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Résumé :

L’utilisation de robots aériens UAV (Unmanned Aerial vehicles) dans de nombreux
domaines est aujourd’hui plus que jamais une nécessité. C’est I'une des innovations
technologiques de taille de cette derniere décennie. Les UAV les plus connus dans la catégorie
des véhicules a voilure tournante sont entre autres les hélicoptéres autonomes avec un rotor
principal et un rotor de queue, capables de réaliser du vol stationnaire sachant que cette
caractéristique est trés utile pour des différentes missions.

Le but de cette these est de contribuer au développement des méthodes de control
d’hélicoptéres. Du point de vue théorique, la difficulté du probléme est due a la complexité des
modeles fortement non-linéaires avec un couplage important et une dynamique instable en
boucle ouverte avec des parametres inconnus et variant dans le temps. De plus, les
hélicoptéres sont des systémes sous-actionnés avec un vecteur d'état qui n'est pas
complétement accessible. 11 est aussi impératif de développer des commandes capables
d'accepter les imprécisions et erreurs de mesure, ainsi que les limitations imposées par les
actionneurs réels.

Pour pallier ces défis, plusieurs approches de commande ont été introduites. Parmi ces
approches, la commande Hoo qui a connu un succes considérable. Il est a noter que dans cette
approche de commande, il y a le probléme du choix des fonctions de pondération. Pour éviter ce
probléme, on a estimé ces fonctions par les Algorithmes Génétiques afin d’assurer la robustesse et
atténuer les effets des perturbations externes. Cette méthode a été étendue dans le contexte des
systémes Linéaires & Paramétres variables L.P.V. Chacune de ces approches a une facon
différente de gérer la complexité de la dynamique du systéme. Les algorithmes utilisés ont été
implanté sur le modele réduit du simulateur existant au laboratoire.

Mots clés : Contréle robuste, Systéme Couplée, Systemes non linéaire.
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Om : vitesse angulaire du rotor principal

Fyom) : la dépendance de la force aérodynamique de la vitesse angulaire du Moteur
Qu(t): : Vitesse angulaire de la tige autour de ’axe vertical et ah est I’angle d’azimut de la tige.
Q. : vitesse angulaire autour de I’axe horizontal

k. : Constante de friction.

Tims : Le rayon de 1’hélice principale

T : Le rayon de 1’hélice secondaire

Wy : vitesse angulaire du rotor secondaire,

Fi(w) : Exprime la dépendance de la force aérodynamique de la vitesse angulaire du rotor secondaire
ki : Constante de friction

W : Vitesse angulaire du moteur (rad/s).

u : Tension de commande (V).

| : Moment d’inertie.

R : Résistance de ’armature.

Ky : Constante de la FEM.

K; : Constante du couple.

T; : Couple résistant généré par la charge.

Tor : Constante du temps du moteur principal.

T, : Constante du temps du moteur secondaire.

K : Gain statique du moteur principal.

K, : Gain statique du moteur secondaire.

I : Moment d’inertie dans le moteur secondaire.

o : Moment d’inertie dans le moteur principale.

Sy : Moment angulaire dans le plan vertical.

Sk : Moment angulaire dans le plan horizontal.



Principaux indices et exposants

G(s) : Matrice de transfert du syst¢éme nominal en boucle ouverte.

H(s) : Matrice de transfert du systéme en boucle fermée.

P(s) : représente le procédé généralisé.

K(s) : Matrice de transfert du correcteur

Kao(s) : Correcteur central.

A (s) : Matrice modélisant les incertitudes.

Wi(s) : Matrice de pondération.

Fi(P,K),Fy(P,A) :Transformation linéaire fractionnaire basse (respectivement haute).

S, T : Fonction de sensibilité, fonction de sensibilité complémentaire.

H,J : Matrices hamiltoniennes.

w : représente les entrées exogenes du systéme (entrées a suivre et perturbations a rejeter).
z : représente les signaux a commander (erreurs entre consignes et sorties du systéme).
y : représente les sorties accessibles a la mesure du systéme.

u : représente les signaux de commande du processus,

AB,C,D : Matrices de la représentation d’état d’un systéme continu.

Ac, Bc, Cc, D.
I

>

"'H'x;
A

g;

a().a()
()
#y ()
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: Matrices de la représentation d’état d’un systeme discret.
: Matrice identité nxn.
: Norme p d’un signal ou d’une matrice.

: Norme o d’un signal ou d’une matrice.

: Valeur propre d’une matrice.

: Valeur singuliére d 'une matrice.

: Plus grande (respectivement plus petite) valeur singuliére.
: Rayon spectral.

: Valeur singuliére structurée par rapport a la structure A.

: Taux d’incertitude associé au parametre x.

: Opérateur de Laplace.

: Période d’échantillonnage.

: Erreur statique

: Temps de réponse.

: un ensemble compacte

: vecteur de parameétres

: jacobéenne de la matrice f par rapport a la variable x.

: Norme Euclidienne de la matrice AetR™™

: Norme infinie d’une matrice de transfert G(s)



Liste Des Abréviations Et Des Sigles

IE

IAE
ISE
IT2SE
ITAE
UAV
TRMS
LTI
LPV
LFT
LMI
SISO
MIMO
GA

P

Pc

Pm
Fitness
HGA
GSFPID

: Integrated Error.

: Integrated Absolute Error

: Integrated Square Error.

: Integrated Time multiplied Square Error.

: Integrated Time multiplied Absolute Error.
: Unmanned Air Vehicle.

: Twin Rotor Multi input Multi output system.
: Linear Time Invariant

: Linear parameter varying.

: linear fractional transformation.

: Linear matrix inequality.

: Single input Single output.

: Multi input Multi output.

: genetic-algorithms.

: population.

: crossover probability.

: mutation probability.

: fitness functions to optimize.

: Hinfinity/genetic-algorithms

: Gain Scheduled Fuzzy PID






Introduction générale

L’hélicoptére est un aéronef a voilure tournante dont la propulsion et la sustentation
sont assurées seulement par des rotors, durant toute la phase de vol. Cet appareil peut
effectuer des manceuvres qu'un avion ne peut faire : vol stationnaire, décollage et atterrissage
vertical. A basse altitude, il peut soit avancer, reculer ou se déplacer latéralement ce qui lui
permet d'atteindre des endroits inaccessibles pour un avion. Toutes ces manceuvres
contribuent a son succes que ce soit dans le domaine militaire ou civil. Cependant,
I'hélicoptére a une conception plus complexe que celle d'un avion. Il représente un systeme
fortement instable et fortement couplé. La conception d'un autopilote plus rapide et plus
précis de 1'hélicoptere devient le défi le plus important.

En tant que systétme dynamique, un hélicoptere doit travailler suivant le cahier des
charges de son utilisateur (le pilote) définissant la vitesse relative de I'air, l'altitude, le taux de
montée ou de descente, I'angle latéral de translation, ainsi que plusieurs parameétres limitant
I'évolution du systéme. Il est important de remarquer que la dynamique de vol varie d'un
hélicoptére a un autre en fonction du type de rotor principal qu'il posséde, du sens de rotation
des rotors, du nombre de pales, des conditions de vol, du poids de I'hélicoptére et de plusieurs
autres caractéristiques définissant chaque hélicoptere et sa dynamique.[1]

Le premier pas pour atteindre le but d'une commande automatique d'un hélicoptere
concerne l'obtention d'un modele du systeme. L'obtention d'un modéele dynamique pour un
systetme comme celui-ci implique la connaissance de plusieurs aspects liée a son
comportement, tel que I'aérodynamique des rotors, des stabilisateurs et du corps de
I'hélicoptére ainsi que des aspects mécaniques concernant la dynamique du corps rigide et les
représentations de leurs mouvements dans des reperes différents.

La difficulté du probléme est due a la complexité du modele fortement nonlinéaire
avec un couplage important et une dynamique instable en boucle ouverte avec des parametres
inconnus et variant dans le temps. De plus, les hélicoptéres sont des systémes sous-actionnés
avec un vecteur d'état qui n'est pas complétement accessible. [2] [3] [4]

La conception d'une loi de commande pour un hélicoptére peut poser des problémes
difficiles a résoudre étant donné le nombre considérable de degrés de liberté. En plus,
I'instabilité d'un hélicoptére autopiloté est plus significative que celle d'un hélicoptére réel, du
fait de la différence de taille. Dans le domaine théorique, les difficultés principales de
conception de lois de commande stables pour les hélicoptéres ont leur origine dans les non-
linéarités et les couplages (partie mécanique solide) et dans le fait que les entrées ne sont ni
des forces ni des couples, mais des déplacements de certains éléments qui entrainent la
dynamique a travers des forces/couples aérodynamiques. [10] [14]

Nous considérons ici le probléme de commande d’un modele du simulateur de vol
d’hélicoptere qui représente un systeme multivariable (MIMO) constitué¢ de deux sous-
systemes ¢lévation « tangage » et azimut « lacet »fortement couplés. Il s’agit aussi d’un
systtme non lin€aire et instable. Les mod¢les non linéaires proposés présentent des
caractéristiques spécifiques qui font de leur étude un défi intéressant.

L'objectif de cette thése est de proposer des approches pour la conception d'un
régulateur capable de stabiliser et d'améliorer les performances dynamiques du systeme. Ces
approches seront validées sur un prototype qui représente un modele réduit d'un hélicoptere
qui permet une réplication de sa dynamique du vol. Le simulateur de vol a acquis une grande
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popularité parmi la communauté du systéme de contrdle en raison des difficultés rencontrées
dans I'exécution des expériences directes avec les véhicules aériens.

Bien que ce modeéle soit simplifié, mais il présente des défis intéressants vis-a-vis les
non-linéarités, les forces aérodynamiques de la condition du systeme sous actionner et du
couplage.

Pour atteindre notre objectif; nous proposerons premicrement une modélisation du
systeme ¢étudié pour le sous-systeme vertical et le sous-systéme horizontal du simulateur.
Dans une deuxiéme étape, deux types de contrdleurs classique et hybride seront congus de
telle fagon a tenir en compte la présence de haut couplage, non linéarité entre les différentes
variables et la non-accessibilité de certains états. Ces controleurs étant congus afin d'atteindre
le meilleur compromis performance robustesse [28] [33][35]

Cette thése est structurée comme suit:

Nous commencons par une étude de I'état de I'art du sujet en considérant les aspects de
modélisation et de commande.

Dans le chapitre 1 nous introduisant des généralités sur les hélicoptéres et une
mod¢lisation générale pour un systeme a 7-DDL basé sur I'énergie du systéme ainsi qu'un
modele du type Newton-Euler pour le vol libre autonome de I'hélicoptere.

Dans le chapitre 2, on présente une breve description du simulateur d'hélicoptere,
ensuite le modele mathématique du systéme sera décrit, ce modele servira dans ce qui suit a
l'application des diverses techniques de synthése de commande. Suivis par une analyse du
modele en détail et détermination de ses objectifs de contrdle.

Le troisieme chapitre traite plusieurs synthéses des lois de commande robuste. Il
s’agit des lois de commande classique "PID, Hoo" et hybride "GSFPID, Hoo/GA,LPV/Hx"
basée sur une méthode de conception qui allie deux types de commande qui permet de profiter
des avantages de chacune des approches et d’améliorer ainsi les performances du simulateur
de vol d’hélicopteére.

Le Quatriéme chapitre présente les résultats de simulation et de I'implémentation des
lois des commandes synthétisées pour illustrer les limites de performance des contrdleurs
proposes.

La comparaison entre les résultats des contrdleurs classiques et ceux des controleurs
hybrides permettra de dégager la supériorité de ce dernier en matiére de performance et
surtout en matiere d'élargissement du domaine de fonctionnement.

Enfin, nous concluons avec un résumé des objectifs de cette these, évaluons la
performance et les résultats et proposent plusieurs solutions appropriées susceptibles d'étre
utilisées a l'avenir.
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Nous présentons cette ¢tude de I'état de Iart en deux parties, initialement celle
qui concerne la modélisation et la commande des hélicoptéres.

Le vol des hélicopteres peut se produire avec des modes différents de vol, dans une,
deux ou trois directions et avec des conditions tres différentes dans chaque mode.
Pourtant, dans la littérature concernant l'aérodynamique des hélicoptéres les cas
analyses les plus importants sont ceux du vol vertical, du vol stationnaire et du vol en
palier, d’autre part, la dynamique des pales est souvent négligée.

1 Modélisation :

Le principal objectif de la plupart des articles traitant des problemes de
modélisation d’un hélicoptére drone est d’identifier un modéele linéaire a 6 degrés de
liberté grace a une série de données enregistrées lors de quelques essais en vol ou en
soufilerie.

Wayne Johnson [I], couvre largement la théorie de la modélisation de
I’hélicoptere. L auteur traite en détail les théories nécessaires pour obtenir un modéle
d’hélicoptere.

Prouty [2] donne une introduction a la dynamique d’hélicoptere concernant le
rotor. Leishman [3] présente la dynamique des rotors. La NASA a développé dans les
années 80 un modele d’hélicoptére de test [4]. Cette publication ne décrit pas I’effort
de modélisation, mais présente un modele qui est utilisé¢ dans 1’environnement de
simulation.

Padfield [5] définit I’hélicoptére comme étant plusieurs sous-systémes
(fuselage, rotors, moteur, etc.) interagissant entre eux. Les équations gouvernant le
comportement de ces interactions sont présentées sous la forme d’équations
différentielles non linéaires :

= fEuD )

Avec les conditions initiales x(0) = x0, x(t) est le vecteur d’état, u(t) est le vecteur
d’entrée de commande, f(.) est une fonction non linéaire du mouvement de
I’hélicoptere, des entrées et des perturbations externes. Afin de trouver une solution
au probléme de stabilit¢ de I’hélicoptere, une linéarisation autour d’un point de
fonctionnement est proposée dans [5]. Ce point de fonctionnement est défini comme
une condition particulaire d’équilibre (Trim condition) du syst¢éme donné par
I’expression f(Xe, ue) = 0 ou I'indice e concerne la condition d’équilibre.

Les dérivées du mouvement sont utilisées afin de formuler la force totale et le
couple total sous I’hypothése d’une représentation du rotor comme étant un systéme
complétement linéaire. Cette approche est basée sur I’idée que les forces et les
couples aérodynamiques peuvent étre exprimés comme une fonction analytique
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multidimensionnelle du mouvement du systtme par rapport a une condition
d’équilibre.

Une des premicres validations d’un modele mathématique complet d’un
hélicoptere standard. Les auteurs décrivent I’élaboration d’un mod¢le dynamique pour
’hélicoptere EH-101. Ce mod¢le possede plus de 1600 parametres distribués
présentés par Gee et Clarke [6].

Dans Lee [7], un systeme a 6 DDL correspondant aux trois forces dans les
directions x, y et z et aux trois couples autour de chacune des directions précédentes.
Le systéme est linéarisé en utilisant un développement en séries de Taylor. Il s’agit
d’un systéme qui évolue pres des conditions du vol stationnaire.

2 Les techniques de commande :

Durant cette dernicre décennie, des méthodologies de conception de lois de
contréle pour les hélicoptéres a modele réduit ont été développées, ceci dans le but de
stabiliser leur mouvement soit sur une trajectoire, sur un chemin ou autour d’une
position fixe.

Les techniques de commande linéaires, I’¢laboration de lois de commande
linéaires pour contréler le mouvement d’un hélicoptére posent de nombreux
problemes, car les modeles linéaires simplifiés sont généralement loin de la réalité du
systtme physique. Le modeéle dynamique complet d'un hélicoptére engendre en
réalité des incertitudes qui constituent des erreurs de la dynamique par rapport au
modele linéaire, et, par conséquent, rend 1’¢laboration de lois de commande linéaires
tres difficile.

Les lois de commande doivent donc présenter de trés bonnes propriétés de
robustesse et de performance.

La majorité des techniques de commande linéaire utilisées nous trouvons une
commande PD pour stabiliser I’altitude z et I’angle de lacetyp, d’un mini hélicoptére a
quatre rotors. Ensuite, les auteurs font une comparaison entre la commande non
linéaire par la méthode de saturation imbriquée et la commande LQR linéaire. La
commande par placement de poles se trouve dans [8]. Dans [9] [10], Packard et Shim
proposent d’utiliser la théorie de la commande p-Synthése afin de controler un
hélicoptére en mode de vol stationnaire. En effet dans [9], en supposant que toutes les
incertitudes peuvent étre regroupées dans un seul terme, alors le probleme de la
commande est défini comme suit : trouver un contréleur interne stabilisant K(s) tel
que ; quelles que soient les incertitudes, le systéme bouclé soit stable. Nous trouvons
la commande linéaire (gain scheduling) floue dans I’article de Kadmiri [11]

Dans Mammar [12] ; présente une application de trois types de commandes
LQG, LTR et Hoo pour controler différents modes de vol (longitudinal et latéral) d un
hélicoptére et en présence des perturbations dues aux dynamiques des rotors et a un
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changement de point de vol amenant I’hélicoptére dans une plage de vol différente.
L’auteur a trouvé que les commandes LQG/LTR sont moins robustes que la
commande Hee sur tout en présence de la perturbation, et I’autre inconvénient est que
I’ordre du correcteur (LQG/LTR) est assez élevé d’une part en raison des
pondérations ajoutées, d’autre part a cause de I'utilisation de filtre de Kalman
nécessaire pour la construction des états non mesurables.

Un controleur linéaire robuste mis en application sur Yamaha R -50 a
I’université de Carnegie-Mellon. Le controleur se compose d’une boucle MIMO
(multi entrées multi sorties) pour la stabilisation d’attitude et de quatre boucles SISO
séparées pour la commande de la vitesse et de la position.

Les techniques de commande non linéaires, les conceptions de contréleurs
non linéaires sont majoritairement basées sur la notion de la linéarisation de la boucle
fermée [14] [15] du modéle non linéaire de I’hélicoptére. L’idée est de transformer la
dynamique non linéaire en forme linéaire en utilisant le retour d’état, avec la
linéarisation entrée/état correspondant a la linéarisation compléte ou partielle.
Un systéme linéarisé par entrée-sortie sans la dynamique interne peut étre obtenu
comme suit [16] [17] (I’application se fait sur le modele d’un avion a décollage et
atterrissage verticaux(PVTOL)).

Shim, Hoffmann et Sastry dans [10] font une comparaison entre la commande
robuste multivariable basée sur les techniques de p-synthése, la commande par
logique floue et la linéarisation par le retour d’état. Les simulations ont montré que la
commande par logique floue donnait les résultats les plus oscillants, la loi de
commande par p-synthése conduisait aux dépassements les plus grands et finalement
la commande linéarisante ¢était la plus performante. Les commandes p-synthese et
floue sont limitées pour des conditions de vol stationnaire tandis que la linéarisation
par retour d’état peut s’appliquer a une variété de mode de vol plus important.
Kadmiri, Bergsten, et Driankov dans [11] présentent une loi de commande par logique
floue avec séquencement des gains. Ils démarrent leur approche avec un mod¢le non
linéaire utilisé a I'université de Linkdping qui décrit les mouvements de 1’hélicoptere
APID MK-III. Une linéarisation par série de Taylor et en bornant les termes non
linéaires est utilisée.

De Carlo donne une méthodologie de commande a mode glissant (plus
généralement appelée la commande a structure variable), une stratégie a grande
vitesse de commande de commutation est utilisée pour forcer 1’état du systéme pour
étre sur une surface appelée le mode glissant ou une surface de changement qui est un
tube de I’espace d’état défini pour que le concepteur puisse choisir des objectifs de
commande comme la stabilisation, le suivi, ou la régulation [18]. L’inconvénient
principal associé¢ a cette méthodologie est I'apparition de vibration dans les
actionneurs. Une autre application se trouve dans Dumont et M. Huzmezan [19] ou
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les auteurs utilisent la commande non linéaire multivariable a mode glissant sur le
modele linéarisé de I’hélicoptere PUMA a 9 DDL pendant le vol stationnaire.

Dans la commande adaptative, les paramétres de contréleur sont ajustés en
ligne pour s’adapter aux incertitudes du mod¢le ou pour améliorer la performance de
la commande en présence des perturbations externes. Cette adaptation ou le
changement continu des parametres est déterminé par une régle d’adaptation qui est
basée sur I’information entrée-sortie du syst¢eme commandé [21]. Les techniques de
commande adaptative sont classifiées comme directes ou indirectes, Chriette et Prasad
[22].

Gutierrez [23] considere le probléme de la conception non linéaire pour un
hélicoptére de laboratoire a deux rotors. Ce dispositif mécanique comporte une
dynamique couplée fortement non linéaire, qui constitue un défi pour beaucoup de
techniques linéaires classiques de commande. L’article présente une structure d’un
PID non linéaire, avec des constantes a temps variables selon la dynamique du
systtme. La méthodologie a été examinée par des résultats expérimentaux a 1’aide
d’un hélicoptére de laboratoire. Martiez [24] présente une application de la commande
linéarisante sur la dynamique longitudinale (sous actionnés) sur le méme hélicoptere
de laboratoire.

La commande prédictive, parfois appelée « receding horizon control », est une
technique de commande dans laquelle 1’entrée de commande est obtenue a partir de la
résolution d’un probléeme de commande optimale sur un horizon de temps
habituellement fini. Seule la premiére commande calculée est utilisée, puis le
probleme d’optimisation est de nouveau résolu. Cette optimisation prévoit le futur
comportement du systeme basé¢ sur son modele. L’application de cette technique est la
plupart du temps, utilisée dans la commande « lente » de processus industriels. La
méthodologie a ¢été appliquée aux systémes linéaires et également aux systémes non
linéaires et implique naturellement des contraintes sur les entrées de commande, les
sorties et les états par Mayne [25]. Dans Kim et Shim [26], une commande prédictive
du mod¢le non linéaire(NMPTC) d’un hélicoptére drone a été formulée. L’algorithme
NMPTC tient également compte de la planification des trajectoires avec des
contraintes d’entrée et d’état tout en suivant la position et I’angle de lacet désirés.

La méthode du backstepping est une technique originale qui fournit un outil de
conception trés puissant. La flexibilité de la méthode du backstepping permet de
résoudre beaucoup de problémes de conception dans des conditions moins restrictives
que celles imposées dans d’autres méthodes, Krsti et Kanellakopoulos[27]. Le
backstepping a été appliqué avec succes a une grande variété de systémes non
linéaires et linéaires dans Benaskeur [29] [30]. Dans Frazzoli [31] nous trouvons la
premiére application de la commande de backstepping sur les hélicoptéres qui utilise
le méme modele dynamique proposé dans [16]. Dans Vilchis [32], le modele de
I’hélicoptere est a 7DDL, la commande extrait du modéele approximé (approche) sans
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dynamique de zéros, mais ’application se fait sur le modele de I’hélicoptére a 3DDL.
Chriette [42] montre une autre application de la commande par backstepping sur un
modele d’un hélicoptére drone pendant le vol stationnaire en négligeant les faibles
forces latérales et longitudinales (small body force) en utilisant un modéle
approximatif, la fonction de Lyapunov dérivée est utilisée pour analyser la
performance de la boucle fermée du modele complet. Ils montrent par un théoréme
que s’il existe des bornes sur I’erreur initiale et sur les parameétres de trajectoire, des
performances acceptables pour le suivi de trajectoire du systéme sont obtenues.

La commande par la vision présente une nouvelle technique de contrdle
permettant d’une part, la réalisation d’une tache de suivi d’une trajectoire désirée en
utilisant la vision et, d’autre part, I’estimation de quelques paramétres
aérodynamiques inconnus. La dynamique de la trajectoire a suivre est établie en se
basant sur une nouvelle approche d’asservissement visuel développé récemment. Pour
I’asservissement visuel des corps rigides sous actionnés. Les travaux de Stein et
Athans et Murateta [36] a [41], ont les premiers résultats de "application de cette
commande sur un hélicoptére drone (en France) qui utilisent la commande par la
vision pour commander un hélicoptére a quatre rotors et un avion a décollage et
atterrissage vertical(PVTOL).

Récemment, on peut citer les travaux de Biswas Pandey et les autres [44] a
[49] pour commander un modele de I’hélicoptére a deux rotors qui prennent en
considération le couplage entre les rotors et la dynamique fortement non-linéaire.

3 Systémes mécaniques sous actionnés (SMS-A) :

Le nombre de degrés de liberté d'un SMS-A est inférieur au nombre d'entrées
de commande (qeR™, ue R™ et m < n). Le probléme de commande devient donc plus
difficile que celui des systémes complétement actionnés pour lesquels des techniques
déja connues peuvent étre appliquées (backstepping, forwarding, feedback
linearisation, etc.). Ces techniques ne sont pas applicables a la généralité des SMS-A.
lorsque nous devons respecter la consigne de diminuer le poids, la consommation
d'énergie ou le cout du systeme. Lorsque le systéme sous-actionne est un systéme
mécanique, il peut se représenter par un modeéle Lagrangien de la forme [51]

Pour certains systéemes sous-actionnés, une stratégie de commande hybride a
été considérée. Dans [51] ['utilisation d'une commande non linéaire est proposée pour
amener le systeme (le Pendubot) dans un voisinage d'un point d'équilibre, ensuite une
commutation vers une loi de commande lin€aire est faite afin de stabiliser le systéme
autour de ce point d'équilibre. Dans [53] et [56], trois techniques de commande sont
proposés en fonction du mode de vol de I'hélicoptere. Une telle stratégie de
commande (hybride) peut en principe étre considérée dans notre probléme.
L'utilisation d'une loi de commande en boucle ouverte par [54] nous permet
d'apercevoir que méme si le systtme est completement commandable, [55] le
probleme de commande pour les SMS-A est encore difficile a résoudre. Des lois de

7
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commande discontinucs ou variant dans lc temps ont ¢té envisapées dans [54] lorsque

la stabilisation du systéme autour d'un point d'é¢quilibre n'est pas possible.

Nous pouvons aussi citer Ies principales ¢quipes intcrnationales qui travaillent

dans le domaine de la commande d’hélicoptere drone :

L.
2.
3

nall

LA

6.

L’ ¢quipe de I'université de Berkeley (Berkeley Acrorobot), USA.

L’¢quipe de Georgia Tech (The Georgia Tech Acrial Robotics Mission), USA.
Le groupe de travail de I"'université de Linkoping (UAVTech), Suéde.
L’¢quipe du Centre Automatique el Systeme {CAS) a I’école des Mines de
Paris, France.

L’ ¢quipe de la Commande des systemes et dynamique du veol (DCSD) de
I"ONERA., France.

L’ ¢quipe de I"université de technologic de Compicgne (UTC), France.

L'Fcolc nationale supéricure de I'aéronautique ct de I'espace (SUPAERO)
Toulouse, France,
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CHAPITRE 1 Généralité sur 'Hélicoptére

La dynamique des engins velants a voilure tournante est particuli¢rement
difficile & appréhender, tant les effets aérodynamiques et les couplages 3Ds sont
nombreux et complexes. Dans ce chapitre, nous présenterons d’abord le principe de
fonctionnement d’un hélicoptére birotor, ensuite, nous décrivons briévement le
modeéle mathématique générale.

1.1 Généralité sur I’hélicoptére

L’hélicoptére est un giravion dont la sustentation est assurée par un rotor ou un
ensemble de pales tournant autour d’un axe sensiblement vertical.

Ce rotor, entrainé par un moteur, assure a la fois la sustentation et la
propulsion de I’hélicoptére. Ce dernier est donc capable de vol stationnaire, de
décollage et atterrissage vertical, et de déplacement dans toutes les directions.

Un rotor auxiliaire nécessaire a la stabilisation de I’appareil est placé a
I’extrémité du fuselage.

1.2 Histoire

L’histoire de I’hélicoptére commence au début du XXe siécle, comme
pour I’avion, Mais I'insuffisance de la puissance des moteurs et les problémes de
stabilité rendent les développements beaucoup plus longs et aléatoires. En dehors de
la parenthese des autogires, [’hélicoptere ne prouve son efficacité potentielle qu’au
cours de la Seconde Guerre mondiale Les Allemands sont les premiers, deés 1936, a
concevoir un dessin d’hélicoptére viable et a faire voler un appareil stable. Les
scientifiques du Ille Reich ont mis au point, en 1945, des hélicoptéres opérationnels,
et ont montré leur potentiel au combat. Dés la fin des années 1930, I’Allemagne est
devenue, en fait, le centre de développement des hélicoptéres.

Les guerres menédes dans les années 1950 par la France en Algérie, et les Etats-
Unis en Corée puis au Viét Nam dans les années 1960/1970, démontreront son intérét
militaire pour les missions de pénétration, d’appui-feu, de lutte antichars et pour le
secours des blessés.

Sur le plan technique, c’est I’apparition des turbomachines permettant le
développement d’appareils plus lourds, plus rapides et plus fiables, qui donne a
I’hélicoptére une place importante au sein des forces armées, de police ou de douane
de beaucoup de pays. Sur le plan civil, en raison du colit trés élevé de ’heure de vol et
de la maintenance seuls quelques privilégiés, et quelques opérations cruciales,
profitent de ce moyen de transport et de manutention.

1.3 Configuration générale d’un hélicoptére

Un hélicoptére peut, d’'une maniére générale, étre décomposé en un nombre
limité de sous-ensembles : cellule, voilure, groupe motopropulseur, commandes de
vol, servitudes de bord, avionique, emports.
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Bolte de vitesse 90°
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Figure 1.1 : Sous-ensembles d’un hélicoptére

La cellule est constituée du fuselage et du train d’atterrissage.

La voilure est constituée, dans la configuration la plus courante, d’un rotor
sustentateur unique et d’un rotor anti-couple situé a I'extrémité d’une poutre a
I’arriere du fuselage. La voilure prend aussi parfois la forme de rotors sustentateurs
uniquement, en nombre pair pour €liminer le besoin d’un moyen anti-couple. Enfin,
on peut mentionner les configurations plus rares suivantes :

e les hélicoptéres compound dont la voilure comprend également une
aile fixe (Lockheed AH-56 Cheyenne, Eurocopter X3)

e les hélicoptéres dont la voilure se résume a un seul rotor sustentateur
puisque la fonction anti-couple est réalisée par d’autres moyens
(NOTAR, Eurocopter X3)

e Le groupe motopropulseur est constitué d’un moteur a pistons ou d’une
ou plusieurs turbines entrainant les rotors.

1.4 Les différentes formules de rotors

I1 existe plusieurs formules de construction d’hélicoptéres.

La plus répandue est composée de deux parties essentielles :

» le rotor principal ; dont I’axe est vertical, assure la sustentation (la portance
venant de la vitesse de rotation et de I'incidence des pales), le vol en
translation dans toutes les directions : verticale, longitudinale (avant,
arriére) et latérale. Il assure également le contrdle d’attitude en tangage et
en roulis de I’hélicoptere.
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>

le rotor de queue ; ou rotor anti-couple, appelé habituellement « RAC » par
les pilotes d’hélicoptére, dont I’axe est sensiblement horizontal. Il empéche
I’hélicoptere de tourner sur lui-méme lorsque le rotor principal tourne et
permet d’assurer le contrdle en lacet. Le premier qui utilisa ce dispositif
pour son appareil fit le russe Boris Yuriev en 1912,

Autres formules :
Toutes basées aujourd’hui sur le principe de deux rotors contrarotatifs :

Figurel.2 : Un Kamov Ka-50 ntilisant deux rotors de sustentation coaxiaux

Figurel.3 : Un Bristol type 192 Belvedere utilisant des rofors de sustentation dits « en

>

>

tandem »

Avec deux rotors de sustentation en tandem (I’un & D’avant, ’autre a
I’arriére). Le principal promoteur a été I’ Américain Frank Piasecki.

Avec deux rotors de sustentation coaxiaux (tournants autour du méme
axe), comme les appareils du constructeur russe Kamov, qui répondent a
cette caractéristique définic en 1862 par Ponton d’Amécourt. La
configuration coaxiale est certes complexe, mais permet une trés grande
stabilité¢ de vol en stationnaire ou a basse vitesse et un encombrement de
rotor réduit, ce qui explique son succes aupres des entreprises de travaux
aériens lourds qui utilisent fréquemment des hélicopteres russes Kamov.
Avec deux rotors de sustentation dits « engrenants » (deux axes de rotor en
« V »), dont la rotation est synchronisée de maniere que leurs pales se
croisent sans se toucher pendant la rotation, comme les machines du
constructeur allemand Anton Flettner, reprises par 1’Américain Kaman,
réalisateur du K-Max, qui, de par leur conception, font également
I’économie d’un rotor anticouple.

11
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» Une autre solution consiste a propulser un unique rotor avec des éjecteurs
de gaz 4 haute vitesse positionnés en bouts de pales. Ceci permet de se
passer de rotor anticouple, tous les efforts aérodynamiques de trainée étant
annulés par réaction. Cette formule n’a été utilisée en série que sur le petit
Djinn de la SNCASO, produit dans les années 1950.

1.5Le mouvement rotatif

La portance est une force dirigée vers le haut qui est créée lorsqu’une
voilure fend ’air. Dans le cas d’un hélicoptére, la voilure (les pales) se déplace dans
trois directions par rapport a I’air: horizontalement, verticalement et suivant un
mouvement circulaire. L’ interaction entre les forces générées par le mouvement dans
ces plans détermine la fagon dont I’hélicoptére évolue.

1.5.1Dissymétrie de la portance

La géométrie élémentaire nous indique que plus la circonférence d’un
cercle est importante, plus la distance qu’un point du cercle doit parcourir pour
effectuer un tour est grande. Les points le long d’une pale d’hélicoptére sont
simplement des points qui se déplacent en cercles concentriques autour de I’axe du
rotor. Les trajectoires parcourues par les points situés a 'extrémité de la pale sont
beaucoup plus longues que les trajectoires des points situés prés du centre, mais tous
les points d’une pale mettent le méme temps pour effectuer un tour. Cela signifie que
les points situés a 1’extrémité des pales se déplacent plus vite que les points situés pres
de ’axe du rotor.

Figure 1.4 : pale d’hélicoptere

Pour compenser la dissymétric de la portance, les pales d’hélicoptére sont
vrillées vers ’intérieur de la pale. Ceci augmente I’angle d’inclinaison de la pale et,
par conséquent, crée une force de sustentation plus importante.

Cette technique permet de créer une portance uniforme sur toute la longueur
des pales du rotor.

12
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1.5.2Configuration conique

Lorsque la portance généréc par I'hélicoptére augmente, Ics pales
s’¢levent au-dessus de la position horizontale et adoptent une position qui leur fait
décrire un cone. Ceci se produit parce que la portance s’exerce sur la totalité¢ de la
pale, mais que seule une extrémité de la pale est libre de bouger vers le haut (ou vers
le bas). Aussi, toute la portance qui s’exerce sur la pale agit sur ['extrémité de la pale.

Plus I’angle au sommet de ce cone
est aigu, plus la portance générée est — h

réduite. Ceci est di au {ait que lorsque les
pales du rotor adeptent une configuration
conique, la surface eflicace du disque
diminue. La surface du disque efficace

est la surface couverte par unc révolution
de la pale. Si les pales sont disposces
sclon unc configuration conique, lc

diametre  du  disque  s’en  trouve
« Taccourct », Figure 1.5 : Configuration conique

1.5.3 Déflexion aérodynamique descendante

En tournant, les pales du rotor propulsent de 'air vers le bas, Lair
juste ¢n dehors du disque du rotor suit une trajectoire ascendante, fait demi-tour et sc
retrouve propulsé vers le bas au travers du disque du rotor. Cela s’appelle courant
d’air induit ou déflexion aérodynamique descendante.

Figure 1.6 ; Déflexion aérodynamique

La déflexion aérodynamique descendante ne présente aucun probléme en vol
normal et lors de changements d’altitude progressifs ; elle peut méme étre utilisée
pour augmenter la portance, lors d'un vol stationnaire. Cependant, lors de descentes
prononcées (dépassant 30°) la déflexion aérodynamique descendante peut étre fatale.

13
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1.5.4 Effet de sol en vol stationnaire

Lorsqu’un hélicoptére est en vol stationnaire & moins d’une longueur
de pale du sol, la déflexion aérodynamique descendante exerce sur la surface une
pression vers le bas. Un coussin d’air artificiel est alors créé, I’air « rebondissant » sur
le sol et remontant dans les pales du rotor.

Au sein d’un coussin d’air di a I’effet de sol, il faut moins de puissance pour
maintenir I’hélicoptére en I’air, étant donné que la déflexion aérodynamique
descendante qui rebondit sur le sol s’ajoute A la portance produite par la rotation des
pales du rotor. Lorsqu’ils sont en vol stationnaire au sein d’un effet de sol, les pilotes
peuvent diminuer [’angle de pas collectif des pales (¢’ est-a-dire ’angle d’attaque des
pales) et réduire la puissance du moteur. Le vol stationnaire en dehors de I’effet de sol
exige plus de puissance que n’importe quelle autre manceuvre de I’hélicoptere.

Les surfaces lisses (comme 1’asphalte ou le ciment) générent un coussin d’air
plus dense. Un terrain accidenté a tendance a perturber le courant d’air et a rendre le
coussin d’air moins uniforme.

1.5.5 Descente auto-entretenue

Si un hélicoptére effectue une descente verticale extrémement rapide avec une
faible vitesse horizontale, il peut se retrouver pris dans sa propre déflexion
aérodynamique descendante, et le pilote pourra éprouver des difficultés a générer
suffisamment de portance pour arréter la descente. Cette situation est appelée descente
auto-entretenue, ¢galement connue sous le nom d’anneau tourbillonnaire.

Lorsquun hélicoptére effectue une descente auto-entretenue, sa vitesse
verticale de descente est supéricure 4 la vitesse de D’air pris dans la déflexion
aérodynamique descendante. Cela signifie que le flux aérodynamique en dessous de la
partie interne du disque du rotor ne crée plus de portance, I’air circule en fait vers le
haut par rapport au disque. La portance est créée dans la mauvaise direction,

entrainant [*appareil vers le bas dans le sens de la descente.

1.6 Couple

Le fonctionnement bizarre des premiers modéles d’hélicoptéres a été,
pendant des siécles, la cause de beaucoup de frustrations pour leurs constructeurs. A
chaque fois qu’un modele décollait, il chavirait d’un c6té ou se mettait 4 tourner ou a
sauter de facon incontrélable. Ce n’est que plus tard que I'on comprit que ce
comportement était le résultat d’un couple : 1'axe du rotor du modele tournait dans un
sens, tandis que le reste de ’appareil se mettait en rotation dans le sens inverse,
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La queve de I'hélicoptere -
o tendonce a tourner

dons lo direction
opposee

Figure 1.7 : couple

La troisi¢me loi de Newton déclare que pour toute action, il y a une réaction
égale et opposée. Dans ce cas, la réaction est un couple. Le fuselage d’un hélicoptere
tourne dans le sens inverse de celui dans lequel tourne son rotor.

1.6.1Le rotor de queue

De nombreux hélicoptéres disposent d’un rotor de queue pour
compenser le couple. Le pilote utilise les pédales du palonnier (qui contrélent la
vitesse de rotation du rotor de queue) pour exercer une force dans le sens inverse du
couple créée par la rotation des pales. Le rotor de queue géncre cette force de la méme
maniere que le rotor principal génere de la portance : les pédales du palonnier
augmentent ou diminuent I’angle d’attaque des pales, ce qui augmente ou diminue
I’intensité de la force créée par le rotor de queue. Le rotor de queue peut également
étre utilisé pour donner du lacet a ’appareil lors d’un vol stationnaire et pour effectuer
des virages plus serrés.

1.6.2 Vol stationnaire et tendance a la translation

En vol stationnaire, les hélicopteres équipés d’un rotor de queue ont
tendance a dériver sur le c6té parce que le rotor de queue « pousse » littéralement
I’appareil. C’est ce qu’on appelle la tendance a la translation. Les hélicopteres équipés
de pales qui tournent dans le sens inverse des aiguilles d’'une montre dérivent vers la
droite. Pour compenser cette dérive, le pilote peut incliner vers la gauche le disque du
rotor dans son ensemble. Ceci entraine le rotor principal a exercer davantage de force
contre le rotor de queue.

Certains modéles modernes d’hélicopteres ont des fonctions intégrées
qui prend en compte la tendance a la translation. Le rotor principal peut s’incliner
légerement vers la gauche lorsque la commande de pas cyclique est au neutre. Ou le
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systtme de commande peut incliner le rotor vers la gauche lorsque 1’on augmente le
pas collectif au cours d’un vol stationnaire.

1.7Le mouvement horizontal

A I'inverse d’un avion a voilure fixe, qui utilise la poussée des moteurs pour
se propulser vers 1’avant, un hélicoptére se déplace vers I’avant (ou vers 1’arriére, ou
encore sur le c6té) en inclinant sa portance.

A e A

Vol

Portance stationnaire
totale Portance verticale

Port Vol vers

ortance I"avant

horizontale .-~

Figure 1.8 : Le mouvement horizontal

Pour avancer, un pilote ajuste sa commande de pas cyclique, qui ajuste 1’angle de
chaque pale le long de sa trajectoire de rotation, de maniére a ce que 1’ensemble du
disque du rotor (le plan de rotation du rotor et des pales) reste incliné vers le bas.
Lorsque I’appareil est en vol stationnaire, le disque du rotor est parall¢le au sol, et la
totalité de la portance qu’il génére pousse 1’avion vers le haut. Une fois que le
disque du rotor est incliné, la portance est également inclinée. Lorsque le disque est
incliné vers 1’avant, davantage de portance est générée vers I’avant de 1’hélicoptére
que vers 1’arriere, et I’hélicoptere avance.

Etant donné qu’une partie de la portance est dirigée vers 1’avant lorsqu’un
hélicoptére avance, la composante verticale de la portance est plus faible. Par
conséquent, 1l faut générer davantage de portance totale pour que 1’avion puisse
avancer a une altitude constante. La méme chose se produit lorsque ’on tourne
(incline sur un cot¢), étant donné que la portance est déportée vers le cote.

1.7.1 Portance de translation

La portance est initialement produite lorsque les pales du rotor tournent et que leur
surface inclinée fend 1’air. Lorsque 1’hélicoptére passe d'un vol stationnaire a un
mouvement vers 1’avant, de 1’air circule le long de I'hélicoptére, du nez vers la
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queue. Cet air passe également sur les pales en rotation, créant une portance
supplémentaire. La portance créée par le mouvement horizontal d’un hélicoptere est
appelée portance de translation.

Tout comme la portance «normale » augmente lorsque la vitesse des pales
augmente, la portance de translation augmente, jusqu’a un certain point. La portance
de translation commence a se faire sentir a partir d’une vitesse d’environ 20 nceuds.

1.7.2Asymétrie de la portance

La vitesse et la portance des pales deviennent plus compliquée lorsqu’un hélicoptere
se déplace horizontalement, parce que les pales de I’hélicoptére ont un mouvement
de rotation circulaire et que leur vitesse de rotation vient s’ajouter ou se soustraire a
leur vitesse horizontale a différent point de leur cycle de rotation.

Pendant la moitié de la rotation, les pales vont en direction du nez de I’hélicoptére.
Pendant 1°autre moitié, elles vont en direction de la queue.

Les pales qui vont en direction du nez (les pales avancantes) se déplacent vers
I’avant avec une certaine vitesse, ses pales avancent également a cette méme vitesse.
Pour les pales avancantes, la somme de ces deux vitesses est ¢gale a la vitesse de
I’air qui passe sur la pale.

Les pales qui vont en direction de la queue (les pales reculantes) se déplacent en fait
dans la direction opposée au mouvement de 1’hélicoptére. Dans ce cas, la vitesse de
I’air qui passe sur les pales est la vitesse aérodynamique de I’avion vers |’avant
moins la vitesse a laquelle les pales se déplacent vers la queue.

Etant donné que la vitesse de la pale varie au cours d’une révolution de la pale, la
quantit¢ de portance qu’elle crée fluctue. Les pales avangites créent plus de
portance, et les pales reculantes générent moins de portance. Ceci entraine une
asymétrie de la portance, ce qui signifie que la portance sur un c6té du disque du
rotor n’est pas égale a la portance de I’autre coté.

1.7.3 Décrochage des pales reculantes

Lorsque la vitesse de [I’hélicoptere vers I’avant augmente, la vitesse
aérodynamique autour des pales reculantes diminue, ce qui signifie que la portance
générée par les pales reculantes diminue. Afin de compenser cette réduction de
portance, I’angle d’attaque des pales reculantes doit étre accru, de maniére a
équilibrer la portance sur le c6té gauche et sur le coté droit du disque du rotor (pour
ce faire, le pilote déplace la commande de pas cyclique du c6té ou la portance est la
plus grande). Cependant, une augmentation trop importante de ’angle d’attaque
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résulte en un décrochage. Une poche au sein de laquelle les filets d’air sont décollés
se forme pres du centre du disque du rotor.

Les pales décrochent et sortent du décrochage a mesure qu’elles traversent cette
zone. Cela provoque des vibrations qui avertissent le pilote que les pales ont
décroché et qu’elles peuvent étre endommagées si la situation de décrochage empire.
Si vous continuez a augmenter la vitesse aérodynamique au-dela de ce stade, la zone
de décrochage devient plus grande, les vibrations s’intensifient et finalement, soit le
rotor est détruit, soit I’appareil part en roulis sur un c6té, étant donné que la portance
générée du coté du rotor, ou a lieu le décrochage, est moindre.

Figure 1.9 : Décrochage des pales
1.7.4 Atterrissage auto-rotatif

Dans le cas d’une panne moteur ou d’un décrochage de pale impossible a rattraper,
un pilote peut étre contraint a effectuer un atterrissage auto-rotatif. Un atterrissage
auto-rotatif est un atterrissage effectué sans puissance moteur. Tandis que
I’hélicoptere descend, de 1’air circule vers le haut au travers du disque du rotor. Le
systéme du rotor est concu de maniére a ce que ce courant ascendant entretienne le
mouvement de rotation des pales, et en fournir une quantité minime peut permettrez
au pilote de rester en 1’air suffisamment longtemps pour atterrir sans s’écraser [70]

[3]-
1.8 Modéle général d’un hélicoptére :

Cette partie présente un modele général non linéaire a 7-DDL destiné a étre
appliqué au vol libre autonome d’un hélicoptere de type modele VARIO Benzin-
Trainer (qui constitue un systéme sous actionnés) pour lequel les forces
aérodynamiques générées par I'interaction des rotors avec le corps ont été
caractérisées. Considérons les phénomeénes aérodynamiques jouant un réle important
dans la détermination des efforts aérodynamiques comme le battement vertical et la
raideur des pales, la force de trainée sur le fuselage, les couples de trainée des rotors,
et les forces agissant sur I’hélicopteére, a partir d 'un modele [2] [32].
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Il existe différentes manieres de présenter la dynamique d’un corps rigide
évoluant dans un espace tridimensionnel. Le formalisme de Newton-Euler et le
formalisme d’Euler-Lagrange sont les plus répandus.
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Figurel 10 : Représentation de la dynamique d’un corps rigide

Le modéle général a 7-DDL destine au vol 3D de I’hélicoptére (régulation au sol,
décollage, montée, vol stationnaire, vol en palier, vol 3D, descente et atterrissage),
basée sur des considérations d’énergie cinétique et potentielle. L’énergie cinétique du
rotor de queue est prise en compte dans la modélisation, 1’énergic potentielle est
forme par la partie gravitationnelle et par 1’énergie élastique associée au phénomeéne
de battement vertical.

i)

£,y

Figure 1.11 : le systéme de référence

Dans le cas général, le centre de masse cm de I’hélicoptére ne se trouve pas sur
un axe de symétrie. Plusieurs systémes de référence sont définis de la fagon suivante
{figurel.11):

+ T est appelé repére inertiel. Il est 1ié a un point o situé a la surface de la Terre.
I1 est supposé galiléen. Le théoreme fondamental de la mécanique s’y applique
donc. On associe a 1 le systeme d’axes (O, Ex, Ey, E).
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» C est appelé repére corps (repere mobile). Il est 1i¢ au centre de gravité cm. On
associe a C le systetme d’axes C :(cm,E],EZ,E3,) ou El est appelé axe de
roulis, E> est appelé axe de tangage, et Es est appelé axe de lacet.

* Le repere (o1, x1, yl, z1) est placé au centre du rotor principal et fixe par
rapport au corps de I’hélicoptere.

* Le repére (02, X2, y2, z2) est placé au centre du rotor de queue et fixe par
rapport au corps de I’hélicoptere.

Le mode¢le dynamique utilisant le formalisme d’Euler-Lagrange se base sur le vecteur
de coordonnées généralisées ¢ e R’ de I’hélicoptere étudié (VARIO Benzain Trainer)
qu’on peut définir par le vecteur [32] :

gq)=[x vy z ¢ 0 ¢ 4]

Ou x, y et z définissent la position du centre de masse de 1’hélicoptére par
rapport au repére inertiel (0, x, y, z) (figure 1.11). L’angle d’azimut des péles du rotor

principal est ¥ . L’orientation de I"hélicoptére est donnée par¢, 0 et ¢ désigner les trois
angles d’Euler (lacet, tangage et roulis), le vecteur d’angle d’Euler est exprimé dans le
repére mobile(c EI,EZ,Ej,).

m?

Il est noté 7, :

n=[¢ 0 v|

La matrice de rotation R est paramétrisé¢ par les angles d’Euler et elle est
donnée par : [67]

cC, §,50,-C,S, C,8,C,+5,8,

R=|C,S, §,5,,+C,S, C,S,C,~8,8S, (1.1)
-5, S,C, c,C,

Le vecteur de vitesse angulaire o, est donné en fonction des angles d’Euler et de leurs
dérivées par la paramétrisation locale suivante :

O, W —obs,,
o, =| 0, [=|0c, +dcgs,
©,, tiJcﬂcw +0s v
(1.2)

Ou o, L’équation qui décrit la vitesse angulaire dans le repére mobile (cm, E1, Ea,

Es) lié au corps de I’hélicoptere.
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Le vecteur q est formé de deux composantes r et p :
q(!):[rf pT :I'r.
Our(r)=[x y z]r et p(t)=[¢ 6 v y]T

. - T [ o I
G (r):[r" p’ ] , nous remarquons que la premiere composante de cette dérivée est

la vitesse de translation V exprimée dans le repere inertiel.

On considere que :

L’angle d’azimut des pales du rotor principal est noté vy

A partir de (1.2) nous avons donc :

o, s, 0 1 0] ¢
| e | _|Se <y 0 0/l@
., cps, =S5, 0 Olly
y 0 0 0 1|y
(1.3)
Nous trouvons que o =.J,p avec :
s, 0 1 0
|eys, ¢, 00 1.4
o= Cs, -5, 00 (14)
0 0 0 1

T . . s
a):[a)ﬁ_ o, o, y] est le vecteur de vitesse angulaire de 1’hélicoptere par

rapport au repere fixe au centre de masse de ["hélicoptére.

Nous pouvons donc écrire :

oLk 2T

En définissant :
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P L 1.6
“lo U, (1.6)

et avec

et:

Nous pouvons calculer le Lagrangian L = T —U et obtenir les équations du
mouvement de 1’hélicoptére a partir de :

d| oL | oL
@ % -0 1.7
AR 17

Avec U est I’énergie potentielle, T 1’énergie cinétique de 1’hélicoptére

L’énergie cinétique de I'hélicoptére T comme étant constituée par une ¢nergie
cinétique de translation du centre de masse de 1’hélicoptére T et par une énergie
cinétique de rotation T, du systéme autour de ce centre de masse.

T =T +T, (1.8)

L’énergie cinétique de rotation est considérée formée par celle du fuselage Tir, celle
du rotor principal Trm et celle du rotor de queue Tir.

Nous considérons que 1’énergie potentielle de I’hélicoptere est constituée de I’énergie
potentielle gravitationnelle Ug et de 1’énergie élastique Uy reliée au battement vertical
des pales du rotor principal.

U :Ug +U, (1.9)
Avec

U,=-mgz Bt U,=kp’

£

Ou la matrice est la matrice d’inertie calculée dans le repere li€ au corps de
I’hélicoptere :
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mf3 03x3 03><|
. o —I.M+I.Tr,
= + + |
. ( M AT F)3x3 —!.‘,z M +fﬂ_T T,
~I_M+I _Tr,
0, ~I.M+I1,Tr, I M+I Tr, -I,M+I Tz, R
X . ol T ) w5 : C D A M+ T

Le développement de I’équation (1.7) permet alors d’obtenir le modele général
de I’hélicoptére sous forme matricielle qui est donnée par :

M(q)§+C(g.4)§+G (q)=0(q-G.) (1.10)
Avec :
M(q) € R7*7 La matrice d’inertie
C(q,q) € R™7 La matrice des forces de Coriolis et des forces centrifuges
G le vecteur des forces de gravité

La matrice d’inertie prend la forme suivante :

—M“ 0 0 0 0 0 0
0 M, O 0 0 0 0
0 0 M; O 0 0 0
M(q)z 0 0 0o M, M, M, M,
0 0 0 My, Mg My Mg
0 0 0 M64 ME’JS Mﬁ() M{J? (111)
L 0 0 0 M74 M?S M?{J M??_
La matrice de Coriolis est donnée par :
[ 000 0 0 0 0]
000 O O O o0
000 O O O O
C(q,cj)z c,000C, Cs Cyf Cp
000C, G G C
(1.12)
000 C, Cu C Cg
000 c, C, C, 0 |
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Les éléments de M (g)et C(g.G)sont donnés dans ’annexe E. Les termes de la

matrice de Coriolis sont appelés les symboles de Christoffel.

Le vecteur des forces conservatives est calculé par I’équation suivante :

=Y
aq,
(1.13)
Ou i=1,....,7 . Nous trouvons donc :
G(g)=[0 0 G, 0 0 0 G,
Ou:
G, =c,
G, =8, +ec, +es.c, +c,5(c§ —Sf,)
Q:J;FL
(1.14)

Ou Q est le vecteur des actions aérodynamiques (externes) appliquées au centre de
masse de I’hélicoptére avec F, = (F,, t.)"

La relation entre le vecteur de forces généralisées et celui de forces externes
appliquées au systeme

Jp=J"R_, =[R 2} (1.15)
0 J!

Les composantes du vecteur des forces externes Fr en fonction des forces et
des couples aérodynamiques.

Il est alors utile d’exprimer Fr. de la maniére suivante :
F,=D(g,u)u+A(q)u+B(q) (1.16)

Les matrices D et A et le vecteur B de I’expression de Fr sont donnés ci-dessous :

0 eyl 7us
(cmVTV +c”;?2)u4 0 C.SHVHJ}%
0 0 0
D)=\ (e V +esi s 0 eyl |
0
0
0

I (CmV "V otc.p’ )u3

(1.17)

(e TV ey Ju,s —c3 V|74
0 0

0 0

o o o o <o o <O
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[0 0 4, 0]
0 4, 0 4,
4, 0 45 0
A(cj)= 0 0 0 A4, (1.18)
0 0 4, O
0 4, O 0
_A?] 0 A?3 A?4
Avec
Ay (({ ) =(Cy HV ” —Cy V)Y
4, (q ) =(e,V v +C21?I’2)
A4, (‘?) =(cy HV H -\ )7
4, (g ) =(c,J v _Cl?}ﬁ)
Au(d) =yl |7
A, ((} ) =(¢,; IV ” —Co¥ )Y
A (q ) =—(cy [V H —CV )Y
A (q ) =cV v +eyny
A, (q ) =cyt(cy HV ” —C V)Y
Ay (C} ) =—(cy; ”V H "'csa"'l)w/ H "'0373"2
Ay (f]) =Cy ”V H +e )7 +‘339?"2 +e v v
~ 0 -
0
(CW”V H—Cmv] )}}"'622
B(4)= Cos (1.19)
Cyy +Cof v +cw}>2
0
_'"342.7'}2 +"343v|2 +e 4 TCys HV ”vl e ¥ tey HV H}’_
Le mod¢le de Newton-Euler qui est obtenu a partir (1.10).
Nous écrivons (1.10) de la facon suivante :
M(q)§+C(q.4)G+G(q)=Jy [D(g.u)u+A(G)u+B(4)] (1.20)
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Pour ce qui suit, considérons la notation suivante lorsque le systéme est séparé
en deux sous-systémes concernant la translation (indice t) et la rotation (indice r) de

I’hélicoptére.
Z, 0
’ (1.21)
0 0
“=lo ¢
’ (1.22)
G = G
r (1.23)
Pour le sous-systéme de translation, nous pouvons donc écrire :
IV +G, =Rf., (1.24)

our = [vc y z ]T est le vecteur de vitesse de 1’hélicoptére par rapport au repére

inertiel
Et pour le sous-systéme de rotation :

Sy Lao+[CJ, =T ], lo+G, =J]z (1.25)

0 em

Le torseur des efforts externes calculé dans le repere fixe au centre de masse de

om

I’hélicoptere est donné par : Fc = [jf; ! ]

Supposant que le vecteur de forces externes est donné par

F =4,(G)u+B,(G) e (1.26)

L’ensemble de deux équations du modele de Newton-Euler définissant le mouvement
de I’hélicoptere :

IFV +G; :th'm
L Lo+, CJ) - L)), |o+))7G, =7, (1.27)
Avec f., e’ et 7, R’ rappelons que R n’est pas une matrice constante.
fon=4,(d)u+B,(q) (1.28)

Ou la matrice A et le vecteur B, sont

26



CHAPITRE 1

0 0 A4,
Al(‘j): 0 4, 0
Am 0 A3
Avec
Ay (q ) =(cp HV “_Cw vy
Alzz (‘j):(cz(}VTV +Cz1}‘/2)
A|24(4)=(019‘F/ H_Clﬂvl)}./
Am(g) CIGVTV _51?}.’2
Ans q _(’18”V ”}/
B]((j)= 0
(QUV”_QW1

7, =4,(q )u +Bz(q')

o

(cl....c46) les constantes du modele général.
Ou la matrice Az et le vecteur B2 sont

0 0 0
0 0 A4,
S N 0

Ay 0 Ay,

Avec

Am.(cj): z?w/” Cv )Y

Ay (d)= (Cz?uV ” Cov )Y

Ay, (9;)=C31V WV otey,r?

Ay (4)=c; +(C%4”V” €17

Ay () =55V [[+esv, )HV ”""’3??’

A244(‘3’):‘40W”+(~ 1)?""“39?’ te TV

623

Bz(‘?:)z

27

)}./"'sz

214

0
0
Ay

Cog +529VT ""5'303‘-’2
coy e vite TV +ey HV ”‘h teuV ) ey ‘F/ H;V

Généralité sur I'Hélicoptére

(1.29)

(1.30)

(1.31)

(1.32)

(1.33)
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En prenant en compte que Z, =c,f, nous pouvons écrire :

1 _
¥y :_[Rfcm _Gf:l
.1 €y
3 (1.34)
Et

a-)_\'l’_' ]
| g [hgs T Y- TG,
a)ZC

;| (1.35)

Les variables d’état définies dans le tableau suivant ;

Variable Dérivée
X, =x X, =X
X, =y x4=}3
X;=2z X,=z
X =0, Xg=a,
Xy =0, X1 =0,
Xy =@, Xy =0,
X =7 Xy =7

Table 1.1 les variables d’état du modéle d’hélicoptére.

Les expressions des vecteurs de force et les couples (qui contiennent les 4
commandes [ul, u2, u3, ud]) sont trés complexes. Elles présentent de fortes non-
linéarités et un grand couplage entre les entrées de commande.

Les composantes longitudinales et latérales du vecteur force Fe (Fx, Fy) sont
petites par rapport a la force verticale Fz et peuvent étre considérées comme des
perturbations dans le modéle général. De cette fagon nous pouvons écrire Fx =Fy =0

et nous considérons le cas d’un modéle non perturbé.

On considérer la force de poussée Tm et les couples 14, 7o, Ty comme des

entrées de commande.

La représentation d’état du modéle peut-étre mise sous la forme suivante :

X =f (X )+g(x.u)

Y =h(x)
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Le vecteur d’entréeu € R* est donné par :

u, h,,
U = “al_ &
u, B,
u, A,

Il s’agit donc d’un systéme sous-actionné ou hm et hr sont les leviers collectifs du
rotor principal et de queue respectivement, us; commande associé a I’angle
longitudinal de pas cyclique B1 (rad). us commande associé a I’angle latéral de pas
cyclique Al (rad).

Une représentation du modele en variables d’états est donnée par les équations :

X, X, Xy X

X, X, X, Yy

X X, X z

X, =[xy Xy |=| @,

Xg X0 X1 @,

1 X1z Xy @ (1.36)
B3 | Y14 _x.H L7

Et Y = [x Y,z ,go]r

Le modéle dynamique complet d’un hélicoptére est relativement difficile a
établir et nécessite une étude mathématique assez poussée. Ainsi, il n’était exposé ici
que des notions de base et simplifiées.

Nous pouvons conclure qu’un modele dynamique universel pour I'hélicoptere
n’existe pas. Cela peut étre justifié, d’une part, par la complexité du systeme en lui-
méme (modé¢le non-linéaire et instable, en particulier en vol stationnaire). D’autre
part, une représentation simple de la dynamique du comportement complet de
I’hélicoptere, dans tous les modes de vol permettant la synthése de loi de commande,
n’existe pas. Ceci est di au fait que la dynamique résulte principalement de la nature
différente des diverses forces aérodynamiques dans les différentes conditions de vol.

Dans le deuxieme chapitre, on présente une bréve description du simulateur de
vol d’hélicoptére, ensuite le modele mathématique du systeme sera décrit.
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Chapitre 2 Modélisation du simulateur de vol d’hélicoptere

La qualité des algorithmes de contrdle, décrit dans le chapitre suivant, ainsi que la
validit¢ des résultats de la simulation dépendent fortement de combien le modele
mathématique refléte le réel simulateur de vol d’hélicoptére. A cet effet, il est important de
souligner les hypothéses dans lesquelles ce modele est dérivé, et aussi des simplifications
apportées afin de faciliter la conception des controleurs.

2.1 Le Twin rotor MIMO System

Le simulateur de vol d’hélicoptére est un systéme physique aérodynamique congu
pour le développement et I’'implémentation de nouvelles lois de commandes. Ceci inclut : la
modé¢lisation de la dynamique du systéme, I’identification, I’analyse et la conception de divers
contréleurs par des méthodes classiques et modernes. Son comportement ressemble a celui
d’un hélicoptére réel. De point de vue de la commande, il présente un systéme non linéaire
multivariable fortement couplé. Figure (2.1).

Figure 2.1 : Simulateur d’hélicoptere

2.2 Présentation du systéme

Le simulateur de vol d’hélicoptére est un systéme non linéaire a deux entrées et a deux
sorties (MIMO), les deux sorties étant 1’angle d’élévation ayet I’angle d’azimut ayet les deux
entrées étant les tensions appliquées aux deux moteurs a courant continu. Le systéme est non
linéaire, instable en boucle ouverte et présente un couplage important.

Le concept est fourni par la société Feedback spécialisée dans la conception
d’équipements d’ingénierie. Les deux sorties étant 1’angle d’élévation ay et I'angle d’azimut
on, les deux entrées étant les tensions appliquées aux deux moteurs a courant continu.

A lorigine, le simulateur est contrdlé par un logiciel fonctionnant sous Matlab.
L’acquisition des signaux et I’envoi des commandes sont faits par les cartes d’acquisition de
la compagnie Advantech.

A chaque extrémité d’une tige pivotant par rapport a la base se trouvent deux hélices
entrainées par deux moteurs a courant continu. L’hélice de queue assure un déplacement
horizontal alors que I’hélice principale permet un déplacement vertical. Un contrepoids
permet d’ajuster une position d’équilibre désirée. Deux encodeurs optiques HEDS-95440
montés au pivot indiquent les positions horizontales et verticales de la tige. Deux tachymetres
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installés sur les moteurs (un sur chaque moteur) indiquent la vitesse angulaire des moteurs. Le
contrdle du systéme se fait par la commande en tension des deux moteurs.

I1 est important de noter les limitations physiques du systéme. La position verticale a
est limitée entre —70° et +60° elle prend en compte du fait que les déplacements verticaux
sont positifs dans le sens contraire de rotation de la montre (positive en haut et négative en
bas). La position horizontale o} est limitée entre —135° et +200° (les déplacements
horizontaux sont positifs dans le sens horaire).

Les caractéristiques du systéme sont données par le tableau suivant :

Longueur du fuselage 70cm
Longueur des pales du rotor principal 20cm
Longueur des pales du rotor anti-couple 10cm
L’alimentation des deux moteurs 12V

Tableau 2.1 : les caractéristiques du systéme

2.2.1 Description du simulateur

Le simulateur de vol d’hélicoptere est formé :

> Une poutre pouvant pivoter sur sa base de maniere a ce qu’elle puisse tourner
librement dans les plans vertical et horizontal.

> Deux propulseurs : (principal et anticouple) fixés aux deux extrémités de la
poutre. Ils sont formés d’une hélice, d’un moteur a courant continu et d’un bouclier de
sécurité.

> Un contrepoids fixé sur une tige collée au niveau du pivot de la poutre, son réle
est de diminuer les vibrations (oscillations) de cette derniére.

> Une tour pour maintenir la poutre.

> Une base comprenant des circuits électriques pour [’adaptation, la
synchronisation et le filtrage des signaux entrants et sortants.

> Un boitier de marche/arrét des moteurs.

Ecrou de fixa:ion
“‘“\ de :"axe horizonta:
il

JLV

Ro_or de mo::vement rert::al
e

= ——

Ecrou de fixat'on
de “axe vertica'
oM O
wvert rouge . R
\ ca—@&=5_  Boitier de selection
ON/OFF

§ EFeedback SRRTmS— |
: W

Figure 2.2 : Description du Simulateur
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L’articulation sphérique permet a la poutre de pivoter simultanément dans le plan
horizontal et vertical. C’est un systéme a deux degres de liberté, mais on peut testreindre le
mouvement a un degré de liberté a I’aide de deux vis.

Figure 2.3 : Vis de fixation de la tige.

<« Propulseurs :

Le simulateur possede deux propulseurs, un principal qui agit dans le plan vertical, et
I"autre secondaire qui agit dans le plan horizontal. Chaque propulseur est composé d’une
hélice. Ces dernieres sont entrainées par des moteurs a courant continu (marque MAXON),
couplés avec des tachymétres. La tension de commande varie entre +2,5, le signe de la
tension indique le sens de rotation.

Figure 2.4 : Propulseur du simulatenr d’hélicoptére.

& Commande des deux moteurs :

Les moteurs électriques a courant continu offrent I’avantage de présenter des vitesses
de rotation proportionnelles a la tension qui leur est appliquée. Le mécanisme utilisé est un
hacheur, qui est un convertisseur statique alimenté par une source de tension continue
produisant aux bornes du moteur une tension de valeur moyenne réglable (figure 2.5).

Ce hacheur est commandé par des trains d’impulsions (MLI) qui sont générés & partir
du signal de commande provenant du PC 4 travers la carte d’acquisition.

' Bapm’s‘pw'-‘:
Signaldo [ : :
conunande eneralen ' MOTEUR !
4’| apr [ERACHERR [ T ppee [LEEEE |

1

Figure 2.5 : Schéma block du fonctionnement du propulseur.
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< Les encodeurs optiques,

Ces capteurs servant a la mesure des angles d’azimut et d’élévation se situent a
I’intérieur du pivot sphérique de la poutre.

‘T'ernpa

Tempa

Figure 2.6 ; Encodeurs optigues.

o La SCSI BOX :

La SCSI BOX (figure 2.7) a comme rdle d’adapter les signaux entre la carte
d’acquisition et les différents connecteurs de la base du simulateur et de séparer ces différents
signaux en fonction de leurs types.

La boite dispose de quatre connecteurs :

> un connecteur 68 pins pour connecter le cable global 68 pin SCSI de la carte d’acquisition.

»un grand connecteur PL1 pour les entrées digitales des capteurs de positions (deux
encodeurs optiques).

»un petit connecteur PL2 pour les sorties analogiques (deux tensions de commande des
moteurs).

#» un petit connecteur PL3 pour les entrées analogiques (retour tachymétrique des deux
moteurs).

Figure 2.7 : La SCST BOX.

X Carte d’acquisition ADVANTECH PCI 1711 :

C’est une carte d’acquisition universelle qui s’installe sur le port PCI du PC de
commande et dispose de connecteurs extérieurs pour des entrées/sorties analogiques et
digitales. Ces principales caractéristiques sont :

» La fonction Plug & Play.

» 16 entrées analogiques configurables 16 simples (single-ended) ou source flottante.
» Convertisseurs A/D industriels normalisés 4 approximations successives.

* 12 bits utilisés pour la conversion des entrées analogiques.

¥ La fréquence maximale d’échantillonnage est de 100KHz.
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» Gamme des entrées analogiques programmables et contrélables par logiciel.

» Chaque canal dispose de sa gamme individuelle stockée dans la RAM de la carte.
» 2 sorties analogiques (convertisseur D/A).

» 16 canaux d’entrées digitales.

» 16 canaux de sorties digitales.

» Un compteur programmable.

Son principal réle dans notre application est de permettre la commande digitale d’un
systéme continu a travers un PC, en convertissant les signaux analogiques aux numériques et
vice-versa. Dans notre cas, on utilise :

» Deux sorties analogiques (convertisseur D/A) pour délivrer les tensions de commande de
références.

» Les entrées digitales des deux encodeurs optiques pour mesurer 1’angle d’élévation et
d’azimut de la poutre.

» Deux entrées analogiques (convertisseur A/D) pour récupérer le retour tachymétrique.

Figure 2.8 : Carte d’acquisition PCI 1711.

2.2.2 Les logiciels utilisés :

Les logiciels utilisés sont :

MATLAB : il joue le role d’une plateforme, ou tous les autres composants
s’exécutent. C’est I’environnement le plus utilisé dans le monde par les ingénieurs, il fournit
plusieurs routines sophistiquées de calculs numériques.

SIMULINK : C’est un langage de haut niveau graphique, a I’aide duquel on
programme avec des objets ou blocs. Ces objets peuvent étre soit des blocs standards ou bien
des blocs spécialisés congus par I'utilisateur.

Sirmurdink
Model

Real Time [ CAF
Workshop |code | Compifer

I [

Real Time Parameter Changes

Executalie
FProgram

f= £/0 Board

Figure 2.9 : Processus de génération du code exécutable.
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REAL TIME WORKSHOP : c’est le programme le plus important, il génere
automatiquement du code source C + + optimisé, a partir du modele simulink. De plus, ce
code est paramétrable pour plusieurs Target (cible) d’implémentation. Dans notre cas, le
traget est un processeur Pentium sous WINDOWS comme systeme d’exploitation.

Compilateur C+ + : il compile le code généré par Real Time Workshop et fait
I’édition des liens pour générer un exécutable qui communique avec la cible
d’implémentation (Target), c’est le compilateur VISUAL C++ 6.0 Pro.

REAL TIME WINDOWS TARGET: dans le cas d’'un environnement
(WINDOWS), ce petit kernel (noyau) est essentiel. Son réle est primordial, il assure le temps
réel pour notre régulateur, car WINDOWS est un OS ¢événementiel de ce fait il ne permet pas
I’exécution en temps réel. Il s’exécute comme un service réside dans le niveau zéro (mode
noyau) et intercepte les interruptions matérielles avant WINDOWS. Ensuite, il communique
avec I’exécutable du régulateur et joue le réle d’interface avec le systéme physique a travers
la carte d’acquisition. Il contréle, donc, le flux de données et de signaux du modele
(maintenant exécutable) vers le systéme physique et vice-versa.

2.3. Modélisation du systéme

Plusieurs travaux ont été réalisés, dont le but est de modéliser et identifier le systeme.
Afin de développer un mod¢le dynamique pour le simulateur d’hélicoptére, nous avons utilisé
une méthode directe basée sur le calcul des forces agissant sur le corps du simulateur. Le
développement de ce modele sera fait sous les hypothéses simplificatrices suivantes [67]
[72] :
e Les dynamiques du sous-systéme du rotor sont des équations différentielles du premier
ordre.
e Les frottements sont de type visqueux,
e Le sous-systéme hélice/air peut etre décrit par les lois d’écoulement.

2.3.1. Sous systéme d’élévation

Initialement, nous considérons la rotation de la tige dans le plan vertical. C’est-a-dire
autour de I’axe horizontal. On considere que les couples moteurs sont générés par les hélices.
La rotation peut étre assimilée au principe du mouvement du pendule. En appliquant la
seconde loi de Newton, on obtient :

Avec :
d*a

M =J — 2.1
=LA @1
M, =Y M, (2.2)

i=1
J, =27, (2.3)

i=1
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L’équation (2.1) peut étre écrite sous la forme :

Ou:J M =M_+M_,+M_ +M_,
Les différents moments sont calculés comme suit :

2.3.1.1. Moment gravitationnel M1

Pour déterminer les moments de la gravitation appliqués a la poutre et qui la mettent

en rotation autour de I’axe horizontal, on considere la situation illustrée dans la figure 2.10.
A

rotor de

/ queue

axe horizontal
de rotation

(mls F Mg

Rotor

Figure 2.10 : Forces de gravité agissant sur le systéme.

M, =g {H% +m, +m, JI, - (% +m,, +m,, Jlm }cosal, - [%’ L +m,l, Jsinq_ } (2.5)

Qui peut étre écrite :

M, =g {[A —b]cosa‘_ -C sina‘,} (2.6)

Avec :

A

m
- +mﬂ' +n?m.c g.’
emem )
b =(”"'2 +m, +m, ]zm (2.7)

m
[ Zh gh + mc'h gch J

c
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2.3.1.2. Moment de la force aérodynamique Mv2

Pour déterminer les moments des forces propulsives appliquées a la tige, on considere

la situation suivante illustrée dans la figure 2.11.

axe de rotation vertical

axe de rotation horizontal
poussée de
rotor principal

Figure 2.11 : Moments de la force aérodynamique et de friction

Mv 2 = ]m F:' ((Dm ) (2’8)

2.3.1.3. Moment des forces centrifuge Mv3 :

M, = —Q,f [ﬁ+ m, +m,, ){r +[mm +m,, +m,, J!m +{m” I, + m(_;,f(_,,]
’ 2 2 2 (2.9)

cosa, sina,

Avec :

Q, :‘% (2.10)

On peut €crire (2.9) sous forme compacte :

M, =-Q; (4 +B +C )cosq, sing, (2.11)

2.3.1.4 Moment de friction M v4 :

Avec :

M ,=-QK, (2.12)
da

Q = 2.13

"odt ( )

2.3.1.5. Moment d’inertie Jv .

D’apres la figure 2.11 on peut déterminer le moment d’inertie par rapport a I’axe
horizontal. On remarque que ce moment est indépendant de 1’angle d’élévation :
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Jo=m,l,’ (2.14a)
Jo=m, ";2 (2.14b)
J=m,l,’ (2.14¢)
J,=m, % (2.14d)
Joo=m,l’ (2.14¢)
S =m, % (2.14f)
J .= "”Tﬁ m, 1 (2.14g)
T =mrl+m,I} (2.14h)

2.3.2. Sous systéme d’azimut :

De la méme facon, on peut décrire le mouvement de la tige autour de I’axe vertical, le
mouvement horizontal peut étre décrit comme étant un mouvement de rotation d’un solide :

d’a
M, =J k 2.15
h h dfl ( )
Ainsi :

M,=YM, (2.16)

i=l
J, =2, (2.17)

i=1

2.3.2.1. Moment de la force aérodynamique

Pour déterminer les moments de forces appliquées a la tige, on considere le cas (figure 2.12).

,5—’-'/- poussée de rotor principal
Fh((.l)l) )
s

axe de rotation

/ vertical

Figure 2.12 : Moments des forces dans le plan horizontal

M, =1,F, (o, )cosa, (2.18)

v
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2.3.2.2. Moment de friction

Il est défini par la loi suivante :
M = _QJ’1KIr

h2

2.3.2.3. Moment d’inertie

Les moments d’inertie relative a 1’axe vertical sont :

J,, = %[im cosa, )’

Jyy = m—”(!,, sina, )’
3

Jyy=m, (I, cosa )

J,s=m, (1, cosa, )2

JI?(: = m{b (ch Sin a, )2

2

m._ 5
Jyr = Th"l: +m, (1, cosa,)

2 i
Jyg=m, rm +m, (I, cosa,)

ms My mr

Ou sous forme compacte :
J,(a )=Dcos’a, +Esin’q, +F

Ou : D, E et F sont des paramétres constants :

n,

D:

> Y
li+m,l,

2.3.3. Dynamiques des propulseurs (hélices et moteurs)

Les deux moteurs sont a courant continu commandés en tension.
On considere le modele simple d’'une MCC avec une charge extérieure :

‘) K.
1 {a))z?“(u -K,®)-T,

36
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(2.20¢)
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(2.21)

(2.22)

(2.23)



Chapitre 2 Modélisation du simulateur de vol d’hélicoptére

La charge, T ., ici représente les frottements mécaniques et les frottements aérodynamiques
générés par la rotation de I’hélice. Puisque ces frottements sont difficiles a modéliser, on a
introduit une nouvelle variable U . pour le vertical et U hh pour I’horizontal ainsi que deux
fonctions non linéaires dans les caractéristiques statiques seront déterminées
expérimentalement,

Le sous-systéme devient alors un systeme de premier ordre avec une fonction non
linéaire a sa sortie :

du 1 ( X )

—=—(-u, +K,,

a T, R (2.24)
m{ :pv (uvv )

du

1
a T, (2.25)

T o, s+ Pu(uvy)

1 Uy
T T, s+ 1 Po(unn}

Figure 2.13 : Schéma bloc des moteurs

2.3.4. Modéle d’état

En utilisant les équations précédentes, on peut écrire les équations décrivant le
mouvement du systéme :

f—;': %[!mﬁ, (@, )-Qk, +g{(4-B)cosa, -Csing, )—%Qﬁ (A+B +C)sin2avJ (2.26)
da, _
@
(2.27)
J!r&)f
Qv :SV +T
y (2.28)
ds, 1
—=—— | LF,(®w)cosa, -, k (2.29)
dt Jh(q,)[ wer) g 'J
do _q
" (2.30)
Iy 0, COBQ,
Q. = Linr Con $TS Gy 2.31
f =8t 7, (@) ( )
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: :wl
u $ u :
—ho-b LD ! NL 1 NL > = Oy
entréed ———— | L—— ;w‘ F, » CLy,
, EDN o
u, u HLO F.
—| LD s NL : » NL - » ()
: > {’}I'ﬂ
sorties

1r11' " r v

Sy oap U Sy oy Uy
Figure 2.14 : Block diagramme des équations du model

LD dénotes les équations différentiel linéaire, NL dénotes non-linéarité, et EDN
dénotes les équations différentiel non-linéaire.
En choisissant comme :
Vecteur d’entrée :u =[u,u, |

Vecteur d’état : x =[a, S,u,, a;,S,u,, |

Ll U U

Vecteur de sortie : y =[a,a, |

On obtient le modeéle d’état ci-dessous :

+Jn-PP.- (xe)
J

v

L
xl - J‘, [IMF:' (

. 1
xS :,I.—(_xj +Kmru| )

mr

X, =x,

iyl

(x,)) =k, [xz *j P, [xé)]+g((A ~ B)cosx, ~C sinx, )

S e (R (-"3 ))COS (x 1)

e S (x1)
J,.P (2
X..-|= 2 1 22 fth(Ph(xﬁJ)COle_kh X5+ *f*' ‘.(Y-‘)?Ozsxl
" Dcos'x, +Esin"x, +F © Dcos'x, +Esin"x, +F

i)

X, = L(—)c(_ +K u,)

fr

2
J,.P
L X+ . (x_g)(.:o?x] (4 +B +C)sin(2x,)
21 7 Decos"x, +Esin"x, +F

(2.32)

2.3.5. Le mod¢le découplé
En contraignant le mouvement de la tige dans un seul plan soit 1’horizontal ou le

vertical, on obtient deux sous modeles chacun ayant un degré de liberté.
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2.3.5.1. Modéle 1 DDL vertical

Ce modele est dérivé du modele couplé, en fixant I’angle d’azimut o et en posant
u,, =0 . On choisit le vecteur d’état suivant :

X = [a‘, s.u, ]}r (2.33)
[ ko |
Uy i Upp iwm 1 1 1 a,
- Gv(p) Pv(uvv) T Fv(wm)ﬁ b ]_ ] 5 0 5 1
] : v v
gtlA-B]Cos a,- € Sina,,}
Figure 2.15 : Schéma bloc du modeéle vertical
La représentation d’état est alors :
. 1
X=X,
e
XIE = lm v (‘Pl (IB ))_ k\'XE + g ((A - B )COS(X | )_C Si.[l (x | )) (2.34)
. 1
X 3= jj(_x 3 + knn'ur )

En remarque que le modéle vertical obtenu ne dépend pas de 1’angle d’azimut o

2.3.5.2. Modéle 1DDL horizontal

De la méme fagon que pour le modéle vertical, dans le modeéle couplé on pose
a, =a,, etu, =0.Eton choisit X =[a,s,u,, | comme vecteur d’état.

Le modéle horizontal est ainsi :

. 1
X, =— X,
Ju (a\-u)
Y2 :!th (Pir ("r.‘))cos(a\'ﬂ)_khxl (2‘35)

!2}1 ty

Fh (wt) _:'Zt CGSO.’VB "

=g

W=

1
Jn@va)

Figure 2.16 : Schéma bloc du modéle horizontal
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2.4 Validation du modéle

La dynamique d’élévation dans le plan vertical est asymptotiquement stable en boucle
ouverte et peut étre vérifiée contre plusieurs signaux de validation. Cependant, la dynamique
d’azimut dans le plan horizontal n’est pas asymptotiquement stable. La figure 2.17 représente
la validation d’un modéle linéaire en boucle ouverte. La réponse montre clairement 1’impact
des non-linéarités qui ont été ignorées pendant la linéarisation par exemple le couple
gravitationnel causé par le poids du corps est un terme non linéaire ; leur différence est
clairement visible sur la réponse impulsionnelle 4 1a fin de simulation.

—— modele lineaire -

0.3

I

— modele nolineaire

0.2

0.1

0

angle{rad)

-0.1

-0.2
-0.3

100 120 140 160 180 200
temps(s)

Figure 2-17 : Validation du modéle dans le plan vertical contre une entrée Impulse

2.5 Analyse du modéle

Pour I'analyse du modéle, quelques techniques ont été utilisées de sorte que nous

possédons un apercu détaillé du comportement du systéme. Le tableau 2.2 montre les valeurs
propres du modele et leurs propriétés,

Valeur propre Amortissement Freq. (rad/s)
-0.0835+ 0.372i 0.219 0.381
-0.0835- 0.372i 0.219 0.381

132 1 132
-0.0157 +2.07i 0.00756 2.07
-0.0157 - 2.07i 0.00756 2.07

239 1.00 239

Tableau 2.2 ; les caractéristiques du modéle
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On peut voir que les poles du systéme ont des taux d’amortissement inférieurs qui vont
affecter la stabilité du systeme, et les poles conjugués ont des taux d’amortissement inférieurs
qui vont affecter la performance du notre modele.

Quelques techniques ont été employées pour I’analyse du systeme, pour que nous
ayons détaillé ’aper¢u du comportement de systéme.

2.5.1 Diagramme de Bode

La figure 2-19 montre le diagramme de Bode du systéme qui nous donne le concept de
chaque composante du systeme. Le premier diagramme montre le comportement de la 1™
entrée a la 1°° sortie, le deuxiéme diagramme nous a montré le transfert de la 2°° entrée a la
1°¢ sortie et ainsi de suite. La dynamique de simulateur en ¢élévation a faibles marge de gain et
de phase, mais ces marges sont tres agréables dans la dynamique d’azimut. L’effet de la 1™
entrée sur azimut est significatif a des fréquences plus basses, mais la 2" entrée sur a tres
moins d’impact 1’élévation. Le diagramme de Bode nous donne I'idée du couplage de la

dynamique des hélicopteéres qui seront discutés plus en détail.

Bode Diagram
From: In(1) From: In(2)

R
\1.1

To: Out
o
[

-200"
180

: Phase (deg)
To: Out(1)

-100 —— N

Magnitude (dB)
To: Qut(2)

!

/

i/

To: Qut(2)
o
—

2 0 2 2 0
10 10 1010 10 10
Frequency (rad/sec)

Figure 2-19 : diagramme de Bode du systéme.
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2.5.2 Les valeurs singuliéres :

La figure 2-20 présente les valeurs singulieres du systeme et la pente au passage a zéro
ce qui est fondé la base du mauvais suivi du simulateur de vol d’hélicoptére. Le léger pic au
passage par z€ro est également indiquant le comportement oscillatoire du systéme. Cependant,
les valeurs singulicres supérieures et inférieures a des fréquences plus élevées sont
souhaitables.

La dynamique de [I’hélicoptere dans le plan vertical est intrinsequement
asymptotiquement stable et atteint finalement son équilibre en temps fini, quelles que soient
les conditions initiales données.

Singular Values
20 -

-20 S \_\

Singular Values (dB)

-80
-100 I

10° 10" 10" 10" 10°
Frequency (rad/sec)

Figure 2-20 : valeurs singuliéres du systéme

2.5.3 Commandabilité

Il existe de multiples définitions équivalentes pour la commandabilité des systemes.
Une définition simple pour la commandabilité est la suivante.

Un systeme de controle est dit contr6lable si, pour tous les temps et tous les premiers états
initiaux, il existe une fonction d’entrée qui entraine le vecteur d’état a un état final a un
certain temps fini.

Théoreme : (critére de commandabilité) le systéme est commandable si et seulement si :

rcmg[B AB  AB . A”"B]:n (2.36)

co =[B AB  A°’B .. A" ‘B] Le systéme est dit controlable si la matrice co

est de rang « n ».
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(525 0 693 0 9,15 0 12,08 0 -15,94 0

0 51,38 0 1228 0 293,5 0 701,5 0 -1676,5

0 0,014 0409 -0,007 -0,55 -0,043 -1,027 -0,006 1,46 028
“ o017 o 0,006 0,121 -0,015 -0,309 0,017 0,72 -0,02 -1,72

0,409 -0,007 -0,553 -0,0430-1,027 -0,006 1,464 028 560 -0,21

10,006 0,121 -0,015 -0,3090,017 0,72 -0,021 -1,72 0,02 413

Par conséquent, pour mod¢le du simulateur de vol d’hélicoptere, le rang de la matrice
(co) sort pour étre « 6 », qui concluent que notre modele est complétement contrdlable.

2.5.4 Observabilité

Le systéme est dit observable, si la connaissance de y(t) et de u(t) pour t € R nous
permet de déterminer de fagon unique 1’état x(t), pour tout t.

Théoréme : (critére d’observabilité) Le systéme est observable si

rang [c c4  c4r .. cA ”"T =n (2.37)

C’est-a-dire que la matrice d’observabilitéos = [C CA c4* .. CcA’ ‘T obtenue

en mettant les unes en dessous des autres les matrices C, CA, . .., CAn—1, est de rang plein.

[-0.1392  0.0008 0.1343 0 -4.2890 0
-0.0033 -0.0144 0 0.0242 0 -0.1171
-0.2580 -0.0005 18.3999 0 0.2685 0
0.0041 0.0337 0 0.0170 0 0.0438
0.3683 0.0011 -1.1520 0 183915 0

| -0.0053 -0.0804 0 -0.0063 0 0.0097 |

ob =

Le systéme est dit observable si la matrice (ob) est de rang « n ». Mod¢le d’hélicoptere
fournie une matrice observable avec le rang « 6 ». Par conséquent, cela vérifiait que notre
modele est complétement observable.

2.5.5 La Problématique

Les principaux défis déterminés a partir de 1’analyse ci-dessus sont la poursuite et la
réduction de couplage dans la dynamique du systeme. Le probléme de poursuite peut étre vu a
partir de valeurs singuliéres illustrées a la figure 2.20. Les valeurs singuliéres inférieures peut
avoir des gains faibles a des fréquences plus basses et les valeurs singuliéres supérieures et
inférieures ont pente a passage a zéro, ces deux caractéristiques de modele causé le mauvais
suivi de la réponse d’hélicoptére. Les contraintes de stabilité visibles dans le lieu racine
disaient que nous ne pouvons pas avoir des gains €levés pour les controleurs. De méme, le
comportement de modele doit également étre gardé a I’esprit lors de la conception et le test
des controleurs de modele d’hélicoptere.
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Le grand défi de modeéle réside dans le couplage entre les Etats dans le modéle non
linéaire ; I’effet de la dynamique d’élévation du plan horizontal provoquée par le couple
gyroscopique. Ce couplage n’est pas aussi dominant que le couplage provoqué de la premicre
entrée de I’azimut. Ce couplage affecte les performances du modele dynamique en particulier

dans les plans horizontaux.

Apres ’analyse du modele de simulateur de vol d’hélicoptere en détail et déterminer
ses objectifs de contrdle, maintenant pour contrdler et vaincre le probleme du couplage entre
états, différentes techniques de contréle sont examinées pour gérer ce probléme qui affecte la
performance du modele de I’hélicoptére seront explorées. Plusieurs tentatives ont été faites
pour atteindre les objectifs de controle qui seront abordés dans le chapitre a venir.
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Chapitre 3 Synthése des lois de commande

La synthése des lois de commande est une étape fondamentale dans le processus
d’automatisation d’un systéme dynamique.

L’objectif est d’effectuer une commande qui rend le simulateur de vol
d’hélicoptére suit rapidement et avec précision une trajectoire ou atteindre des positions
spécifiées. Le contrdle congu devrait étre robuste et gére le couplage en maniere efficace.

Pour satisfaire ces contraintes, on présente dans ce chapitre plusieurs types de
syntheses de commande qui se font sur la base des techniques ; hybride, classique,
robuste et technique de séquencement des gains sont également proposés afin d’ameéliorer
les performances du systéme.

3.1 PID Optimisée

Le PID est le régulateur le plus utilisé dans I'industrie. L’idée de cet organe de
controle est de modifier intentionnellement la valeur de ’erreur qui subsiste entre la
consigne et la mesure effectuée.

Les contréleurs de type PID se révelent suffisants pour résoudre un grand nombre
de problémes de contrdle.

L’inconvénient majeur de ce type de contréleur est le choix de ces paramétres
(Kp, Ti, Td) ce qui poussent & développer des méthodes d’optimisation pour résoudre ce
probléme quelque technique intelligente comme I’algorithme génétique, logique floue,
qui peut fournir une solution pour anticiper ce probléme. [45]

Une des maniéres pratiques de caractériser cela sera d’utiliser 1’'intégrale de la
valeur absolue de I’erreur (IAE).

Le PID permet 3 actions simultanées sur [’erreur consigne/mesure : (figure 3.1)

- PID parallele

]

iu

o E

» H(s)

L

Fonction de transfert
du procédé

Figure 3.1 : Schéma d’un PID paralléle.

Les paramétres du PID influencent la réponse du systéme de la maniére suivante :

¢ K, : Lorsque Kp augmente, le temps de montée est plus court, mais il y a un
dépassement plus important. Le temps d’établissement varie peu et I’erreur
statique se trouve améliorée.

¢ Ti: Lorsque 1/Ti augmente, le temps de montée est plus court, mais 1l y a un
dépassement plus important. Le temps d’établissement au régime stationnaire
s’allonge, mais dans ce cas on assure une erreur statique nulle.
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¢ Tq: Lorsque Td augmente, le temps de montée change peu, mais le dépassement
diminue. Le temps d’établissement au régime stationnaire est meilleur. Pas

Synthése des lois de commande

d’influences sur I’erreur statique.

3.1.1 M¢éthodes d’optimisation :

Ces méthodes s’appuient sur des critéres d’optimisation d’un spécifique actions
de performances, considérée la plus importante. Elles sont applicables a4 condition que

I’on puisse avoir une paramétrisation du critére en fonction des paramétres du régulateur.

[73]

A

Evaluation de
critere

b

Calcul de parametres
de controleur

w

contréleur

u Processus

v.:-_

Figure 3.2 : principe d’optimisation des paramétres PID

Les criteres les plus connus peuvent étre décrits par leurs dénominations suivantes :

1. Integrated Error (IE) qui représente I’intégrale de I’erreur :

IE = Te(t)dt

2. Integrated Absolute Error (IAE) qui représente 1’intégrale de I’erreur absolue,

IAE :]c’|e(t)|dt
0

3. Integrated Square Error (ISE) qui représente 1’intégrale de 1’erreur quadratique :

ISE = [e(t) dt
0

4. Integrated Time multiplied Square Error (IT°SE) qui représente 1’intégrale de
I’erreur quadratique multipliée par le temps :

ITSE = f(te(t)’ dt
1]

5. Integrated Time multiplied Absolute Error (ITAE) qui représente 1’intégrale de
I’erreur absolue multipliée par le temps
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ITAE :Tt\e(t)\ dt
1]

3.1.2 Optimisation des paramétres PID

Le critére le plus utilise est (Integrated Absolute Error (IAE)) qui représente I’intégrale
de I’erreur absolue :

UE = Q= [|e()]at @3.1)

Avec e(t)y=y(@)—r() (3.2)

r(t)Représente I’entrée de référence et y (f) représente la réponse du systéme.

e(t)

e

N

Y

Figure 3.3 ; Signal d’erreur lorsqu’on applique un échelon unitaire de perturbation a un
systéme en boucle fermée possédant un intégratenr dans le régulateur.

(Kp.Ki.Ka) |

/
Critere | |Min(K, K. K4)|
Qe u) Qe,u

Figure 3.4 ; Schéma de principe d’optimisation (PID),

Le logiciel MATLAB a fourni un outil « Simulink Design Optimization ».
L’application designer permet d’optimiser les paramétres du systéme de contrdle afin de
répondre a des spécifications de performances temporelles. Cette TOOLBOX a été
appliquée ensuite pour le but de comparaison. [73]
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3.2 Hybridation Floue PID :

La logique floue a graduellement adopté en tant qu’approche principale pour la
conception d’optimisation des paramétres PID.

La combinaison du régulateur PID et du superviseur composé des régles floues
permet donc d’associer la précision mathématique de 1'algorithme du PID avec la
supervision du régulateur flou. [74] [75].

3.2.1 Principe d’optimisation flou des paramétres PID :

Différentes méthodes pour I’application de la logique floue dans la conception des
contrdleurs de PID ont été développées, une des maniéres efficaces d’application de la
logique floue & la conception des contréleurs de PID ce qui se nomme généralement en
tant que Contréleur Gain Scheduled Fuzzy PID (GSFPID).

et) ‘ Fuzzy Inference
o desat > Ko K K
Heferenl:e:/_\ »| controleur PID > = i _ s-:ir;'e

7

Figure 3.5 : Schéma de principe d’optimisation flou

Le GSFPID peut étre classifié¢ dans deux types: le type {Gain Scheduling) et le type
(Direct Action).

Pour le type {Gain Scheduling), les gains de PID sont optimisés ont basé de
préférence sur un systeme d’inférence flou en tenant ’approche conventionnelle de
Ziegler Nichols. Trois gains de PID Kp, Ki et Kd ont été respectivement calculés par la
logique floue basée sur I’erreur et la dérivée d’erreur.

Pour le type (d’action direct) de contréleur Floue-PID, les actions de commande
sont déterminées directement, ils s’appellent également contréleur PID-like.
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3.2.2 Conception du Contréleur (GS_FPID) :

Puisque les gains du contréleur PID souvent ne sont pas correctement optimisés, il

y a un besoin significatif de développer des méthodes pour I’optimisation automatique
des gains du contrdleur PID. Tandis que la existent beaucoup de méthodes
conventionnelles pour optimiser les gains du PID, ici nous concentrerons sur la fagon de

construire un optimisateur a logique floue.

Alternativement, des régles d’optimisation peuvent étre employées ou les

approches des régles font partie de reconnaissance de comportement du systéme et les

conséquents forment le correcteur PID,

De cette fagon, un systeme flou simple est employé pour mettre en application le niveau

de I’adaptation.

Quelques régles candidates pour un systéme flou peuvent inclure ce qui suit :

Si Ierreur équilibrée est grande Alors augmenter le gain proportionnel.
Si la réponse est oscillante Alors augmenter le gain dérivé.

Si la réponse est lente Alors augmenter le gain proportionnel.

Si lerreur est trop grande Alors ajuster le gain intégral.

Si le dépassement est trop grand, Alors diminué le gain proportionnel,

O0 | OO0 | ke

erreur Fuzzy Tuner of / .
{ Mamdani ) Lm Ki

LN N e

changement d'erreur

Figure 3.6 : Configuration du bloc Fuzzy de controlenr GS-PID.

Quand Perreur E est grande, Kp devrait étre pris plus grand afin d’accélérer la
vitesse de la réaction du systéme. En méme temps, Kd devraient étre petit afin
d’éviter le différentiel au-dessus de la saturation quand la valeur de E augmente
rapidement, et du Kd est censé étre zéro afin d’empécher grand dépassement et
saturation.

Quand l'erreur E et dérivée d’erreur Ec sont moyens, Kp devrait étre pris plus
petit, Ki et Kd devraient convenir afin de faire le systéme a un plus petit
dépassement et soulever la vitesse de la réaction du systéme.

Quand E est preés de la valeur d’entrée, Kp et Ki je devrais faire le systéme avoir
la bonne exécution d’état d’équilibre. En méme temps, quand E est grand, Kd
peuvent étre petit, et quand Ec est petit, Kd doivent étre grand afin d’éviter
I’oscillation du systéme.
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dK EC

# NB | &M | NS | ZE Ps | PM
NB | NB| NB | NM| NM| NS | NS
~NM | NB | NM | NM | NB | NS | ZE
NS |NM | NM | NS | NS | ZE | PS
E| ZEINM|NM | NS | ZE | PS | PS
PS {NM | NS | ZE | PS | PM | PM | PM
PM | ZE | ZE PS PM | PM | PB | PB
PB | ZE PS PSs PM | PM | PB | PB

I

Tableau 3.1. Régles de commande floue de dKp :

dK; EC

NB NM NS ZE PS PM PR
NB NB NB NM NM NM ZE ZE
NM NB NB NM NM NS ZE ZE
NS NM NM NS NS ZE PS PS
E ZE NM NS NS ZE PS PS PM
PS NS NS ZE PS PS PM PM
PrM ZE ZE PS PM PM PB PB
PB ZE ZE PS PM PB PB PB

Tableau 3.2. Regles de commande floue de dKi

EC

aKq NB NAMT NS ZE PS | PM rBe
NB | 2 PS ZE ZE | ZE PB PB
NM NS NS NS NS ZE PS PM
NS NB NB NM NS ZE Ps P
E ZE NB NM NM NS ZE PS M
PS NB NM NS NS ZE PS PS
PA NM NS NS NS ZE PS FS
PR PS ZE ZE ZE | ZE PB PB

Tabieau 3.3. Regles de commande floue de dKd

Le contrdleur proposé non seulement étre considéré comme contrdleur adaptatif
Fuzzy PID, s’adapter avec la dynamique variable du systéme, mais également peut &tre
considéré en tant que contrdleur Fuzzy PID régulier avec plus de flexibilité.

3.3. La synthése de la commande robuste Heo

Pendant la derniére décennie, 1’optimisation de Hoo a émergé comme un outil

puissant pour la conception robuste de systéme de contrdle. Ceci a un célébre fond
théorique pour manipuler les modéles incertains.
La commande Heo est une méthode qui sert a la conception de commandes optimales. 11
s’agit essentiellement d’une méthode d’optimisation qui prend en compte une définition
mathématique des restrictions en ce qui concerne le comportement attendu en boucle
fermée. [77] [78] [81]
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3.3.1. La conception Heo standard

Le probléme Heo est un probléme de rejet de perturbation. Il consiste 4 minimiser
I’effet d’une perturbation w sur le comportement du systéme. Le signal w est supposé
d’énergie finie et sa taille est mesurée en norme €,. Son effet sur le systeme est mesuré
par la norme £, d’un vecteur « colt » z. Enfin, on peut agir sur le systéme par une
commande u et on dispose dune observationy. Il s’agit donc de synthétiser une loi de
commande u=K(s)y qui minimise "impact de w sur z. On mesurera cet impact par le

rapport”Z||2 /I . La stabilité interne du systeme bouclé devra bien siir étre assurée.

Nous pouvons formuler une représentation identique, avec la relation de
récurrence, pour les systémes discrets,

Dans le but de mettre en évidence la correction du systéme ou la modélisation de
ses incertitudes, une représentation unifiée, conformément a la figure 3.7, a été

mtroduite ;
W =4
— ————- W -
u_ P(s) } A(s) -
K(s) -~ 2 - P(s) y
— - e
a avec correcteur b. avec incertitudes

Figure 3.7 : Représentation sous forme standard d’un systéme.

Le systéme augmenté aura la représentation d’état suivante :

{1 =Ax(O)+Bw @)+Bu()
z(t)=Cx(@®)+D,w () +Du(t)
y (:):sz(r)+D2,w #)+D,, ult)

(3.4)
Soit :
(3.5)
Et la matrice de transfert associée sera donnée par :
P(s) = {Pn (s} £, (3)}
P Pas) 56
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Dans le cas de la figure 3.7.a, la relation entre z et w est donnée par: z = F,(P,K w

AVGC;F!(PaK)z‘PH+P12KU_P22K)_IP21 (3.7)

Pour la figure 3.7.b, la relation entre y et u est donnée par: y =F, (P,K Ju

F,(P,A)=P,,+P,A(l -P,,A)'P,

Avec : (3.8)

F,(P,K), F (P,A), estla « transformation linéaire fractionnaire basse » ou produit de

Redheffer de P et K, respectivement transformation linéaire fractionnaire haute de P et A.

En observant que le ratio ||z||,/||w]|,est dans le pire des cas :

aplZ |7 (p k)
weo [ . (3.9)

Le probléme décrit ci-dessus peut se formuler mathématiquement comme suit :

Probleme H,, optimal : minimiser 7 (P,K) sur I’ensemble des compensateurs

K(s) qui stabilisent le systéme de mani¢re interne.

Le minimum est noté Yopt©t appelé gain (ou atténuation) Hoo optimal le probléme

sous-optimal associé joue ¢galement un réle important :

Probleme H,, Sous-Optimal : étant donnéy > 0, trouver un compensateur K(s) qui

stabilise le systéme de maniére interne et assure | (P,K)| <.

3.3.2. Loop-shaping :

L’approche par loop-shaping consiste a régler, avant le calcul du correcteur, les
performances en modelant la boucle ouverte, par I’ajout des fonctions de pondération,
suivant les principes de 1’automatique classique. [82]

Or la minimisation de I’erreur statique et le rejet des perturbations dans le systéme
demandent de la matrice de transfert en boucle ouverte un gain élevé en basses
fréquences (les entrées et les perturbations sont des signaux lentement variables dans le
temps, donc de basses fréquences). Par contre I’atténuation des bruits dans la chaine
impose un gain ¢levé de la matrice de transfert en boucle ouverte en hautes fréquences
(les bruits sont généralement des signaux de hautes fréquences).

Partant de ces principes, nous définissons les trois matrices de pondération
suivantes :
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* une matricel (s ), par exempleW (s)=W (s)I,, ou W (s)est une fonction de
transfert scalaire du type passe-bas avec un gain élevé en basses fréquences ;

* une matricel,(s), par exempleW ,(s) =W ,(s)I , ou W,(s)est une fonction de

mo
transfert scalaire du type passe-haut avec un gain élevé en hautes fréquences,
choisi en accord avec la norme des incertitudes additives.

* une matriceW (s ), par exempleW ,(s) =W (s)I,, ou W,(s) est une fonction de
transfert scalaire du type passe-haut avec un gain élevé en hautes fréquences,
choisi en accord avec la norme des incertitudes multiplicatives

Les fonctions W (s), W,(s), W,(s ) sont dites fonctions de pondération.

Les trois objectifs précédents se traduisent alors par les trois inégalités suivantes :

o s,| <1eveen E(S‘.(ja)))<;_ (3.10)

L O G
o KS,| <leVoeR  o(K(jo)S, (o) <% (3.11)

» ' W,(j o)

_ — . 1 .
o 1| <1eveen o (jw)<—— (3.12)

P e ' W.(j o)

Soit encore, comme le montre la figure 3.8 :

e oGGWK(w)>W (jo)|>1 pour w<ao, (3.13)
e oGoK (jo)<W,(jo)|<l pour w<ao, (3.14)

| [d’B

‘u'} (j(o)‘

R

>

1

w3 ( j.{u)

Figure 3.8 : Contraintes de loop-shaping

Ces considérations illustrent le compromis inévitable, de 1’automatique linéaire mono-
variable, précision/stabilité : toute augmentation des valeurs singulicres améliore les
performances en basses fréquences, mais peut entrainer I’instabilité. Le meilleur
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compromis implique qu’au voisinage de la fréquence de coupure, les valeurs singulicres
o(GK)et o(GK) soient assez proche I'un de ’autre.

3.3.3. Sensibilité mixte

L’étude sur la stabilité et les performances robustes nous a donné les trois
conditions suivantes :

ps, <t P

Qui peuvent étre regroupées sous une seule condition de la forme :

<1 (3.15)

oo

<l ‘P/VzKS},

WS,
KS | <1 (3.16)

¥

W,

o0

En pratique, nous avons vu que KS et T, jouent des roles semblables. La

présence de ces deux fonctions dans le critere est donc superflue. On résoudra, par la
suite, I'un des deux problémes suivants :

]Sr 1 WIS\'
] < )
3T_1' . o 2KS‘\'

Le second probléme s’avére en pratique plus judicieux. Ces deux probléemes sont
désignés sous le nom de probleme de sensibilité mixte.

<1 (3.17)

3.3.4. Solution du probléme standard

Considérons la représentation d’état généralisée introduite par les équations (3.4)
(3.5) et sa matrice de transfert donnée par (3.6). Nous supposons, sans perte de
généralités, dans cette représentation que la matrice D22 est nulle, c’est-a-dire qu’il
n’existe pas une transmission directe de I’entrée vers la sortie ce qui est le cas dans la
plupart des applications industrielles.
La solution du probléme standard est basée sur la solution algébrique de 1’équation de
Riccati.

L’équation de Riccati étant donnée par : [82] [83] [84]

XE+ETX—XWX+Q=0 (3.18)
Avec w=w"e 0=0"

La solution stabilisante X, si elle existe, sera une matrice symétrique et tel que (£ — WX)
est une matrice stable (ces valeurs propres ont une partie réelle strictement négative). Une
telle solution sera notée :

(3.19)

E W
X=Ric( ]

-0 -E'
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Soit :
vy 0 - v, 0
R =D/D.-|" ™ et R, =D,D! - 1 (3.20)
0 0 0

s _ _ Dll
Ou: D,.=[D, D,| et D, =
i DZI

Dans la mesure ou R, et R, sont non singulicres. Nous définissons les deux matrices
hamiltoniennes H et J telles que :

e o] B R'[DiC, B'] (3.21)
_C]TCl _AT __CITD]* n 1#="1 -
AT o] | .
J= - w'ID, Bl C 3.22
{—BIB]T —A} _—B,DIJ DBl ] (:22)
En prenant X = Ric (H) et ¥ = Ric (J), nous pouvons définir les deux matrices suivantes :
F,
-1 T T E
F=-R (D,C,+B X)= =|F, (3.23)
-F‘l -
F?,
L=—BD]+YC")R,'=[L, L,]=[L, L, L,] (3.24)

Ou Fy, F», Fi1 et Fiz sont formées respectivement de mi, ma, mi — p2 et p2 lignes et Li,
Lo, Li1 et Li2 sont formées respectivement de pi, p2, p1 — m2 et mz colonnes
Une solution existe si les conditions suivantes sont vérifiées :

1. (A, B2) est stabilisable et (C2, 4) est détectable ;

0
2. D, = L } et D, = [0 I, ] donc elles sont, respectivement, de rang m> et p2

A-jol, B, _
3. VweWR,rang =n+m, donc cette matrice est de rang complet
Cl D12
et en plus P12 n’a pas de zéro sur I’axe des imaginaires ;

A-jol, B,
C2 D2l
en plus P21 n’a pas de zéro sur I’axe des imaginaires

4. VoeRrang { }= n + p,donc cette matrice est de rang complet et

D

1111 1112 . . .

En mettant D, =L) D avec Dii22 est de dimension maxp2, la solution sera
1121 1122

donnée par le théoréme suivant :

Théoréme 1 :

Systeme P(s) vérifie les hypothéses 1 a 4 décrites ci dessus.
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a. Il existe un correcteur K(s) stabilisant le systéme tel que ”F} (P,.K )Hm <ysi et
seulement si :
1. y> max(J[D““ Dlllz]’O-[Dllll Duzl])
2. 1l existe des solutions X' > 0 et ¥ > 0 vérifiant les deux équations de Riccati(3.18)
et (3.19) relatives aux matrices hamiltoniennes H et J, et tel que : p(XY) < #*
b. Les conditions de la partie a sont satisfaites, alors les correcteurs stabilisant le systeme,
et vériﬁantHF} (P, K )Hr <y, sont donnés par :

K(s)=F(M,®) (3.25)

Ou |®(s)||, < et M(s) a la réalisation suivante :

(3.26)

DI]"IDllll(/V Im - DllllDITIll)_]Dlll2_Dll22
e R et D, e R sont deux matrices arbitraires vérifiant :
]ﬁi—] Dml_(}’z‘rm, D11|1D1|11) Dml
D 1 _D?,—,_(f/zf;J1—aa; D111|D1T111) Dmj
=Z(B,+L,)D,, et D =-ZL,+Z(B,+L,,)D,
_Dzl(C +F,) et C\=F-D,(C,+F,)
(1”-«,» YX)™

—A+BF -B,(C,+F,)

ba,t\lﬁ;@,b U,U>E‘.‘J>

Le correcteur calculé pour ®(s) = 0 est appelé le correcteur central, il est
largement utilisé sous la forme :

A B
K(s)=|—= ,.] 3.27

1

3.3.5. Solution du probléme de sensibilité mixte S/KS

Le probléeme de sensibilité mixte S /KS est le plus étudié¢ pour formuler un correcteur
stabilisant le systeme. Pour simplifier, nous reprenons le syst¢tme donné par la figure 3.7a
et la représentation associ¢e. Donc pour un y donné nous devons calculer un correcteur

stabilisant le systeme tel que : <y

KS

La configuration standard du systeme est donnée par :
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A 0 -B
I, -G
! C I, 0
P=10 I |= !
of Lo] |1,
1, -G
C Ip 0

Il est évident, d’apres a.1 du théoréme 1, que » doit étre supérieur a 1, car la norme 2 de
la matrice D11 du systeme P(s) est égale a 1. Dans ces conditions, les équations
algébriques de Riccati s’écrivent :

A" X + XA- +(1—-y7) = .
"X+ XA-XBB'X +(1-y>)'C'C=0 (3.28)

AY +YA" —YC'CY =0
Le correcteur central sera donné par :

A-BB"X -(1-y2)'zYC'C |ZYCT
K, =| == a=77) | (3.29)
B'X | 0
Avec: Z=(I,-y’YX)"
(3.30)
Dans le cas général le correcteur sera donné par : K(s) = F,(M,®)
Ou M(s) possede la réalisation suivante :
A-BBT X —(1—;/‘3 )_' zyc'c |zvc" -zB
M = B"X o1,
(1-2) ¢ , 0
3.3.6. Calcul du correcteur discret
Considérons le modeéle d’état discret généralisé d’un systéme, donné par :
Xy =AX, +B,w, +B u,
z, =C,x, +D w, +Du,
Vi =Cox, +Dyw Doy (3.31)
La matrice de transfert sera donnée par :
P {P“(z) Pa(z )}
le(z) P22 (Z) (332)
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Soit :
4, B, B,

€

p={Cq Dy Dy
Coo Dy Dy (3.33)
Comme dans le cas continu, le probléeme consiste a trouver un correcteur K(z) qui

stabilise le systéme et qui vérifie : HF(RK)H,- <y
Pour trouver un correcteur, les hypothéses suivantes doivent étre vérifiées :

(4,.B,,)est stabilisable et(C,,,4, ) est détectable

ie
Ae —-€ ‘{n 8{32

e V0e[027],rang { } =n+m, Donc la matrice est de rang plein.

Ce] DIZ
A,-¢’I, B : :
e V0e[0.27],rang [ ¢ Ce mo Tel } =n+ p, Donc la matrice est de rang plein.
el 21

Contrairement au cas continu, nous ne sommes pas obligés d’associer a D12et D21une
forme particuliére. De plus nous supposons, pour le moment et sans perte de

Soit :

e _ [p,, D,
C = ! et D=1 12
| 0 ! 0

Etj__]pl 0 j_ ]m] 0 j— "ml 0
L 0 _:szml , 0 _:szml , 0 _;/213”

Si X est la solution de I’équation de Riccati discréte, donnée par :

X,=ClJC+Alx 4, -L"R'L (3.34)

. R, RI
Avec R=D"JC+B'Xx B, =|"1 2
RZ R'j

o L
Et L=D"JC+BlXx 4, {L‘}

Si nous trouvons deux matrices V2 et Vi, respectivement de dimension maxmpet
mixmi, tel que :

Vlngz =R; et V2T|V21 =—y7V, V= R, —R;R;le <0 (3.35)

Définissons la matrice :
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Chapitre 3
4 B‘ AF ‘?’fl ‘?‘FZ
{C: ﬁf}= Ci {)m {);12
' ' _sz Dy Dix
[ A(’ _Belv_lLV Be |V2_]I 0
= Vlst_l(Lz_sz_lLv) ViaRs'RY 3 1
L C —D2|V‘1Lv D21V2_1] 0 (3.36)

Ly=L,—RIR;'L,

Si Zoo est la solution de 1’équation de Riccati discrete, donnée par :

Z,=BJBl +4,2 4 —M s M} (3.37)
Ou
S, =D,JCT +c,z,CT =[‘ | S’E}
S, S,
M, =BJB] +4,Z 4] =[M, M,
Un correcteur, vérifiant H}"(P,K)Hr <7y , existe, si et seulement si :
et V<0 tel

e [’équation de Riccati (3.34) admet une solution vérifiant: X >0

que (At, ~B,R'L) est asymptotiquement stable.

e ['équation de  Riccati (3.37) admet une
>0 et S,,-5,,57SL <0 tel que (A, —M,S,_IC,) est asymptotiquement stable

solution vérifiant :

ZTB

Dans ces conditions, la relation de récurrence du correcteur est donnée par :

B -1 -
Xpog =A%+ By + M S5 (v —Cpa¥y )

I -1 v s
Vi ==Coixy =5:283 (J’k —CaXy ) (3.38)
Ce qui conduit au correcteur central suivant :
© A4,-B. ] (Cn =5, er_slc-T;z]—M:zSB]sz B 'S :85 + M58
U =
=1~ =1 =1 -1
nd (C’rl _Sr25;3(4r2] _V|1 Sr25r3 (339)

12

3.3.7. Choix des fonctions de pondération :

Le choix des fonctions de pondération w; est dicté par une double préoccupation :
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e produire le profil désiré pour les valeurs singuliéres des fonctions de transfert
caractéristiques (S,KS,T,GZ, ),
e assurer que le probleme H,, résultant est régulier
Dans le cas SISO, les spécifications de profil sont relativement aisées a traduire en termes
de pondérations. Si la contrainte sur S est du type o, (S (jo))<|/(jo)|

Il suffit de choisirw,(s) = 1/€(s). La tiche se réduit donc a trouver une fraction
rationnelle £(s) dont le profil |€(s)| refléte les contraintes imposées sur Gmax(S(jUJ)).

Le cas MIMO est plus complexe a cause des aspects directionnels. Les
spécifications peuvent en effet différer d’un pair entré/sorti a I’autre ; on pourra exiger de
bonnes performances de suivi de la consigne r; par la sortiey;, et au contraire une
réjection de I’entrée r, au niveau dey,. Ce scénario est classique lorsqu’on cherche a
découpler I'effet des commandes sur les sorties. De telles spécifications introduisent des
contraintes directionnelles sur S et T; a une méme fréquence o, T(jo) devra se comporter
comme Idans la direction r; et comme 0 dans la directionr,. On est donc amené a
modeler séparément chaque valeur singuliére de S etT. Ceci requiert ['utilisation de
fonctions de pondération matricielles et de la représentation généralisée de I’incertitude
dynamique.

Une fois déterminées une allure et une expression rationnelle adéquates pour
chaque fonction de pondération, il faut s’assurer que le probléme H, résultant est
solvable.

3.4 Hybridation Hx/algorithme génétique :

La commande Hoo est une technique puissante pour concevoir des contrdleurs
robustes pour un systeme dans des conditions d’incertitude, couplage, et perturbation.
Néanmoins, la stabilité robuste seule ne suffit pas, d’autres performances du systéme
controlé comme le temps de montée, dépassement, erreur statique, etc. sont aussi leur
importance pour incorporer les spécifications de performance en commande robuste, ce
dernier dépend du bon choix de fonction de pondération.

Pour la résolution de ce probléme, une série de méthodes d’optimisation ont était
développées, la génétique algorithme est I’'une de ces méthodes s’est avéré efficace entre
les outils d’optimisation.

Nous proposons dans cette section un hybride algorithme génétique/Hoo pour la
conception d’un contrdleur robuste.

3.4.1 Optimisation par les algorithmes génétiques

Les algorithmes génétiques appartiennent a la famille des algorithmes
évolutionnistes. Leur but est d’obtenir une solution approchée a un probléme
d’optimisation, lorsqu’il n’existe pas de méthode exacte (ou la solution est inconnue)
pour le résoudre en un temps raisonnable. Les algorithmes génétiques utilisent la notion
de sélection naturelle et I’appliquent a une population de solutions potentielles au
probléme donné. La solution est approchée par « bonds » successifs, comme dans une

60



Chapitre 3 Synthése des lois de commande

procédure de séparation et évaluation, a ceci prés que ce sont des formules qui sont
recherchées et non plus directement des valeurs.

Les algorithmes génétiques (AG) représentent une famille assez riche et tres
intéressante d’algorithmes d’optimisation. Ces algorithmes sont caractérisés par une
grande robustesse et possédent la capacité d’éviter les minima locaux pour effectuer une
optimisation globale.

Le choix des AG parmi d’autres méthodes se justifie en fonction des quatre propri€tés
suivantes :

e Les AG utilisent un codage des paramétres et non les paramétres eux-mémes.

e Les AG travaillent sur une population de points, au lieu d’un point unique.

e Les AG n’utilisent que les valeurs de la fonction étudiée, pas sa dérivée ou une
autre connaissance auxiliaire.

e Les AG utilisent des régles de transition probabilistes, et non déterministes.

3.4.2 Notions fondamentales sur les algorithmes génétiques

Les algorithmes génétiques (AG) sont des algorithmes d’optimisation stochastiques
fondés sur les mécanismes de la sélection naturelle et de la génétique. Ils ont été
initialement développés par Holland [85] et popularisés par Goldberg [86]. Ils reposent
sur un codage des variables en structures chromosomiques et prennent modeéle sur les
principes de 1’évolution naturelle pour déterminer une solution optimale. Il formalisa
ensuite les principes fondamentaux des algorithmes génétiques :

e la capacité de représentations ¢lémentaires, comme les chaines de bits, a coder
des structures complexes.
e e pouvoir de transformations élémentaires a améliorer de telles structures.
Et récemment, David E. Goldberg ajouta a la théorie des algorithmes génétiques les
idées suivantes :

e un individu est li¢ a un environnement par son code d’ADN.
e une solution est liée a un probléme par son indice de qualité.

3.4.2.1 Domaine d’application

Les champs d’application sont fort diversifiés. On les retrouve aussi bien en
théoriec des graphes qu’en compression d’images numériques ou encore en
programmation automatique et en reconnaissance de formes.

Les algorithmes génétiques peuvent étre particuliérement utiles dans les domaines
suivants :

e Optimisation : optimisation de fonctions, planification.
e Apprentissage : classification, prédiction, robotique.
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e Programmation automatique : programmes LISP, automates cellulaires.

e FEtude du vivant, du monde réel : marchés ¢économiques, comportements sociaux,
systémes immunitaires

e Les AG peuvent étre utilisées pour contréler un systéme évoluant dans le temps
(chaine de production, centrale nucléaire...), car la population peut s’adapter a
des conditions changeantes. Ils peuvent aussi servir a déterminer la configuration
d’énergie minimale d’une molécule.

e Les AG sont également utilisées pour optimiser des réseaux (cables, fibres
optiques, mais aussi eau, gaz).

e IlIs peuvent étre utilisés pour trouver les paramétres d’un modele petit-signal a
partir des mesures expérimentales (des antennes)

3.4.2.2 Les techniques

La somme pondérée
Goal Programming
Le min-max

Goal Attainment

NENRENUENUEN

La méthode e-contrainte
3.4.2.3 Terminologie

a) Individu (chromosome/séquence)

Nous appelons une séquence (chromosome, individu) 4 de longueur / (A) une suite
A={a,a,,..,a,} avecVie [1,!] ; a,cV ={0,1}. Un chromosome est donc une suite de
bits en codage binaire, appelé aussi chaine binaire, tel que le codage réel, la suite 4 ne
contient qu’un point, nous avons A= {a} aveca = %.

b) Population

C’est un ensemble de chromosomes ou de points de 1’espace de recherche.
c) Environnement

Un environnement est défini comme étant 1’espace de recherche.

d) Fonction de fitness

Nous appelons fitness d’une séquence toute valeur positive que nous noterons f (A), ou
f est typiquement appelée fonction de fitness. La fonction fitness (cotit) est donc donnée

par une fonction a valeurs positives réelles. Dans le cas d’un codage binaire, nous
utiliserons souvent une fonction de décodage qui permettra de passer d’une chaine

binaire & un chiffre a valeur réelle : @:{0,1} > IR (ou 1 est la longueur de la chaine). La

62



Chapitre 3 Synthése des lois de commande

fonction de fitness est alors choisie telle qu’elle transforme cette valeur en valeur
positive. Soit f :d({O,]}’ )—) IR’ . Le but d’un algorithme génétique est alors simplement

de trouver la chaine qui maximise cette fonction f .

3.4.3 Principales étapes des algorithmes génétiques

Les algorithmes génétiques sont alors basés sur les phases suivantes :

» [Initialisation : Une population initiale de N chromosomes est tirée
aléatoirement.

= Evaluation : Chaque chromosome est décodé.

= Sélection : Création d’une nouvelle population N chromosomes par I’utilisation
d’une méthode de sélection appropriée.

* Reproduction : Possibilit¢ de croisement et mutation au sein de la nouvelle
population.

* Retour a la phase d’évaluation jusqu’a I’arrét de I’algorithme.

1. Population de’bé\se

|
—)'i 2. Evaluation
L
/‘/\I .'}\'
\“ (.-' L
3 L]
) 7
3. Sélection
x'”\l l,'f Y
\ ll,."f\u'
o/ .
\J
4, Croisement et Mutation
\.
/ J
Py
\J
Non -
Termlne ? -
Qui
] \ ™\
Résultats | g [
P —— T T
v/

Figure 3.9. Schéma simple algorithme génétique
3.4.3.1 Les opérateurs

Les opérateurs jouent un role prépondérant dans la possible réussite d’un algorithme
génétique. Nous en dénombrons trois principaux : I’opérateur de sélection, de croisement
et de mutation. Si le principe de chacun de ces opérateurs est facilement compréhensible,
il est toutefois difficile d’expliquer I"importance isolée de chacun de ces opérateurs dans
la réussite de 1’algorithme génétique. Cela tient pour partie au fait que chacun de ces
opérateurs agit selon divers critéres qui lui sont propres (valeurs sélectives des individus,
probabilité d’activation de I’opérateur).
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3.4.3.1.1 Codage des variables :

Chaque paramétre d’une solution est assimilé a un géne, toutes les valeurs qu’il peut
prendre sont les alleles de ce gene, on doit trouver une manicre de coder chaque all¢le
différent de facon unique (établir une bijection entre ’allele « réel » et sa représentation
codée).

X, =[(xc, ), (x. ) 0, )”JE‘J%“ —|a.a,,...q,] (3.40)

La transformation d’un chromosome en variables réelles peut se faire de maniere
naturelle par la relation :

I A B L
(x,),=1" +ﬁ Zzw ch(i,,)
i =1 (3.41)

I1 y a trois principaux types de codage utilisables :

e le codage binaire : c’est le plus utilisé.
Chaque géne dispose du méme alphabet binaire {0, 1}

Un gene est alors représenté par un entier long (32 bits), les chromosomes qui sont des
suites de geénes sont représentés par des tableaux de génes et les individus de notre espace
de recherche sont représentés par des tableaux de chromosomes.

e Le codage réel : cela peut-étre utile notamment dans le cas ou I’on recherche le

maximum d’une fonction réelle.

chromosome

géne 1 géne 2 géne 3

10010011 |11101011 00011010

L - v

x,-3.256 x,=0.658 x;-10.26

Figure 3.10 : illustration schématique du codage des variables réelles

e le codage de Gray: dans le cas d’un codage binaire on utilise souvent la
« distance de Hamming » comme mesure de la dissimilarité entre deux éléments
de population, cette mesure compte les différences de bits de méme rang de ces
deux séquences.
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3.4.3.1.2 Sélection :
Il y’a plusieurs méthodes de sélection, citons quelques-unes :
A/Roulette de casino :

C’est la sélection naturelle la plus employée pour ’AG binaire. Chaque chromosome
occupe un secteur de roulette dont I’angle est proportionnel 3 son indice de qualité. Un
chromosome est considéré comme bon aura un indice de qualité élevé, un large secteur
de roulette et alors il aura plus de chance d’étre sélectionné.

B/« N/2 —élitisme » :

Les individus sont triés selon leur fonction d’adaptation, seule la moitié supérieure de
la population correspondante aux meilleurs composants est sélectionnée, nous avons
constaté que la pression de sélection est trop forte, il est important de maintenir une
diversité de génes pour les utilise dans la population suivante et avoir des populations
nouvelles quand on les combine.

C/« par tournoi » :

Choisir aléatoirement deux individus et on compare leur fonction d’adaptation
(combattre)} et on accepte la plus adapte pour accéder a la génération intermédiaire, et on
répéte cette opération jusqu’a remplir la génération intermédiaire (N/2 composants). Les
individus qui gagnent chaque fois on peut les copier plusieurs fois ce qui favorisera la
pérennité de leurs génes.

3.4.3.1.3 Croisement :

Le phénoméne de croisement est une propriété naturelle de I’ADN, et c’est
analogiquement qu’on fait les opérations de croisement dans les AG.

A/croisement binaire :
A-1/« croisement en un point » :

On choisit au hasard un point de croisement, pour chaque couple (figure. 3.11}. Notons
que le croisement s’effectue directement au niveau binaire, et non pas au niveau des
génes. Un chromosome peut donc étre coupé au milieu d’un géne.

2 parents 2 enfants
¥ . . . .
10010011101001 10010100101101
i : - ) i
01110100101101 0111§011101001

f 3

Figure. 3.11 : représentation schématique du croisement en 1 point.
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A-2/« croisement en deux-points » :

On choisit au hasard deux points de croisement (Figure. 3.12). Par la suite, nous avons
utilis¢ cet opérateur, car il cst péncralement considéré comme plus cfficace que le
précédent. Néanmoins nous n’avons pas constaté dec différence notable dans la
convergence de algorithme.

2 parents 2 enfants
: 4 L . . ;
10010011101001 10010100101001
01110100101101 0111d011101101

Figure. 3.12 : représentation schématigue du croisement en 2 points.

Notons que d’autres formes de croisement existent, du croisement en k points
jusqu’au cas limite du croisement uniforme.

B/Croisement réel :

Le croisement réel ne se différencie du croisement binaire que par la nature des
éléments qu’il altére : ce ne sont plus des bits qui sont €changés & droite du point de
croisement, mais des variables réelles.

C/Croisement arithmétique :

Le croiscment arithmdétique cst propre a la représentation réelle. 11 s’applique 4 une
paire de chromosomes et se résume a une moyenne pondérée des variables des deux
parents. Soient [ai, bi, ci] et [aj, bj, ¢j] deux parents, et p un poids appartenant a
Iintervalle [0, 1], alors les enfants sont [pal — {(1-p)aj, pbi — (1-p)by, pci ~ (1 - plcj]

Si nous considérons que p esl un pourcentage, et que i et j sont nos deux parents, alors
I’enflant 1 est constitue a p% du parent 1 et & (100-p)% du parent j, et réciproquement pour
I"enfant j.

3.4.3.1.4 Nutation :

Une mutation est 'inversion d’un bit dans un chromosome (Figure.3.13). Cela
revient a modifier aléatoirement la valeur d’un parametre du dispositif. Les mutations
jouent le role de bruit et empéchent I”évolution de se figer. Elles permettent d assurer une
recherche aussi bien globale que locale, selon le poids el le nombre des bils mutés. De
plus, clles garantissent mathématiquement que 'optimum global peut étre atteint.
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'1oo1oo1q:b1001'

une mutation l

Figure. 3.13 : représentation schématique d’une mutation dans un chromosome.

D’autre part, une population trop petite peut s’homogénéiser a cause des erreurs
stochastiques : les génes favorisés par le hasard peuvent se répandre au détriment des
autres. Cet autre mécanisme de I’évolution, qui existe méme en 1’absence de sélection,
est connu sous le nom de dérive génétique. Du point de vue du dispositif, cela signifie
que 1’on risque alors d’aboutir a des dispositifs qui ne seront pas forcément optimaux.
Les mutations permettent de contrebalancer cet effet en introduisant constamment de
nouveaux geénes dans la population.

Pour réaliser opérateur mutation nombreuses méthodes existent. Souvent la probabilité
de mutation pm par bit et par génération est fixée entre 0,001 et 0,01. On peut prendre
¢galement pn=1/1 ou | est le nombre de bits composant un chromosome. Il est possible
d’associer une probabilité différente de chaque gene. Et ces probabilités peuvent étre
fixes ou évoluer dans le temps.

Individu
| g1 gz g 9n Variables

Probabilitées
de mutation

Figure. 3.14 : principe de I’Auto-adaptation.

A chaque variable est associée sa propre probabilité de mutation, qui est elle-méme
soumise au processus d’évolution.

L’individu posséde donc un second chromosome codant ces probabilités.

Aprées divers essais, ils ont abouti a la méthode d’auto-adaptation des probabilités de
mutation. Si dans un environnement stable il est préférable d’avoir un taux de mutation
faible, la survie d’une espece dans un environnement subissant une évolution rapide
nécessite un taux de mutation élevé permettant une adaptation rapide.

Pour prendre en compte cette formulation biologique et I’adapter a notre cas, ils ont
introduit dans chaque individu (dispositif) un second chromosome (ensemble de
parametres) dont les genes (paramétres) représentent les probabilités de mutation de
chaque géne du premier chromosome (Figure. 3.14). Ce second chromosome est géré de
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fagon identique au premier, il est lui-méme soumis aux opérateurs génétiques (croisement
et mutation). Cela revient a fixer les probabilités assurant la modification des valeurs des
parametres du composant en fonction des valeurs d’un ensemble d’autres paramétres (les
probabilités de mutation).

Lors de la genése, les probabilités de mutation sont posées égales a 0,1 (valeur qui a
paru la meilleure apres plusieurs essais). Au cours du déroulement de 1’algorithme, les
genes et les individus ayant des probabilités de mutation trop élevées ont tendance a
disparaitre. De méme, les génes ayant des probabilités de mutation trop faibles ne
peuvent pas évoluer favorablement et tendent a étre supplantés. Les probabilités de
mutation dépendent donc du gene considéré et de la taille de la population. De plus, elles
évoluent au cours du temps. Il y a donc autoadaptation des probabilités de mutation.

A/Mutation binaire :

La mutation binaire s’applique a un seul chromosome. Un bit du chromosome est tiré
au hasard. Sa valeur est alors inversée.

I existe une variante ou plusieurs bits peuvent muter au sein d’un méme chromosome.
Un test sous le taux de mutation est effectué non plus pour le chromosome, mais pour
chacun de ses bits : en cas de succes, un nouveau bit tiré au hasard remplace I’ancien.

B/Mutation réelle :

La mutation réelle ne se différencie de la mutation binaire que par la nature de
I’élément qu’elle altere : ce n’est plus un bit qui est inversé, mais une variable réelle qui
est de nouveau tirée au hasard sur son intervalle de définition.

C/mutation non uniforme :

La mutation non uniforme posséde la particularité de retirer les éléments qu’elle
altere dans un intervalle de définition variable et de plus en plus petit. Plus nous avancons
dans les générations, moins la mutation n’écarte les ¢léments de la zone de convergence.
Cette mutation adaptative offre un bon équilibre entre I’exploration du domaine de
recherche et un affinement des individus.

Le coefficient d’atténuation de I’intervalle est un parameétre de cet opérateur.
3.4.3.2 Autres paramétres

Les opérations de I’algorithme génétique sont guidées par un certain nombre de
parametres fixés a I’avance. La valeur de ces parametres influence la réussite ou non d’un
algorithme génétique. Ces parameétres sont les suivants :

— La taille de la population, NV , et la longueur de codage de chaque individu 1 (dans le cas
du codage binaire). Si N est trop grand, le temps de calcul de I’algorithme est trés
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important. Si N est trop petit, il peut converger trop rapidement vers un mauvais
chromosome.

—La probabilité de croisement P. dépend de la forme de la fonction de fitness. Plus elle

est élevée, plus la population subit des changements importants. Les valeurs admises
sont comprises entre 0,5 et 0,9,

—La probabilité de mutation P, est choisie avec un taux faible puisqu’un taux élevé
risque de conduire a une solution sous optimale.

Figure 3.15 : La roue de loterie biaisée : Opération de sélection

3.4.4 Fonctionnement de ’AG

Les algonthmes génétiques travaillent sur une population composée d’individus,
tous différents, qui sont des solutions potentielles du probléme a résoudre. Dans un
premier temps, chaque individu est évalué ce qui permet de juger de la pertinence des
solutions par rapport au probléme considéré et conduit a éliminer les solutions jugées
inutiles ou trés mauvaises de ou mise A 1’écart des individus les plus faibles pour
favoriser les plus performants.

Les génes des solutions sélectionnées sont combinés pour obtenir une nouvelle
population qui doit étre mieux adaptée au probléme que la population précédente. La
nouvelle population est alors soumise a des mutations et reproductions par hybridation.
L’encouragement des €léments les plus aptes a pour résultat que les générations
successives sont de plus en plus adaptées a la résolution du probléme. Le processus est
réitéré jusqu’a I’obtention d’une solution jugée satisfaisante [87].

Il faut combiner les meilleurs individus de la population actuelle identifiée et
sélectionnée. Ce phénomene s’appelle le Crossover et permet d’exploiter 1'ensemble des
solutions possibles.

Sélection

S
=}

ﬁ ﬂ Recombinaison
Remplacement

=
<on Copaion )

Mutation
Figure 3.16 : Cycle d’un algorithme génétique
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La mutation est une modification qui intervient de maniere aléatoire sur le
génome d’un individu, elle a pour réle de maintenir une certaine diversité dans la
population. Elle n’intervient que sur une partie suffisamment petite pour ne pas détruire
les caractéristiques sélectionnées, mais suffit généralement pour apporter des éléments
nouveaux a un individu.

3.4.4.1 Stratégies D’évolution

Les stratégies d’évolution sont une variante des algorithmes génétiques. La stratégie
d’évolution la plus simple se nomme stratégie d’évolution (1+1) (evolution strategy). Au
lieu de faire se reproduire des individus d’une population, on n’utilise qu’un seul
individu, auquel on applique de mutations « normales ». En effet, chaque parametre du
probléme est une expression numérique continue (nombres réels) et on applique sur
chacun d’entre eux une mutation « normale » basée sur des écarts-types choisis a
I’avance. De cette fagon, les petites mutations sont plus fréquentes que les grandes, ce qui
reflete encore une propriété de I’évolution darwinienne. Ensuite, si I'individu ainsi créé
est meilleur que son parent, on remplace celui-ci par son enfant, puis on recommence le
processus.

Voici un algorithme générique d’une stratégie d’évolution :
Algorithme d’une stratégie d’évolution-(1+1)

I-  Choisir un nombre de parametres N pour représenter le probléme, et déterminer
I’intervalle de possibilité (Feasible Range) pour chaque parametre :

{xlmin > Xlmax } ’ {-Yz min > X2 max } ooy {-",\-‘mm > XN max } >
Définir une variance pour chaque parameétre et la fonction a étre optimisée.

2-  Mettre une valeur initiale a chaque parametre dans leur intervalle de possibilité
respectif. Cet ensemble de valeurs constitue la population initiale de parameétres
« parents ».

X3 Xy peeey Xy
3-  Calculer la solution associée avec les parametres « parents ».
X = f(x,%,,0xy)

4-  Créer un descendant en additionnant une variable normalement distribuée a de
moyenne zéro et de variance choisie (a I’étape 1) 6, pour chaque parameétre
« parent ».

x/=x+a(0,8), i=12,..N
Les mutations distribuées normalement de moyenne zéro reflétent le processus
naturel de 1’évolution ou les changements plus petits arrivent plus fréquemment que
les grands changements.

5-  Calculer la solution associée avec les parameétres du « descendant ».

X'= f(x/,x],....xy)

6- Comparer la solution « descendant » avec la solution « parent ». Si la solution du
« descendant » est meilleure que celle du « parent », remplacer la population de
parametres « parents » par la population de parameétres « descendant ». Sinon,
garder la population de parametres « parent ».

7-  Retourne a I’étape 4 et répéter le processus jusqu’a ce qu’une solution satisfaisante
soit obtenue, ou qu’un certain nombre de générations soit atteint.
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Cette stratégie d’évolution n’utilise qu’un seul individu. Il serait possible d’en utiliser
plus qu’un, mais des expériences ont montré que le modele avec un seul individu
fonctionnait mieux.

La technique de modifier tous les genes d’un individu en méme temps est encore une fois
pour se libérer des maxima locaux. Les stratégies d’évolution différent des algorithmes
génétiques par le fait qu’elles ne nécessitent aucun codage, mais d’un autre coté,
n’utilisent que des parameétres numériques.

3.4.5 Programmation génétique

La programmation génétique est un usage spécifique des algorithmes génétiques.
Premi¢rement, la programmation génétique utilise un codage en arbre. Aussi, les
« solutions » que cherche la programmation génétique sont en fait des programmes. Ces
programmes sont représentés par des arbres ou les nceuds sont des opérateurs simples ( +,

- *0 \f) et ou les feuilles terminales sont les variables du programme (a, b, ¢, etc.) ou
encore des constantes. La fonction qui calcule la qualité d’un programme utilise, tout
comme les réseaux de neurones, une fonction qui cherche & minimiser la somme des
erreurs carrées obtenues avec des exemples de test. Les opérateurs génétiques sont les
mémes que les opérateurs de base, c’est-a-dire I’enjambement et la mutation.
L’enjambement s’effectue en intervertissant des nceuds (et tout ce qui en découle, les
nceuds et feuilles qui leur sont rattachés par le bas) entre deux arbres-programmes. La
mutation s’effectue en mutant un élément de 1’arbre avec un élément du méme type
(variable avec variable, opérateur avec opérateur). Attention cependant, si on prend les

opérateurs vus précédemment, on pourra muter un + en un/, mais on ne pourra muter
car il ne prend qu’un seul parameétre. On peut également définir une mutation comme la
mutation, non seulement d’un nceud, mais également du sous-arbre que ce nceud soutient.
Si on veut découvrir un programme qui donne les réponses suivantes :

Variable @ Variable b Réponse Variablea  Variable b Réponse
3 5 5.830952 12 10 15.620499
8 14 16.214515 21 6 21.840330
18 2 18.110770 7 4 8.062258
32 11 33.937849 16 24 28.844410
4 3 5.0000000 2 9 9.219545

Avec les opérations +, *,fet\f, ainsi que les parametres a et b.

D’abord, on compose une génération de programmes, on compare les réponses obtenues
avec les réponses voulues et on calcule la somme des erreurs carrées. On effectue ensuite
une sélection des parents pour la reproduction, puis on applique les opérateurs génétiques
tels que décrits ci-haut. Dans le cas présent, la solution est le théoréme de Pythagore et
I’algorithme devrait étre capable de trouver la formule X =+/a’ +5* , ou sous forme
d’arbre.

Des techniques beaucoup plus élaborées sont habituellement utilisées. Une modification
courante est de spécifier une certaine taille maximum, ou encore exiger la présence d’un
certain nceud.
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3.4.6 Le choix des paramétres d’un algorithme génétique

Pour lancer I’AG, il faut définir certains paramétres tels que: la taille de la
population, les probabilités de mutation et de croisement et le nombre de générations. Il
est difficile de les fixer ou de trouver les meilleurs avant ’exécution de 1’algorithme.
C’est un probléme de réglage qui doit étre optimisé pour chaque type de probleme traité.
Cela constitue une part importante du travail de I’expérimentateur. Dans la littérature, la
définition de ces parametres différe d’une application a une autre. Les paramétres que
nous abordons sont: la taille de la population, le nombre de générations et les
probabilités de reproduction. [87] [88] [89].

Un algorithme génétique générique a la forme suivante :
e Imtialiser la population initiale P,
—»e Evaluer P.
e Tant que (pas Convergence) faire :
o P'=Sélection des Parents dans P
e P'= Appliquer Opérateur de Croisement sur P'
e P'= Appliquer Opérateur de Mutation sur P’
e P =Remplacer les Anciens de P par leurs Descendants de P!
o EvaluerP
—e Fin Tant Que
Le critére de convergence peut étre de nature diverse par :
+ Un taux minimum qu’on désire atteindre d’adaptation de la population au probléme.
+ Un certain temps de calcul a ne pas dépasser.
» Une combinaison de ces deux points.

[ Initialisation de la population ]

A
l Evaluation de la « fitness » de chaque individu |

A
|Classernent des individus du meilleur au pire ‘

olérance atteinte

Croisement et mutation appliquée sur la

<] Fin de 'optimisation

population précédente

¥
Recopie de la population

Figure 3.17 : Organigramme de conception Palgorithme génétique.
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3.4.7 Sélection des fonctions de pondération par les algorithmes génétiques

Hoo est une des meilleures techniques disponibles de nos jours pour le contrdle
robuste. C’est une méthode dans la théorie de controle pour la conception de controleur
optimal. Une des parties les plus importantes et une clé dans la conception du contréleur
Hoo est la sélection des fonctions de pondération et des gains pour des problémes de
conception spécifiques. Ceci n’est pas une procédure facile et a souvent besoin de
beaucoup d’itérations aussi bien que réglage minutieux. En outre, il est difficile de
trouver une formule générale pour les fonctions de pondération qui marcheront dans
chaque cas. Donc, pour obtenir une bonne conception de controle il est nécessaire
d’utiliser des fonctions de pondération choisies et accordées appropriées.

Une méthode pour la conception de contréle d’un systeéme de simulateur de vol
utilisant le controleur Hoo avec I’algorithme génétique (GA) pour trouver les valeurs
optimales des parametres des fonctions de pondération qui menent pour obtenir le
contréleur Hoo optimal en minimisant la norme infinie de la matrice de fonction de
transfert du systéme nominal en boucle fermée. La méthode GA est utilisée a cause de sa
simplicité et aisance de mise en ceuvre.

Pour choisir les poids Wi et W tels que la boucle ouverte du systéme augmenté a
les propriétés suivantes :

» réalisant le bon suivi et le bon rejet de perturbation exigent le grand gain
de boucle ouverte normalement a une gamme de basse fréquence.

» Réalisent la bonne stabilité robuste et le rejet de bruit de capteur exige un
petit gain de boucle ouverte normalement a une gamme a haute fréquence.

La forme choisie pour les fonctions de pondération :

» Nous pouvons négliger I’effet de bruit de capteur quand un bon capteur est utilisé.
» W est choisi comme une constante.
‘w0
w, - {“ ! } Wy =1 (3.42)

0 w 2
W est choisi comme :

as’ +ays +a, 0
a,s’ +ags +a,
Wil= ,
0 a,s’ +as +a,
2
a,s’ +as +ay,

L’objectif de contréle Hoo est de trouver le contréleur K (s) qui stabilise le
systéme tel qui [Tzw | est minimisé. OU |[Izw | est la fonction de transfert du systeme des

entrées exogenes w a la sortie z.
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Afin d’obtenir une meilleure réponse du systeme bouclé avec le régulateut, on a

choisi la fonction objective (fitness) comme suivant : J,, =y =

|I‘ZW ”0\3

La norme oo de la matrice de fonction de transfert|zw |_, qui est minimisée, est écrite

comme indiqué dans €q. (3.9) est utilisé comme la fonction de coilt Jeos: de ’algorithme

génétique.

W= ["‘,g r'f‘_‘l

2

{\l 1(s)

X

2

Algorithme Génétique | o W 2(5)

Figure 3.18 : Structure de la technigue d’optimisation du Ho par 'AG.

Les étapes de I’algorithme sont :

génération de la population initiale.
Répétée tant que la génération # maximum des générations
Sélection les fonctions w) et wa,
Construction du systeme augmenté.
Calcul du régulateur.
Calcul de la réponse indicielle du systéme bouclé avec le régulateur.
Calcule de fitness de chaque chromosome
Démarrer le cycle ’AG :
o Sélection des parents.
o Générer les nouveaux chromosomes via croisement et mutation.
o Calculer la fitness des nouveaux chromosomes.

o Réinsérer les nouveaux chromosomes dans la population

Bien que la norme infinie soit difficile de calculer, un logiciel mathématique puissant

comme MATLAB fournit des fonctions pour évaluer cette norme,
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L’utilisation de la méthode d’AG a simplifié la procédure de conception pour
obtenir le contrdleur robuste optimal, qui réalise le controle de du systéme de simulateur
de vol d’hélicoptere.

3.5 Analyse de la synthése du systéme LPV

Cette section s’intéresse a 1’approche LPV (Linear Parameter Varying) pour la
commande robuste du simulateur de vol d’hélicoptere. Les chercheurs ont remarqué que
les résultats techniques sur lesquels repose la résolution du probléme Hoo peuvent étre
¢tendus a une classe de systemes beaucoup plus large que les seuls systemes linéaires
stationnaires : celle des systémes représentés par une interconnexion fractionnaire
linéaire, ou systemes « LFT » (Linear Fractional Transform). Parmi eux, la classe des
systemes linéaires a parametres variant dans le temps, ou « LPV » (Linear Parameter-
Varying), qui inclut notamment les systémes non stationnaires et non linéaires.

3.5.1 Représentation des systéemes LPV

3.5.1.1 Représentation de type LFT

Soit le systéme LPV suivant

{x () =A(y@)x ) +B (y)u() (3.43)

y(@)=Cy@))x @) +D(yE)u()

Cette représentation est utilisée lorsque la dépendance en les paramétres est
rationnelle, elle est aux cordonnées cartésiennes. Elle permet d’effectuer la synthése en
une seule étape avec une meilleure garantie de performances dans le cas de variation
rapide des parametres, elle permet aussi d’avoir une forme plus générale des systémes
LPV qui s’écrit [76] :

(A(w) Bw)) & 4,(y) B.(y)
M(w)—[c(w) D(wJ—;dJi(w)[cjw) D,—(w)]’ Yye® (3.44)

Ou

L’expression ¢, (w,,v,,...,y,) est rationnelle par rapport a chacune des variables et les

¢léments de la représentation d’état A, B, C et D vérifient pour tout ye®:

N N
A(W):An"'ZWfAn B(W):Bo"'ZW;B:'
i i —

N N
c(‘P):Cn"'Z‘P;Cf et D(‘V):DD"'Z‘VEDJ (3.45)

4,(v) By(y)| & A, (v) B (y)
M = .
W) {Cn(w) Dn(w)J+Z(”’)’ [C,-(\u) D,.(w}

i=l
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Ce type de représentation consiste a déterminer une matrice quelconque
P e RO Dol poest le nombre d’état, m est le nombre de commandes, p est le
nombre de sorties de mesure et N est le nombre de paramétres, et une matrice diagonale
®eR"Y de la forme

i=r

O=diag(y, = y,, W, Y,, - Y, y,.), N:an. (3.46)

My L) Hiy i=1

telles que la taille N du bloc paramétriques soit minimale et Yy e ®, M (y)=F, (P.0)

w Z

M(s) ¥

o
lv

Figure 3.19 représentation LFT

On utilisant ’approche de MORTON [91] on peut avoir cette représentation,

£ _ - -y .
M(y)=M,+ Z w, M ., apres décomposition de M | en valeurs singuliéres, on obtient :

i=l

M(W}=M0+Z‘VfPan (347)

Avec
rang (P,) = rang (Q,) = rang (M ,) = n,

La forme standard du modele déduite en rapprochant cette expression de la définition de
la LFT supérieure est la suivante :

“l’j]}-n
0 ll‘leul

<
oS o O O
<

A J
\~}
N

Figure.3.20 La forme standard du modéle
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3.5.1.2 Représentation polytopique

Cette représentation est assez proche du modele affine, elle est aux cordonnées
barycentriques, elle est utilisée lorsque le modele du procédé, a commander dépend
linéairement des parametres de séquencement. Le systtme LPV décrit dans 1’équation
(3.43), pour lequel on adoptera la formulation compacte.

A(y) B
M(w){ () (w))

Cly) D(y)

Admet un mode¢le polytopique non conservatif si on peut déterminer un ensemble
de matrices M , constituant les sommets d’un polytope (d’un polyeédre convexe, compact

et d’intérieur non vide [92]) défini par :
A M
Co{M, M, - MN}={Z7L{.M{., hw)20, D, (w)=1}
i=l

Il est décrit par :

m

AW=Y1wd,  Bw=31 w4,

- SM)=M,+) v,PO,  (348)
Cw)=21C, et Dy)=3"1 (WD,

i=l i=l

Ou

2 (w)z0, il,.(\p)ﬂ et /-1‘,-,5: ,C.,D, correspondant & A (y),B (v),C (v),D(y) lorsque
vy eVert (y), donc m =2" .

Ce type de modéle peut admettre une définition plus générale que le modele affine, car

I’hyper-rectangle ® peut étre remplacé par un modéle polytopique non conservatif a m
sommets [93].

Etapes de construction du modéle polytopique :

1. Quadriller le domaine d’évolution de Y
2. Calculer M (y) en chaque point du quadrillage.

3. Déterminer I’enveloppe convexe de tous les points obtenus
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M;
M,

M;

M,

Figure 3.21 Représentation polytopique

3.5.2 Stabilité des systémes LPV

Soit le systéeme LPV (3.43) est stable si toutes les entrées de la matrice 4 sont
bornées et si et seulement s’il existe un petit nombre & positif (3£>0) tel que Hq}(t )H <&,
et aussi si les valeurs propres de 4 (y(r)) ont la partie réelle négative pour toutes les

valeurs de y(r). La preuve de cette condition peut étre trouvée dans [94] [95].

3.5.2.1 Stabilité exponentielle des systémes LPV
Le systeme LPV (3.44) est exponentiellement stable s’il existe deux constantes M, >0

tel que V7 >T et pourtout y(r)® ona

Ou ¢, est la matrice de transition du systtme LPV

@, 0| <M (3.49)

cette définition coincide avec la stabilité standard de Lyapunov, s’il existe une matrice

symétrique positive O(y) bornée (|O[<K) tel que, . () 0 (w)+0 (¥)4(w)+0 (w) <0,
pour tout y e ®, le systtme LPV est exponentiellement stable [96].

Pour que le systtme LPV (3.43) soit exponentiellement stable pour toutes les trajectoires
paramétriques admissibles prises une a une, il faut exiger la stabilité exponentielle de tout
systéme local obtenu en figeant le paramétre .

3.5.2.2 Stabilité quadratique :

Le systéme LPV (3.43) est quadratiquement stable sur ® si la fonction 4 € R"
est quadratiquement stable et s’il existe une fonction de Lyapunov quadratique de la
forme

Vix)y=x"Xx, X >0
Tel que

Yye®, A" (WX +XA(y)<0 (3.50)
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Comme la fonction matricielle 4 est continue par rapport au parametre y € ® et © estun

ensemble compact, la condition (3.51) est uniformément définie négative.

3.5.3 Performance quadratique de type Heo

Le systéme LPV est quadratiquement stable sur ® et vérifie, pour un réel positif
Y, la contrainte de performance

[l <vu,
s’1l existe une matrice strictement positive X telle que ;

AW X +XAQy) XB(y) CyY
Yy e®, By X I D(y) [<0 (3.51)
Cly) Dy)y

3.5.4 Synthe¢se Heo des systémes LPV polytopiques
Soit le systeme LPV polytopique en boucle fermée représentée a la figure (3.22)

w > > -
wir)
K Ks
K4
Figure 3.22. Systéme LPV polytopigue
Avec

M) =k (WM,

i=l
K(y)=2 k (¥, (3.52)

i=l

I=n

V=D kW, k()20 ik, (y)=1

i=l i=l
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Les sommets A, et K, du systeme M (y) et du correcteur K (y) sont respectivement

donnés par des matrices correspondantes aux éléments de leurs représentations d’¢état
comme suit

A Bu B Ay, By
M;=C, Dy D,]|et K, = (3.53)
CY

La représentation d’état du systeme M , (y) rebouclé par le correcteur X, (y) est donnée
par

A, B
S, =7 ] (3.54)
Gy, Dy,
s A, —i—BZDKJ_C2 Bzcx, B _ BI,- +BzD,\gDz1
v BK,Cz Ay, S BK,.Dzl , (3.55)

Cf;f,. :(Cl,. +D12DK,.D2| DllezDK,.K,. )s Df;,f',- :Dll,- +D12D;{,.D21

Ce que I’on peut écrire sous la forme suivante

4, B, B,
Sbf = + K; (Cz D"])
- C, D, D, ”

Ou
A 0 B, 0 B
4, =" B,=| "| B,= Pl C,=(C, 0) D,=(0 D,)
00 o) > \1, o : :
0 7, 0
C,= “| D, =
c, 0 7D,
On posant
Ai Blr' Bl
M, =|C, D,, D, |Avec D, supposénul
c, D, 0

Le systeme en boucle fermée est représenté par la LFT suivante :

Sy, =H(M,K})
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On peut écrire
N N N
Sy (W) =F, [Za,- (WM, D o, (WK, ] =2 o (WF (M,.K,)
i=1 i=1 i=l

On conclut que le systeme en boucle fermée représentée a la figure 3.23. Est bien décrit

par un modele polytopique formé des N sommets S, ,

Scl
S¢ 2
W > L

Scl
Scl, ’

ta

Figure.3.23 représentation polytopique

I1 existe un correcteur LPV qui satisfait les conditions de robustesse si et seulement s’il
existe une matrice X, définie positive, et un ensemble quelconque K, telles que :

Ay X + XA, XB, Cj
Y. (X.K,)= B, X —yI Dy, [<0, i=1--N (3.56)
Cfef', D by md

Ces inégalités sont bilinéaires par rapport a X etk,, d’ou le probleme d’optimisation
associée n’est pas convexe, pour restaurer la convexité on applique a I’inégalité le lemme
d’élimination, qui nous permet d’éliminer les variables dek, .

Ona
P=(B] 0 D) e Q=(C, D, 0

L’inégalité devient
X Y X
¥ (x, 00+ P| 1 KQ+Q'K'|P| I <0, i=1-N (3.57)

D’apres le lemme de projection cette inégalité devient

iV;\'le(Xso)NpX <0, J :1’-‘.’N

0 (3.58)
IV(_')I{!f(X1U)NQ “-/-0, j :l,-..’N
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Ou N,, er N, sontlesnoyaux respectifs des matrices P, et Q
Et que
N,y =blocdiag(X ' I I)N, avec N,=Ker(P)
En obtient :
X'A"+ax"' B, |x'C]
NI B! ~l | DI |N,<0, i=1--N
CHX_I DH, —yI
_ (3.59)
A'X +X4, | XB, C}
Ny BIX |-y D] [N,<0, i=l-N
C, Dn, =yl
Les noyaux N, et N, sontde la forme
Ny 0 Ng 0
0 0 0 0
N, = , N, =
0 I N,, 0
Ng O 0 I
Avec
N N
Np=| " |=ker(B] DS) et Ny=| °'|=ker(C, D,)
NRE ” st
On introduisant pour X et X ', les partitions suivantes
S N V(R M
X = _ >0 e« X = >0
N F M E
On obtient les inégalités suivantes :
AR+RAT B, RC!
NT| B! I DI IN,<0, i=l--N
C,R D,
(3.60)
AlS+84, SB, C|
NIl B!S -y DI [N,<0, i=l--N
C, Dy, -

Le choix des matrices se fait on satisfaisant les contraintes convexes suivantes
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R>0, §>0, A, (RS)>1

Une contrainte supplémentaire est rajoutée dans le but de réduire ’ordre du correcteur
obtenu.

rang(I —RS)=n,<n

La détermination des variables de X, du correcteur, a partir de R et S se fait en deux
étapes :
¢ Calculde X
v Décomposer / —RS en valeurs singuliéres pour obtenir les matrices M et
N telles que :

1 1y
I-RS=UXV" ={U22}{V‘22} =MNT

v’ alors que X peut étre déterminée comme 1’unique solution du systéme

w0

¢ Calcul de k¥ : On connaissant X, il ne reste qu’a résoudre les N inégalités

linéaire :

indépendantes :
¥ (X .,0)+(PX )Y K,0+0"K,PX <0, i=1-N

L’objectif de cette synthése est de chercher un régulateur HLPV robuste aux
variations paramétriques

Dans ce chapitre on a présenté les méthodes de synthése des lois de commande
de : PID optimisée, GSFPID, Hoo, HGA, et la commande Hoo des systémes linéaire a
parametre variant.

Dans la premiére partie de ce chapitre, des méthodes d’optimisation des
parametres PID ont été présentées pour augmenter davantage les performances de
controle.

Une approche d’hybridation de la commande robuste Hoo et 1’algorithme
génétique pour la détermination des fonctions de pondération optimale ont été présentés.

La derniére partic de chapitre présente le correcteur Hoo pour les systémes
linéaires a parametres variant dans le temps, ou « LPV » (Linear Parameter-Varying).

Ces techniques seront utilisées par la suite pour les appliquer sur le simulateur de
vol d’hélicoptére.
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Chapitre 4 Résultats de Simulation et de I'expérimentions

Les résultats de simulation et d’implémentation du simulateur de vol d hélicoptére avec
les différents correcteurs ; obtenu par les méthodes classiques, robuste et hybride est I’objet de
ce chapitre. Ces simulations sont réalisées pour comparer ces régulateurs en termes de poursuite
de trajectoire, sensibilité aux perturbations et robustesse vis-3-vis bruits de mesure et bruits sur
la commande ainsi que la variation des parametres du systéme.

1.1. Simulation PID Optimisée :

Dans cette section, nous présentons les résultats obtenus en simulation du PID optimisée.
Nous vérifierons, le long de ces simulations, si le correcteur synthétis€ répond aux cahiers de
Charges imposés.

La conception d’un contrdleur de type PID exige la spécification de trois parameétres : gain
proportionnel (Kp), le gain intégral (Ki) et dérivé (Kd). De grands efforts ont été fournis pour
développer de nouvelles méthodes pour réduire le temps de calcul dii a ["optimisation des
parametres du contréleur. En effet, 11 existe plusieurs techniques pour la détermination de ses
parametres.

Les plus répandues sont :
méthode de Ziegler Nichols ;
méthode de Kitamon ;

-
£

v

v

méthode basée sur le lieu de racines.

Dans ces cas, les paramétres du PID sont obtenus pour un peint de fonctionnement on
le modeéle peut étre considéré linéaire. Ce qui implique qu’il y a un réglage sous optimal lorsque
le systéeme fonctionne hors de la zone valide du modele linéaire.

Pour résoudre ce probléme, plusieurs approches ont été proposées, a savolr la méthode
qui consiste 3 obtenir un modéle pour différentes zones de fonctionnement, puis on y régle les
parametres du controleur PID pour chacune d’elles et on établit un mécanisme de changement
d’une valeur a une autre.

Le schéma de principe de ’optimisation du contréleur PID utilisons le Bloc « Signal
Constraint » de « Design Optimization » de Simulink est illustré dans la figure (4.1). On spécifie
les contraintes de conception et lance 1’optimisation.

i AL WG ETE bl o o Nt
Pig  Lait Miow  LMERiny  ANaoram amadston Anshns Code lools eie

BeTl | [ R R T L

Figure 4.1 Auto-optimisation Simulink du contrileur PID
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Pour obtenir les valeurs optimales des paramétres de contrdleur PID on suit les étapes
suivantes :
Appeler le modele simulink (figure 3.4)
Quuvrir le bloc de PID,
Simulation

Bow N

Changer les paramétres du contrdleur PID selon INalgorithme de Gradient
descent.

w»

Observation de la valeur critére Q
Si cette valeur est minimale alors fin d’algorithme.
7. Sinon retourner a 4.

Le tableau 4.1 représente les gains des PID oblenus par la fonction d’optimisation de Simulink
(Signal Constrain) autour du point o, — 0" eta, — 0.

Vertical Horizontal
K, 24712 1.3097
K; 1.9349 1021
K, 2.881 02457

Tableau 4.1 : les parametres des régulatcurs.

La figure (4.2} représente le schéma Simulink du contréle du mouvement vertical et horizontal
du simulateur de vol.

Cacoupleurs

\\... " ow
vl y_w -] 1
| | |—> o Alpha_uv
0w Pl _w
LI e )
wl ] T u_h ]
r_h = ke slpha_h
£ID_h

Figure 4.2 : Schémays Simulink su systéme avec un controleur et un découpleur.

Nous avons testé celte commande pour des problémes de stabilisation et de poursuite de
trajectoire et I'effet de découpleurs.
[.cs tigures suivantes montrent Ies réponses du systéme pour des références (Stabilisation a
la position av 30", o 30") avec les positions initiales de la tige qui sont oy -28°, ang 0OV
A Pinstant t = 50s, on a rejeté une perturbation en sortie de -10°
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Angle (deg)

L
(==

R
S

B
=]

reference | |
—— PIDopt
0 20 40 60 80 100
Temps (s)
(a)

Résultats de Simulation et de I'expérimentions

[=2]
L} L]

Angle (deg)

-reference
—— PIDopt
I M N\
o 4
0 10 20 30 40 50 6(
Temps (s)
()

Figure 4.3 : Réponses du sous-systéme vertical (a) et horizontal (b) avec perturbation.

Sur les figures (3.4, a et b) on voit bien que I’erreur statique est nulle avec dynamique désirée

obtenue.
60 T T T 30
af reference | | 2 ' reference
— PlDopt ~ol/ — PIDopt
o 20F A 7 [=) / -
ﬁ . I| 1 ‘\\‘ ,/ :8’ . {
i \ /
3 '/ 3
< N 210
40} -20
40 r r : : 30 - - : :
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 10
Temps (s) Temps (s)
(@) (b)

Figure 4.4 : Réponses du sous-systéeme vertical (a) et horizontal (b).

Le suivi de trajectoire sinusoidal est illustre sur les figures (4.4- (a) et (b)). On note que

pour le signal sinusoidal ; I’amplitude est de 25" et fréquence 0,02Hz.
100

40
-reference
——PIDopt 20 I .
50} V g
T z 0 reference
L 9
2 : o —— PIDopt
<0 i <0 ™
L 1 L 1 -40 L L L L
0 20 40 60 80 10 20 40 60 80 10(
Temps () Temps (s)
(@) (b)

Figure 4.5 : Réponses du sous-systéme vertical (a) et horizontal (b).

L’absence de gravité dans le mouvement horizontal rend celui-ci difficile a stabiliser a
cause des oscillations non compensées. Contrairement au mouvement azimutal, le mouvement
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vertical est bien amorti grace a I’effet de la pesanteur. Celle-ci contribue a 1’atténuation des
oscillations.

La figure (4.4) illustre le comportement du systéme en réponse au changement des
références, avec les positions initiales de la tige qui sont ayo = -28°, oo =0°.

100

e

A

50 - T i J— :
0 10 20 30 40 50 0 70 80 90 10

8 /. i
Y
60 |+ -
aoff! T | 1
2[}" :L_'; % -
ot 4
20} |
__40' i 1 i a
0 20 40 60 80 100

Temos (s}
Figure 4.6 : L’effet du dé-coupleur sur les réponses.

Les fléches sur le graphe ont été utilisées pour attirer 1’attention sur I’effet du couplage.
En effet, la position horizontale an est changée sans que la référence change. Ceci est li¢ au
changement de la référence d’élévation. Et aussi la dynamique d’azimut influer sur la réponse
verticale.

L’influence de la vitesse de rotation du moteur principal sur le mouvement horizontale
est plus importante que celle de la vitesse du moteur secondaire sur le mouvement verticale.

Il y a une bonne poursuite de sinusoide pour I’angle d’¢lévation, contrairement a I’angle
d’azimut qui présente beaucoup d’oscillations et une erreur de suivis tres significative.

Le régulateur PID est trés sensible aux perturbations externes surtout lorsque le systéme
est en position horizontale.

La lenteur de la réponse du tangage se fait sentir dans la poursuite du signal en créneaux,
de plus celle-ci est oscillatoire. Pour 1’horizontal, la réponse est plus rapide, mais 1’erreur
statique disparait aprés un temps assez grand.

Le PID optimisé par la méthode de I’intégrale de 1’erreur absolue (IAER) ne présente
pas de bonnes réponses pour cela nous proposeront, I’optimisation par la logique floue dans la
section suivante.
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1.2. Résultats du contréleur gain scheduling flou PID (GSFPID) :

Dans cette section, nous allons introduire le formalisme flou au mécanisme
d’optimisation, qui apporte une plus grande flexibilité a la base de régles en codant les actions
de réglage des parameétres du régulateur PID. En effet, les ensembles flous permettent de
modéliser des concepts subjectifs, vagues, imprécis et incertains comme cela se fait dans le
langage humain. La logique floue apporte donc principalement une facilité de codage et
d’utilisation d’information vague [75].

Figure (4.7) présente les Fonctions d’appartenance de e(t), de(t), K’p, K'i et K’d

T E T T n T T : T 1
an ooB 006 004 00° o ae 004 006 LT a1 5 z 5 : - -
gt variabie ‘oo gt v

(a) (b)

Figure 4.7 : les Fonctions d’appartenance de e(t) et de(t) (a) Kp, Ki et Kd (b)

Ces fonctions sont choisies suivant les caractéristiques et de la spécification du
simulateur de vol d’hélicoptére. La figure 4.7a, montre les intervalles de ces entrées sont -0.1 a
0.1 et-0.12a0.3, qui est obtenu de la valeur absolue de I’erreur de systéme et sa dérivée par les
gains.

La figure 4.7b montre les intervalles de sorties K'p, K'i et K'd ot les gammes de 1 4 10,0a 1
et0a0.5.
Le tableau 4.2 représente les gains des PID obtenus par la méthode du gain scheduling flou

(GSFPID).

Vertical Horizontal
IAER 04712 1.3097
Kkp GS-FPID 0.3170 0.6182
IAER 1.9349 0.021
ki GS-FPID 1.262 0.054
K, IAER 2.8681 0.2451
GS-FPID 1.521 0.0385

Tableau 4.2 : les paramétres optimisés par les deux méthodes.
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Les courbes de réponse du systéme sont montrées dans la figure (4.8 a 4.10). 1l peut
montrer que la commande GS-FPID a un temps de réponse et de dépassement plus court, et une

meilleure stabilité.

by

40
40
= ’[\ - = F{\
Saf / v e
s S 2 .
g 0 12 GSFPID
%_20 } ref < 10 reference ||
— GSFPID
40 : : : » - 0 - - : - :
0 10 20 30 40 50 8 0 10 20 30 40 50  6C
temps(s) Temps {s)
(a) (b)
Figure 4.8 : Réponses d’échelon du sous-sysitéme vertical (a) horizontal (b).
40 1 40 .
reference L
20 B | GSFPID || 20l 7 7\\ ._//?“\x_
§ f'.:/ \\ = \\ ~§ \k \\ ){ / \
s 0 / o ) \.\\ s |/ \ \, (rf/( \
s Ve R \\ / N
[=7] N, A, L i ;(
<20 N R g 20l \\\\,_,/ WO\ //
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40 . . . , 1 40 _ | —— GSFPID
0 20 40 80 80 101 25 50 75 10
Temps (s) Temps {s)
(@) ()
Figure 4.9 : Réponses de la poursuite d’une trajectoire de sous-systéme vertical (a) horizontal(h)
60 L} 1} 1} 40
-reference ™\
40f ——GSFPD || 20 -
D A =
20| / | {1 8o
e |~ ® -
& D200 1
: o Bal_ o
20 40 reference ,
-GSFPID
_40 1 ! ! ! ! ! _60 : I I T :
10 20 30 40 50 60 7t ¢ 10 20 30 40 50 60
Temps (5} Temps (s)
(@) (b

Figure 4,10 ;: Réponses du sous-systeme vertical (a)horizontal(h)

L’utilisation de la GS-FPID économise [’énergie et améliore le temps de
I’établissement. Un autre fait important du contréleur il est plus stable que le PID

conventionnel.

Les résultats de simulation montrent I’efficacité du contrdleur GS-FPID par rapport au
PID optimisé par les méthodes classiques,
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Dans cette partie on a proposé¢ un contréleur de gain scheduling flou pid (GS_FPID). Le
contréleur proposé estime bien les gains K, Ki Kq du correcteur PID. Le contréleur GS_FPID
n’exige aucune information de la dynamique du systéme. Les conditions de fonctionnement
pour le contréleur GS FPID simplement viennent des mesures de I’erreur e(:) et dérivée
d’erreur Ae(*). La section suivante est dédiée a la commande robuste Hoo pour traite les lacunes
des contréleurs présentés en point de vue de la robustesse et performance.

1.3. Résultats de simulation de la commande Hoo :

Dans cette section, la commande Hoo pour le systéme de simulateur de vol d’hélicoptere
a été congue afin d’améliorer les performances du systéme.
Modélisation d’un systéme incertain de la dynamique verticale :

X =ayx, +a]3(]iP|§| )xz +a|3(liP:62)x3+”

X, =X, (4.3)

X,=X,
2

y =c,(1£P38,)x,

3

4{013(1 + P;;_(‘)\;)F;

x5 X3

X3

b

1
s

c;(1 £ P;65)

W=

|ﬂlz(1 + Plc"?l)](

Figure 4.11 : Schéma fonctionnel du sous-systeme vertical

Nous notons que ai;, iz, c3 peut €tre représentée comme transformation fractionnelle
linéaire (LFT) avec 01, 82, 03. Figure (4.11).

Avec :
__0 alz_
M, = (4.4)
BT
Y (45)
_102 a]3
0 ¢
M, = ’ 4.6
oo »
Et:

Vi 0 a,| u 1Y 0 a, U, | Vs 0 ¢y u,
LJ LDI a,j{xj’[vj {Pz "J[xj{vszy} L’s "JLJ @7
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u =0,y
U, :Szyz;
Uy =0,55;

=

Figured.12 : Schéma fonctionnel du sous-systéme avec des parameétres incertains.

Le modéle modélisé avec les incertitudes :
X, =a,%, va,x, +a,x,+Pu +Pu, +u

X,=x

X=X,

Yy =dapX,

Y1 =%, (4.8)
Y3 =%,

v, =a,x, + Py
v, =a;x; +Pu,

y =vy=cx;+Pu,

u =0y,

u,=96,y,

u, =8y,
Uy — —> V1
usz_o GTRMS . Vs
U —s — V

Figured. 13 : Schéma fonctionnel d’entrée-sortie du sous-systéme nominal,

Ou:
X ] fa @, @y BP0 1]x]
X, 1 0 0 0 0 0 0Ofx,
X, 6 1 0 0 0 0 0x,
»w|1=/0 a 0 0 0 0 0fs (4.9)
¥, 60 6 gq, 0 0 0 Ofu,
v, 0 0 ¢ 0 0 0 0] u,
¥y [0 0 ¢ O O P 0)u]
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u, 6, 0 0]y
u, =10 3, 0]y,
u, 0 0 & |y,

all all al.i I)I Pl 0 ]' 0 all U
A=/1 0 0}B,={0 0 0}B,=|0[;C,=|0 0 a,;C,=[0 0 c,]
0 1 0 0 0 0 0 0 0 ¢
0 0 0 0
D,=[0 0 0}D,=|0[;D, =[0 0 P]J;D,,=[0]
0 0 0 0
Choix des fonctions de pondération :
W(s) S’écrit sous la forme
W, (S)=LM (4.10)

g, stw, /g,

u

Le choix de g, faible nous assure 1’atténuation de K S aux hautes fréquences et par suite
le rejet des erreurs de mesure et la limitation de 1’énergie de commande. La pulsation ©y, limite
la plage d’amplification des bruits de mesure. Cette pulsation doit étre choisie suffisamment
¢loignée de la pulsation propre désirée pour I’asservissement en boucle fermée.

La valeur de M, limite le maximum des (KS(jo)).

W,(s) S’écrit sous la forme :

W, (s) = ST OM, (4.11)

. M, s+o.t

Pour respecter les hypothéses restrictives de résolution du probléme Hoo, nous fixons ¢
a une valeur faible, mais non nulle. Ce choix donne naissance a une action presque intégrale au
sein du correcteur assurant ainsi un gain élevé en basses fréquences, ce qui implique une
minimisation de S dans cette bande donc une bonne précision en régime permanent.
La pulsation ®, sera choisie proche de la bande passante minimale souhaitée pour le systeme
corrigé en boucle ouverte.

La valeur de My limite le maximum des(S( jw]) en hautes fréquences. Ce choix a un effet

direct sur le maximum des valeurs singuliéres structurées.

Nous choisissons pour la boucle de vitesse les fonctions de pondération suivantes :

94



Chapitre 4 Résultats de Simulation et de I'expérimentions

W, - 1‘05265 +0.002093
5 +0.06611
W, :2_5&
. s +0.01

Les figures suivant illustrent le comportement du systéme avec un échelon pour ’angle
d’élévation (Figure.4.14-(a)) avec perturbation a I’instant t=30s, pour 1’angle d’azimut nous
avons appliqué un échelon de 15° (figure 4.14-(b)).

La figure (4.15) montrent les réponses de la poursuite d’une trajectoire et changement des

références (Figure (4.16)). Les positions initiales de la tige qui sont :  ovo = -28°, ano =0".
T 40 T T
6oL reference | — reference
_ — Hinfini 30 Hinfini
gaof 3
o
220} /™ 20 AN
2 2
< 0 ‘(m
20
L L L L L 0 I ] I 1 1 1 1
10 20 30 40 50 @ 0 10 20 3 4 o0 1 20 3
Time (s) Temps(s)
(a) (b)

Figure4.14 : Réponses du sous-systéeme vertical (a) horizontal (b) avec perturbation.

2 =

Hinfini
-reference

- reference ||
Hinfini

S

Angle (deg)
=]

=

5 8
=

40 60 80 100
Temps (s) Temps (s}

(a) (b)

Figure.4.15 : Réponses de la poursuite d’une trajectoire de sous-systéme vertical (a) horizontal(h)

40 . . . . . 40
reference
20l 20 Hinfini
= —
g ] g
o O o0 I
o ) ]
c c l[
< 20 _I{(\ J reference | | ‘(—20~ \ / ]
Hinfini v
_40 L L L L L _40 L L L L
0 10 20 30 40 50 B( 0 10 20 30 40 50
Temps (s) Temps (s)
(a) (b)

Figure. 4.16 : Réponses du sous-systéme vertical (a) et horizontal(b) avec changement de
consigne.
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Les réponses du correcteur Hoo présentent un meilleur temps de réponse ainsi qu’un
meilleur rejet de perturbation en sortie par rapport au correcteur classique.

Le contrdle optimal Heo est une technique puissante pour concevoir un contréle tobuste
pour le systéme de simulateur de vol d’hélicoptére avec I'incertitude et des perturbations.

1.4. Résultats de simulation de la commande HGA :

Dans cette section, les performances de la technique présentée comparaient par rapport
a la norme Heo standard en termes de stabilisation et robustesse du systéme et nous présentons
les résultats obtenus,

Le modéle augmenté de simulateur d’hélicoptére peut étre utilisé pour la synthése de
contréleur. Le contréle doit étre congu de facon robuste qu’il gére le couplage trés efficace.

Nous choisissons ¢ inférieure a la valeur optimale on obtient la commande Heo, une
stabilité optimale marge e, &tre 0,5893.

Pour le processus d’optimisation, les chromosomes ont été générés avec une longueur
de Nt = 40. Chaque géne du chromosome a été généré a I'intérieur de leurs limites minimales
et maximales. Finalement, les fonctions de pondération optimales ont été obtenues a partir du
meilleur chromosome.

Les paramétres de I’algorithme génétique choisis sont :
Population initiale =100

Probabilité de croisement =0.8

Probabilité de mutation =0.1

Nombre maximal de générations = 100

Résultats d’optimisation :

Avec les parametres suscités de I’AG, I’optimisation du contréleur Hoo par I’AG nous a
permis d’avoir les valeurs optimales des fonctions de pondération.
Wi est une fonction de pondération d’une action intégrale, et petit pdle positif, pour
mener une erreur de statique zéro. W2 est choisie comme identité parce que le bruit du capteur
est supposé étre négligeable. Aprés 723 générations, Wi, W a été obtenu comme suit :

[214.652 +394 55 +505.2 . ]
, = 52 +2.801s +1
0 57.8852 +1995 +155.8 (4.12)
i £2 +1.014s +1
W, =1

Pour montrer I’efficacité de la méthode proposée nous avons livré un échelon de 30°
pour 1’angle d’élévation (Figure.4.17-(a}), pour I'angle d’azimut nous avons appliqué un
échelon de 15° (figure 4.17-(b)).
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Une perturbation externe de 10° est ajoutée a I’angle d’élévation a t = 30s. Comme la
montre la figure. 4.17-a, on peut voir que le systeme avec I'HGA est plus robuste vis-a-vis de
perturbations extérieures.

Le contrdleur proposé avec ymin = 2.6, con¢u a ’aide des fonctions de pondération
optimisée par [’algorithme génétique comme dans (4.12) donne des résultats présentés dans les
figure.4.17-18-19. On peut voir que le systeme est stable a environ 5s pour I’élévation et 4s
pour I’azimut. Mais pour le Hoo standard, le systéme prend beaucoup de temps avec 9s en
élévation et en 6s pour I’azimut pour devenir stable, le couplage est également notable pour peu

de temps au début de la simulation.
) ) L) L) L) 4U : ) L) L ) L) L 1

&0 — reference
;\\ 30 . Hipfin
oy} ) S
g \ . g HGA
220 v &0
2 g
< ok — reference <
10
s i fini
-2 —— Hinf+GA
L L 1 {] I 1 I I 1 I |
10 20 30 40 50 a 0 0 20 30 40 0 10 2 3
Time (s) Temps(s)
(a) (b)

Figure 4.17 : Réponses d’échelon du systeme. (a) angle d’élévation(b) Angle d’azimut.

Les résultats de simulation de la technique présentée illustrent que 1’angle d’élévation et
d’azimut est stabilisé dans un temps plus court par rapport a la technique classique. Le rejet de
perturbation est assuré par les deux correcteurs.

80 1 T T T 40 T T 1 1

60} HinfGA | —— Hinf+GA
_ o —reference || _ el 3 111111
340 Vi —Hinfini || & reference
) Z
‘;20 ! 0
) o
&0 <

20

_40 _40 L L L 1

0 20 40 60 80 101 0 20 40 60 80 10
Temps (s) Temps (s)
(a) (b)

Figure 4.18 : Réponses de la poursuite d’une trajectoire de sous-systeme vertical (a) horizontal(b)

Les résultats obtenus prouvent 1’efficacité en termes de suivi de la trajectoire de cette
technique et de sa robustesse contre le couplage entre les variables.
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40 ' 40
reference
) i\\ | N’\ s Hifin
2 W 2 Hinf+GA
T )
% 0 — reference % 0
S A —— Hinfini g
2l ——HoA 20
_40 L L L L L 40 1 L L L
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Temps (s) Temps (5)
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Figure 4.19 : Les réponses du systeme avec changement de consigne. Angle d’élévation(a) Angle
d’azimut (b).

La commande hybride Hoo congu avec I’optimisation des pondérations avec génétique
algorithme (GA) en respectant la norme de Hoo mene a la solution de probleme de couplage
durant le suivi des références et améliore de maniére significative la performance et la
robustesse du systeme.

L’utilisation de la méthode HGA a simplifié¢ la procédure de conception pour obtenir le

controleur robuste optimal, qui réalise le contréle du systétme de simulateur de vol
d’hélicoptere.

1.5. Résultats de simulation du Hoo/LPV :

Dans cette section, nous appliquerons la méthode LPV qui est synthétisée dans le
chapitre 3 sur le modele du simulateur de vol d’hélicoptere.

Les systémes linéaires a paramétres variant (LPV) désignent des modéles linéaires dont
les parameétres sont susceptibles de varier dans le temps et dont les éléments de la représentation
d’état du modele dépendent explicitement du parameétre variable vy, ,

Leur représentation d’état est donnée comme suit :

X(@O)=A(y, x (@) +B(y, u@)

yO)=C(y)x@)+D(y, u@) (4.13)

Ou:
x (1) e m" estle vecteur d’état du systéme, , (1) e =™ est le vecteur d’entrées de

ﬂl_ . r
commande, y({)€R™ est le vecteur de sorties mesurées,

(4, B, C, D):R" —)(‘R”X”, R"OR “R"’x'”) est la représentation d’état du systéme.

v est le vecteur des parametres variant
Pour modéliser les non linéarités du modele d’état, on a utilisé une représentation quasi-
LPV des paramétres physiques aux parametres Polytopiques.
Les relations non linéaires fi entre la vitesse et les effets de couplage du rotor de la dynamique
horizontal / vertical, peuvent étre estimés par les fonctions :
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/i (wn ) =sign (wh ]kmmi
kﬂ'rp wi U{ OJJ'? 2 0
—k O if ©,<0
- _ k(h,rro'h "f oy 20
_fs(aff)_{k_ o if a,<0
fi(o,)=sign(o, )k, o

_ {kﬁ:p o] if o =20

,fS ((Dv ) 1_}(.#" ng If (,l)‘__ < 0

k('l'ﬂ ((1\' - (I“.} )2 'ff a‘[: 2 a‘:-]
f(, (U-,.. ) = s

k., (o, - af) if o <o
Ona:

Kenamip : la force aérodynamique, h pour horizontal v pour le vertical, p positive » et n négative
@ .
K nvmip le coefficient de frottement, h pour rotor de queue v pour le rotor principal p positive et
n négative de w.
Ke wip : coefficients de couplage n quand o, <ol etp o, >«
Kennp @ coefficients de couplage p positif ¢, et n négatif «,

Le mode¢le peut étre exprimé sous une forme LPV en introduisant ’ensemble suivant de
parametres variables dans le temps.

@, (1) ] Lo, @] [by 0]
Q, ) Q, () 0 by(p)
(‘:'(‘}.l (f) a‘h (t) 0 0 u}: (f)
=A + .
o0 Yoo [0 b, |wo (4.14)
Q. () Q@) |b, 0
| @, (7) | Lo, @) | |0 0 |
Ou:
_an(f’:) 0 0 0 0 0 |
ay(p,) ay(p) ay(p,) ay(p,) axs(p,) 0
Aw) 0 0 0 0 0 0 415
A\ =
Vi 0 0 0  aup) O 0 (4.15)
as,(p,) as(p,) 0 as,(p,) ass(p,) as
0 0 0 0 1 0
Le vecteur d’états : x =[ .9, a,,0,,9, 0, ]T Et le vecteur d’entrées u =[u J,,,ul_.j-
Les variables d’adaptation dans le modele (4.14) sont :
T
p=lo, o o Q o Q] (4.16)
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T
1|f::[‘911 Qy Gy Ay 4y Oy Qg Oy Oy Gy gy bzz]

Ils sont des signaux exogénes, indépendants de I’état x(#), évoluant indépendamment les uns
des autres de maniére continue par rapport aux temps.

Avec :
m(P;,/R +B,+f| mh)/mh

9 (p;)

Jf?’
a(p,) I, cosa. f, (0, }/o,
AT Deos’a, +Esin*a, +F
_ ko
o (p:) Dcos’a, +Esin"a, +F
__ [i{e, )/,
@ (P.) = Dcos’a, +Esin‘a, +F
k, (B, +k20!/R, +f,(v, )]0, )cosa,

D (P: ) =-

(D cos’a, +Esin‘a, + F’)JW

k,o,sina, (D cos’a, —Esin‘a, —F -2E cos’a, )

D\ P )=
25( ) (D cos® o +F sin’ o, +F)2
ki(pf Rav +B?ﬂ}‘ +f m\“ (‘Ov
a“(p;)=— / J 4( )/
( w mh)/u’h"‘km/}{m)
051(10:)_ JJ
k cosa,f (o /o) - 0.5, H sin2a,
a,(p)=- 5
! w, Jo
054(-‘0;): me(Jv)/ ¥
k.,
ass__‘),r;.b

g ((A —B)cosa, —Csina, )

s (pf): 7 o
k ok
bl] = ah T hTY ]
Jermh
k_coso k ok
b pf — m 1 v T2
2 (P.) (Dcos’a, +Esin’a, +F)R,J,,
k,ok,
b P i S
“T TR,
kaﬁ:"phk k,
" JthrR
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Le modele LPV pour le systeme peut étre obtenu grace a une transformation état (4.14) en

prenant en compte :

‘xl:[ah Q-]T;xzz[mh Q, o Qv]T

(4.17)

En définissant de nouveau les Etats et les entrées du modéle LPV de simulateur de vol

d’hélicoptere :

@, (1)
Q, @)
&, (1)
o, (t)
Q@)

6, (0) |

~ 0

A:.n":_u(wa

Avec :

o, )=, t)-o) )u,, )

:ufr.-"v (r) _H:T:\' ({)
mr{; _ f.B (an )

h

s

I, cos(a, )f ()
go, [Csin(a, )+ (B —4)cos(a, )]

BT

Imjli (0].: )

s k Iy v
H:’;P(I)Z alh i (Ph.‘ +

k

1i2

Rah v (Brr Lo +-fl /4 (mh v ) ’II{ U).i‘r v )‘r]l (ka\frv ('ph.-"v ) mrq

kl-"l

da, -

dos!

_(bh ()] b, 0
Q, () 0 b,(p)
- a, (t) 0 0
=Arn$.s' ("I"r ) —h
o, (1) 0 by,
Q (1) b, 0
lo, ()| | O 0
cq g ]
dmh 0 0 _dw.f: U
da, dao,
ay sy s
1 0 0 0 0
do’?
0 0 a, -2 0
da,
dsy sy Ass 0
0 0 0 1 0]
hiv
wif a, 20
dw, I, coso, £, (w,)
k,
chp ““h If Oth < 0
[, cosa,f,(o,)
_fi(o, o, sina,

do, Lf,(o,)cos’ a,
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u, ()
i, (1)

(4.19)

(4.20)
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de go,[Ccosa, +(4—B)sina, |
d(].\ ltllm.f‘S ((’Jl )

(4.22)

Pour concevoir un controleur pour le systtme LPV (4.14) est a approximer le systeme
LPV polytopique correspondent a ceux dont le vecteur parametre varie dans un polytope [96].

Les matrices de 1’espace d’état vont dans un polytope de matrices définies comme
I’enveloppe convexe d’un nombre fini de matrices n. chaque sommet de polytope correspond a
une valeur particuliére de la variable d’adaptation :

e D Neeo](e 5 )] s

Avec

o (W;« )20 et Zf_, o (v, )=
Ou j de chaque modele est appelé un sommet de systéme, ce type de systémes est LPV
polytopique. L’approximation polytopique envisager la limitation de chaque parametre LPV
par un intervalle « bounding box approach » et se dirige a un intervalle de mod¢le LPV,

I’enveloppe convexe qui les contient est obtenue en utilisant 1’algorithme rapide de I’enveloppe.
[64]
Le systeme LPV polytopique (4.23) peut étre exprimé comme suit :

x (k +1)=Z_‘:_|a,{, (w, )[A;.x (k )+Bju(k)]
y(k)=2 ol (v, )Cx (k) (424)
Avec x (k) eR™ est le vecteur d’état,
u(k) eR" est le vecteur d’entrées,
¥ (k) eR" est le vecteur de sorties.
(A,. B, ,Cf.):ERN —>(*J‘1’““‘ e R R )Sont des matrices invariantes dans le temps défini

pour le j modéele.
Le systeme polytopique est prévu avec les fonctions :

o (W ), E[l,...,N] Qui sont situés dans un convexe :

Q=[] (v, )eR" o ()=} ()t (v)]  al (v)20.9. 3l (v.)=1)

Le probléme de commande Hoo / LPV : Trouver un régulateur LPV tel que le systéme bouclé
soit stable et, que pour :

d
2
”W |2

Probléme résolu pour chaque sommet d’un polytope (optimisation convexe)

v, >0,sup <V,
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(4.25)

Pour le régulateur K on doit Résoudre I’ensemble de LMIs sur chaque sommet d’un
polytope formé par les valeurs extrémes de chaque paramétre variant :

A(wY K +KA(y) KB, (v) C.(v)
Dm(w)r <0

B, (v) K
C.(v)

T

D, (v)

-I

(4.26)

Le HPLYV proposé est appliqué au modéle de la plate-forme du simulateur obtenue pour
contrdler la trajectoire d’élévation et d’azimut du systéme.
Utilisant le LMI Toolbox MATLAB [78], nous obtenons le contréleur du systéme, le

contréle congu devrait étre robuste et gére le couplage en maniére efficace.

Nous avons obtenu pour le choix de la pondération indiquée ci-dessus, un niveau de
performance y= 0.6125 et un régulateur LPV de forme similaire & celle du systéme. On vérifie
que les contraintes imposées par les fonctions de pondérations sur les différentes normes des
fonctions de transfert sont respectées pour toutes les trajectoires admissibles des paramétres du

systeme LPV.

Les résultats suivants obtenus en fournissant un échelon de 30° pour 1’élévation, pour

azimut nous avons appliqué un échelon de 30° (figure 4.20). on introduit une perturbation a

I’instant t=50s.

60 40
40} 30
© | @20 reference
2o HLPV | 2 HLPV
reference <10
-20
. . 0 : : :
0 40 80 101 0 10 40 50 6C
Temps {s) Temps {s}

(b)

Figure 4.20 : Réponses d’échelon du systéme (o) Angle d’élévation(h) Angle d’azimut.
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Figure 4.21 : Réponses sinusoidales du systéme (a) Angle d’élévation(b} Angle d’azimut.
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Une référence carrée en élévation et en azimut en simulation en boucle fermée, avec un
changement de consigne a I’instant t=50s, les conditions initiales sont :

a, (0)=0,a, (0)=-28"(Figure 4.22 (a et b))

80 40
60+ 2
Baof | B
% — HLPV =2 0
H 11]
?20 reference @
L <
0 LA J 20 HLPV
reference
20
1 1 L L _40 L L L i |
0 20 a0 60 80 100 0 20 40 [5l¢] 80
Temps (s} Temps (s)
(a) )

Figure 4.22 : Les réponses du systéme avec changement de consigne. Angle d’élévation(a) Angle
d’azimut (b).

Figure (4.21) et {(4.22) montrent le comportement d’élévation et d’azimut avec le
contréleur Hoo/LPV.

Le contrdleur proposé gere efficacement les perturbations et I'effet du couplage, et
améliore également le comportement transitoire.

Dans cette section ; le modéle LPV du simulateur de vol d’hélicoptére approximé d’une
maniére polytopique est développe, ensuite ; un Hoo/LPV basé sur la résolution d’un probléme
LMI sous-contrainte structurelles pour améliorer les performances et la robustesse du systéme
en présence de perturbation et de variation de paramétres dans le temps sont présentés. Les
résultats de simulation montrent 1’efficacité et la performance du contréleur proposé.

1.6. Implémentation pratique au simulateur de vol d’hélicoptére

Dans cette partie, nous présentons I’'implémentation des commandes synthétisées a la
plate-forme réelle du simulateur de vol d’hélicopteére, afin de tester la stabilité et la robustesse
des commandes appliquées.

Par ailleurs, en impulsant la position de la poutre le systéme subit une perturbation (au
niveau du contre poids). Ces tests sont effectués dans le but de vérifier ses performances vis-a-
vis du rejet de perturbation. Ensuite, nous présentons tous les résultats pratiques obtenus.

Le simulateur d’hélicoptére (Twin Rotor MIMO System} est disponible en (laboratoire
d’automatique et contréle des systémes), tous les tests pratiques présentés dans cette thése ont
été réalisés au niveau de ce laboratoire.

La figure (4.23) ci-dessous illustre la structure de la boucle de régulation en Simulink, lors
de I'implémentation en pratique :

En vert : blocs de communications avec la carte d’acquisition, a gauche les encodeurs et a
droite des sorties analogiques (tension de commande).

En rouge : blocs de protection des moteurs, car la tension max est de £2.5V.
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En gris

Résultats de Simulation ct de l'expérimentions

d’impulsions quil faul convertir en radian.
En bleu : est la partie essentielle qui est le bloc de notre régulateur. Ce bloc peut étre écrit par

blocs de conversion, car les encodeurs incrémeniaux donnent le nombre

n’importe quel langage, on peut méme importer un régulateur déja €crit et I’implémente, grice

a I’architecture ouverte de cette approche.

Measure Svstem Stales

= X irae [ROL AR E
I H

[P

Fome “al bl

Sl Bl
Hbp L

bky e dey
[ jprp

ERl LE ]

maba g Tl
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Display Resultsy

Figure 4.23 : schéma bloc de Pimplémentation d’un controlenr sur la plate-forme.
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Figure 4.24 : Différentes cibles d’implémentation
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Dans le cas d’un environnement, « WINDOWS », le petit noyau (KERNEL), est essentiel.
Son rdle est primordial, il assure le temps réel pour notre régulateur, car WINDOWS est un
0OS événementiel, de ce fait, il ne permet pas I’exécution en temps réel. Il s’exécute comme
un service réside dans le niveau zéro (mode noyau) et intercepte les interruptions matérielles
avant WINDOWS. Ensuite, il communique avec ['exécutable du régulateur et joue le réle
d’interface avec le systéme physique a travers la carte d’acquisition. Il contréle, donc, le flux
de données et de signaux du modele (maintenant exécutable) vers le systeme physique et
vice-versa ; apres compilation du programme, il sera indépendant de MATLAB et
SIMULINK. Néanmoins, on peut utiliser juste SIMULINK comme interface homme-
machine, pour visualiser et récupérer les signaux.

On a besoin, également, des librairies, et pilotes de la carte d’acquisition, pour les intégrer
dans notre programme, ci-dessous, un schéma (figure 4.24) qui illustre les différentes cibles
(TARGETS) et les différentes maniéres dont on peut implémenter nos régulateurs.

Les figure (4.25-26) présentent les résultats de I’expérimental effectués sur le simulateur
de vol d’hélicoptere.
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A5 - i 1 1
L 3 0 45 50
0z & 6 & MW 1Z ¥ 16 19 Toans i}
Vi Vi
“+u — .-_.-__." T T 7 T 3 T
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p j;’--’r P o HGA
A .
y. fﬁ reference
B - o . .
20 y 1./-/ Hirifini
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Figure 4.25 Réponse verticale du simulateur de vol d’hélicoptére pour les correcteurs avec rejet
de perturbation.
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Figure 4.26 Réponse horizontale du simulateur de vol d’hélicoptére pour les correcteurs avec

Etude comparative :
Afin de faciliter la comparaison entre les différentes lois de commandes, nous avons quantifié

rejet de perturbation.

les résultats obtenus précédemment dans le tableau suivant :

(Dlr;,llngndc Commande Commande Commande Commande
C GSFPID Hw HGA HLPV
optimisée
Temps de réponse | Vertical 6.593 7.485 7.270 6.265 6.452
(sec) Horizontal 12.420 9.320 8.315 7.377 4,154
L’erreur de Vertical 12.256 10.125 4.120 3.849 2.920
poursuite (") Horizontal 15.130 10.800 6.573 5.452 4,148
Energic de Vertical 178.175 178.172 178.141 178.133 177.17
commande (V%) “Horizontal | 46.600 46.200 29416 28392 24392
T de rejet d : .
emps CCTEIEEC ) yertical 15.8 13.74 7.850 6.850 5.137
perturbation (sec)

Tableau 4.3 : la comparaison entre les différentes lois de commandes

Si I'on prend comme critére le temps de réponse du systéme, on constate que la
commande HGA présente la meilleure réponse.

Cependant, pour la poursuite, la meilleure commande (parmi celles qui sont étudiées)
par rapport a ce dernier critere est HLPV, qui est non seulement minimise I’erreur de poursuite
(maximum a son intégral), mais aussi consomme relativement peu d’énergie. Comparé au Hoo
et HGA qui perd de ses performances en présence de variations paramétriques, mais garde
pratiquement les mémes performances. Cela di a la robustesse de ses controleurs.

Le rejet de perturbation est assuré par toutes les commandes utilisées en un temps
proportionnel a son intensité et au temps de réponse du systéme.

Dans ce chapitre, nous avons présenté les résultats de simulation et expérimentaux des
différentes lois de commandes (PID optimisée, GSFPID, Hoo, HGA, HLPV).
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Nous avons vu que les commandes classiques présentent un temps de réponse court,
mais ils n’ont pas un bon suivi de consignes variables, la commande robuste présente de bonnes
performances, mais elles diminuent en variation paramétrique. La commande hybride Hoo des
systémes a parametre variable n’est pas la plus rapide, mais assure plus de performance et bonne
robustesse. L’hybridation des lois de commande a amélioré les performances des commandes
classiques. Toutefois, ¢lle a permis d’augmenter la robustesse et gére le couplage en maniére
efficace.

Les résultats de ’expérimental effectués sur le simulateur de vol d’hélicoptére ont
montré "avantage du correcteur hybride choisi par rapport aux correcteurs classique.

Les techniques de commande LPV comme celui utilisé ici offrent une garantie de la
performance en boucle fermée. Cependant, en comparaison avec les méthodes traditionnelles,
les méthodes LPV sont moins intuitives pour la conception et le plus souvent entrainer une
structure de commande plus complexe.

108



CONCIURION GERERRLE




Conclusion générale et perspectives

Pendant la réalisation de ce travail, nous avons acquis une expérience tres
enrichissante dans le plan théorique de la commande robuste des systémes
aérodynamique. Dans le cadre de ce travail, plusieurs techniques de commandes
avancées et des hybridations entre ces techniques de commande sont synthétisées.

Afin de valider notre travail, 'implémentation pratique a été effectuée sur le
simulateur de vol d’hélicoptere. Les résultats expérimentaux montrent 1’efficacité des
commandes hybride pour la stabilisation en dépit de la présence de phénomenes non
modé¢lisés, comme la force de torsion des cables et les paramétres incertains tels que
les forces aérodynamiques des hélices et le couplage entre états du systeme ceci
montre la robustesse de ces lois de commande.

Nos contributions portent sur 1’obtention :

e D’un mode¢le général non linéaire a 7-DDL destiné a étre appliqué au vol libre
autonome d’un hélicoptere de type modéle réduit VARIO Benzin-Trainer
(systeme sous actionnés) et un modéle de simulateur de vol d’hélicoptére
(Twin MIMO Rotor System) représentant le cas particulier de 1’hélicoptere
monté sur une plateforme ont été aussi présentés.

e Pour le modele du simulateur de vol d’hélicoptére : une comparaison des
performances entre les différentes stratégies de commande PID optimisée,
GSFPID, Hoo, HGA, Hx/LPV.

e Des études de robustesse pour le rejet de perturbations.

e Des expérimentations sur le simulateur de vol d’hélicoptere afin de valider le
modele et de tester les lois de commande proposées.

Le premier chapitre a fait I’objet d’une breéve présentation du principe de
fonctionnement d’un hélicoptére ainsi que les éléments qui le constituent. Cette partie
nous a permis aussi de tracer un chemin précis pour le reste du projet.

Par la suite, dans le chapitre 2, présente un modele mathématique non linéaire
de la dynamique du mouvement longitudinal et latéral du simulateur de vol
d’hélicoptére qui représente un modele d’ordre réduit d’un hélicoptére. Ce modele a
été élaboré pour permettre d’implémenter les contréleurs congus.

Les chapitres 3 et 4 illustrent les limites des syntheses classiques appliquées a
un systeme non linéaire et fortement couplé. Au fur et a mesure qu’on essaye de
développer un contréleur plus performant pour atteindre des performances meilleures,
le controleur devient de plus en plus complexe et 1’ajustement de ses parametres
devient difficile. Ces méthodes de commande classiques présentent quelques
inconvénients pour un hélicoptére, 1’importante quantité de points d’opération
demande des méthodes numériques complexes pour calculer les gains et les faire
varier selon les conditions de vol.
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Conclusion générale et perspectives

Des lois de commande hybride ont été congues pour atteindre de meilleures
performances dans le processus de controle en tenant la présence des incertitudes de
modé¢lisation. Les résultats obtenus ont été¢ nettement supérieurs a ceux obtenus par
les méthodes classiques. Toutefois, le couplage entre les deux rotors existe toujours
quoique son effet ait été nettement minimisé grace aux contréleurs utilisés. On peut
conclut que les algorithmes de commandes hybridées produisent des performances
dynamiques approuvables.

Cependant, on considére que les résultats obtenus dans cette thése montrent
une bonne poursuite tout en assurant la stabilité et la robustesse de la structure de
commande développée et constituent une nette amélioration par rapport aux
approches de commande de simulateur existantes dans la littérature.

Au cours de ce travail, on a eu l’occasion de découvrir la richesse des
problémes posés a I"automaticien pour le contréle des hélicoptéres : leur instabilité
naturelle, leur caractére fortement non linéaire, et notamment la présence d’une
dynamique fortement couplée.

Perspectives

Un certain nombre de perspectives sont envisageables pour poursuivre ce
travail :

e Dans le cadre des structures de lois de commandes développées dans cette these,
la synthése Hoo peut étre améliorée pour satisfaire des contraintes de découplage
et de performance.

¢ L’approche LPV (Linear Parameter-Varying) a ¢été proposée comme une
extension de I’approche H-infini dans le contexte des systémes a parameétres
variant dans le temps voire des systémes linéaires. De facon plus spécifique, il a
aussi été montré que le cadre LPV constitue un cadre théorique attractif et bien
posé pour traiter les problémes de commande abordés par les chercheurs a 1’aide
de méthodes adaptatives se référant au séquencement de gains. Néanmoins,
I’utilisation de ces approches dans le cadre de la commande des systémes non
linéaires complexes (LPV) reste aujourd’hui limitée. En effet, au-dela méme de
certaines limites théoriques (liées a la complexité intrinséque de la commande
robuste des systemes non linéaires).

e L’implémentation des algorithmes de commande proposée dans cette thése (par
exemple, HGA et HLPV), au mode¢le général (hybride) d’hélicoptere.
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ANNEXE A

Paramdétres du modéle :

Paramctres du modéle

Pour simuler les modeles précédents, on doil d’abord déterminer les parametres du

Modele, qu’on peut les diviser en trois catégorics :

» (aractérisliques non lin€aires,

¢ Parametres physiques,
¢ Conslantes de temps et gains statiques

caractéristique Description Expression
Exprime la dépendance de la 0.072183- '
Fy(om) fo_rce aerodyna.tmque de la -0.0027708 @’
vitesse angulaire du rotor
principal. +0.19151- o,
Exprime}la dépenc‘lance dela 0.07254 -
fo_rce aerodyna.rmque de la 0.075899-
Fu () vitesse angulaire du rotor
secondaire. +0.037587- o,
Exprime la dépendance de la
Pv(Uw) vitesse angulaire du rotor arctan (3-u,, )
principal de la tension Uy,
Exprime la dépendance de la
Pi(Urn) vitesse angulaire du rotor arctan (3-u,, )

secondaire de la tension Upp.

Tableau 1: Caractérisiiques non linéaires dans le modéle du systéme

Paramétres physiques

Lc tablcau suivant donne tous s paramétres physiques du systéme, avee leurs valcurs

numeériques :

parametre Description Valeur numérique
e masse du rotor secondaire 0.206 [Kg]
Mmr masse du rotor principal 0.228 [Kg]
Mcp masse du contrepoids 0.068 [Kg]
my masse de la partie secondaire de la tige 0.0155 [Kg]
Mm masse de la partie principale de la tige 0.0145 [Kg]
mp masse de la tige du contrepoids 0.022 [Kg]
Mys masse de I"hélice secondaire 0.165 [Kg]
Mims masse de I’hélice principale 0.225 [Kg]
le longueur de la partie secondaire de la tige 0.25 [m]
Im longueur de la partie principale de la tige 0.24 [m]
Ib longueur de la tige du contrepoids 0.26 [m]
leb distance entre le contrepoids et I’articulation 0.13 [m]
I'ms rayon de I’hélice principale 0.155 [m]
Its rayon de I’hélice secondaire 0.10 [m]

Tablean 2 : Paramétres physiques du systéme
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Paramctres physiques déterminés par unc identification

Il cxistc quelques parametres physiques qui sont déterminés par une identification

paramctrique, lc tableau suivant illustre ces paramcétres ainsi que scs valeurs numériques :

Parametre Description Valeur numérique
Kv Constante 0.003
Kau Constante 0.015
Tableau 3: Constantes de frottement
Constantes de temps et gains statiques
Parametre Description Valeur numérique

T e Constante du temps du moteur principal 1.432

T Constante du temps du moteur secondaire 0.3842

Ko Gain statique du moteur principal 1

Ku Gain statique du moteur secondaire 1

Tahleau 4 : Constantes de temps et gains statiques du systéme




Annexe B Linéarisation et découplage

a. Linéarisation et découplage des systémes:

a. Points d'équilibre de variable d'état :

Considérons un systeme décrit par les équations non linéaires :

JE:l =f1(x11x21' ' wau)
7.[2 sz(lexZJ' vt 'xwu) (bl)
Xn = fn(lexZJ' c e X u)

ou’ : v = h(xl,xz,. . e ,xn,u)

x : Le vecteur d'état du systéme.
u: L’entrée de commande.
y : La sortie du systéme.

La forme standard est :

. f( ) fl(xl’x2l' ] ,xn,u)
r=J7xu . — |2, x50 0 x,0)
{y=h(x,u) Avec: flru) = |J2nm2r 62)
, fa(xy, X300+ o X0, 0)
Ou’:

f(x,u), h(x, u) : Sont des fonctions non lin€aires.

On considere un systéme sous forme d’état (b.1). Supposant que u = u*tel que u” est
constant donc x* est un point d'équilibre de 1’équation (b.1). Alorsf(x*,u*) =

[0 0 - o]
b. Linéarisation :

Linéariser un systéme consiste a chercher un modéle qui localement vérifie la propriété de

linéarité :

st uj(t) donne y; (t) et u;(t) donne y,(t) Alors: si Auj(t) + pus(t) donne A y;(t) + py;(t).

Pour y parvenir, nous allons considérer le systeme autour d’un équilibre, qui peut étre
constant ou pas. Dans le premier cas il s’agira d’un point de fonctionnement et dans le
deuxieme, nous envisagerons une trajectoire. Mais ce qui est important, c’est que nous allons
considérer des variations autour de cet équilibre. Le modéle linéaire obtenu ne sera donc pas
entre les variables initiales mais entre les écarts de ces variables.

Soit y = f(x,u)une fonction algébrique non linéaire autour du point d’équilibre

(u*, x*, y")est défini par :
y* = f(x*ub) (®.3)
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On a la série de Taylor :

(b.4)

x—x*zfutw)+Fﬁ§u1 (x—f)+Fq§”1 (=) + -

Ou’:
Axy Xy — X1
Ax=x—x". / .ﬁleil:l : ]
Axy, Xp — Xn
Au=u—u"

Ay=y—-y " =y—h(x"u")

Puisque (x*,u")est un point d’équilibre [f(x*,u") = 0] et en négligeant les termes d’ordre
supérieurs a 1, on peut obtenir une approximation linéaire du modéle au premier ordre en
considérant les variables d’écart :

af (x,u)
dox

a ]
o),
du x*u*

Comme, Ax =dAx/dt lorsque [8f(x,u]/8x]E et [ﬁ(x,u)/@u]E sont réguliéres, on obtient

Ax = [ ] Ax +
x*u*

I’équation linéarisée autour du point de fonctionnement :

Ax = AAx+ B Au
{Ay=CAx+DAu

Avec :
af; . . of; . .
af] E(Xl)ullanu ) o ax“ (Xlr JXnJu )
B & x*u* of of, ’
6x: (XL"',X;,U*) ﬁ(x{,---,xg,u*)
n
af.
o S G xg,u)
= [a X*Ju* = af H ]
a—S(XL"uXEJU*)
C_[ah] _ah(* . oh | ) *].D_ah
~loxle o Loxy X1 Xp U 0x, A duly u
D]

Figure b.1 : Le systeme linéarisé.
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b. Découplage du systéme:

Dans cctte méthode, le découplage sc fait au niveau les sortics de systéme G(s) ct les
entrées de dé-coupleurs D(s) sans aucun retour du systéme. Elle consisie 4 trouver la matrice
de découplage D(s) de maniére 4 ce que le systéme soit représenté par une matrice de

transfert diagonale. La figure b.2 présente l'ensemble bloc découplage.

v U y
—= D(s) G(s)—

Figure b.2 : lensemble bloc découplage.
* Le systéme coupld :

Soit le systéme couplé caractérisé par deux entries et deux sorties (figure b.3)

u; - ‘3"'1
+ G 11 . )\E;I.- *
yl] - [Gll 612] [ull R Gy -
Y2 (o1 Gy [lU2 RN
u, ¥,
E Gy, ‘Jo 2t

= Dé coupleurs : (b. 4}

el <[,

[

Figure b.4 : Dé couplenrs.

» Le systéme découplé :

yl]: Gll (‘12:||: DZ

[(11 + 6Dy G Dy + 612] [U‘l]

Yz Gz Gy Gpq + G201 G Dy + Gy
Y11 _ [Sys» 0 7y
y;g] _[ 0 Svsy, [Uz] (b-5)
Alors :
G1z
11
G

(79 + G320, =0 =117 Dy =——
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Linéarisation et découplage

On fin les systemes découplé pour la synthése sont :

i Y1 Gi2 G2y . Gq Gpp — G132 G
Sysgr = — = Gy —— = -
Uy (22 G2z
i Yz Gi2 G2y . G2 G111 — G12 G
Sysay = —= Uy —— = :
U; G G
D(s) .
L ™ Ujr Gyy 3 e
k—) D“

Figure 8.5 : Schéma bloc du systéme couplé avec découpleurs.

¢. Linéarisation ct découplage du TRMS :
Linéarisation :

A.

Les vecteurs choisis sont

vecteurd'état: x = | G Wy
Vecteur d'entrées : [Uy  Un]T;
Vecteur des sorties : [y @n]T;

On a choisi 3 points d’équilibres pour I"angle d’élévation qui sont a,

(G

Uyy Uny My ]T;

—30°% 0°,30%:t

d'autre 3 points d’équilibres pour I'angle d’azimut qui sont o, = —30°,0°,30°.

Par la commande « trim » sous MatLab en trouve ses résultats illustrées sur le tableau b. 1

Wy

\\\ —1"[/6 0 T[/G

(140 \\

/6 | |-0.1119 0.0309]7 [1.2335 —0.4341]T (2.0165 —0.8125|T
0 |-0.1119 0.0309]7 [1.2335 —0.4341]T (2.0165 —0.8125|T
—m/6] [-0.1119 0.0309]T [1.2335 —0.4341]7 [2.0165 —0.8125]T

Tableau b.1 : Lex points de fonctionnement cholsis pour la finéarisation.

118




Annexe B Linéarisation et découplage

On peut trouver ’ensemble des systémes linéarisés de ces points a 1’aide de la commande
« Linmode » sous Matlab.

On prend le point d’équilibre N°1, le systeme linearisé est écrit comme suite :

Ax = A; Ax + By Au (b.6
[Ay=Clﬂx+D1Au 6)
Le systeme non Linéaire déja lindarisé a la point
d'équilibrey; = [a; aj,]T =[-30° 30°], telle que
u; = [uy, up]” =[-0.1119 0.0309].
A . _
u ~ u
Uy ‘
Uy . Ay o _Q‘J’l )yl
uy
Uy
H‘Z _ ) 4 : yz
CAu, T4y,
Figure b.6 : Représentation d’un systéme linéarisé.
La fonction de transfére d’un systéme MIMO couplé :
[ﬂ%] _ [G11(s) Glz(s)] [Au1]
Ay, G21(5)  Gpa(s9)]1Au, (b.7)

Avec :

o - 1.201s% + 6.616s + 3.005
1765 4+ 6.422 5% +12.35 53 +32.49 52 + 33.5 5 + 9.798

. = 0.02971 (b.8)
127 54 1 6.088 53 + 10.23 s2 + 28.66 s + 23.52

o 1.429 s + 0.4083
217 ¢4 1 633353+ 7.08352+2.083s

362
T s34+652+45s

622

d. Synthése Bloc du découplage et les systémes découplé :

Par la méthode étudiée on a trouvé les deux fonctions de découpleurs D, et D :

Gyy _ —0.3947 52 — 05077 s — 0.1129 (6.9)

D, = =
1 G, s2 4+ 1.333 s + 0.4167

b _ 61 _ ~0.02472 5% ~ 0.03296 5 ~ 0.0103
2= TG, s°+651s2+8013s+ 2.503 (b.10)
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Diaroupfonrs XN°F Sveime Lincarisa Nof

o T Y
Ay ac w0 aw _ Ay, oy

I a-.|. s It 1 - } - (’l; »T i : -

I . il )

[ N | B -

|| Lo : u ,{ Grs } o

! i ' K }

| D ! | - : ]

! By 5 e [T ’ - L . ¥l
Al 17 I Lo - J . e

— I Ly B 1 T
| A, L Atiy ¥ !
N el N e e J

Figure b.7 : Représentation d’an systéme linéarisé,

Ln remplagant les fonctions de transfére Dy ,D; du découpleurs dans 1'équation (b.9),

(b.10), on a obtenu les deux sous systemes sys,, , SySy

VS =%=G'1622_G12 G221 _ 1.201

Y5 = A, 622 53 +0.9215 5% + 4.776 5 + 3.919
_Ays Gy Gop = Gyp Gpy 3.62s5+1.81

SYSh = Av, Gr; T3 16515 +801352 425035
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Annexe C Fonctions MATLAB des systémes LPV

Fonctions MATLAB correspond aux problémes d’analyse

L’objet de cette annexe est de rappeler quelques notions fondamentales justifier les
méthodes de mises en ceuvre dans cette these,

a. Méthodes d’analyse et de synthése comme des problémes d’optimisation
LMI

Le tableau suivant décrit les fonctions pour calculer une borne supérieure sur le L
gain d’un systéme LPV. Toutes ces fonctions sont codées sous MATLAB et requiérent la
LMI Toolbox. Les fonctions LyapL2LPVInf et LyapL2LPV nécessitent aussi la LFR

Toolbox.
Structure de la
Nom de la fonction matrice de Implementation Documentation
Lyapunov
A. Goelzer et G, A. Goelzer et G.
LyapL2LPVInf Scorletti Scorletti [88]
M. Dinh et G. M. Dinh et G.
LyapL2LPV Scorletti Scorletti [87]
. oy Probleme
LyapL2LPVPpoly S. de Hillerin S. de Hillerin &’ optimisation

b. Fonctions implémentées sous Matlab correspondant aux méthodes de
synthése

Le tableau suivant décrit les fonctions utilisées pour la synthése de correcteurs LPV
assurant a la boucle fermée la stabilité et minimisant son L2 gain. Toutes ces fonctions sont
codées sous MATLAB et requiérent la LMI Toolbox. Les fonctions L2gainLPVPct et
L2gainLPVPtheta nécessitent aussi la LFR Toolbox.

Nom de la fonction S‘tructure dela Implémentation Documentation
matrice de Lyapunov
. A. Goelzer et G.
L2gainLPVPct Constante Scorletti [B6]
L2gainLPVPtheta Fraction rationnelle M. Dinh et' G. [87]
Scorletti
L2gainLPVPctApG Constante S. de Hillerin [13]
L2gainLPVPctRed Constante S. de Hillerin

121




Annexe D

PCI-1711

PCI-1711

Carte bus PCI, acquisition de données Multifonctions 100KS/s, résolution 12
bits, sans sortie analogique

Caractéristiques

e Carte bus PCI
e 16 entrées analogiques asymétriques
« Convertisseur A/N 12 bits, vitesse d'échantillonnage jusqu'a 100 kHz
e Gain programmable
o Balayage automatique voies / gain

e Mémoire FIFO embarquée (4096 échantillons)
o 16 entrées TOR et 16 sorties TOR

o Compteur programmable embarqué

Carte d’acquisition : ADVANTECH PCI 1711

e}

PCI Controlier

-.mmm._- | Address Decoder I

Data Bus >

LINI —

AD & D/A Status
Control Logic

>

== —

16-bit Digital Output

16-bit Digital Input

12-bit D/A Output 0

12-bit D/A Output 1

CNTO_CLE =iy

IRO Control
Logic

1 MHZ10
100 KHz

COUNTER
0

COUNTER

v

1 MHz
0SC

ASD Trigger
Logic

1

L COUNTER
2

CHTO_OUT sl
CNTO_GATE ——

PACER_OUT welpe

EXT_IRC —a@

& 4 48

; SAV_TRG et

\

Channel Scan Logic

PGIA

=/

Gain Control RAM

1r

Multiplexer
16 S/
or
8 DIFF

4+ A
A ]| e—

]

Figure : Diagramme block du PCI 1711.
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Les paramétres de ’hélicoptére :[32]

Les paramdires de 1hélicoptére

Paramétre Description
m="7,5kg Masse de I’hélicoptére
m, =0,2kg Masse d’une pale rotor principal
my. =0,02kg Masse d"une pale rotor de queue
p=1225kg /m’ Masse volumique de I’air
R, =0,15m Rayon du rotor principal
R, =0,15m Rayon du rotor de queue
r,=-4,14 Rapport de vitesse de rotation des rotors
a=>5,73rad”’ Gradient de portance
A=2,544m’ Aire du disque rotor
b=0,15m Longueur d’une pale du rotor de queue
b,M =0,03m Bras de levier des pales du rotor principal
b = 0,01m Bras de levier des pales du rotor de queue
¢, =0,06m Corde des pales du rotor principal
¢, =0,015m Corde des pales du rotor de queue
d=0,9m Longueur d’une pale du rotor principal
Py =2 Nombre de pales du rotor principal
p = 2 Nombre de pales du rotor de queue
v,=3,52mls Vitesse induite en vol stationnaire
K, 6 =1x10°N Gain du moteur
K =7513Nm/rad Raideur des pales du rotor principal
g=9,81m/ s? Accélération de la pesanteur

Les constantes dn modcle générale :

I, =0,00676+0,108sin>y,,

Moment d’inertie rotor principal axe x

1, =0,00676+0,108cos’ 7,,

Moment d’inertie rotor principal axe y

I, =0,108kg.m’

Moment d’inertie rotor principal axe z

I, =-0,108siny, cosy,,

Produit d’inertie rotor principal axe xy

I, =0

Xz

Produit d’inertie rotor principal axe xz

I.,=0

Produit d’inertie rotor principal axe yz

I, =0,003sin" y,

Moment d’inertie rotor de queue axe x

1, =0,0228kg.m’

Moment d’inertie rotor de queue axe y

I_, =0,0225+0,0003cos” y,

Moment d’inertie rotor de queue axe z

I,,=0

Produit d’inertie rotor de queue axe xy

I_, =-0,0003sin y, cos y,

Produit d’inertie rotor de queue axe xz
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Les paramdires de 1hélicoptére

I_=0

Produit d’inertie rotor de queue axe yz

I, =0,02kg.m®

Moment d’inertie fuselage axe E1

I, =0,3kgm’

Moment d’inertie fuselage axe E2

I_.=0,3kgm’

Moment d’inertie fuselage axe E3

Et le tableau suivant présente les constantes du modéle :

c,=m ¢ = 2mMziir - Zmryi +1
2 2
c, :Em’”dz e :§m?,b2
€ =1 ¢ =—2mpX; Yy

2
¢, =2m,,z,, +2m.x; + 3 mb’ +1,,

¢, =2mT(x§ +y§)+§de2 +1

G = _zrymrxryr

Co =7, [% m]r\b2 - ZmeIfJ

2 2
Co = Edez +r [gmrb2 +2me§] ¢, =—2mg
¢, =2ka,a, C3 = —kayh,
€y = 2k(bi - ai ) 5 = 2kb, a,
3
o = PPk, _ LPyCnaRy,
16 =
4b|M v 6bIM
2 2
. ppycyaR,, __PPycyaRy (a
Cg=— 4 Cl9 = 4 ) ta;
23
e = PPrcrak, o = ppcrakyr,
20 = =
4b,; o 6b,,
Cyy = Yomg Cyy = kb,
Coy = €162y Cos = —CyZy
Cog = ~CigZyy Coy = —CoZy
2
_ PPrCrCyR
Cyy = Ka, Cyy = —EETTZa T
8
2 2
C3p = CooRrF, Y Cy = CyXr
Cay = CyXp ¢; =K,
¢, aR? c.aR’ (a
Csy = LPu T (al.v +as] Gys = Pl u ™y —+a,
6b,,, 8 4
Cis =Cg /2 Cyp = _ClsRaZJau /4
Cy = Ry, /4 Cyg = C1sRi'b1s /4

Cho = CisRy a0/ 3

€y =—C5hy, /8
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c az 2 5
Cp c]8RA2/[ 2_d+f+ : Cy3 _chs
2 2
_ 2| G4 | Gy sa, | b 2 _ 2a,
Cy =—CeR), | ——+—+a,a, +—5"+—+a; Cis =—Cg| 20, +———a,,
2a 2 8 3
2
Cu CISR b, /2 Cyy :_ECISRMaObls

C,, =les,c,+c, [sgcg (52 s, ;)+s s,c (S;—cg)}

2 2 2 2 2 2 2
+¢; [sgc‘9 (s - C.,,Cc , ) +¢,8,.,C., (sg —-c, )} +cs (sg —-c, )sw +Ce8yCpS,, = C184CyC,, } 0

+[c2 (cgswcwcy stgcgcy,sycy)jL [ (sgcgswsc Coir cgswcwcc 7)

—C58,C4C, + (¢ — c7)q9 ]l//+[c2 [(sg —cgs )S C, +54C,S, (SZ—cf )]

2 2 2
+cyc, [sgcgcw (sw -c., ) + (sg - cgs )swcwﬂ 14

Cs z[qsgcg +¢, [Sgcg (sﬁ —s;cj) +8,5.C, (sﬁ —cé)}ﬂg [sgc67 (sc . —c,/,cc y) +6,5,.C.., (S; —cé)] +¢ (sé —cz)sw +césgcb,§; —qsgcgcﬂ¢+

[ e(asse 55,68 va(os,s, 0,68, ) -aas, ~(-6)sse, |0
+%[cz(c ¢ e —asc ) +alame, —ast, e, e el ) v

'

+%[ ZCz(sgcy,cy +6,5,6,5,¢ 7) c3c4[sgsv,( céy)—chsy,cv,swcw]—cgcg —q,sesv,}/

Cp = [cz (cgswcwcy —sgcé,cwsycy)Jrc3 (sgcgswsc Coir —cgswcwcL y)

—css(,cgcw+(c6 c7)c9sc |#

1 2.2 2 22 I 2 2 I
+E c, (cgcwcy —CpS, —cgswcy)éhr [ (CBSWCC = CoSe, —cgcw)Jr(c6 —¢;)¢, (cw —SW) 0

1 2 2 2
[czcecwsycy C3CpS,, S, TC5C4C, ] v+ E[—2cz (cgsy,sy +5,8,C, ) +cc, [cgcw (cw -, ) —25,8,.¢,., ] +cye,C }7/

<

_ 2 2.2 2.2 2 2 2 2
u =08, ¢, (sgsy +¢y8,C, —25,C,8,5,C, ) +c, (sg —2s,¢4¢,5,.,C.., ) —=2€484CyS,, +C4CyS,, +C1C4C,,

<

j— — 2 — —
5= cz( 84, 8,C, + ceswcwcy)Jr oA (SHSWSC JCoiy —€05,C,C,C.. 7) C58,C,, +( c7)c9swcw

_ 2 2

M, =—cs,+c, (—Sgsy +¢45,5,C, ) +c (—Sgsw +CyC, 8., Ce.y ) +¢5C,8,,
M, =cyee, +cgcgs — Sy
M. =czc +c3 Y W+céc +c7
My, =—c,s, +c5c,
M =c +c,s>+cs.

66 — “1 20y 3Pcyy
M, =cq
M, = ¢
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Robust Control of Twin rotor system with

Parameter Dependent Performance
Sadek. Nekrouf', Mohamed. Bouhamida®

"2 Automatic department, University of Sciences and Technologies, Oran, Algeria

Abstract: This paper presents a robust Hinfinity control with parameter dependent performance of a highly
nonlinear multi-input multi-output and strongly coupled dynamics system which is the twin rotor system for the
purpose to stabilize the system in elevation and azimuth angles, improve tracking performance, disturbance
rejection and handles the coupling problem. Simulation results showed that the controllers exhibit good
performance.

Keywords: Gain scheduling, Hinfinity, LPV, MIMO System, Robust Control.

MNomenclature

&), ,, 11s the azimuth/pitch angle of beam (horizontal ventical plane. €, :is the angular velocity around the vertical/horizontal axis.

@y, ., -1s the rotational velocity of the tuwil/mmain rofor, m,, ,m, :are the masses of the main and the tail parts of the beam.

i}, . :is the input voltage of the tail'mnin mistor. M,y 1, Tepresent the mass of the counter-weight and the distance

iy 1y - 15 the moment of inertia in mictar il main between the counter-weight and the joint.

propeller subsystem. i, ,m,, are the masses of the main and the tail nc-motor

k o i @y 1 118 the torque constant of il tail main mador, with main and tail rador,

J,, :is the moment of inertia shaut the hanzonial axis, my, ,1;,-are the mass and the length of the counter-weight beam.,

Fyns » 1y 1are the radius of the rresin and tail hiehd. m,, . care s fresses of the main and tail shields.
Introduction

The prime control objective in this work is to balanece the twin rotor system m coupled condition and to make the beam to
follow the desired trajectory to achieve desired positions in 2I30F accurately and quickly. Many theoretical techniques
were already proposed to solve these problemsa. The article [1] presents the techniques of the modal control, and in[2],[3]
and [4], we find the Gaussian quadratic linear LOG/LTE control, the control by fuzzy logic and a ron linear Heo approach
for handling the coupling taken as a disturhanee that should be rejected. In [7], it is considered a sliding mode control by
defining a sliding surface that allows dealing with cross-coupling inherent in the twin rotor dyramics. The concept of
system linear with variable parameters in time {LF%'} was mntroduced for the first time into [8], [9]. This kind of systems
constitutes a class of model make it possible to describe processes which can be represented by linear models, but whose
dynamic characteristics change according to the operating conditions [15]. In recent years the interest for gain scheduling
methods has increased. Gain scheduling is a collection of methods that try to tackle the challenging problem of nonlinear
control in a divide and conquer manner. This control design methodology allows designing an Hoo gain-scheduling
controller that is able to adapt the control gains with the operating point using a scheduling function and scheduling
variables [10]. This article is arranged as follows. In section 2 we present the formulation of the polytopic LPV model of
the Twin rotor system. In section 3, a synthesis of the LPV/Heo controller is detailed. Section 4, details the results obtained
when applying the presented controller to the system to prove its effectiveness and performance. Finally, we will close the
paper with some concluding remarks.

Twin Rotor MIMO System Model

An accurate dynamic model of the system, that take into account the high non-linearity and cross-coupling between its two
axes, an accurate dynamic model of the system is thus required to achieve control objectives satisfactorily. Several work
was realized of which the goal to develop and identify the Twin rotor system fig. 1 model [2], [11], and [12].
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A. Derivation of the Nonlinear Model

To develop the dynamic model we used a direct method based on the calculation of the forces acting on the body of the
simulator [14].

The non-linear model results in a set of six non-linear differential equations [13].

B - R“""”i —kw"%ﬁm +kl/2u
di Lyp o Lgy T Ly ()

d gy, :_kawv%v ; _wa ” _fl,u"4(wh,i’v)
dt J I )

fr, Jl" e r}l’ mr

r}"mr (2)

dQ, _ Lf> (fﬂh )COSQ —k,;, Q=1 (931)_,_ k@, sing,Q, (D CDSZQJ _Esngv —F-2F 00329‘*’)
dt Dcos’§ +Esin’ g, +F (Dcos?8 +Esin’é +F)2
1 2 . v

km COSQ' (kw%im' _era‘l} _-r.l |"'-'. ))

+
(D cos? @ +Fsin g + F)JW
(3)
ﬂ =1,
dt 4)
A9, Lfs{a )+k 1, 6 (e |cosd —k 0} g((A —B)cosf, —~Csind, )—O.SQ},ZH sin 28,
—_— = +
d T J,
k; [";."l, P gh B, oy, 2 h I:{"I" ))
+
I (5)
da,
s
t (6)
The nonlinear functions f; into account the frictions and coupling effects between horizontal/vertical dynamics, are
defined as follows:
Sk, ) =sign{a, )k, o (7.1)
kg of  if @, 20
fz(wh):{ﬁ!! hz | h (72)
—k 0 OOy if w, <0
B if 6,20
f;(a;,):{ hp Y h ' F (73)
anly 0 <0

fo(@ ) =sign(a, Yo, @ (7.4)

kppo  if @ =0

fs(“%:)={f; . (15)
_k_fvn@’ '!f @, <0
ko (6-60) 7 62

J6(8)= i (7.6)
kon(0-€8) i 6<&
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Where the input vector is u =[uh W, T and state vector isx =[a),, 2$2%.,6, @, ,0, .8 T

The constants of the non-linear model are defined as:

f, :[%+mﬁ, +m,s) L

Hy

— +mmJ .

m

m
A =(Tb I, + mcb;c'bJ

m
_my 2 2
ly= le +mg G,

2

m
5 .2
L

m, 2 2
37 =A}|f +Bl’m +Thl:‘= +mcbt'cb

B. Derivation of the LPV Moulcl

(8.1)

(8.2)

(8.3)

84

(8.5)

(8.6)

(8.7

For the purpose to define the lincar time varying model whose state-gpace matrices are fixed functions of some vector
of varying parameters iy, . [13,16]

They can be deseribed by time state-space equations of the form:

K =AW+ By, i)

wAE) = O o 0 b e, Jeii )

Wherex (2) € 1™ : The state vector. 2 (f) el ™ : The control inpuis

y(F)ell™ : The sensor outputs. {4, B,C 0|1 " |17 oy mo e,

Matrices scheduled by v, of varying parameters :

s .II

¥ :[ﬂn Gy dy Qyy hy hs G5 5 G5y dsy dgg bzz]

The model can be expressed in an LPV form by introducing the following set of time varying parameters

As follows:

_é’h(f)—

Q, ()
0, ()
@, ()
Q,0)

L8, () |

:A(V/:)

[, (t) ]
Q)
0,(t)
@, ()
2,0

[ 6,@) |

[ 5, 0
0 Byup)
0 0
0 by
bg, 0
0 0

uy ()
4, )

9

(10)
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Where:
[an(p) 0 0 0 0 0]
ay(p,) an(p,) axn(p) au(p) as(p,) 0
0 0 0 0 0 0
A(Wr} = 0 0 0 a (
1 (py) 0 0
as|(p,)  as(p,) 0 asy(p,)  ass(p,)  asg
| 0 0 0 0 1 0 | (1
With:
The elements ¥ of the matrix ~ '’ are:
ki /R, +B, +f (@) k
ay (p)=- = h/ + By (o) ay(p)=- 2 M,g
J, Dcos“ 0, +Esin" g, +F
a (P ]: "f COSQIE (wh )/wfr a (p )=_ .fIS {9:‘: )/gh
2T D cos? g +Esin’ g, +F S Dcos’ 8, +Esin* @, +F
()=t (B +ko ot (R +f4 (@)@, |eosd]
ay(p,)=— —_— - 2 2 ) -
1\ (DCOSIG: +ESiI'12El' +F).f a ( -I__kw%/Rav+er+.f4(a{‘)/a{l
v 1 mr 44 p( L J'
k, @ sing, (D cos®fi —E s’ & ~F —2FE cos’ 6, X N 9
as(p, ) = ( : ) o) k, (&, +j,(.1),,)/(oh+k{;ﬁ/RM)
e @ il : as (p, )=-
(D cos” 8, +Esin® 8, + F'} 3L J.J,
kycosOfs (@ )/m —0.50) H sin 24 kg,
dsy (P: == dss =———
g Jy
Lo fs(@ )], . Zlld i )cos g ~Csing,
s () = UL e (p)= - )
ko k
by, = % b = R K
et ah . 2} ) 42 Jw Rn-
cos@ [y
bn(p:‘): D 26"? E , zmw-ll-f:]R J "’$|=M
( cos” @, + E sin” & IR o e JJ R,
The scheduling variables in the model (110 are
Py =['9h g @, Q ﬂ.T (12)
An LPV model for the system can be obtained by means of state transformation from (10) by considering:
X :[oh ox:r »X 2 :[wh Qh @, Q:r {]3)
By defining new states and inputs, a new LPV model of the twin rotor simulator can be obtained:
C @, )] [@,@)] [b, 0
Q,(t) Q; (1) 0 bylp)
g, (t _ 6, (t) 0 0 |[u,@)
:?( ) =A<rb.c (Wr) Hh + |:—~h
@, () @, (1) 0 by |lu, ()
Q, (1) Q)| |bs 0
L6 () | 6@ | [0 0 ] (14)
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_ s s _
a, -2 o o 2%
do, do,
a3 ay; 0 ay azs 0
- 0 1 0 0 0 0
Aty = pa (15)
0 0 0 a — 0
44 8,
ds) dsy 0 ag, dss 0
| 0 0 o ¢ 1 0]

Where
Dy (0 = @y, ()~ (1, () (16)
=u,, @) —uylt, @)
w;q — f3(9h)
"r.r cos(ﬁv )f 2 (mh ) ( 1?)
L [C sin(8, )+ (B —A)cos(8,) ]
’ LS s(@,)
uy? (t)_w_,_
Rdr."v (B!r;"mr +f1.-"4r0)3.’ 1 ! {thy 1y :"!”;..l'lf’r DPr i ) £
whfv
L
chn ™ il =0
dat? |! cosd, f, ( ],f g
fi] ] (19)
da, | ke
= —
Ll'l‘hl'l.’ Falen ]
d ! :fs (6 e sin (20)
dBy  1fy (e Jeos” 4
daf® £ [C cogld +(4 -8 )singd ] o

do, Lufs{ey)

To design a controller for an LPV system (%) 1= to approximate it by a polytopic LPV system corresponds to those
whose paramcter vector varics within a palyiope. The stafe space mafrices range in a polytope of matrices defined as the
convex hull of a finite number of mairices W, Each polytope verex corresponds to a particular value of scheduling

variable:
Alw ) B(W*)]ec {[A.f B.f} . }
fe] .j=1LN
(C(Wk) D(Wk)A . C; Dy )
yad ) ]
With

Where j each model is called a vertex system, this type of LPV systems is polytopic.

The polytopic approximation consider on the limitation of every parameter LPV by an interval “bounding box approach™
and its conduct to an interval LPV model, the convex hull that contains them is obtained using the quick hull algorithm.
[17].

Page | 261



International Journal of Enhanced Research in Science Technology & Engineering, ISSN: 2319-7463
Vol. 3 Issue 11, November-2014, pp: (257-267), Impact Factor: 1.252, Available online at: www.erpublications.com

The polytopic LPV system (22) can be expressed as follows:

x(k+1) =3 af (v )[4,x (k)+B,u (k)] @3)
(k)= @l (v)C,x (k) @4
Where x (k) e[l ™ The state vector, u (k ) €[] ™ The control inputs, y (k ) €[ The outputs.
(4,.8,.¢,):0" - (_ may (] X, [y Xy )Are time invariant matrices defined for j model.

The polytopic system is scheduled with functions:

al (7, ).Vj €[L.....N | Which are situated in a convex:

Q:{a; () el ™af () =[a i )omad )] @l ()20, 2 af (v)=1] (25)
Controller Design

In this section, we seek to find a parameter dependent controller that in a closed loop with the LPV system (14) attains
the norm bound for all possible trajectories of the scheduling variable specitied by the bounds of the vertices.

A. LMI Constraints
Parameterized LMIs are convex, but of infinite dimension as they may be representzd by a range of LMIs in the

parameters. Therefore, a scheme for reducing the infinite to a finite problem is necessary for treatable computation of the
parameterized LMIs. [15,13]. Asin LTI Heo design is also used in Hoe LPV synthesis. This will result in system (9),

W —p —b
S(v) “
wit)
— LKy ]
Figure 1. closed loop design

The LPV system (9) has a quadratic Hoo performance y if and only if:

The system is quadratically stable on ®, and the L2 gain of the input/output is bounded by v.
That is: ||y ||2 < }/”u

N Along all possible parameter trajectories y/(t) in ©.

For all l;/(t )E)G) , there exists a single symmetric positive definite matrix X solution of the Linear Matrix Inequality (LMI):

AW) X +XA(y) XB(y) C(y)
By) X I D) |<0 (26)
Cy) D@y)  —yI
specifying that if 0 is frozen, the quadratic Hoo performance v is reduced to the standard Heo norm, secondly if the plant

has polytopic representation becomes for all i=1,2,...,N there exists a single symmetric positive definite matrix X solution
of the Linear Matrix Inequality

A'X +X4, XB(wy) C/
B X -yl D, |<0 (27)

1

C, D, -yl

[ 7
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The LMI must holds at cach summit of the convex polytope.

B. Controller formulas

The simplest form to find an LPV controller guarantees robust stability of the closed loop system which, over all
trajectorics (¢} € @

s Stabilizes quadratically the closed loop system depends on the parameter Ty,
¢ Minimizes the Heo quadratic performance y
¢ Places the closed loop poles in the left half plane Re(s) < -a (o>0),

The polytopic structure for controller is:

=N i=N
Kw)=> o) Ko (w)2 0 a,(w) =1 28)
i=l i=l

With

The closed loop system is:

" (1) = X B w
s, X (=4 (W)X 1)+ B, [}y (29)
Elr)=C, (;{/)X (z)
With
Aly) B, (w il ()
A.w) =[ e |
BC ('IV)CZ ('1"/) I |:|.'_r ] (30 1)
By
B.w)=| , .| ]
Bc(@‘””:: I:""'r:'.- (30 2)
C.ly)= (CI(W) Daig)C, () (30.3)
To perform the quadratic approach linearity 1s necessary, [wis options are available,
The first is to limit the class of LPW systems assuming that the matrices of input and output arc invariant; [1], [18]:
B-\.[I:H':I "B_'\-.r_.]“;ﬁ'} {_._1 (31)

The second is looking for a controller with a linear time varying dynamic matrix and input and output constant
matrices. [16]

Following a theorem that gives a sufficient condition of quadratic stabilizability with Heo performance ¥ when y7 is time
varying:
If cxist a symmetric positive definite matrices X ,¥Y € R and matrices L e R™,, FeR"™ and Vi =1,2,..N

M, e R"™ solutions of the matrix inequalities:

Y 1 (32)
( | X J >0
H, Z +M, B, 'l +ycl
() G, XB, +FD,, cf <0
33
m ¢ 0 o
* (*) 71
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H, =AY +Y A] +B,,L+L" B},
G, =XA, +AT X +FC,, +CLFT
Z, =A +YA' x +L"BLx +¥ClFT
{*) stands for the symmetric transpose

Then the system (14} is quadratically stabilizable in the form (28) and:

P,

The closed loop system is stable and ”TZW (S)H <y if and only if there exists a positive definite symmetric matrix

<y Vyge®

X, € R such that:
r T
AeiXe +XeAe:' XeBe:' Cex'

Bl X, -1 0 [<0
Yi=1..,N (34)
X,and X e_' partitioned depending on :
X U
X, = .
vt X
5l Y Vv
c vty
. -1
¥ =(x -ux W) sx!
This results the first inequality (33). To prove (33) the regular matrix T, can be set as follows:
Y 1 0 0
T
T, = R (35)
0O 0 1 0
0 0 0 1

We can obtain (33) by pre and post multiplying (34) by T, and 7. respectively and doing the variable changes

L=CVT",F=UB. M, =valU"

It is cvident that (33) is bilincar in terms of (Y, X,L,F). In order to obtain lincar matrix inequality LMI, we can do the
variable change M; = Z, + M this result to the following convex problem with lincar constraints:

min ¥
vl >0
1 X (36)
H M, B, L'DL+yC]
(*) G, XB+FD, o <0 (37)
¢y ¢ 0
¢ -7l
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After the matrices X, Y, L, F and M; were found, the controller realization matrices (Aci, Be, Ce) relative to the i™ summit
can be easily derived from the expression of L, F and M;.

The controller transfer function is:

H,(s)=C, (s1-4, )_' B =L[r" )_' [51 UM (T )_' )_I Ul

(38)
=L{suv’ -MT|F
With X¥ +UV 7 =1lit becomes: H, (s)=L (s (1-xY )—M,-T )F
This corresponds to the state space realization
X, =A,x +B.y
' (39)
u=C.x

A, =(1-x¥ Y ' M B, =(1-XY ) FiC, =L
Gain scheduling provides a reasonable compromise between performance and robustness, yet at the expense of higher
complexity and delicate stability in the switching zone.
The system (9) is quadratically stabilizable by output feedback and the poles of the system lics in the left half plane
Re(s)<—a(a>0} VYyec® '
If there a symmuetric definite positive matrix X, such that:
A X, +X, AT +2aX, <0

By pre and post multiplying by adequale matrices as done with (34), we obtain the new constraint expressed in the LMI

form: [16,19]
ol (*) +2a(Y ()] g (40)
M +Z] G, 1 x|

Simulation Hesulis

The Heo Linear Parameters Vanant {HLPY) 1= apphied to the LPY model of the Twin rotor platform obtained as
shown in section 2, to control the elevation and azimuth trajectory,

By using the LMI Toolbox (MATLAR), we get the controller as in (38), the designed control should be robust and
handles the coupling very efficiently, the He performance obtained is y = 26650

The following results obtained by delivering a step of thd3rad for elevation, for azimuth we applied a step of 0.6rad.

~09 . . ~
806 N | 308
003 v 1 E 0.6 —
D () {1204 — ]
g —— HLPV g
<.0.3 reference | 1 <02 — reference | |
oL 0 . .
0 20 4 0 80 10(
q’lme (s? 0 20 Time (s) 40 60
a) b
Figure 2. Step clevation and Azimuth simulations of closcd loop performance, (&) clevation response (b) Azimuth responsc initial

values Bh(0) = 0 and Bv(0) = -0.48 and a disturbancc to the control input uit) at t = 50s.
Fig. (2 a, b} show the clevation and azimuth behavior with the above mentioned controller, respectively. It is casy to

see that the closed-loop nonlinear system is stable and has zero steadv-state error even in the presence of disturbance with
the proposed robust LPV/Hee controller also improves the transient behavior.
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12 |
20.9 ——HPV o0&l ———HLPV
@ 805
=0.6 reference |[{ ~ reference
203 2 0y
2 c
€0
<0.57
<03
06— 4|°r S 0 20 40 60 & 10
ime (s% Time (s
(@) (b)
Figure 3. Sinusoidal simulations of closed loop performance(a) elevation response (b) Azimuth response. initial values 0h(0) =0
and 0v(0) = -0.48.
~06 o
o D || =——HLPV
£o3 1203y reference ]
0 0 |
5 0 N
<03 r HPY | {<-0.3¢ ]
06 reference 06
0 20 4 0 80 020 4 0 80 100
[ﬁme (s? ?‘lme (S?
(a) (b
Figure 4. Square elevation and Azimuih simulations of closed loop performance, (a) elevation (b) Azimuth. initial values 6,(0) =

0 and 6,(0) = -0.48.

It should be noted that the controller presented here stabilize the system to a change of reference fig. 4, improves the
performance for tracking signals in elevation and azimuih fig 3, and improve system performance and robustness in the presence
of the disturbance and time-varying uricertainty fig.2. The system output performance has been sigmificantly improved.

LPV Gain Scheduling technigues, such as the one used here, offers a guarantee of the closed loop perform ance. However,
in comparison with more traditional methods, the LPY methods are less infuitivie to disign and most often result in a more
complex controller struciure.

Conclusion

In this paper an Hinfinity gain scheduled has been apglied to design the contral of a non-linear model of the twin rotor
MIMO system transformed into am LPV system and approximated in a polytopic way, the stability of the system is based
on the resolution of an LMI problemy under structural constraints, Simulation results not only confirmed the effectiveness

of the proposed control but also showed that it has strong robusiness, fast convergence, and good flexibility and can more
effectively deal with disturbances, nonlineanty, and unceramtics of dvnamics.
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