57)

I1 est donc intéressant d’exprimer les équation dynamique de cette maniére donc :
1;Q%[B" + Bl + ksB = [ ydF, dy (2.58)

Donc on obtenu :
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B"+(1+ "B)B: I ydF, dy (2.59)

IgQ2 I1gQ2

Avec : le coefficient de B est le carre du rapport de fréquence de battement , A par rapport a

la vitesse angulaire du rotor Q .

k 2
22 =1+ Iszz = (2.60)

On retrouve que pour un rotor ayant une articulation de battement sans contrainte (c’est-a-dire

kg =0ona A, =1 donc la fréquence des battements est égale a la fréquence de rotation .

Pour exprime I’équation dynamique de mouvement du plan TTP forme par les pales et défini
par I'angle B, ,B;.,[35]on trouve une équation différentielle du mouvement de battement de
maniére indépendant d’angle de azimuth ¥ , Le mouvement de battement est une fonction
périodique 2m et la solution générale de I’équations de battement peut étre exprime comme

une série de fourier comme suit :
B(W) = By — By, cosW¥ —B;.sin¥ — B, cos2¥ — B, sin2¥ — ... ... .. ... (2.61)

Comme hypothese générale I’amplitude de la seconde harmonique est inférieure a 10% de la
magnitude de la premiere harmonique donc en peut le néglige les terme supérieur devant le

premier ordre . ce type des mouvement de battement décrit un cone appelé cone rotor. Figure

By 07 By,

|
—> <«
rotor cone 1

hub plane

|
I
!
|
!
1
!
i
ﬁ
w
®

Figure Il. 13 : Définition d’angle de battement pour un rotor tournant d’hélicoptére vu cote

a gauche
Avec : B, : ’angle conique.

B, : I'angle d’inclinaison longitudinal suivant ’axe x2.
By, : Pangle d’inclinaison latéral suivant I’axe y?.

B(¥) = By — By, cos¥ — B, sin¥ (2.62)
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Dans ce qui suit en utilise la notation suivant :a a la place B;., b a la place By, et a, a la
place B,. L’équation de battement du mouvement (2.62) avec la solution de TPP réduit
I’équation de mouvement. pour complétée la transformation ,on remplace 1’expression de TPP
(2.59) dans I’équation différentielle de battement (2.62) ,en utilise 1’équation de I’angle de

pas des pales donne par la relation suivant :
O(W) =0, —A;cos¥ — B;sin¥ (2.63)
avec : 0, :angle de tangage moyen qui est réglé par I’entrée de commande collective .
finalement on obtienne une matrice différentielle de second ordre comme suit :
i+Da+Ka=F (2.64)
Avec : D : est la matrice d’amortissement .
K : est la matrice de rigidité.
F : est le terme de force.

Cet ensemble d’équations est identique a celui du tableau 1 [36],avec des consigne périodique
Si la procédure de représentation "PTT" décrite ci-dessus est étendue pour donner une

approximation de I’équation de battement pour le rotor oscillant est donne comme sulit :

14 2 ykap? 14 u?
. Y 2].. pz —1 4 Yak Ya+5
Blrell, ol ol Lt b e
T4 8 —s1+5)  PP—1+_—vyk?
0 p
00 L(1+%) o ||g 0 2 Lo -Yq
— 2 2 , Cl+02| _wlr+a 8 -
Ye YE ) Z(1+/‘) Agc 4 Yoo L1 o |([Pw
3 8 BlC 8 Q QW
(2.66)
Avec :
2 — kB vk1
P _1+1392+ . (2.67)
Et : B(t) = ap, —a,(t) cosW — by (t) sin ¥ (2.68)
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En néglige les effets de vitesse translation (u = 0) et la coefficient de couplage de tangage
nulle (k; = 0), et comme hypothése que les termes de 1’accélération angulaire p , q dans
I’équation précédant sont négligé .donc 1’équation battement de un systéme de rotor oscillant

simplifie et la conclusion du tableau 3[36] s’écrit alors :

Y o ke 14
_ 8 IgQ 8
D=Q P K =02 "y ks (2.69)
8 8 IgQ?
Et le terme de force égale :
)4 )4 1
L 2]y -2 == 0 —=|g
_ 02| 8 1 g| [P al IP
F=o?|® % Bl]+n r [q]+n g [q] (2.70)

Avec : A; , B; respectivement, I’angle de pas cyclique latéral et longitudinal de la pale.
kg :constante de ressort de battante .

I : est le moment d’inertie de la lame autour de I’articulateur battante.

y : nombre de lock associe aux pale du rotor.

Ce dernier représente le rapport entre les forces aérodynamiques et inertielles agissant sur la

pcCiaR*

pale y = avec :R : est le rayon du rotor, p : est la densité de I’air , ¢ : est la longueur

de la corde, C,, : est la pente de la courbe.

Maintenant en supprime I’effet de la dynamique haute fréquence qui réduire 1’ordre de

I’équation de rotor donc en supprime les angles des battement d’accélération du pales 4 , b et

I’accélération angulaire p , q .

L’utilisation d’équation (2.64) avec les matrice et les simplification produit 1’équation de

mouvement du TPP comme suit :

— _,_ 16 P, 8 kpy
—ja=a mq+Q T b—B;
(2.71)
16 16 8 k
o, 10, 8 Sk,
yQ yQ Q yQ? I,
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Ces équations sont les approximations dynamiques du rotor basse fréquence qui capturer les
principales réponses TPP dues aux entrées de contrdle et au véhicule motion[37][38].

Finalement aprés trouver les équations du battement Il est donc nécessaire d'ajouter la

contribution de rotor de contrble aux moments et aux forces.

> Les équations final des forces :

Xem Xom  Xsc Xsa

CeM _ ZGM T8¢y Bro+ 22k, B
m m m B et m BUls
Y Y Y Y

ZEM ZGM Zé'c Z8a
—— =——+—kgB,. + —kzB
B 1c BP1s

> Les equations final des moments :

,EM = L’GM + L,é‘ckBBlc + Llé‘akBBls

NE’.'M = N(,}M + Nz‘;‘ckBBlc + NéakBBls (2-73)
Mgy Mgy Ma P

i = i I - kBB1c I_akBBm

yy yy yy vy

8 La représentation d’état du systeme
Aprés I’ajout des deux nouvelles équations du rotor de contrdle, la représentation

d’état du modele consiste en une matrice d’état A de dimension (10x10) et une matrice
d’entrée B de dimension (10x4). Les matrices A, B, C et D résultantes du modele dans

I’espace d’état peuvent étre vues a I'annexe 1.

Adx4 Adx4 A4x2 10x10
[ longitudinal couplage croise longitudinal,controle rotor ]
4x4 4x4
[ . ] 10x4 _ | Acouplage croise Alateral Alateral controle rotor I
X - Al x10 X
| longitudinal,controle rotor |
1x10
l Alateral,control rotor J
10x4
4x4
[ Blongitudinal ]
4x4
+ I Blateral I
Blx4 -u
longltudmal controle rotor
1><4
lateral controle rotor
[ ]10><1 [1]10><10 X + [0]10><4_u (2.74)

Avec :
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x=[u w g 8 vp e r By Byl
u=1[6, 8. 8, 6,

Comme en dit précédant que le modelé¢ d’hélicoptére est trés complique quant en’ a des
couplage et effet aérodynamique sont nombreux ,dans notre étude en va réduit la complexité
avec la séparation du modéle mathématique en deux sous-systéme découplés, a savoir, le

systeme longitudinal-latéral et sous-systeme lacet-tangage, ces systéme exprime par [39][40]:

_lat—long = x at—long u at—long :
X AuXiat—1ong + Bulliar—i (2.75)

Avec : {flat—long =[uq8vp¢ B, B

ﬂlat—long =[6, 6 ]T

yyaw—heav = Ayhxyaw—heav + Byhayaw—heav (276)

{fyaw—heav = [W r ]T = [0 0 ]T
uyaw—heav = [5p 56 ]T

Dans notre étude nous ne considérons que le premier sous-systeme (sous-systeme

longitudinal-latéral) .

8.1 Equation longitudinale et latérale :
Les équations de forces et moments peuvent maintenant étre collectés comme des équations

latérales et longitudinales de mouvement, les équations longitudinales de mouvement sont la
force x , le moment M et la force z, les équations latérales de mouvement sont le moment M,

la force Y et le moment N.
Les equations longitudinales de mouvement obtenues :
Xg—mgsind =m.(u—rv+qw)
M = q-Iyy - pr(lzz - Ixx) + (p2 —r? )-Ixz (2-77)

Zg + mgcos¢ cosd = m(w — qu + pv)

Les équations latérales de mouvement obtenues :

L=7ply+ qr(lzz - Iyy) —(r+pqly,
Yz + mgsin¢ cos = m(v — pw + ru) (2.76)

N - fIZZ + pq(lyy - Ixx) + (qr - p)IXZ
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9 Conclusion
Ce chapitre permet au lecteur d’avoir des concepts préliminaires sur les systémes aériennes et

leur principe de fonctionnement, Ce systéme de 1’hélicoptére étudie dans ce chapitre il est
décomposé en deux sous-systeme :le premier sont les équations du mouvement (le modéle de
six dégrée de liberté ) et le seconde sont le modéle aérodynamique ,pour les équations des
mouvement en décrivant le comportement corps rigide avec des hypothéses raisonnables et
pour le modele aérodynamique en fait la modélisation des efforts agissant sur les hélicoptére
qui constitue un probléme majeur a cause de la complexité de ces phénomeénes
aérodynamique. Et aussi en a étudier le comportement dynamique des pales lors du vol de
I’hélicoptére, elle connaissent un mouvement complexe ,produit par les forces aérodynamique
et les mouvements du plateau cyclique. En fin en étudier la théorie des petites perturbations
avec le choix du points d’équilibre . Dans le chapitre suivant, nous présenterons une structure

de la commande H,, et les incertitude .
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I
Chapitre 3

Synthése H-Infini et les incertitude

e chapitre examine la technique de la synthése H,, et pour cela on présente tout d’abord
quelques outils nécessaires a I’approche H,a savoir :

La valeur singuliére d’une matrice de transfert, la norme d’un systéme linéaire et les propriétés

importantes de cette norme, puis la notion de probléme standard et de sa résolution par 1’algorithme de

Glover-Doyle qui utilise les équations de Riccati, enfin, un petit apercu sur la méthode de loop shaping

qui est un probléme Hinfini un peu particulier.

1 Introduction
La commande H, (Appelée encore commande fréquentielle avancée ou commande

robuste multivariable) est une nouvelle approche de I'automatique fréquentielle, elle a été
initiée par Zames au debut des années 80 et developpée, en particulier par Doyle, Glover,
Khargonekar et Francis [41, 42, 43]. Elle est devenue ces derniéres années une des méthodes
phares de la « Commande robuste » [44], elle est utilisée pour mise au point rapide de lois de
commande robustes des systemes linéaires stationnaires et multivariables [44, 45]. Elle prend
une place de plus en plus importante parmi les méthodes de synthése de contréleurs. Dans
cette approche, I’'un des points intéressants est qu’elle permet de prendre en compte , La
valeur singuliére d’une matrice de transfert, la norme d’un systéme linéaire et les propriétés
importantes de cette norme, puis la notion de probleme standard et de sa résolution par
I’algorithme de Glover-Doyle qui utilise les équations de Riccati, enfin, un petit apercu sur la

méthode de loop shaping qui est un probleme H,, un peu particulier.

La commande Hoo possede plusieurs avantages parmi lesquels :
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> Que la commande prend en compte des specifications temporelles et fréquentielle du
cahier de charge .

> Le critere est construit directement du cahier de charge (la traduction des
spécifications en termes de gabarits fréquentielle correspond aux pondérations) .

> Elle permet de synthétiser des correcteurs qui prennent en compte a la fois les
specifications robuste et les spécifications de performance ;.

> Elle permet de traiter simplement la commande des systéemes MIMO.

2 Valeur singulieres et norme H,
Les valeurs singuliéres d’une matrice de transfert permettent de généraliser la notion de gain

aux systeme multi variables. Elle permettent aussi de définir la norme H, d’un systéme

linaire .

2.1 Valeurs singuliéres d’une matrice de transfert
Considerons un systeme linéaire invariant avec un vecteur d'entrée e(t) et un vecteur de sortie

s(t) de dimensions respectives m et p. Soit G(s) sa matrice de transfert. En réponse a une

excitation harmonique e(t) = Ee/®t \[EeC™,la sortie du systéme s’écrit :
s(t) = G(jw)Eel®t (3.1)

Dans le cas mono variable on définit a partir de cette relation le gain de systéeme a la pulsation

w par la module |G (jw)|.

Et pour le cas multi variable , on utilise la notion de valeurs singuliéres, définies comme les

racines carrées des valeurs propres de G (jw)multipliée par sa transconjuguée :

01(G(jw)) = YA (G ()G (—jw)T) = /2;(G(—jw)TG (jw)) (3.2)
i =1, min(m, p)

Avec: G(jw)G(—jw)'et G(—jw)'G(jw) sont des matrice hermitiennes semi-définies
positives, et les valeurs propres sont par conséquent réelles positives ou nulles.
Les valeurs singuliéres étant des nombres réels positifs ou nuls, elles peuvent étre classées.
On notera a(G) (sup o(G(jw)) plus grande valeur singuliere et a(G) (infa(G(jw)) la plus
petite :

0(G(jw) =01(G(jw) = 0,(G(jw) = - = a(G(jw) = 0 (3.3)
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On peut vérifier que pour un systéme mono-variable, il n'existe qu'une seule valeur singuliere,

qui est telle que:
a(G(jw))=a(G(jw) = lIGGw) (3.4)

Les valeurs singuligres o;(G(jw)) constituent donc une généralisation aux systémes
multivariables de la notion de gain. Elles peuvent étre représentées dans le plan de Bode .Pour
un systeme multi-variable, le "gain" a une fréquence donnée dépend donc en fait du vecteur

complexe E, et sera compris entre les valeurs singuliéres inférieure et supérieure.

a(G)
'GL 7
A
i . i (G) a(G)
Eelot G(s) G(w)Eel®t 4—
—> —> .
// \ i
2(G)

Figure 111. 1 : valeurs singulieres et norme H,, d’une matrice de transfert

De nombreuses propriétés qui s'expriment en terme de gain pour les systemes monovariables
s'étendent aux systemes multivariables en considérant les valeurs singulieres a(G(jw))
eta(G(jw)) On dira par exemple que le gain est faible a la pulsation w sia(G(jw)) est
"petit”, et que le gain est fort si a(G(jw)) est "grand”. Notons par contre que la notion de

phase n'a pas de généralisation multivariable simple.

La figure (111.2) montre les 2 valeurs singulieres de la matrice de transfert:

5+20 3(s+2)
G(S)= (s+4)(si1—25+10) (s+4)§ssz-l_+1255+10) (3.5)

(s+4)(s2+25+10) (s+4)(s%2+2s5+10)

On retrouve des tracés qui s'apparentent a ceux observés usuellement pour les systemes

monovariables (noter en particulier la résonance au voisinage de la pulsation propre v/10 du

dénominateur des 4 termes).

De nombreuses propriétés qui s'expriment en termes de gain pour les systemes

monovnriables s'étendent aux systemes multivariables en considérant les valeurs singulieres
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d(G(jw)) et a(G(jw)) On dira par exemple que le gain est faible a la pulsation w si

a(G(jw)) est "petit", et que le gain est fort si a(G(jw)) est "grand".

Singular Values

0 T T T TTTT T T T T TTT
) \\
0 i N S t A S o i & i N S 3 2 i S A

0 10 10

Frequency (rad/s)

Singular Values (dB)

Figure I11. 2 : Valeurs singuliéres de la matrice de transfert

2.2 Norme H,, d’un systéme linéaire invariant
Dans certains cas, la stabilisation du systéme n’est pas le seul but de la commande. On peut

aussi chercher des lois de commande pour atteindre certains criteres de performance, comme

la minimisation de I’effort de la commande.

Soit un systeme lin€aire invariant (stationnaire) décrit par la représentation d’état suivante:

{x(t) = Ax(t) + Bu(t) (3.6)
y(t) = Cx(t) + Du(t) '
La matrice de transfert du systeme sera de la forme : G(s) = C(sI —A)"*B+ D

Pour toute matrice G(s) dans RH, ,on définit une norme, appelée norme H,,note

|G (s) |- celle-ci est calculée de la maniére suivante :
v" La norme pour les systeme SISO

Pour un systeme monovariable, la norme H,, est le maximum de |G(jw)| qui est représenté
par le diagramme de Bode figure (111.3), ce qui est conforme a la définition car un systeme

monovariable n’a qu’une seule valeur singuliere. [46]

|G ($)|le = max|G(jw)| = a(G(jw)) (3.7)
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Bode Diagram

30 :
1 . 1 1 1 R
|G||e explrilmé en dB ., 1 00
20 - L — L _ L 1111
1 1 oo 1 1 N
| | ' \ | | N
o — — — L N ]
1 1 o LA 1 1 N
= | | o i1 | | N
g ol— T aaaa M
1 1 oL 1 1 N
% | | o | | N
ol — — — L g ™ML
= 1 1 R 1 1 N
| | N | | | N
b — — — o aa L1111 L]
1 1 oL 1 1 N
| | N | | ™ 111
w0l — — — L gy} L N
1 1 oo g o 1 1o s
| | N | | o ™y
A 1 1 1 1 11 1 18§ plcl 1 1 1 | I I N
10 10" 10"

Freguancy (radizec)

Figure 11l. 3 : La norme d’un systéme SISO

v Lanorme pour les systtme MIMO
Pour le systeme multivariable, on montre que cette norme est le maximum de la plus grande

valeur singuliere de la matrice de transfert G (jw) qui représenté par la figure(111.4) [48][49]:
G ()l = SUPTax(G(jw)) (3.8)

Singular Values

20
peak de o .
e,

Singular Values (dB)

- -———

|
I
|
|
|
I
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I
- 4+ +
|
|
‘
I
I
Il

+ ‘ 4

- | | I

'wplc | | I

50 ! A L 1
10™ 10° 10

Frequency (rad/sec)

Figure I11. 4 : La norme d’un systeme MIMO

Propriété

= VF,GeCP™[IF()GO)I|, < IIF$)e|lGEI]

- vrGecr™ | (59)] = supUIF$)llw, I6G)IIa)

= VF,GeCP™|F(s) G(S)llo = sup(|IF (s)lleo, 1G (o)
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Sur le plan algorithmique la norme H,, peut étre calculée d’une manicére itérative, en
recherchant la plus petite valeur de y pour laquelle la matrice Hamiltonienne H(y) n’a pas de
valeur propre sur ’axe imaginaire. La propriété suivante fournit un majorant y de la norme
Ho:

Soit un réel positif y > a(jw). Alors ||G(s)|lo <y si et seulement si la matrice

Hamiltonienne :[47]

H, =

A—BR™IDTC —yBR™1BT R=DTD —y?]
4 ] avec{ Y (3.9)

yCTS=1c  —AT + CTDR™BT S =DDT —y?]
n’a pas de valeur propre sur I’axe imaginaire

Pour déterminer la norme H, du systéme, il suffit alors de rechercher le plus petit y tel
que|lG(s)ll <y . Pour cela, on peut effectuer une recherche linéaire sur le paramétre y en
faisant par exemple une la méthode de Dichotomie, et voici les étapes a suivre :

a- Choix d’un niveau de ¢ et de deux valeurs y;,r et yg,;.
b- On teste pour y = %(ysup+ Yins):Si Hy, n’a pas de pole sur ’axe imaginaire alors
Ysup =V sinon Ying = V-

C- Si (Vsupt Ving) > € alors retourner a b sinon ||G (s)[le = %(ysup+ Ying)-

3 Synthese H, approche standard

3.1 Le probleme H,, standard

le probléme H,, est un probléme de réjection de perturbation. Il consiste a minimiser 1’effet
d’une perturbation w sur le comportement du systéme. la notion de probleme standard, qui est
représenté sur la figure(111.5) , avec P(s) la matrice de transfert qui modélise les interactions
dynamiques entre 2 ensembles d'entrées et 2 ensembles de sorties, le vecteur w représente des
entrées extérieures(perturbations, bruits),le vecteur u représente les commandes, les signaux
z sont choisis pour caractériser le bon fonctionnement de 1’asservissement ,enfin y représente

les mesures disponibles pour élaborer la commande[48][49].
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P(s)

K(s)

Figure I11. 5 : Probléeme H,, Standard

La fonction de transfert P(s) décrit les interconnections entre w,u, z, y :
B,,(s) PB,(s)

_ Pii(s) Pip(s)

Pls) = Pow(s) Py (s) ouP(s) = Py1(s)  Paa(s) (3.10)
z(s) _ w(s) _ Pi1(s)  Pi2(s)][w(s)

ol =Pl =l reollie (3.10)

Lorsque ce systeme est rebouclé sur la commandeu = K(s)y ,le transfert boucle fermée de w

a z est donné par la Transformation Linéaire Fractionnelle (LFT) :

-1
F,(P,K) = Py1(s) + Py, (S)K(s)(sI — Py (S)K(s)) Py (3.12)
L’expression (3.12) s’appelle la transformée linéaire fractionnaire de P et K

Si des réalisations minimales de P(s) et K(s) sont :

P =[ony el =los ol +Elor-wmml e

K(s) = Dy + Cx(sI — Ax) "By (3.14)

La représentation d’état du systeme augmenté, est donnée classiquement sous la forme

suivante :

x = Ax + Byw + B,u
zZ = Clx + D11W + Dlzu (3.15)
y = sz + D21W + Dzzu

la transformée linéaire fractionnaire de la boucle fermée est donnée par :
F\(P,K) = Dgp + Cpp(sl — App) ™" Bpp (3.16)

Avec :
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Ao = [AG — Bg(I + DgDg) ™' Dy Dg —Bg(I + DgDg) ™ Ck
o Bx(I + DgDy)™'Cq Ag — Bx(I + DgDy) ™' DDy
B B,(I — D.D,,) DD
By = [ 1+ By( K 2221 kD21 (3.17)
Bx(I — D33Dg)™ "Dy

Cpr = [Cy + D1;(I — DgD43) 1Dy Cy, Dy (I — D Dyy) ™ Ci]
Dgr = D11 + D15(I — DgDyy) ' DDy

Le probleme décrit dans (3.12) peut se formuler mathématiquement comme suit :
> Probleme H_, Optimale :
Trouver tous les contrleurs K (s) admissibles tels que ||T,u|l ESt minimisée
(Minimiser ||F;(P, K)||ssur I’ensemble des comparateurs K (s) qui stabilisent le systeme
de maniere interne). Le minimum est noté y,,. et appelé gain (ou atténuation) H
optimale [47]
» Probleme H,, sous-Optimale :
Etant donné y > 0 et tous les régulateurs admissibles K (s) s'il existe un tel que || T, ||
< y (trouver un compensateur K(s) qui stabilise le systéme de maniére interne et assure
IF.(P, K)o <.

3.2 Résolution du probleme H,, par équations de Riccati
Cette section présente les techniques de résolution par variable d’état des problémes H,

sousoptimaux et optimaux.( connue sous le nom d'algorithme de [47]) L’approche est donnée
par la techniqgue DGKF qui offre un cadre méthodologique riche et qui est la mieux adaptée
au calcul numérique pour la résolution de problemes de commande. elle reste la méthode de
résolution la plus utilise aujourd’hui.

Soient :P = PT et Q = QT des matrices de mémes dimensions que A.

On note : X = Ric [_AQ —ZT] (3.18)

La solution symétrique de 1’équation de Riccati :

XA+ATX —XPX+Q =0 (3.19)
Telle que toutes les valeurs propres de A — P X ont une partie réelle strictement négative.
La solution probléeme H,, standard n’est applicable que sous les hypothéses suivantes :
Hypothese 1(Al) :La paire (4, B,) est stabilisable et la paire (C,, A) est détectable.
Cette hypothese classique de toute méthode utilisant les variables d’état. Elle garantit
I’existence d’une loi de commande qui stabilise le systéme en boucle fermée.

Hypothése 2(A2) : rang(D,;) = m, et rang(D,;) = p,
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Ce sont des conditions suffisantes pour assurer que la matrice de transfert du correcteur soit
propre.

_jwln BZ

X A
Hypothése 3(A3) :V w € R ,rang [ c D
1 12

v,

Cette hypothése garantit que le transfert B,_,,, P(12) n’a pas de zéro sur I’axe imaginaire.

\ A—jwl B
Hypothése 4(A4) :V w € R ,rang [ C]w n D 1 ]:n+p2
2 21

Cette hypothese garantit que le transfert P,_,,,P(21) n’a pas de zéro sur I’axe imaginaire.
Ces deux derniéres hypothéses sont appelées hypothéses de régularité. Dans un premier
temps, nous ferons en plus les hypothéses simplificatrices suivantes dites de “normalisation”:
Hypothése 5(A5) : normalisation : DT, (D;,,C,) = (I,0) et D,,;(DY,,BT) =(1,0)
Hypothése 6(A6) :D,, = 0etD;; =0

Théoreme 01 : Le probleme H,, standard a une solution si et seulement si les cing conditions
suivantes sont remplies:

A y7?BiB] —B,B]
—crc, —AT

1- La matrice H,, = < > n’a pas de valeurs propres sur I’axe

imaginaire.
2- Il existe une matrice symétrique positive définie X solution de I’équation de Riccati

c’est-a-dire : ATX + XA+ X(y 2B;BY — B,BD)X +CIC, =0 (3.20)
AT yicfc, - c]c,

3- La matrice J,, = (—BlBlT 4

> n’a pas de valeur propre sur I’axe

imaginaire.
4- 1l existe une matrice symétrique positive définie Y solution de 1’équation de Riccati
cest-a-dire ;Y + YAT + Y(y~2CT ¢, — €T C,)Y + B;BY =0 (3.21)
5- Amax(XoYs) <y?  Quiindique que les valeurs propres du produit de la solution
des deux équations de Riccati sont inférieur a y2.
Théoréme 02: Sous les hypotheses (1) & (5) ci-dessus, il existe un compensateur K (s) qui
stabilise le systeme de maniére interne et assure ||F;(P, K)l|l < y si et seulement si les
équations de Riccati (i) ont des solutions stabilisantes X, et Y, respectivement.
{ATX + XA+ X(y 2B,BY —B,BI)X +CJC, =0
Y +YAT +Y(y2¢Tc, — ¢IC,)Y + ByBY =0
Ces solutions (ii) vérifient de plus :
Xo =0,Y0 =0, dpax(XooYoo) < 2

(3.22)
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L’existence de solutions stabilisantes traduit la contrainte ||F;(P, K)||, < y alors que les
conditions de positivité assurent la stabilité interne.

Theoreme 03: Supposons (1)-(5) et soit y > y,,, . Alors le compensateur :

K.(s) = C.(sI — A,)"'B, (3.23)
Avec :

{AC =A+ (y?ByB] — ByB])Xoo — (I = Y Y0 X0o) 1Y C3 Cy (3.24)

BC = ((1 - y_zyooXoo)_lyooCér ) CC = _BgXoo
Stabilise le systeme de maniere interne et satisfait ||F;(P, K)||, < y cette solution particuliére

du probléeme H,, sous-optimale est appelé compensateur central.

3.3 Formulation H ,par loop shaping
L'approche loop-shaping consiste en l'obtention d'une spécification relative a la boucle

ouverte de l'asservissement a partir de spécifications relatives a divers transferts en boucle
fermee. Parce qu'il est plus simple de travailler sur un unique transfert (la boucle ouverte)
plutdt que sur une multitude de transferts bouclés, cette approche s'avére particulierement
adaptée au contexte industrie, ces spécifications peuvent s’exprimer par des contraintes sur le
profil de la plus petite et plus grande valeur singuliere du transfert en boucle ouverte GK(s).

On peut raisonner en termes de contraintes sur I’allure des fonctions 0,4, (S(jw)) et

Omax(T(jw)) . Ces contraintes sont de la forme :

{amax(s(]:w)) = (325
amax(T(]w)) < |Wy|
On peut le rédige autrement :

[[WsSleo <1

{IIWTTHOo <1 (3.26)

Avec : Les fonctions I, et W, sont appelées fonctions de pondération (weighting functions).

Spécifient ’allure désirée suivant la figure (111.6)
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40

- ~
20 -

Gain (dB)

S(iw)
—————— 1/wWS(jw)
TGew)

1/WT (jo)

-40

-60
Pulsation (rad/s)

Figure I11. 6 : Valeur singulieres des fonction S, T et leur gabarit Wy (jw), Wt (jw)

La figure (111.6) montre la forme des foncions S , T, W; et W, pour atteindre une bonne
performance et une bonne robustesse vis-a-vis les bruits hautes fréquence et la dynamique

négligée. Ce concept est principale pour désigner le contrdler optimal H...

3.4 Synthese H,, pondérée
Une mise en ceuvre possible de la synthése H, consiste a introduire des fonctions de

pondérations sur les entrées exogénes w et les sorties régulées z , figure(l11.5). 11 s’agit donc
de bien choisir ces filtres de pondération afin d’obtenir les propriétés désirées en boucle
fermee. 1l est important de souligner dans ce contexte que les fonctions de pondération
peuvent étre placées a différents endroits a I’intérieur du systéme augmenté, de manicre a
avoir une matrice de transfert pondérée entre les entrées exogénes w et les sorties a minimiser
Z.

La figure (I11.7) représenté la mise en place des pondération.

Z

z
W, W, 2>
W, «—W
dist
r + u y
MN_¢
K >0 G

Figure 111. 7 : Systeme asservi avec fonction du pondération
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Avec :

e ¢ l’erreur est pondérée par le filtre W,.

e u la commande est pondérée par le filtre W,.

e dist la perturbation est pondéree par le filtre W,.
En se référant le probléeme représenté par la figure (111.7) comme suite :
Z; we —Gw, —G|;r
Zz] =0 0 Wy, lwe

Gw, G |tu

y 0

(3.27)

Eliminant u et y, on peut calculer la matrice de transfert du systéme interconnecté, nous

obtenons :

Tow

WoSs w1 S;Gw,, ] (3.28)

= wyS.K w,S.KGw,
Avec : S, :fonction de sensibilité en entrée , S, : fonction de sensibilité en sortie. Et donner
par :

S.=U+KG)™ ,S;=U+GK)™?

Les condition suivant sont vérifier pour assure que la norme || T, lle < ¥ -

- y
Iw.Slle <y © weR,|S(w)| < ) (3.29)
. . Y
”WuSGWy”oo <y e weR,|SHw)G(jw)| < m (3.30)
lw,SKll. <y & weR,|S(w)K(jw)| < ” E’jw) (3.31)
. . . Y
”WuSKGWyHOO <y& weER, |S(]0))K(]0))G([0))| < W (332)

On voit donc que les réponses fréquentielles de chacune des fonctions S, SK, SG et SKG sont
contraintes par un gabarit qui dépend des fonctions de pondérations choisis, Le choix de la
fonction de pondération pour les fonctions de sensibilité est appelé modelage de la boucle
fermée ou modelage de la fonction de sensibilit¢ Modeler la fonction de sensibilité permet
d'avoir une boucle fermée dont le comportement est proche de celui que I'on attend. Modeler
les transferts en boucle fermée a l'aide de gabarits permet de spécifier a priori des objectifs de
performance et de robustesse. Le choix des pondérations se déduit des spécifications issues du
cahier des charges. il existe quelques guides pour le choix initial, qu’il faudra éventuellement
affiner par la suite :

e Le gabarit sur la fonction de sensibilité S entre la consigne et I’erreur nous permet de

fixer plusieurs aspects de 1’asservissement. il nécessite généralement quelques
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itérations pour obtenir des poids qui donneront un bon contréleur .On prend en général
un passe-bas du ler ordre de la forme :

S/M1+(1)1
e = —-—-—

(3.33)

Stwqi&1

Avec :

w; :La pulsation pour laquelle la gabarit possede un gain unitaire peut étre interprétée
comme la bande passante minimale souhaitée.

M, :Le gain maximal de sensibilité aux hautes fréquences limite le maximum de la

réponse fréquentielle de la sensibilité S ,ce qui impose une marge de module au moins
. N 1
égale a /M1'

e Le gabarit de SK entre la consigne et la commande permet de limiter 1’action du
contréleur lui-méme. On prend typiquement un passe-haut du ler ordre de la forme :

w2
w, =y (3.34)

£25+w;
L’amplitude de |SK |aux basses fréquences est essentiellement limitée par les capacités
de I’actionneur .le gain M, est choisi en fonction. La pulsation w, permet de régler la
bande passante du contrdleur ; au-dela de cette pulsation, un certain roll off est censé
atténuer les hautes fréquences.
Enfin, on rend le filtre propre grace a une faible valeur de ¢, , qui introduit un pdle
aux hautes fréquences.

e Le gabarit sur |SG|fait intervenir les deux filtre w, etw, . On choisit en général
w,, constant et faible pour régler I’atténuation aux basses fréquences mais on peut
aussi choisir un filtre variable afin de modifier le comportement de |SG|aux
moyennes fréquences.

e Le gabarit sur |[SKG|fait intervenir les deux filtre w,, et w,, . Dans ce cas, on cherche

essentiellement a améliorer la stabilité robuste face aux dynamiques négligées.

3.5 Techniques LMI pour la synthese H,:
Les Inégalités Matricielles Linéaires (LMI) sont une notion mathématique qui trouve depuis

la fin des années 80 un champ d’utilisation de plus en plus large. Ce récent regain d’intérét
trouve principalement son origine dans le développement d’algorithmes de résolution

efficaces.
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3.5.1 Définition générale d’'une LMI :
Du fait de la linéarité, ’ensemble ainsi décrit est convexe et il résulte de cette propriété que

I’on peut aisément et avec une grande efficacité calculatoire extraire une solution particuliere.
Sans décrire a nouveau la technique, nous donnons ici quelques éléments de la théorie
développée par [50][51][52] .
Dans le cadre Hw, les techniques LMI utilisent le lemme fondamental suivant.
Théoréme 2.5 :
Soit un systeme T(s) ayant une réalisation en espace d’état donnée par :
T(s):=C(sI —A)"'B+D
Les assertions suivantes sont alors équivalentes.
1. IT(s)|l < y et A est stable.
2. il existe une matrice symétrique X définie positive X > 0 solution de
I’inégalité matricielle linéaire.
ATX+XA XB CT
( BTX -yl DT ) <0 (3.35)

C D —yI

Ce résultat est connu sous la forme du Lemme de Yakubovitch-Kalman. Il est facile de voir
que I’ensemble des solutions de (3.35) constitue un ensemble convexe dont on peut extraire
une solution par des techniques d’optimisation trés performantes. Le principe de la
démonstration pour le probleme de synthése H,, consiste a appliquer le lemme précédent au
systéeme bouclé puis a manipuler la condition obtenue jusqu’a obtenir des conditions plus
simples. On peut raisonnablement espérer obtenir des LMI puisqu’ elles constituent une autre
caractérisation de la norme H, .
Dans le cadre du probléme standard la synthése par LMI permet d’avoir une nouvelle manicre
de résolution [IWA 94], [GAL 94]. Cette méthode de résolution est plus générale, en effet elle
ne nécessite que les hypotheéses :

e (4,B;) et (4, B,) soient stabilisables.

e (4,0 et (4, C,) soient détectables.
De plus dans les résultats qui suivent la matrice D,, est considérée comme étant nulle, dans le
cas contraire il est possible de se ramener a cette condition en utilisant des sorties fictives et
en utilisant le changement de variable adéquat dans les équations d’état. La faisabilité du

probléme standard est alors testée a ’aide du théoréme suivant :
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Théoréme de faisabilité du probleme standard a I’aide de LMI
Sous les hypothéses énoncées précédemment, le probleme Hoo standard a une solution si et
seulement si 2 matrices symétriques X et Y existent et vérifient les trois LMI suivantes [52]:

AX + XAT XCcT’B, | B
Nl o T[T _1]/11:1)1 N, | o
e [ 1 Bl-———=]<o0 (3.36)

0] I == 0] I

B1T Dy, |—VI

r /ATY +YA YB; | CT

N,| 0 N,| 0
y T — I T y
__|__> __Bl_Y___Z_:fli <__|__)<0 (3:37)
0] I 0 I
| Cy D11 | —yI |
X I
(I Y)>0 (3.38)

Ou N,et N, sont des bases des noyaux des matrices [B]  Di, ] et [C, D, ] respectivement.
De plus des correcteurs d’ordre r < n existent si et seulement si ces trois LMI sont vérifiées

par des matrices X et Y satisfaisant la condition suivante][ :
rang ()I( II/) <n+resrang(l—XY)<r (3.39)

A partir des matrices X et Y solutions des équations précedentes il est proposé dans [GAL 94]

une résolution de LMI permettant de former un correcteur. Cette méthode est la suivante :

{xc(t) =Acx, + BCY(t)
u(t) = C.(t) + Doy (t)

Avec : x.€R"une représentation d’état du correcteur d’ordre r < n cherché. Le systéme

(3.40)

bouclé F;(P(s), K(s)) a pour représentation d’état :

X A+ B,D.C, B,C.| B;+B,D.Cyy \ sx A1 Bos /X
(x_c> = ( B.G, Ac B.Cy )<&> = ( cf Df ) <x_c> (3.41)
e C1 +D12D.C;  DyCc | Dyy + D1D.Dyy/ \w U Bt AN

Lemme de Schur :

Ce lemme permet de transformer certaines inégalités matricielles non linéaires en LMI. Une
démonstration est donnée dans [GOL 83]. La LMI :

Qx) Y(X)
@ x@l (3.42)
Ou Q(x) = QT (x) , X(x) = X" (x) et X(x) sont des matrices affines en x ,est équivalente a :
X(x)>0
{Q(x) CYQX ()Y (x) > 0 (3.43)
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Lemme réel borne [BOY94]

Ce lemme donne le résultat suivant :

min{y, [IM(s)llo <y} = min {y, (3.44)

PeR™N

((/aTP+PA PB CT )
! BTP -yl <0 ¥
| D —yI
\ P=PT>0 }
Ce dernier résultat est trés intéressant car il s’agit d’un probléme de minimisation sous
contrainte LMI sans apparition de la fréquence, c’est a dire de dimension finie.
En utilisant ce lemme sur la représentation d’état précédente, on sait que sa forme H,, est
inférieure a y si et seulement s’il existe une matrice S = S’ > 0 Vvérifiant :
T T
ArS+SA; SBy  Cf
B} —yl D} |<0 (3.45)
Ceci est une inégalité matricielle bilinéaire en X, A, B., C. et D.. 1l est possible d’obtenir une
matrice S qui convient en utilisant une decomposition en valeurs singuliéres del — XY ou X et

Y sont les matrices de Schur ,qui donnent deux matrices de plein rang M et N eR™" vérifiant :

MNT =] — XY (3.46)

et qui permettent de déterminer la matrice S :

5= (1\1/2 —M]XXN) (347

Ou M™ est la pseudo-inverse de M (M*M = I). L’équation (3. 44) devient alors une LMI en

A., B., C. et D. dont la solution donne un correcteur satisfaisant.

4 Robustesse a ’incertitude :
Nous venons de voir que le modele utilise pour contrble robuste est constitué d’un mod¢le

nominal G(s) et d’un ou plusieurs modelés d’incertitude A(s).le modéle mis en ceuvre refléte
la relation entre les commande et les résultats.la qualité du modéle dépend de petits écarts
dans la dynamiques du systeme réel.
Les origines de provenances des incertitudes sont multiples : incertitudes sur des parametres
Physiques, dynamiques négligées, fonctionnements sous des conditions extrémes, etc. Les
incertitudes sont représentées par deux types :structurées et non structurées.

e L’incertitude structurelle est causée par les changement dans les parametre du modele

du systeme.
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e L’incertitude non structure provient du manque de pris en compte de certains facteurs

dynamiques dans la modélisation de systéme.

4.1 Incertitude structurées
L’incertitude structurée fait référence aux changement des paramétre de la dynamique du

processus et qui est liée aux variations ou erreurs d’estimation sur certains parametres
physiques du systéme, ou a des incertitudes de nature dynamiques, mais entrant dans la
boucle en différents points. L’incertitude paramétrique intervient principalement lorsque le
modele est obtenu a partir d’équations physiques. La maniere dont les parametres influent sur
le comportement du systéme détermine la « structure » de I'incertitude. On s’intéresse dans

cette thése du cas particulier d’incertitude paramétrique qui sera développé dans ce qui suit.

4.2 Incertitude non structurées
les perturbation peuvent étre rassemblées sous forme d’un seul et unique bloc A , qui

représente les dynamiques en hautes fréquences non modélisé . Ceci est di au fait que des
dynamique sont négligées au cours de la modélisation qui s’appelle représentation des
incertitude non structurée.

Dans le cas d’un comportement linéaires et invariant dans le temps , le bloc A d’incertitudes
est symbolise sous la forme d’une matrice de transfert ,I’incertitude dynamique non structurée
dans un systeme de contrble peut étre decrit de différentes maniéres, comme indique ci-
dessous ,0u G,(s) représenté la dynamique réelle et perturbée du systeme et G, (s) représenté
le modele nominal du systéme physique. Les différents type d’incertitude non structurée
sont :Additive, Multiplicative a ’entrée et a la sortie[59][60].

> Incertitudes additives
La forme additives se definissent comme des incertitudes absolues vis-a-vis du modele

nominal G,. Elles peuvent se représenter a 1’aide du schéma block suivant :

A

Go

Figure I11. 8 : Configuration d’un perturbation additive

L’expression des régimes perturbe est donnée par :
Gp(s) = Go(s) + A(s) (3.48)
Avec : Gy(s) :modele nominal, G, (s) : modeéle réel, A(s) :Incertitude additive
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> Incertitudes multiplicatives en entrée
Les formes multiplicatives en entrée se définissent comme des incertitudes relatives vis-a-vis

de I’entrée du modé¢le nominal. Elles sont représentées par le schéma bloc ci-dessous :

Lokt
AJ Go [—>

Figure I11. 9 : Configuration de perturbation multiplicative en entrée
L’expression des régimes perturbe est donnée par :
Gy (S) = Go(s)[I + A(s)] (3.49)
> Incertitudes multiplicatives en sortie
Les formes multiplicatives en sortie se définissent comme des incertitudes relatives vis-a-vis

de la sortie du modele nominal. Elles sont représentées par le schéma bloc ci-dessous :

+

+
S

Figure 111. 10 : Configuration de perturbation multiplicative en sortie

Go

L’expression des régimes perturbe est donnée par :

Gp(s) = [1 + A)]Go(s) (3.50)

4.3 Incertitude paramétrique :
les incertitude paramétrique sont des perturbation peuvent étre représenter par des variation

des certains parametre du systeme dans certains plages de valeurs possibles (complexes ou
réelles ) , dans la basse fréquences[61][62] .

e Exemple sur incertitude paramétrique :
Un systeme masse-ressort-amortisseur peut étre décrit par le deuxieme ordre, I’équation
différentielle ordinaire est donnée par :
f

P+Six+Ex= (3.51)
m m m

Avec : m :la masse ,c : la constante d’amortissement , k : la rigidité de ressort.
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x . déplacement , f: la force externe.

m : est a moins de 10% de la masse nominal 7.

c : est a moins de 20% de la valeur nominal d’amortissement ¢.

k : est a moins de 30% de la valeur nominal de la rigidité de ressort k.

Nous allons introduire &,,, 6. et &, qui sont les perturbations commencent dans 1’intervalle
[-1,1].

Donc : me[mi(1 —0.1) m(1+ 0.1)] = [Mpin Mpax] = [0.97  1.17].

En peut écrire le systeme masse-ressort-amortisseur avec perturbation comme suite :
m =m(1+ 0.16,,) avec §,, € [—11].

c=¢(1+0.28;,)avec 6. € [-11].

k = k(1 + 0.36,) avec &, € [-11].

La forme standard d’espace d’état du systéeme donnee par le schéma suivante :

f + /e 1 X 1 x 1 X
A m(1+.015,,) s s
+
h &(1+ 0.25,)
+
f2
k(14 0.36,)

Figure 111. 11 : Schéma fonctionnel analogique

On a aussi en peut écrire :

r_1_ 1 - 1__016m _ 1 _01 -1
m M (1+.018,) A m(140.16,) m 7t m(1+0.18,)7"1 (3:52)
1 _01
=F (lm m ,8m> (3.53)
1 -01

La figure suivante représenter le schéma fonctionnelle des incertitude structurée. de cette
facon nous avons isolé les incertitude §,,,,6, et §; et ont défini leurs entrées et sorties comme
SUit : Uy, Ue, Uy e Vi, Ve, Vi Fespectivement.

En vue que x,xet f sont des entrées du systeme avec u,,,u., U, et x ,X sont des sorties du

systeme avec yu,, Ve,

v~ e [1 on & 1 1] .
AN = ——=I|F s s
m m
1 —01 68
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Chapitre 111
- —> —
um ym
Om
+ fi + P
+ +
5, 0.2
uC yC
f2
Vam Vi i
+
o) 0.3
Uk ‘ Yk

Figure I11. 12 : Schéma fonctionnel des incertitudes structurées

Le systéme perturbé peut étre disposé dans le mod¢le d’état-espace suivant :

. 0 1 0 o 0 0 x
|51 L T Y Y
I I | @ moom om m m || f |
17171 03k 0 0 O 0 0 ||l
12 | o o026 0 0 0 0 |lu,l
wl | g L5 1 -1 -1 —oall,l
Avec :
U 6, 0 07V Yk
Ue | = 0 60 0 Ye|=A|Yc
U 0 0 6&,1lym Ym
Par LFT nous pouvons écrire :voir Annexe(2)
. X
HEIICES H
x f
[ 0 1 0 0 0
5 0 0y |-k ool 1L
|__m w i i} i
Avec :A=|0 &, O]’M:|03fc 0 0 0 0
0 0 6 lo 03¢ 0| 0 0
-k - 1|-1 -1

' x
[i] = [My1 + M1, A0 — M, 0) ™ My, ] [;]

Le systéme d’interconnexion augmentée présenté dans La figure (111.13) .
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1
-1
S
X X
P
[M]
f
Uy
Yk
Ue Ve
U Ym
A

Figure 111. 13 : Interconnexion du systeme augmentée

Le modele d’espace d’état de eq(3.54) décrit ’interconnexion augmentée systeme M de la
figure(111.13). Le bloc de perturbation de la figure(111.13) correspond aux variations des
parametres et est appelée « incertitude paramétrique » bloc A n’est pas une matrice compléte

mais une diagonale. Il a une certaine structure, d’ou I’expression « incertitude structuree ».

5 Conclusion

On a vu dans ce chapitre quelques méthodes inclues dans la présentation et la résolution
des problémes de la synthese H,,

La synthése Hest tres efficace lorsqu'on veut réutiliser les connaissances acquises lors de
la synthese des correcteurs classiques. Elle permet souvent d'en améliorer les qualités ou de
pouvoir simplement, a partir de correcteurs classiques disposés dans chaque boucle de
commande, passer a un correcteur multivariable.

la synthése H,, est un outil tres intéressant pour analyser la robustesse en stabilité des
systémes.

Globalement les différents type des incertitudes sont bien présenté et détaillé.
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I
Chapitre 4

Application H-Infini sur Hélicoptere

ans la continuité des chapitres précédents, ce nouveau chapitre vise a évaluer en
simulation la commande robuste H,, développee en utilisant le modele linéaire de la
dynamique de I'nélicoptere.

1 Introduction
La gestion des helicopteres drones est un domaine trés vaste et fréquemment exploré lors des

divers projets de drones a voilures fixes ou a voilures qui tournent. Lorsque I'hélicoptére
drone présente une dynamique généralement complexe, fortement non-linéaire et présente des
couplages parasites dans sa structure. Il est possible d'utiliser différents algorithmes de
controle basés sur le modéle linéarité afin de créer les lois de commande. En outre, les
perturbations extérieures telles que les rafales de vent et les incertitudes paramétriques telles
que la variation de la masse peuvent perturber ces véhicules aériens. L'optimisation de H oo
s'est révélée étre un outil puissant pour concevoir des systémes de contrdle robustes. Cela
possede un fond théorique renommeé pour gérer les modeles incertains. Pour cela, il est

possible d'utiliser une méthode de commande.

Ce chapitre est consacré a la synthése de la lois de commande robuste H-infini pour stabilise
le véhicule aérienne et le suivi de trajectoire prédéfinie en présence du perturbation extérieur
et variation paramétrique de la masse d’engin, dans premier temps la linearisation des
équation du modéle autour d’un point d’équilibre choisi .dans un seconde temps en va
décomposé le systéme linéaire en deux se systeme (longitudinale-latérale) et (lacet-tangage)

En fin en appliquer la synthese H,, sur un systeme (hélicoptére) en présence des perturbation
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et des incertitude paramétrique , pour voir ses avantage (robustesse en stabilité et en
performance) sur le plan temporel ainsi que fréquentiel a I’aide de la programmation du

logiciel Matlab.

2 Représentation d’état du systéeme nominal
Pour les technique de commande classique un systéme linéaire est bien adapte, pour cela on

considéré que le comportement du systéme est linéaire autour d’un point de fonctionnement,
donc le systeme est régi par un ensemble d’équations différentielles linéaires avec des

coefficients constante (systéme nominal).en peut le présenté sous la forme suivante :

X X Alat—long Blat—long]
= Giat— = 4.1
[y] lat-long [u] Clat—long Dlat—long ( )
Et sa matrice de transfert (transformation de Laplace) s’écrit comme suit :
-1
Glat—long (S) = Clat—long (SI - Alat—long) Blat—long + Dlat—long (4-2)
Alat—long
[ Xu Xq X]; Xp XSC X&l
— = - 0 — — 0 —k —k
m m o geos m m m 2 m'"
% % 0 % % 0 MzSc kB MzSa kB
Lyy Iyy Lyy Lyy Lyy Lyy
0 cosQ, 0 0 0 0 0 0
Yu Yq Y]} p Y5C Y5a
— — —gsi ind — —+ W, 6, —k —k
| - gsin@,sinf, = + W, gcos@,cosb, ks — kg
L, Ly 0 L, Ly, 0 Ls.kg Ly kg
0 sin@ytanf, 0 0 1 0 0 0
Bo,cr —6¢8 —680
- -1 0 0 —_— 0 — 0
16RcR 16 16
—&¢ Bo,cr —6¢0)
0 —_— 0 - 1 0 0 —_—
16 16Rcg 16
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Xsa Xsc1. T
%kMR%kMR i
Mo, Mo 1 0 000 0 0 0
Ly MR tKur 0100000 0
0 0 001 0O0UO0TUO0 O
Ysa Ysc oo o100 0 o0
Blat—long= I?kMR I?kMR rClat—long_ 000 0 100 0
Lsakmr  Lsckmr 0000010 0
0 0 000 00O 10
0 ey 0 00000 0 1
—-Y&Q 16CR
—¢ Kcr o |
0000 O0UOTU OO0
000 0O0OTU OO0
0000 O0OTU OO
D _looo 00000
» Plat=long — g 0 0 0 0 0 0 O
0000 O0UOT OO
000 O0O0UOT OO0
0000 O0UOT OO

3 Résultat temporel et frequentiel du systeme :

3.1 Valeurs singuliére du systeme nominal

|| G ” Les valeurs singulieres
lat—lofg g e . oottt : T

60 —

< Omax

\

10” 10" 10’ 10' 10° 10°
Pulsation (rad/s) (rad/s)

40—

Systeme (dB)

of— .
Jmm

-20 —

Figure IV. 1 : Les gains principaux du systeme nominal en boucle ouverte

L’allure des gains principaux du systéme en boucle ouverte illustre 1’existence du couplage
des entrées/sorties, on observe un écart entre les gains principaux minimum et maximum
surtout sur la plage de fréquences [0.01-1] rad/sec. On conclut que le systéme en boucle

ouverte est mal conditionné sur cette plage de fréquences.
Les poles de systéme nominal :

Le systeme possede les pdles X présenter comme suite :
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A= {-20.6794 + 0.0000i -10.6724 + 0.0000i 3.1315+ 0.1569i  3.1315 - 0.15609i

- 0.0776+ 0.812561 - 0.0776 - 0.81256i -0.0434 + 0.8383i -0.0434 - 0.8383i }.

le modele devient instable, les poles (valeurs propres) de la matrice A;4;_;0n4 NE sont
toutes a partie réelle négative.

Réponse temporel du systéme nominal:

pas

Nous proposons en premier temps une analyse du comportement du modele linéaire (modéle

nominal) en boucle ouverte, la figure (1V.2) présente la réponse indicielle systéme nominal, il

est clairement instable en boucle ouverte est les sortie divergent rapidement.

Impulse Response

S
X
=
=
=

From: in(2)

S

sh

sk

Amplitude

sk

T < T < T < < T <[ T =<
S

To: Out(®P: Out(BP: Out@p: Out(SP: CUIED: Ouy(1)
8\ 3

To: Out(7)

cro s SEo oo oo oo o e o olS Ahors

STy =<
S

To: ouw®), |

2 4 6 8 10 12 14 16 180 2 4 6 8 10 12 14 16
Time (seconds)

Figure 1V. 2 : Réponse indicielle du systeme nominal

**signification : systéme est instable a cause de la dynamique du systeme qui contient des

pOles a partie réelle positive.

3.2 Représentation d’état du systeme incertitude

Le modéle linéaire nominal (latéral-longitudinal) de 'USSH est dérivé sous I’hypothése d’une
masse constante de I’hélicoptére, ce qui ne tient pas compte de la consommation de carburant

et de toute autre variation de masse due a des taches possibles de déchargement de charge

utile en vol. Si ’hypothése de masse constante est abandonnée, le modele linéaire

doit étre étendu pour tenir compte des incertitudes paramétriques causées par les variations de
masse. Dans ce travail, le déplacement du centre de gravité et d’autres changements du

tenseur d’inertie I sont négligés et l’accent est mis uniquement sur les incertitudes

paramétriques dues aux changements de masse.

nominal
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3.2.1 Description d'un systéme avec incertitude :

La représentation d’état du systéme nominal est donne par 1’équation (4.1) avec le paramétre
de masse m, représentant le poids brut du hélicoptére (SSUH), y compris le carburant et la
charge utile.

Pour tenir compte de I’incertitude paramétrique, la masse SSUH pendant le vol est écrite :
m=m, +Am=m0(1+fn—m) 4.3)
o

La variation de masse négative est écrite : Am € [-Am  0].

En introduisant le paramétre d’incertitude : § € [0 6] c [—1 1].

Ou:

(

I 1+ %

i i (4.4)
\

1 . N - g
Et le terme ~ dans les matrices A;q¢—_1ong €t Biat—10ng PEUL Etre exprime :

i1t __1.9 (4.5)

m mo(1+TAn—T::) mo me
Ceci permet une expression d’incertitude d’état suivante :

{xlat—long = (Alat—long + 6Alat—long)xlat—long + (Blat—long + 6Blat—long)ulat—long (4 6)

ylat—long = (Clat—long + 6Clat—long)xlat—long + (Dlat—long + 6Dlat—long)ulat—long

Avec :

Les matrices Aiqe—1ong, Biat—tong + Ciat—1ong €t Diat—1ongdoNnées comme suite :
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Alat—long
X X X X X X -
Eu Eq—wo —gcosf %v Ep 0 TZC ks %kB
0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0
_IY Y . . Y, Y 5 Ys
= Eu Eq —gsin@ysinb, Ev EP+W0 gcosPycosb, ?CkB WakB
0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0
L0 0 0 0 0 0 0 0
_Xaa & -
—tkmr 7, kur
0 0
0 0
B oapn 2k
Blat—long =1 "MR iy MR
0 0
0 0
0 0
0 0

contiennent les connaissances structurelles sur ’incertitude et reflétent la fagon dont

I’incertitude de masse, 9, affecte le mod¢le d’espace d’états [53] .

Dans ce qui suit, les formules de transformation de fractions linéaires supérieures (LFT) sont

utilisées pour décrire le systeme incertain ci-dessus :
1
Gs(s) = Fu(Ms, < 1) (4.7)
Avec :

Alat—long + 6Alat—long Blat—long + 6§lat—longl (4 8)

Mé‘ = l A —~
Clat—long + 5Clat—long Dlat—long + 6Dlat—long

Etant donné la structure d’incertitude A= &1, une représentation LFT pour la matrice Mgpar

rapport a A est nécessaire. A cet effet, la matrice suivante avec rang q,, est definie :

p— Ilillat—long élat—longl € R16x10 (4.9)
Clat—long Dlat—long

- L @

lwllz |

Ou:LeR®>% W e R&9% R e R&% and Z € R?*% Nous avons donc :
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o = [L] o1, ] [2] (411)

Ainsi, Mg peut étre écrit comme suit :

Ajge- B T
Ms =g e+ [y 91, 7] (4.12)

Ou en utilisant une représentation (LFT) inférieure comme suite :

1]
S
.x~, X
A B B,
ye—Jd ¢ oo
C; Dy Dy
Y2 Uz
61
Ok

Figure 1V. 3 : Représentation LFT d’un systéme incertitude

Alat—long Blat—long L
Ms = F, Clat—long Dlat—long wi,A (4-13)
RT VA 0
La substitution d’équation (4.7) in équation (4.13) est donnée :
Alat—long Blat—long L

Gs(s) = Fy (Ms,21) = By | Fi| |Cuattong Diat-tong W | .8 ], 21 (4.14)
RT A 0

Alat—long Blat—long L
GS(S) =F. | F Clat—long Dlat—long wi, [5qu] »51 (4-15)

RT ZT 0

L’équation suivant représenter le modele finale d’incertitude :
Alat—lon Blat—lon L R T 1

GS(S) - :Fu< Clat—lonj Dlat—loni] + [W] [6qu] [Z] ';I) (4.16)
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3.2.2 Valeurs singuliére du systeme avec incertitude :

Les valeur singulieres
T T

T — T T T T T T T — T T T T T — T T T T

60 — / ‘ —

40— = \ —

20— \ —
ﬁ

10" 10° 10° 10’ 10°
Pulsation (rad/s)

Systeme incertain (dB)
I

Figure 1V. 4 : Les gains principaux du systéme Incertain en boucle ouverte

La figure (IV.4) montre le tracé de la relation (4.16), il est ont constaté que les valeurs

singuliéres
éétlgm'“,'““',““'{ et st i 4 pm=mmfmmmm i e § ittt —
e o et ettt e o i s ~ fmmmmfmmmmioee- 1
| st i iy e i et i
| e ———— S S | S C——— B S e -'1
| e B | ——— B S——— ]
3 S o — R S e A
e — 1t =] 55
[ S e —_ B S e A
] e I ~
T

Time (seconds)

Figure 1V. 5 : Réponse indicielle du systeme incertain

On remarque que la réponse du systéme incertain diverge et augmente a cause des

incertitude paramétrique (divergence ‘instabilité’).

4 Conception Application de la commande Hoo :
Pour calculer le correcteur Hoo, il faut tout d’abord déterminer une structure ainsi que des

gabarits qui permettent de définir des spécifications (temps de réponse en boucle fermée,
erreur statique...). Pour cela on désire asservir la sortie sur la consigne selon les spécifications

de performance suivantes :
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> Rejeter les perturbation basses fréquences auxquelles sont soumis les rotors (rafales
de vent, changements d’orientation du plateau cyclique ,etc.).

» Garantir une faible erreurs de poursuite.

» Amplitude de la commande raisonnable (Limiter I'amplitude du signal de commande

vis-a-vis des entrées de référence et bruit de mesure sur la sortie).

Il est intéressant de concevoir un contrdleur K (s) pour le modéle du systeme G (s) afin que le
systeme en boucle fermée atteigne la performance spécifiée en présence de perturbations d et

de bruit n.

Le probleme de sensibilité mixte, un aspect spécifique du Le probléme de la norme H,,
consiste a formuler une loi de contréle pour Gérer les sorties d’un systéme sous une variété
de perturbations, Ces perturbations comprennent des incertitudes parametriques (telles que
variations de la masse du helicoptere (SSUH), dans ce contexte), modélisation erreurs
dynamique rapide négligée et signaux exogeénes provenant de les environnements extérieurs,
comme le vent. Cette approche,[53] vise a developper un K(s) de contrdleur robuste qui
assure a la fois la stabilité en boucle fermée et les critéres de performance nécessaires[54]. Le

contréleur est congu pour :
. w.S
TGl = ||| <1 (4.17)

Avec :W; , W, sont réferent aux spécifications de performance et a la stabilité

respectivement.

En termes de contrdle du systeme en boucle fermée, plusieurs critéres avoir besoin d’étre
satisfait. Il s’agit notamment d’atténuer et de rejeter les perturbations, de limiter ’apport
d’énergie dans le systéme et d’assurer la robustesse. La robustesse, dans ce travail , se référe a

la stabilité du systéme en présence d’incertitudes paramétriques[55].

Le systeme décrit dans 1’équation (4.6) peut étre présenté en standard configurationH.,

comme montre dans figure (1V.6).
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Glat—long =
Fu (Mlat—longr A) B e e 1
| 1
1 N 1
1 ” A 1
1 1
1 1
Z | 1 w
— v Ug -
| | 4 1
I R I
| 1
: ________________ Mlat—long _________ :
y K u

\4

Figure IV. 6 : Configuration H,

Ce systeme de configuration standard H,, ce compose trois block principaux :

M qt—10ng -représenter le systeme nominal de mouvement latéral-longitudinal (représentant

le comportement dynamique du hélicoptére avec masse constante).
A :bloc des incertitudes.
K :bloc de contrdleur.

Le mode¢le d’incertitude combine les deux bloc My4_1ong €t A en un seul bloc figure (1V.6).

Sa matrice de transfert en boucle fermée de u, (entre) a v (sortie) est caractérise par une

transformation de la fonction linéaire supérieure (LFT) comme suit :
P, =F (Mllat—long’A) (418)

La nouvelle systéme augmente P, et K ont deux entrées (w, u) et deux sorties (z,y) , ou
w est ’entrée externe englobant les signaux de commande, perturbations et bruit, I’entrée u
qui est le signal de commande , z indique la sortie des erreurs, le signal de sortie disponible

pour le contréleur K.

Le systeme augmenté P; est donné par 1’équations suivante :

z(s)] _ w(s)
[y(S) - Pl(s) [u(s) (419)

:lplzw(s) Py, (s) [W(S) (4.20)

Pr,(s) Pry ()] lucs)
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u =Ky (4.21)

La sortie du systeme z est donnée comme suit :

1
z= (P, + Py, K(I-PK) P )w (4.22)

L&Y
Avec :w = (d)
n

Pour le meilleur synthese H,, consiste a introduire des fonctions de pondérations sur les
sorties régulées z , 1l s’agit donc de bien choisir ces filtres de pondération afin d’obtenir les
propriétés désirées en boucle fermée .11 est important de souligner dans ce contexte que les
fonctions de pondération peuvent étre placées a differents endroits a I’intérieur du systéme

augmente.

Considérons a cette fin le schéma de la (Figure (1V.7)), dans lequel :

e L’erreur € est pondérée par le filtre W; (s) .
e Lacommande u est pondérée par le filtre W, (s).

e d comme la perturbation du systeme.

r /7 N\ £ K u Mllat_lon {%
~ ’

Figure 1V. 7 : Systeme asservi pondérée

A partir de la figure (IV.6), le systéme augmentée est donnée par 1’équations suivante :
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li;l _ [es] _ Vlgl W1M11at long‘ [W (4.23)
e “ I l Mllat long
2= ()= () (429

Ou z,, z, : représentent les sorties pondérées en particulier I’erreur de suivi pondérée.

Le probleme de sensibilité mixte (K/KS), sélectionné pour la conception du contréle H,, ,
Le premier type implique la fonction de transfert de sensibilité (S) et son probléeme
complémentaire (T). Le second Le type adresse la fonction de transfert de sensibilité (S) et

le contrdle de sortie fonction de transfert de sensibilité (R), sont définis comme[53][54] :

S(s) = [I + My, (K (]

(

|

4 R(s) = K(s) [1 + M1lat_long(S)K(S)]_1 (4.25)
\T() = [+ My, (K] My, (SIK(S)

L’objectif de H,, est de trouver un gain de contréleur K qui stabilise P; et minimise la

norme H,, de la fonction de transfert de w a z.

Wl (I + Mllat longK) !

_ (4.26)
WoK (I + My, KO

mansatabLllsmg

L’étape suivante consiste a déterminer le controleur K en s’assurant que la norme H,, est

inférieure a limite supérieure predéfinie y.

W1 (I + Mllat longK) !

o<y (4.27)
WoK (I + My KO

mansatabLlLsmg

On voit donc que les réponses fréquentielles de chacune des fonctions S et SK sont
contraintes par un gabarit qui dépend des fonctions de pondérations choisis, ce choix
requiert en générale plusieurs essais et il est difficile de donner des regles absolues qui
fonctionneront dans tous les cas. Néanmoins, il existe quelques guides pour le choix initial,

qu’il faudra éventuellement affiner par la suite :

» Le gabarit sur la fonction de sensibilité S entre la consigne et I’erreur nous permet de
fixer plusieurs aspects de I’asservissement. On prend en général un passe-bas du ler

ordre de la forme :
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w, = Lmter (4.28)

S+(1)1A1

Avec : La pulsation w, pour laquelle le gabarit possede un gain unitaire peut étre interprétée
comme la bande passante minimale souhaitée. La précision du systéme est assurée par un
faible choix de A, aux basses fréquences. Enfin la valeur de M, aux hautes fréquences limite
le maximum de la réponse fréquentielle de S, ce qui impose une marge de module au moins

égalea 1/M;.

> Le gabarit de SK entre la consigne et la commande permet de limiter I’action du

contréleur lui-méme. On prend typiquement un passe-haut du ler ordre de la forme :

w
_ S+ Z/MZ

- Ays+wy

(4.29)

Avec : L’amplitude de |SK|aux basses fréquences est essentiellement limitée par les
capacités de I’actionneur ; le gain M, est choisi en fonction. La pulsation w, permet de
régler la bande passante du contrleur ; au-dela de cette pulsation, un certain roll off est

censé atténuer les hautes fréquences.

Enfin, on rend le filtre propre grace a une faible valeur de A, , qui introduit un p6le aux

hautes fréquences.

Une fois choisis les filtres de pondération, il reste a mettre le probleme ainsi défini sous
forme standard, c’est-a-dire a identifier le schéma bloc de la (Figure (4.6) et (4.7)). Il est

possible donc de générer un nouveau modele appelé modéle augmenté donné par :

La réalisation de 1’espace d’état pour le systéme augmenté P, est donné par :

_AS 0 _Bscllat_long Bs _Blelat—long_
0 A 0 0| B;
P, = 0 0 Allat—lang 0 Bllat—long (4.26)
Cs 0 —Ds Cllat—lang Dy _DSDllat—long
0 G 0 0| D,
| 0 0 _Cllat—long I _Dllat—long

La réalisation de I’espace d’état est détaillée comme suit :

A at—Lon B at—Llon, A B A B
= | tatztong " Hart gl wy = DS],WZZ[Ct S (4.25)
s N t t

liat-1on
g Cllat—long Dllat—long
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Dans cette étude, la conception du contrdleur de sensibilité mixte utilise le deuxiéme type,
comme le montre la figure (1V.8)

d
v
dist

:' """""""""""""""""""" 1 e
i Sw > Wy | ——»
1 1
! Generalized [
! __KSW » W ! €t
! Plant [-—---—--—-- 2 L,
1
1

v

W, < n

Figure IV. 8 : Structure du controleur de sensibilité mixte H,,
Pour obtenir des performances optimales, telles que les rejets des perturbations et suivi de
signale de référence , il est essentiel de maintenir une faible sensibilité de sortie. cette
exigence est résumée dans 1’équation (4.26), qui €énoncé une condition pour maintenir la

sensibilité de sortie dans des limites acceptables [56].

d(S(jw)) <1 (4.26)
Si la fonction W, (s) = 1/S4x(s) exprime la forme souhaitée pour S(s), les conditions ci-
dessus sont satisfaites en spécifiant un limite supérieure de la valeur singuliere maximale de

S(s). Ainsi, ’atténuation des perturbations et les spécifications de régime permanent peuvent

étre traitées comme suit :

a(SGw)W,(jw)) < 1 (4.27)
7(SGw)) < d(Wi(jw)), Vo (4.28)

La fonction de transfert de I’entrée r au signal de commande u est donnée par :

o K& _ K(s)S(s) (4.29)

r 1+G1(s)K(s)

Aux hautes fréquences, les exigences les plus importantes sont le rejet du bruit des capteurs et
une stabilité robuste face aux incertitudes paramétrique , non linéarités systeme ,de plus

I’énergie de controle doit étre reduite autant que possible & ces fréquences puisqu’aucun
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signal de référence ne doit étre suivi. Ces exigences peuvent étre satisfaites en gardant la

sensibilité de contrdle de sortie aussi faible que possible :
d(K(jw)S(w)) « 1 (4.30)

Si la fonction W5 (s) = 1/Kpnax(5)Smax(s) exprime la forme souhaitée pour K(s)S(s), Les
conditions ci-dessus sont remplies en spécifiant une limite supérieure sur la valeur singuliére
maximale de K(s)S(s). Ainsi, le rejet de bruit de capteur et la stabilité robuste peuvent étre

traitées comme suit [57][58]:
o(K(jw)SGw)W,(jw)) <1 (4.31)
F(K(G)S(w)) < Wz (jw), Yo (4.32)

4.1 Systéme interconnections :
La structure du systéme a boucle ouverte est représentée a la figure (1V.9)

pertin{l — 2} pertout{l — 2}

ref dist
Mllat—long +
control + W, S

S

Ye ( ) E_ noise

Figure 1V. 9 : Interconnections du systeme en boucle ouverte

Les entrées et sorties des incertitudes sont enregistrées dans les variables pertin et pertout,
respectivement, la référence et la perturbation et le bruit sont les variables ref ,dist et noise.

respectivement. Le signal de commande est enregistré dans le commande variable.

Dans cette section, nous élaborons le concept de la mise en ceuvre en temps réel et des

interconnexions de systéemes. La structure du systéme a boucle ouverte avec tous les ports
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d’entrée-sortie (28/20) est représentée a la figure (IV.10). La connexion en boucle ouverte

montrant 1’ordre d’entrée/sortie du systeme .

pertin{l — 2}

Signal E (1-2)

Signal E (3-10)

ref{l — 8}
dist{1 — 8}
noise{1 — 8}

Signal E (11-18)

Signal S (1-2)

control{l — 2}

Signal E (19-26)

Sys

Signal S (3-10)

Signal E (27-28)

Signal S (11-12)

Signal S (13-14)

pertout{l — 2}
—>

es{1— 8}
-

e{1—-2}
-

yc{l - 2}
—>

Figure 1V. 10 : Interconnections du systeme hélicoptére en boucle ouverte

Le diagramme schématique du systeme en boucle fermée avec la description des variables

importantes elaborée dans figure (IV.11)et le nombre de ports d’entrée-sortie également

fournis pour comprendre facilement la structure interne du systéme.

pertin{l — 2}

pertin{l — 2}

dist{1 — 8}
es{l - 2}
ref{l1 — 8}
z e.{1—2}
noise{l — 8}
y{1-8}
control{l — 2}
4 |

Figure 1V. 11 : Interconnections du systeme de hélicoptére en boucle fer
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5 ApplicationH, :
Selon des résultats précédents et apres avoir analysé la boucle ouverte du systéme nominal et

systeme incertain , on a constaté que les performances du systéme ne sont pas satisfaisantes et
requierent des améliorations. On envisage de déterminer un contréleur robustes basés sur la
synthese par H,, pour garantir la stabilité, ameliorer les performances et assure le suivi de
trajectoire prédéfini d’hélicoptere en présence des perturbation et des incertitudes en deux

modes de vol (translation et stationnaire).

Une fois choisis les filtres de pondération W, et W, il reste qu’effectuer la synthése H,, afin
de calculer un controleur stabilisant le systéme en boucle fermée et garantissant les

spécifications citées au paravent.

Nous avons déterminé les spécifications de robustesse sur la stabilité et sur les performances

respectivement.

Aprés avoir choisi les filtres de pondération on peut obtenir la représentation du systeme
augmenté facilement a 1’aide de D’instruction Matlab « daug » .On commence la phase
synthése du controleur. II faut trouver le paramétre d’ajustement y pour la minimisation de la
norme H,, , satisfaire aux exigences de robustesse condition de performance équation (4.27)

pour le modéle de hélicoptére .

Aprés avoir obtenu notre systéme augmenté on peut directement obtenir le correcteur H,, a
’aide de I’instruction « hinfsyn » MATLAB, la norme H,, obtenue égale a:y = 0.9904, ce
qui justifie la robustesse du contréleur. dans notre cas le correcteur ce représente comme un

systéeme d’espace d’état d’ordre 34 état , 8entree et 2 sortie (annexe 03).

Au début les illustrations des résultats fréquentiels, on applique le contréleur K sur le systeme

en boucle fermée.

Nous représentons les valeurs singulieres de la sensibilité S(s) et le contrdle de sortie fonction
de transfert de sensibilitéK (s)S(s) , ainsi que les conditions de robustesse sur la stabilité et

sur les performances W, et W, , respectivement (Figure (1V.12) et Figure (1V.13)).
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o Valeur Singulieres
10

VS(db)
5
|
B
B
B

10
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10° 10° 10 10 10° 10 10 10
Pulsation (rad/s)

Figure IV. 12 : valeur singuliéres de la sensibilité S(s) et valeur singulieres de pondération
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Figure IV. 13 : valeur singuliéres de contrdle de sortie de sensibilité S(s) et valeur singuliéres
de pondération W;1(s)

Avec : Les valeurs singulieres de S(s) déterminent I’atténuation des perturbations, parce que

S(s) est, en effet, la fonction de transfert en boucle fermée de la perturbation vers les sorties y.

Ainsi, la spécification des performances d’atténuation des perturbations déja montrer dans

équation (4.28).

Les valeurs singuliéres K(s)S(s) est utilisé pour rejet de bruit de capteur et la stabilité du
systeme . Une conséquence du théoreme de robustesse permet de spécifier les marges de

stabilité du systeme de commande a travers 1’inégalité montrer dans équation (4.32).

On peut remarquer sur la figure ci-dessus que les conditions de robustesse et de performance

sont satisfaites.
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Les valeurs singulieres maximales de la matrice de sensibilité S(s) (qui est en noir) sont
posees au-dessous de l'inverse des valeurs singuliéres maximales de la spécification sur les
performances W, (s) (le graphe en violet) , et les valeurs singulieres maximales de la matrice
de fonction de transfert de contrdle de sortie sensibilité K(s)S(s) (qui est en noir et violet )
sont posées au-dessous de l'inverse des valeurs singuliéres maximales de la spécification sur

la stabilité et robustesse W, (s) (le graphe en rouge).

5.1 Résultat de simulation
Dans cette section nous présentons des résultats numérique obtenus en réalisant plusieurs

simulation sur le modéle longitudinale —latérale avec incertitude paramétrique I’hélicoptére
eq(4.6) . Pour évaluer les contrdleurs de systéme d’hélicoptere , deux tests déférents ont été
effectués en simulation. Dans le premier test, le drone est contr6lé pour rester dans I'état du
vol stationnaire, c'est-a-dire, garder une orientation horizontale et une altitude constante.et le

deuxiéme test ,le drone est contrdle pour une vol de translation
1°" simulation :vol stationnaire avec incertitude

En vol stationnaire, I'nélicoptere présente des vitesses angulaires nulles et des vitesses de
translation nulles, tandis que les angle d'Euler restent constants, ce qui permet de représenter

le mouvement latéral longitudinal :

(x1=[uq6vp¢ B Bl
0ref =0.6,0.5,0.7 rad
¢ =0.6,0.5,0.7 rad (4.33)

| u =[5, 841"

Wy =luqovpoB B
Selon les figures (1V.14)-(1V.17), les réponses de suivi du systeme montrent que les contréles
proposes sont efficaces pour répondre aux conditions de vol en vol stationnaire, méme en
présence d'incertitudes parameétriques, de bruit et de perturbations.
Selon la figure (IV.14), il est démontré que le contrdleur est capable de maintenir
I’hélicoptére en vol stationnaire, méme en présence de bruit et de perturbations (représentées
par des valeurs de pas). Dans la figure (IV.15), on observe que la vitesse angulaire est
initialement influencée par I’introduction de bruit et de perturbations. Toutefois, la réponse se
corrige rapidement, tendant vers zéro, ce qui fait état d'un rejet de perturbation efficace et
d'un systéme de stabilisation. La figure (1V.16) suggere que des ajustements mineurs dans les
vitesses linéaire (u,v) sont nécessaires en vol stationnaire pour assurer la stabilité, ce qui

souligne I’adaptabilité du contréleur. Les réactions au battement des angles B_c et B_s sont
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mises en évidence dans les figures (1V.17) (a) et (b). Ces données montrent que les deux
angles demeurent proches de zéro, ce qui confirme la stabilité du systeme pendant le vol
stationnaire, méme lorsqu'il est victime de perturbations externes. Finalement, l'illustration
(1V.18) met en évidence l'influence des incertitudes sur les réponses du systeme, démontrant
clairement que l'introduction de perturbations et de bruit a un impact direct sur I'ampleur de la
réponse.

Reponse angle d'Eluer Theta (rad)

[~
N W/
[ _—
5 {
. o
(a) : Réponse angle d’Euler Theta (rad)
o6 Reponse angle d'Euler Phi (rad)
. - If\
LL s v

) 10 20 30 20 50 60 70 80 %0 100
Temps(s)

(b) : Réponse angle d’Euler Phi (rad)

Figure 1V. 14 : Réponse les angles d’altitude (rad) pour vol stationnaire

Reponse de vitesse angulaire g(rad/s)

— (radls)
- ref2
-

= s bruit

o 10 20 30 a0 50 60 70 80 %0 100
Temps(s)

(a) : Réponse vitesse angulaire g = Orad/s

Reponse de vitesse angulaire p(rad/s)
0.6

—(rad/s)
- refS

== perturbation
=== bruit

05

0.4

03

p(radis)

0.2

01

0.1

o 10 20 30 20 50 60 70 80 %0 100
Temps(s)

(b) : Réponse vitesse angulaire p = 0rad/s
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Bs(rad)

Figure 1V. 15 : Réponse vitesse angulaire (rad/s) pour vol stationnaire

Reponse de vitesse translation u(m/s)

—(T/S)
- refl

=== perturbation
== == bruit

z
€
0.2
) /ﬂ/ - N— ]
o 1CI 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
temps(s)
7 - -
Réponse vitesse translation u ~ 0m/s
s Reponse de vitesse translation v(m/s)
—\/(M/S)
=1 refq
04 = = perturbation
== bruit
03 r
__ o2
£
=
01
o \
[ Y ) Si—
01 —
° 20 10 20 30 40 60 70 80 90 00

50
Temps(s)

Réponse vitesse translation v = Om/s

Figure 1V. 16 : Réponse vitesse translation (m/s) pour vol stationnaire

Reponse d'angle de battement Bc (rad)

(a)

30 20 50 60 70 80 %0
Temps(s)

: Réponse angle de Battement B, (rad)

Reponse d'angle de battement Bs (rad)

1

10

20

(b)

50 60 70 80 %0 100
Temps(s)

: Réponse angle de Battement B (rad)

Figure 1V. 17 : : Réponse angle de battement (rad) pour vol stationnaire
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Reponse des institudes

0.3

m— institude01

0.2

0.1

Amplitude

01

0.2

0.3

0.4

10 20 20 20 50 0 70 80 % 100
Temps(s)

(a) :Réponse des incrtitudes01

Reponse des institudes

— nsrtitude02

Amplitude

50
Temps(s)

(b) :Réponse des incertitudes02

Figure 1V. 18 : Reponse des incertitudes pour vol stationnaire

L’objective de controleur est de minimisé I’erreur entre les sorties et entrées souhaitées du

hélicoptére en vol

stationnaire la figure (IV.19) nous montrons que le vol stationnaire de

I'nélicoptere atteint le point de consigne avec un léger dépassement et une bonne stabilisation.

Suivi d'entrée indicielle pour le contrdleur optimal de Hinf vol stationnaire

15

Phi

1 \ /"T """
| /)V

Figure IV. 19

Temps(s)

Réponse indicielle pour le contr6leur optimal H,, pour vol stationnaire

D’apres les résultats ,on confirme I’efficacité du contrdleur pour réaliser un vol stationnaire,

selon le profil les vitesses de translation u, v ,les vitesse angulaire g, p et 1’ orientation obtenu

est effectué parfaitement.

Le tableau (1V.1) résume certains parametres de performance transitoires du hélicoptére
incertain en utilisant le Contréleur optimal de H,, pour un vol stationnaire .
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Les performance du USSH pour un échelon
Contréleur H,, vol stationnaire
Réponse :
paramétre Theta Phi
Temps de 1.75s 1.75s
monteé ()
Dépassement 14% 14%
(%)
Peak- time (s) 4s 4s

Tableau IV. 1 : les performance du USSH pour vol stationnaire

2°M€ simulation : Vol translation avec incertitude

(x1=[uqévpe B Bl
Orer = 0.6,0.5,0.7 rad
¢ref = 0.6,0.3,0.7 rad

Prey = 0.6,0.3,0.7 rad/s

1 Qref = 0.6,0.3,0.7 rad/s

Urer = 10,20,10 m/s
Vyer = 10,20,10 m/s
u= [(Sc Sa]T

\y1 =[uq 6 vpd¢ B B"

La figure (1V.20) montre la réponse de vitesse linéaire pour la variation valeurs de (u,v).

Cette réponse indique un suivi réussi (efficace ), méme au présence des perturbations et du

bruit, la capacité du contréleur de maintenir les trajectoires souhaitées sous conditions

difficiles.

Reponse de vitesse lineaire u(m/s)

u(mis)

—(S)
- refl

===« perturbation
= bruit

b

S — —

20 B
., - -

50
Temps(s)

(a) :Réponse de vitesse linéaire u(/s)
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Reponse de vitesse lineaire v(m/s)

—(/S)
——refd

== = perturbation
= bruit

v(mis)

50 60 70 80 90 100
Temps(s)

(b):Réponse de vitesse linéaire v("M/s)

Figure IV. 20 : Réponse vitesse linéaire (m/s) pour vol translation

La figure (1VV.21) se concentre sur la réponse de vitesse angulaire. Notamment, certaines
oscillations sont observées lorsque le point de consigne change. Cependant, le systeme se
stabilise rapidement, en respectant de maniére efficace les consignes malgré ces variations
initiales. Cette stabilisation démontre la capacité du controleur a gérer changements

dynamiques des conditions de vol.

Reponse vitesse angulaire q(rad/s)

2
— (rad/s)
—-—ref2
s = bruiit
l = = * Perturbation
1
_os p—
E pemmmmmm————— e ———— | [1 SRR, || A i ——— e
f emmm———————— b o o o o B e p——
o
| | )
05
4
15
) 10 20 30 20 50 60 ) ) %0 00
Temps(s)
(a) : Réponse de vitesse angulaire q("%4/)
. S
Reponse vitesse angulaire p(rad/s)
 M—=pradie)
—_—refs
== bruit
L L= == Perturbation N "
os s
S O — T — a— o —
S pemmmmm————— S | — A -
o
0.02
. A\ /\
%o 2 205 21 | 215 22
a i L
o 10 20 20 20 50 0 ) 20 %0 100
Temps(s)

(b) : Réponse de vitesse angulaire p(rad/ s)

Figure 1V. 21 : Réponse vitesse angulaire (rad/s) pour vol translation
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La figure (1V.22) présente la réponse des angles de roulis et de tangage. Ces angles suivent

étroitement les points de consigne avec seulement des variations minimes causées par

I'insertion de bruit et de perturbations. Cette déviation minimale souligne

controleur dans le maintien de I’attitude souhaitée du hélicopteére.

Theta(rad)

Reponse angle d'Euler Theta(rad)

la précision du

s Theta(rad)
- ref3
= = = Perturbation
= bruit

5 .
4 402 404 laoe 408 a1

P

o 10

()

30 20 50 60 70 80
Temps(s)

:Réponse angle d’Euler Theta(rad)

Reponse angle d'Euler Phi(rad)

90 100

0.8

Phi(rad)
= ref6

T

L\

== == = Perturbation
= pruit

A

0.6

0.5

0.4

Phi(rad)

0.3

P

|

0.2

0.1

0.1

10

30 20 50 60 70 80
Temps(s)

(b) :Réponse angle d’Euler Phi(rad)

90

Figure 1V. 22 : Réponse les angles d’altitude (rad) pour vol translation

La figure (IV.23) montre les réponses des angles de battement B, et B, pendant le vol de

translation vers I’avant. Remarquablement, les deux Les angles restent proches de zéro,

méme lorsqu’ils sont perturbés. Ce comportement constant est un indicateur fort de la stabilité

du systéme pendant les manceuvres de translation.

Reponde angle de battement Bs(rad)

— Bs(rad)
=r

8
=== Perturbation

— bruit

Bs(rad)

() :Réponse angle de battement B, (rad)

50
Time(s)
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Reponde angle de battement Bs(rad)

Bs(rad)
- refg
04 = == Perturbation
— D ruit

Bs(rad)

: I~ VL_

o 10 20 30 20 50 50 70 80 %0 100
Time(s)

(b) :Réponse angle de battement B.(rad)

Figure IV. 23 : Réponse angle de battement (rad) pour vol translation

L'effet des incertitudes sur les réponses est illustré dans la figure (1V.24), et il est évident que
I'ajout de perturbations et de bruit a un impact direct sur leur amplitude.

Reponse des incertitudes

m— Incertitude

Amplitude

) 10 20 0 20 50 0 70 80 % 100
Temps(s)

(a) : Réponse des incrtitudes01

Reponse d'incertitude

m— incertitude

Amplitude

) 10 20 30 20 50 0 70 80 % 100
temps(s)

(b) : Réponse des incrtitudes02
Figure 1V. 24 : Réponse des incertitudes pour vol translation

A partir de ces observations, on peut conclure que Le contrbleur assure non seulement un vol
efficace vers ’avant, mais aussi maintient la stabilité face aux incertitudes, au bruit, et les
perturbations. Ces résultats valident la robustesse et la fiabilité du contrdleur dans la gestion

du vol stationnaire et les modes de vol de translation sous une variété de conditions.

Dans la figure (I1V.25), on observe la translation vers I’avant de I’hélicoptére. L’hélicoptére

atteint le point de consigne avec un niveau acceptable de dépassement en vitesse linéaire u et

96



Chapitre IV Application H-Infini Sur Hélicoptere

v. Notamment, un dépassement est réalisé avec des changements plus petits dans les signaux

de référence.

Suivi d'entree indicielle pour le controleur optimal Hinf vol translation
15
1 [ l [ [ [ I [ [

T Z%%h_ |

Temps(s)

Figure 1V. 25 : Réponse indicielle pour le contréleur optimal H,,pour vol translation

D’apres les résultats précédent ,on confirme I’efficacité du contréleur pour réaliser un vol
translation vers I’avant .
Le tableau (1V. 2) résume certains paramétres de performance transitoires du hélicoptere

incertain en utilisant le Contréleur optimal de H,, pour un vol translation .

Les performance du USSH pour un échelon
Réponse Vol translation
parametre

u \/ Theta | Phi p q

Tempsde |0.39s |0.49s [1.71s |1.85s |2.01s |1.83s
monteé (S)

Dépassement |27% | 17% 14% | 14% | 14% | 14%
(%)

Peak- time | 0.99s | 1.23s 4s 4s 4s 4s
(s)

Tableau IV. 2 : les performance du USSH pour vol translation

6 Conclusion
Ce chapitre s’appuie sur les études menées aux chapitres précédents pour synthétiser la lois

de commande H,, ,les validation en simulation, ces simulation est réalisé en deux mode de
vol (vol stationnaire et vol de translation ) en présences des incertitudes paramétrique du
systtme et des perturbation extérieur, L’objectif dans ce chapitre sont formules

principalement en termes de performance (dépassement , temps de réponse et  rejet de
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perturbation )et de robustesse (capacité a maintenir la stabilité ou les performances face aux
incertitudes paramétrique ). le contrdleur élabores dans ce chapitre représente une efficacité
pour le suivi de trajectoire de deux mode de vol (stationnaire et translation ) en présence des

incertitudes et perturbation , et assurer la stabilité face aux incertitudes, au bruit, et les
perturbations.
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Conclusion générale et perspective

I e travail présenté dans ce mémoire de doctorat porte sur la stabilisation et commande

robuste en poursuite de trajectoire d’un mini hélicopteére autonome .

Les drones ou UAV (UnmannedAerialVVehicles) sont des engins volants sans pilote capables
de mener a bien une mission de fagon semi autonome ou en mode téléguidé. En effet, ils sont
bien adaptes pour la réalisation de missions qui mettraient potentiellement un équipage en
danger ou qui nécessitent une presence permanente sur zone determinée. Les applications
civiles des dronesse généralisent de plus en plus dans des domaines tels que la surveillance du
trafic autoroutier, la prévention des feux de foréts, la récolte de données météorologiques ou

bien encore I’inspection d’ouvrages d’art.

Au cours de mon travail de these, j’ai eu ’occasion de découvrir la richesse des problémes
posés a l’automaticien pour le controle des hélicoptéres : leur instabilité naturelle, leur
caractére fortement non linéaire, le fort couplage entre les axes et surtout, cette présence
perturbation incontournable ( rafale de vent) et les different type des incertitude paramétrique
structure et non structure . De plus, I’hélicoptére est un systéme complexe non-linéaire a
plusieurs variables, instable notamment en mode de vol quasi-stationnaire (il a une dynamique

de zéros instable) et présentant une dynamique fortement coupleée.

Dans ce projet on a adopté le modele mathématique d’hélicoptére qui est développé par la
NASA , Le modele non linéaire a été dérivé avec le but de décrire le comportement
dynamique d'un hélicoptére. Pendant le processus de modélisation, le modele a été divisé en
trois parties: les équations du corps rigide, les équations des forces et des couples et les
équations des angles de battement et de poussée qui décrivent le mouvement des pales du
rotor principal lors de ’application d’une entrée au plateau cyclique. Dans cette modélisation,
on a fait des hypotheses de simplification concernant la vitesse du vent (considérée nulle) et,
I’effet aérodynamique de la force de trainée (drag force) sur le fuselage de I’hélicoptere.
Chacune de ces parties a été mises en ccuvre dans Matlab et ensuite assemblés dans un

modeéle complet.
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Conclusion Générale et Perspective

En suit nous avons donné une vision générale sur La commande H,, présente tout d’abord
quelques outils nécessaires a I’approche H,,,dans ce chapitre quelques méthodes inclues dans la

présentation et la résolution des problémes de la synthese H,

La synthese Hest tres efficace lorsqu'on veut réutiliser les connaissances acquises lors de
la synthése des correcteurs classiques. Elle permet souvent d'en améliorer les qualités ou de
pouvoir simplement, a partir de correcteurs classiques disposés dans chaque boucle de
commande, passer a un correcteur multivariable.

Enfin la synthese H,, est un outil trés intéressant pour analyser la robustesse en stabilité
des systemes.

Et aussi les différent type des incertitudes Les origines de provenances des incertitudes sont
multiples : incertitudes sur des parametres Physiques, dynamiques négligées, fonctionnements
sous des conditions extrémes, etc. on a representé les deux types :structurées et non
structurées .

Ensuite, nous avons exploré la synthése de controleur robuste, en mettant ’accent sur la
commande H,. Cette approche de conception de contrbleurs offre un outil puissant pour
déterminer une loi de commande efficace qui reste stable et performante malgré la présence
de perturbations extérieur et des incertitudes parametriques (changement dans le paramétre de
la masse d’hélicoptere ). Grace a la commande H,,, nous serons en mesure de trouver des

structures et des paramétres de controleurs fixes qui garantissent la robustesse du systéme.

Enfin, nous avons procédé a la simulation du systeme commandé en utilisant une réponse
indicielle pour évaluer la stabilité (Entrée Bornée / Sortie Bornee) et les performances du
systéme bouclé, Des tests de robustesse ont été réalisés pour évaluer la capacité du systeme a
maintenir sa stabilité et les performances souhaitées malgré les variations des perturbations

extérieur et des incertitudes paramétriques .

Des résultats satisfaisants ont été obtenus grace a l'application de la commande robuste
par H, sur I’hélicoptére en deux modes vols (stationnaire et translation) , notamment en
termes de stabilité du systeme bouclé. Le contrbleur H,,a permis de maintenir la stabilité de la
I’hélicoptére face aux incertitudes paramétriques . Ces résultats démontrent l'efficacité du
contréleur H,, dans le contexte de la stabilisation de 1’hélicoptére et soulignent son

importance pour garantir la stabilité et les performances robustes du systéme.

Perspectives :
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Conclusion Générale et Perspective

Pour les futures études dans le domaine de 1’aéronautique , nous proposons :

e Envisageable d'utiliser la commande p-analyse afin de minimiser les incertitudes
structurees.

e L'utilisation de la commande p-analyse permettrait de prendre en compte les
incertitudes de maniére plus précise et d'optimiser la robustesse du systeme face a
celles-ci.

e Utilisation des méthodes du réductions d’ordre de contrdleur.

Ces approches complémentaires pourraient donc étre explorées dans le cadre de futures études
visant a améliorer davantage la commande des hélicopteres.
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Abstract

This work focuses on achieving robust optimal control for helicopter’s longitudinal and lateral
flight by applying the mixed sensitivity of the H,, norm approach. The main objectives are to
ensure stabilizing and robust performance of the helicopter control system in these specific
motion subsystems. The study takes into account uncertainties, disturbances, and noise that
can affect the helicopter during flight. The mathematical model utilized in this research
encompasses six degrees of freedom and exhibits strong non-linear characteristics with
unstable coupling dynamics. By employing the mixed sensitivity design method, the study
aims to enhance the control system’s resilience and performance in front of various
challenges. The simulation results show that the considered H,controller presents a good
performance in the presence of step input disturbances and noise in both cases, hovering and

translation flights.
Keywords: helicopter, small-scale, longitudinal-lateral flight , mixed sensitivity , uncertainties
Résumé:

Ce travail vise a obtenir un contrdle optimal robuste pour le vol longitudinal et latéral de
I’hélicoptére en appliquant la sensibilité mixte de I’approche H,, norme. Les principaux
objectifs sont d’assurer la stabilit¢ et la performance robuste du systeme de controle de
I’hélicoptere dans ces sous-systemes de mouvement spécifiques. L’étude tient compte des
incertitudes, des perturbations et du bruit qui peuvent affecter I’hélicoptére pendant le vol. Le
modéle mathématique utilisé dans cette recherche comprend six degrés de liberté et présente
de fortes caractéristiques non linéaires avec une dynamique de couplage instable. En utilisant
la méthode de conception de sensibilité mixte, 1’étude vise a améliorer la résilience et la
performance du systeme de contrdle face a divers défis. Les résultats de simulation montrent
que le contréleur H,, considéré de présente une bonne performance en présence de
perturbations extérieur et de bruit dans les deux cas de vols, en vol stationnaire et en

translation .

Mots-clés :hélicoptére , a petite échelle ,vol longitudinale-latérale , sensibilité mixte , incertitudes.
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Annexe

Notations et paramétre des matrices

Les valeurs de A et B pour le modéle linéarisé respectivement :

Les matrices incertitude compléte, 4,, B, respectivement :

—0.0003 0 0.0327 1.4935-0.0000 0.0022 0 0 0.3166 —0.06001
0 —-0.0247 0 14912 O 0 —-1.8035 O 0 0
0.0392 0.0520 —4.2087 0 0.0029 —0.2874 0 —0.0004 —40.7912 7.7303
0 0 09984 0 0 0 0 —0.0561 0 0
A= 0 0 0.0022 0.0837—-0.0013 —0.0330 32.1147 0.0031 0.0600 0.3166
0.0087 —0.0137 09009 0 —-0.1367-13.1967 O 0.0377 24.2306 127.8602
0 0 —0.0026 0 0 1.0000 0 —0.0464 0 0
0.0003 —0.1173 0.0351 0  0.0634 -0.4921 0 —0.2569 0.9450 4.9865
0.0173 0 —1.0000 O 0 —0.0264 0 0 —3.9620 0
) 0 0 —0.0264 0 0.0173 1.0000 0 0 0 —3.9620
—0.0248 0.2111 —-0.0400 O
—0.5470 0 0 0
1.6205 —27.1941 5.1535 0.0220
0 0 0 0
A= —0.0032 0.0400 0.2111 0.0410
0.0051 16.1537 85.2401 0.5670
0 0 0 0
1.6712 0.6300 3.3244 —2.8223
0 —3.1696 0 0
0 0 3.1696 0

Les matrices du Le mouvement longitudinal latérale :

( (—0.0003 0 0.03270-0.0000 0.0022 0 0 0.3166—0.06007
0 -00247 0 0 O 0o 0 O 0 0
0 0 0o 0 O 0o 0 O 0 0
0 0 0 0 O 0 0 O 0 0
A = 0.0000 0 0.00220-0.0013-0.0330 00.00310.0600 0.3166
p 0 0 0 0 O 0 0 O 0 0
0 0 0 0 O 0 0 O 0 0
0 0 0 0 O 0 0 O 0 0
0 0 0 0 O 0 0 O 0 0
) 0 0 0 0 O 0 0 O 0 0
(—0.0248 0.2111-0.0400 O
—-0.5470 O 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
B = —0.00320.0400 0.2111 0.0410
p 0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
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Transformation Linéaire Fractionnaire (LFT)

Les LFT (en anglais Linear Fractional Transformations) sont des objets génériques qui
apparaissent dans de nombreux problemes de modélisation et de commande pour les systéemes
dynamiques. En particulier,

» la formulation du probléme Hoo mais aussi du probléme H2 se fait a travers la forme
standard qui n’est autre qu’une expression de type LFT entre le systéme augmenté et
le compensateur.

> — les incertitudes dynamiques ou paramétriques apparaissent dans le schéma de
commande a travers une expression LFT.

» l'universalité des LFT se justifie par le fait que toute expression rationnelle peut se
réécrire en termes de LFT. De plus, la combinaison de ces objets donne & son tour
naissance a des objets LFT.

Nous examinons dans cette section les proprietés principales des LFT qui sont susceptibles
d’étre utiles dans la pratique de la commande robuste et en modélisation.

Définitions
M= [Min Mzl o on supposant que les inverses existent, les LFT inférieures F (.,.) et
Moy M PPONIT A | e

supérieures F, (.,.) sont définies par:
F,(M,K) = My, + My K(I — M1 K)™' M,

et

Fi(M,K) = My; + My, K(I — M, K) ™My,

Fig : LFT supérieures et inférieures et produit de Redheffer

Notons que ces expressions sont obtenues par calcul direct du transfert résiduel aprés
rebouclage du bloc K comme indiqué sur la figure A.2.
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Systéme d’interconnexion Boucle ouverte et boucle fermée.
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