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Résumé:

Les rotors coaxiaux sont constitués de deux rotors fixés sur le méme axe de rotation, mais tournant dans des
sens opposés pour annuler les effets de couple. Nous avons proposé dans le début de ce travail, une
modélisation des hélicopteres a rotors coaxiaux suivant le formalisme de Newton Euler. Par la suite nous
présentons une méthode de commande de I’automatique moderne, qui est la commande non linéaire par
backstepping, elle est basé sur I’approche de lyapunov et a été appliqué au modele des rotors coaxiaux.
L’utilisation de cette méthode a pour 1’objectif d’améliorer les performances telles que la robustesse, la
précision et la stabilité. Nous avons montré I’efficacité de la méthode proposée, pour la commande des rotors
coaxiaux en position et en orientation.

Nous avons appliqué la technique de la commande par backstepping sur les hélicoptéres a rotors coaxiaux a
partir de simulation numérique sous Matlab. Les résultats obtenus ont montré 1’efficacité de la méthode

proposée, pour la commande des hélicopteres a rotors coaxiaux en position et en orientation.

Mots clés :

Les rotors coaxiaux, = commande par backstepping, I’approche de lyapunov,
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: est la masse du véhicule ;
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Introduction générale

Introduction générale :

Les systemes volants connus sous le nom de "drones" occupent actuellement
une place de plus en plus importante dans I’aéronautique tant chez des constructeurs
privés que dans les laboratoires de recherche. L’intérét est motivé par les récentes
avancées technologiques de 1’¢lectronique embarquée et de I'informatique et les

avancées dans le contréle automatique, [1]

La premiere utilisation de drones dans I'histoire remontait a juillet 1849,
lorsque l'armée autrichienne envoya plusieurs ballons sans pilote munis de bombes a
retardement au-dessus de la ville de Venise. Cet événement, qui passa presque
inapercu a I'époque, marqua pourtant un véritable tournant dans la fagon de mener une
guerre. Malgré quelques apparitions durant les Premiére et le deuxieéme Guerres
Mondiales, ce n'est qu'a partir de la premicre guerre du Golfe en 1990 que l'intérét
pour les véhicules aériens autonomes prit de 1'ampleur. De nos jours, grace aux
nombreuses avancées techniques et technologiques, les drones sont de plus en plus
performants et permettent de réaliser diverses missions, aussi bien civiles que

militaires. [7]

Pour notre travail, nous avons utilis¢ un modéle réduit de drone a voilure
tournante. Ce modele est les hélicoptéres a rotors coaxiaux,, il sera détaillé suivant la
configuration de véhicule choisie. Nous présentons la conception d’un hélicoptére
miniature du type birotor coaxial contrarotatif, cet appareil posséde deux rotors

contrarotatifs et un plateau cyclique monté au niveau du rotor inférieur.

La modé¢lisation mathématique de ce type de drone peut se faire a partir de
deux approches physiques, la modé¢lisation par l'approche de Newton ou par
l'approche de Lagrange. Dans ce travail nous avons opté pour l'utilisation de la
premicre approche. Ce modele représente un défi intéressant vis-a-vis des non-

linéarités.

De manicre générale, les différentes stratégies de commande sont classées
comme ¢étant linéaires ou non linéaires. Cette -classification repose sur la

représentation mathématique du véhicule qui est utilisée par la synthése du systéme de
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commande. [7] dans ce travail On propose la synthése d’une loi de commande

utilisant une technique récursive de type backstepping.

Objectif de travail du mémoire :

Nous présentons dans notre travail une étude et la conception d’une commande
par backstepping des hélicoptéres a rotors coaxiaux. Les problémes aux quels nous

intéressons, sont présenté comme suit :

e La synthése du modele dynamique de systéme non linéaire

e modéliser la dynamique de translation et de rotation des hélicoptéres a rotors
coaxiaux lors de sa phase de vol autonome.

e développer des algorithmes de commande garantissant la stabilisation de
l'appareil pour un systéme non linéaire ainsi que la poursuite (le suivi de

trajectoires).

Organisation du manuscrit :

Ce manuscrit est décomposé en trois chapitres, qui sont introduits bri¢vement
dans le paragraphe suivant :

Chapitre 01 : Ce chapitre comporte deux parties essentielles : la premier parti est la
présentation des hélicoptéres a rotors coaxiaux, dons ce parti on commence par une
petit historique sur les rotors coaxiaux, ensuit on donne quelque définitions et
défirent types sur les rotors coaxiaux et dons la deuxiéme parti on présente la
modélisation des hélicoptéres a rotors coaxiaux, basé sur le formalisme de Newton _

Euler.

Chapitre 02 : Dans ce chapitre, on donne des définitions générales sur quelques
techniques de commande linéaire et non linéaires de leurs commandes, et bien sur
des notions détaillées sur la commande par backstepping, Ensuite, on parle sur 1’étude

de la stabilité par I’approche de lypunov,
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Chapitre 03 : Dons le dernier chapitre, nous appliquons la théorie de la commande par
bakstepping sur les hélicopteres a rotors coaxiaux, avec une simulation numérique,

ensuite nous affichons les résultats obtenues et nous donnons une interprétation des

résultats de simulation.
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Chapitre I présentation et modélisation des hélicopteres a
rotors coaxiaux

I.1. Introduction :

Les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicules) sont des engins volants
sans pilote, capables de mener a bien une mission en semi autonomie [2]. Le
développement de nouvelles architectures mécaniques et de nouvelles stratégies de
navigation autonome pour les drones est devenu tres actif depuis quelques années.
Plus précisément, les véhicules ayant la capacit¢ de combiner le vol de translation
avec le vol stationnaire ont suscité un fort intérét dans la recherche. Les efforts se sont
dont naturellement tournés vers la conception de modeles réduits de véhicules a
voilure tournante, d'autant plus que le retour d'expérience acquis sur les modeles

grandeur nature est considérable.

Donne ce chapitre nous présentons un rappel sur la modélisation du drone ,
le type de drone que nous avons étudier est les hélicoptéres avec les rotors coaxiaux
on commence par des généralités sur le robot aérien de type drone avec rotors
coaxiaux ensuite on donne les équations du modele de ce systeme, finalement on

expose le modele finale qui représente le systéme a étudier.
I.2. Présentation des hélicoptéeres a rotors coaxiaux :

1.2.1. Petit historique

Nous avions conscience que I’idée de créer un objet volant sous la forme d’un
hélicoptére a birotors coaxiaux était bien loin d’étre révolutionnaire. En effet, au
début du siecle, des inventeurs, tel que Mr. Emile Berliner, ont déja imaginé ce genre
d’engin et I’ont méme construit ! Certes, la technologie et les matériaux ont évolués,
mais les problémes de I’époque restent toujours des problémes aujourd’hui. L’envie
d’innover, elle, reste par contre toujours la méme Il faudra attendre plusieurs décennie
pour pouvoir imaginer réaliser de tels systémes dimensionnés pour un usage intérieur.
L’¢lectronique, la miniaturisation des actionneurs et des capteurs ainsi que
I’optimisation des batteries nous permettent maintenant de nous pencher sur le
probléme. De nos jours, plusieurs travaux sont en cours dans le monde entier. Notons
que plusieurs Universités des Etats Unis (Carnegie-Melon, Georgia Institute of

Technology, le M.LT, etc.) travaillent depuis quelques années sur le pilotage
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automatique de modéles réduits d'hélicoptéres. Un concours annuel aux Etats Unis
rassemble une dizaine d'universités pour exécuter une série de manoeuvres de
détection et d'appréhension d'objets a partir d'hélicoptéres. De nombreuses autres
équipes développent également des projets sur les hélicoptéres : I'Université de Berlin
(Technischen Universitdt), 1'Institut de Ziirich (ETHZ), etc. Certains fabricants de
jouet ont compris I’intérét des hélices contrarotatives qui permettent une meilleure
maniabilité. Plusieurs hélicoptéres télécommandés de ce type sont sur le marché
actuellement. Ceci peut étre intéressant d’observer de plus prés leurs mécaniques pour
mieux comprendre leurs comportements.

Peu de grandes entreprises se sont lancées dans le développement de mini
hélicopteéres a rotors coaxiaux auto stables, citons néanmoins Epson pour qui leur
réalisation reléve plus d’une démonstration des capacités de 1’entreprise que d’une
réelle motivation commerciale. L’armée quant a elle utilise déja activement le
principe des rotors coaxiaux pour des engins tels que des hélicopteres de transport ou

des drones. [3]

1.2.2. Les rotors coaxiaux :
a. Définition des rotors coaxiaux :

Les rotors coaxiaux sont constitués de deux rotors fixés sur le méme axe de

rotation, mais tournant dans des sens opposés pour annuler les effets de couple.
b. Les hélicoptéres a rotors coaxiaux :

Les hélicopteres a rotors coaxiaux sont dépourvus de rotor de queue, les
rendent de ce fait plus compacts et par conséquent moins sensibles aux vents

transverses que les hélicopteres classiques.
¢. Du point de vue du fonctionnement :

Les deux rotors contribuent a la poussée verticale et leur différentiel de vitesse
de rotation pilote I'orientation autour du lacet. Il est important de noter que la poussée
totale est inférieure a la somme des poussées individuelles de chaque rotor, a cause

d'une perte générée par de multiples interactions des flux d'air entre les rotors.
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De plus, parce que les deux rotors assurent en méme temps des fonctions de
translation, d'orientation et de sustentation, Néanmoins, la société russe Kamov, ayant
vu les nets avantages de cette configuration de rotors en termes de capacité de levage
et de stabilité, s'est spécialisée dans la conception d'hélicopteres a rotors coaxiaux. La

figure 1.2 montre d'ailleurs deux exemplaires d'hélicoptéres issus de leur production.

(a) Ka-27 (b) Ka-50

Figure (I.1) : Exemples d'hélicoptéres a rotors coaxiaux

La stabilité naturelle des architectures a rotors coaxiaux en fait des candidates

idéales pour une utilisation dans le monde de 1'aéromodélisme [4]

Cet avantage est cependant altéré par une vitesse de déplacement dans le plan
horizontal limitée et, en fonction de la taille des engins, a une grande sensibilité¢ au
vent. Ces deux ¢léments contraignent les plus petits des drones a rotors a un usage en

intérieur

C'est le cas des drones présentés a la figure 1.3, dont l'objectif est d'étre les plus
petits ou les plus lIégers possibles tout en gardant certaines performances de vol . Les
drones présentés a la figure 1.4, quant a eux, sont suffisamment grands et possédent un

systéme de propulsion suffisamment puissant pour étre utilisés en extérieur.

Ainsi, le drone IT180, développé par Infotron . a déja été utilisé¢ par I'Armée
Francaise en Afghanistan et le Ka-137, congu par Kamov, est utilisé pour réaliser des

mesures biologiques et chimiques dans des zone hostiles a 'Homme.

]
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Dragonfly 53 (b) Drone Proxflyer

Figure (1.2) : Exemples de drones a rotors coaxiaux a usage interne

(a) IT180 (b) Ka-137

Figure (I1.3) : Exemples de drones a rotors coaxiaux a usage externe
1.2.3. Les rotors coaxiaux carénés :

Une alternative intéressante aux rotors coaxiaux consiste a les intégrer dans une
caréne, les isolant ainsi de l'environnement extérieur. Le véhicule est alors plus
résistant aux chocs et quasiment inoffensif pour un opérateur puisque les pales ne sont
pas directement accessibles. Cependant, le carénage augmente la masse de la

structure, diminuant de ce fait la charge utile pouvant étre embarquée.

Du point de vue de la qualité de vol, la présence de la caréne induit un fort
moment cabreur en présence de rafales transverses, ce qui peut déstabiliser le véhicule

en vol stationnaire. Ces effets sont expérimentalement caractérisés dans [5].

a. Deux architectures mécaniques peuvent étre distinguées concernant les

drones a rotors coaxiaux carénés :
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1- La premiere architecture regroupe les appareils a caréne courte, c'est-a-dire dont la
hauteur est faible par rapport a son diamétre. en général Ces véhicules posseédent une
bonne stabilit¢é en vol stationnaire, mais une aptitude limitée en vol de translation
horizontale.

2- La deuxiéme architecture comme celle présentée a la figure 1.5 (a), ont un rotor
secondaire a l'arriere pour assurer le vol de translation.

Une autre architecture, présentée a la figure 1.5 (b), comporte deux rotors secondaires
permettant au drone de s'incliner et donc de controler sa vitesse de translation. Dans
tous les cas, le véhicule reste pratiquement a plat lors du vol d'avancement, gardant

par conséquent une trainée aérodynamique faible. [6]

(a) Cypher II (b) Satoor

Figure (1.4) : Exemples de drones a rotors coaxiaux a caréne courte

b. Les inconvénients des rotors coaxiaux carénés :

e reste leur faible tenue aux rafales transverses, pouvant entrainer un fort
moment cabreur. Pour en limiter son intensité

e il est possible d'ajouter des ailes de stabilisation ou de placer la charge utile
en hauteur afin de rehausser le centre de gravit¢é du drone. C'est cette
deuxiéme solution qui est le plus souvent employée, comme en atteste la
figure 1.6. Dans ce cas, les rotors contribuent uniquement a la poussée
verticale et a l'orientation en lacet. L'orientation en roulis et en tangage,
permettant le vol en translation, est assurée par des déflecteurs places de fagon

adéquate dans le flux d'air, sous le drone.

g
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(a) Honeywell (b) iISTAR (c) Hovereye

Figure (I.5) : Exemples de drones a rotors coaxiaux a caréne longue

c. Les avantages des rotors coaxiaux carénés :

e Le principal avantage de ces véhicules est de posséder une enveloppe de vol
remarquable.

e Dans ce cas, la caréne agit comme une aile annulaire, générant une portance
qui s'ajoute a celle générée par les rotors coaxiaux.

e Par ailleurs, I'absence d'articulation des rotors rend la technologie de ces
véhicules relativement simple, et donc trés facile a maintenir en condition

opérationnelle.

d. L’inconvénient majeur des rotors coaxiaux carénés :
L'inconvénient majeur concerne un décrochage possible des gouvernes de

direction en vol stationnaire, rendant l'appareil hors de contrdle.

I.3. Modélisation des hélicoptéres a rotors coaxiaux :

La construction de ce modéle mécanique peut étre réalisée suivant deux

approches :

La 1°° approche est I’approche d'Euler Lagrange : faisant intervenir des

équations aux dérivées partielles,
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La 2°™¢ approche : I’approche de Newton-Euler : la plus couramment utilisée
I.3.1. L’objectif de la modélisation :

Un modele peut étre utilisé soit Pour simuler le fonctionnement du processus,
pour détecter les erreurs d’un systéme, pour le diagnostic des défauts lorsque certaines
conditions sont appliquées dans I’environnement, ou aussi pour 1’enseignement. Pour

nous aider a concevoir des lois de commande [7].

I.3.2. Classification des modéles :

I.3.2.1. Classification selon le mode de conception :

On distingue trois types de mod¢les a partir des informations disponibles sur le
systeme :

a. Les modéles de connaissance :

Les mode¢les de connaissance sont construits a partir d’une analyse physique,
chimique, biologique (ou autre suivant le type du processus), lorsqu’ on peut réaliser
un modele basé sur ses lois. Les parameétres du modele peuvent permettre de
caractériser les parametres physiques du processus étudié et le modele peut tre utilisé

pour analyser le comportement du processus [8].

b. Les modéles boite noire :

Ces modeles sont construits sur la base d’expérience, sans connaissance a priori.
Le choix d’un mode¢le peut se faire a partir, seulement du résultat d’expérience
(entrées/sorties) [9].

¢. Les modéles boite grise :

Elles sont basés sur une méthode hybride, ou la modélisation prend en

considération les connaissances et compense la mal connaissance par I’expérience,

dont les parametres sont peu connus ou mal connus [7].

&



Chapitre I présentation et modélisation des hélicopteres a
rotors coaxiaux

1.3.2.2. Classification selon I’utilisation :

On peut distinguer deux types de mod¢les selon ’utilisation qu’en fait :

a. Les modeéles de simulation :

Ces modeles sont utilisés en premier lieu car ils permettent de réaliser, a moindre
colt, des expériences qui demanderaient de forts investissements matériels, humains
et financiers. Par exemple, en aéronautique, la simulation de la dynamique de vol est
un enjeu majeur qui permet par exemple de réduire le nombre des essais en plein ciel
ou permet de créer des véritables simulateurs de vol dédiés a 1’apprentissage du

pilotage [10].

b. Les modéles de prédiction :

Les entrés du modeéle sont, dans ce cas les entrées et les sorties décalées du
systeme étudié. L’objectif est de déterminer les sorties a des instants futurs. Le pas de

prédiction est le nombre des instants futurs pour lesquels sont estimées les sorties

[10].

Le modele de notre travail est basé sur les lois mécaniques, ce qui permet de le
considéré comme un modele de connaissance (selon le mode de conception), et son

objectif est donc la simulation (selon 1’utilisation)
1.3.3. Modélisation mécanique :

Le modéle mécanique d'un objet décrit la cinématique et la dynamique de

translation et de rotation de cet objet dans un référentiel donné.
1.3.3.1. Repéres et systemes d'axes :

Les reperes inertiels est liés au corps présentés dans ce paragraphe sont
couramment utilisés en mécanique du vol. Nous définirons trois autres reperes propres

a chacune des configurations aéromécaniques présentées en section

|
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Figure (I1.6) : Repéres et systémes d’axes de la mécanique du vol avion.

e 1I: est un référentiel inertiel. c’est-a-dire la premicre loi de Newton
s’applique. Il s'agit d'un repere orthonormé direct 1i¢ a un point O a la
surface de la Terre. Au repere I est associé la base { xi, y1, z1 } ou, par
convention,

{x1 } pointe vers le Nord,{ y;} pointe vers I'Est et{ z;} pointe vers le centre de
la Terre ;

e B :est un référentiel mobile li¢é au corps du des rotors coaxiaux, dont
l'origine G est le centre de gravité du véhicule. Au repére B est associée la
base orthonormée directe { Xg ,yB, Zg } OU, par convention,{ Xp }est I'axe
de roulis et pointe vers l'avant du drone, { yp }est I'axe de tangage et pointe
vers la droite, et{ zg} est I'axe de lacet et pointe vers le bas.

e R : est un repere dont l'origine O2 est liée au centre de rotation du rotor

inférieur. R : est un repere non tournant dont I’orientation de bas

{ XR, YRZR}

1.3.3.2. Parametres cinématiques, cinétiques et d'efforts :

Dans cette section sont présentés les parametres utilisés pour la description du

modéle

3
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a. Parametres cinématiques :

Les parameétres cinématiques, comprenant quatre vecteurs de trois éléments
chacun, représentent 1'état du systéme. Les deux premiers vecteurs définissent la
position et la vitesse du centre de gravité du drone tandis que les deux autres décrivent

son orientation et sa vitesse angulaire.

Les parametres sont définis de la fagon suivante :

o &)= [x(t) y(t) z(t)]" estla position du center de gravité par rapport
a I exprimée dans 1. (I.1)
e v(t) = [v,(® v, v (D 7 est la vitesse du centre de gravité par
rapport a I, exprimée dans I . (1.2)
e n(t) =[p@) 8(t) Y()]" est la vecteur des angles de roulis ¢. de
tangage 6.et de lacet Y (I.3)
e Q(t) =[p() q(t) r(t)]" estla vitesse de rotation instantanée entre B et

I, exprimée dans (I1.4)
b. Parameétres cinétiques :

Les parametres cinétiques caractérisant le drone sont la position de son centre de
gravité, sa masse et sa matrice d'inertie. Sans perte de généralité, il est fait 'hypothese
que ces parametres restent constants au cours du temps. Ces paramétres sont définis
comme suit :

G : est le centre de gravité de 'appareil ;
m : est la masse du véhicule ;
I: est la matrice d'inertie du drone, exprimée au point G dans B, qui quantifie la

résistance du véhicule a sa mise en rotation et qui a pour expression générale :

Ixx _Ixy _Ixz
=|=Lx L, —L, (1.5)
_sz _Izy Izz

E
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Pour le raisons de symétrie les éléments non diagonaux de I s'annulent. La

matrice d'inertie I peut donc étre approximée par sa matrice diagonale J telle que :

L, O 0
J=10 Iyy 0 J = diag ( [y, Iyy: I,;) (16)
0 0 I,

De plus, pour les mémes raisons de symétrie, il vient que :
L= Ly (L7)
c. Parametres d’efforts :

Les parametres d'efforts correspondent aux trois forces et aux trois moments qui
interviennent dans la dynamique de translation et d'orientation du véhicule. il sera

alors noté :

f=[X Y Z]7 les trois composantes du vecteur des forces exprimé dons B (1.8)

I'=[L M N]T Ilestrois composantes du vecteur des moments exprimé

dons B (1.9)
F-[XY ZLM N] (1.10)

Matrice de rotation :

Figure (1.7) : Représentation des angles d’Euler.
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La matrice de passage du référentiel B vers le référentiel I, communément
appelée matrice d'attitude et notée R, Elle peut donc étre paramétrée en fonction des

angles d'Euler aéronautiques est s'exprime par le produit de trois matrices

cosyy —siny O
Rotation a ’axe Z : R, [ siny  cosy O] (I.11)
0 0 1
cos6 0 siné
Rotation a I’axe Y : R;- 0 1 0 (I1.12)
—sin 6 0 cos6O
1 0 0
Rotation & I’axe X : R;_| 0 cos¢ —sing (I.13)
0 sing  cos¢
Donc : R,= RiR; R;
cosOcosy  singsinBcosy — cospsinyg  cospsinfcosy + singpsiny
R,= cosOsiny  singsinfsiny + cos¢pcosyy  cospsinfcosy — singcosy

—sinf singcosf cos¢pcoso

(L14)

Ou ¢ est l'angle de roulis, 8 l'angle de tangage et 3 l'angle de lacet. Ainsi,

I'expression des composantes d'un vecteur u de B est donnée dans I par [u]; =R, [u]g

Il est intéressant de noter que la matrice de rotation R, est un €lément du groupe

spécial orthogonal SO (3) et vérifie donc :

det(R,))=1 et R;'= R
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1.3.3.3. Synthése du modéle dynamique général du drone :

La dynamique est une discipline de la mécanique classique qui étudie les corps en
mouvement sous l'influence de forces et de moments qui leur sont appliqués.

e D'apres 1'équation cinématique de position, la vitesse d'un corps rigide

correspond a la dérivée temporelle de la position du centre de gravité dans un

référentiel donné. Ainsi, dans le référentiel inertiel 7 :

E=v

e Le théoreme fondamental de la mécanique, ou théoréme de Newton, fait état
que dans un référentiel inertiel, I'accélération du centre de gravité d'un corps
rigide est proportionnelle a la somme des forces appliquées f De ce fait, dans
le référentiel inertiel 1 :

m19=Rnf

e ['équation cinématique d'orientation relie la dérivée temporelle des angles de

roulis ¢, de tangage 0 et de lacet 1 a la vitesse instantanée de rotation Q2 par

1 tan®Osin¢ tan6cosd

. _ . _10 cos —sin
n=Q,Q avec : Q, = Sinf cos¢¢ (I.15)
0 T 050

e Le théoréme d'Euler énonce que, dans un référentiel inertiel, la dérivée
temporelle du moment cinétique J @ exprimée au centre de gravité d'un corps
rigide est égale a I'ensemble des moments agissant sur lui. De ce fait, dans le

référentiel inertiel I :

dd9) ad9)
ler = TB"'Q*]Q:F (116)

=
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Par conséquent, la projection du théoréme d'Euler dans le référentiel B s'exprime par :

JQ=-Q*]Q+T (1.17)

Les équations du mouvement d'un corps rigide s'écrivent donc de manicre générale :

E=v
md =R, f (I1.18)
n=QyQ

JO=-Q*]JQ+T

Afin d'affiner ce modele dynamique, il est nécessaire de déterminer les
¢léments constitutifs des forces f et des moments I' qui s'appliquent au drone. Ces
efforts sont majoritairement générés par des phénomeénes aérodynamiques, liés a la

rotation des pales dans un flux d'air.

1.3.4. Modélisation aérodynamique du drone :

La modélisation aérodynamique consiste a caractériser le comportement d'un
appareil lors de son évolution dans un fluide quelconque. ce fluide sera 1'air. L'objet
de cette section est alors de décrire les différentes forces et les divers moments

générés par la rotation des pales dans l'air et par l'inclinaison du plateau cyclique.

1.3.4.1. Forces agissants sur le drone :

e le poids : qui s'exerce vers le bas en raison de la gravite,
e lapoussée : qui s'exerce dans le sens des mouvements du véhicule,

e latrainée : qui s'exerce dans le sens opposé aux mouvements du véhicule.

=]
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a. Le poids :

Le poids est la force de la pesanteur, d'origine gravitationnelle et inertielle,
exercée par la Terre sur tous les corps massiques présents dans son voisinage. Elle
s'applique au centre de gravité de chaque corps et elle est dirigée vers le centre de la

Terre par la relation suivant :

P =mge; avec g=9.81 m.s™. (1.19)

b. La poussée :

La poussée est liée a la notion de portance dans le cas des véhicules a voilure
tournante, est la force qui détermine la direction des mouvements d'un véhicule.
Elle est générée par l'accélération d'un fluide, en l'occurrence l'air, dans le sens
oppos¢ aux mouvements désirés. Donc, la poussée produite par une hélice peut étre

exprimée comme une fonction de la vitesse de rotation de ses pales.

g
)y

Figure (1.8) : Mouvement du flux d'air généré par la rotation des pales
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Tn - kO3 (1.20)

Avec T}, . La poussée

K : coefficient de proportionnalité

A partir du modele de poussée en défini 'expression de la poussée générée par les

rotors coaxiaux des drones :

L'expression de la force générée par le rotor supérieur 1

0
T=aQf |0 (1.21)
1

Avec

T, : la poussée verticale (la force générée par le rotor supérieur)

Q, : Propre vitesse de rotation

a <0, représente le coefficient aérodynamique de poussée du rotor supérieur.

L'expression de la force générée par le rotor inférieur 15 dépend deux angles

D’inclinaison du plateau cyclique 8.y et &, :

0
T,= BQ2R;s [0 (1.22)
1

Avec

ﬂ < 0, est le coefficient aérodynamique de poussée du rotor inférieur

Q, : Propre vitesse de rotation

T, . 1a force générée par le rotor inférieur

&
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R § - Lamatrice de rotation enter les reperes B et R paramétrée par les angles &, et
Ocy

Donc: Rg = Rcy R ., ou Rcy et R, s'écrivent respectivement :

(1 0 0
R, =|0 coss, —siné, (1.23)
|0 sind,,  cosd,,
[ cos 6, 0 sind,
Ry = 0 1 0
| —sind,, 0 cos b,
(1.24)
Alors :
c0s8.y, — Sinby Sinb., — 0S¢y SiNd,,y
Rs = 0 c0S8y —Sind,y (I1.25)

Sindg,  Sinbgy C0SEy c0S6.x COSOy,,

> en remplace R 5 dans T, . 1a force TH générée par le rotor inférieur s'écrit

alors
— cosé, sind,,

T,= B Q) —sind,, (1.26)

c0s6,, cOS6,,

Poussée totale T : peut étre calculée avec la somme des poussées individuelles de

chaque rotor T, et T, et peut s'écrire :

Tx — f coss, siné,,, Q%
T= |Ty| = —p siné,, Q% (1.27)
Tz a Q% + [ coss,., cosé,., Q%
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c. La trainée :

La trainée est la force qui s'oppose aux mouvements d'un corps dans un fluide

Elle est générée par les différentes interactions et les nombreux contacts existants
entre un corps solide et un fluide.il existent trois catégories de trainée la trainée

induite, la trainée de forme et la trainée parasite.

> La trainée induite :

La trainée induite Di se traduit par la relation suivante :
_1 2
D; = > P S CDi \Y% (1.28)

Avec :

Cpj : Est le coefficient de trainée induite, relié au coefficient de portance Cg par :

Ck
Cpi — 1.29
Di e ( )
Avec :
A: Etant I'allongement effectif de l'aile
€. Le coefficient d'Oswald,
» l'expression de la trainée induite par la portance est donnée par :
P
D2 —— 1.30
! pSVZ2mle (1.30)

> La trainée de forme :
La trainée de forme dépend de la forme de 1'objet se déplacant dans un fluide.

Plus précisément, 1'expression de la trainée de forme donnée par :

&
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Di=2pSCpe V2 (131)

Ou C D ¢ est le coefficient de trainée de forme.

> La trainée de frottement :

La trainée de frottement repose fondamentalement sur la viscosité d'un fluide,
essentielle pour maintenir sa cohésion. Lors de l'écoulement d'un fluide visqueux
autour d'un corps. Le fluide est alors freiné de mani€re non uniforme autour de ce
corps, La vitesse d'écoulement variant de zéro au niveau du corps a sa vitesse initiale

au niveau de la bordure de la couche limite.

..... -..I
vitbintion e e vite

vikpaap ;
fraibile H“‘H.._' E__-.-----"" wicle

Figure (1.9) : Profils de vitesse au sein d'une couche limite au-dessus d'une

plaque plane
1.3.4.2. Moments agissants sur le drone :

Le moment d'une force est une grandeur physique vectorielle caractérisant

L’aptitude d'une force a faire tourner un systéme mécanique autour d'un point

spécifique. Le moment M d'une force F s'exercant au point P par rapport au pivot O,

est donné par le pseudo vecteur :
M= OP AF (1.32)

A :estle ’operateur du produit vectoriel

)
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Remarque 1:

P— L — —_— R —_— o, .
M estnulsi OP ou F est nul ou encore si OP et F sont colinéaires.

» Le moment total ' est donné par :

=GO, AT, +GO, AT, +GG AP+ e A £,  (133)

Avec :

O | :est le centre de rotation du rotor supérieur
O 5 : est le centre de rotation du rotor inférieur

& . est la distance inconnue entre le centre de gravité et le point d'application de la

résultante des effets aérodynamiques.

Remarque 2 :

1l est important de remarquer que les points G, O et O, sont alignés.

o —_—
Les vecteurs G01 et T étant colinéaires et le vecteur GG est nul, les forces T et

P n'engendrent aucun moment. De plus, la distance & étant inconnue, le pseudo

vecteur relatif au Moment produit par les effets aérodynamiques fext sera noté

M,,; dans B.

Par application du produit vectoriel, la somme des moments est donnée par :

— dpB sind., Q3
I' = df cos8y sinbe, Q5| ¥ Mex (1.34)
0

Toutefois, un moment autour de l'axe Z g peut étre généré par le différentiel de

vitesse de rotation entre les deux rotors, donc le moment totale est donné par :

=
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— dpB sind, O3 0

= dB cosSey SinSey Q5| ¥ Mex * 0
0 Y1 Qf +v2 Q;

(135)

Avec :

Y.~ 0, Y, : estle coefficient acrodynamique de lacet du rotor supérieur

Y, > 0, y, :estle coefficient aérodynamique de lacet du rotor inférieur
» les moments générés par l'action conjointe des rotors et du plateau cyclique

commandé par y; €t Y, sontnotés T avec :

7, — dB sin8. Q3
= [Tm ] = dB C055CX sin8cy .Q% (1.36)
tn Y1 0F +v2

1.3.4.3. Bilan des efforts appliqués au drone :

Les équations générales du mouvement d'un corps rigide appliquées aux rotors

coaxiaux se réécrivent par :
E=v
mY =R, T +P+F,y, (1.37)
n=Q,Q
JO=-Q*]Q+17+M

La valeur des différents paramétres physiques des rotors coaxiaux est donnée dans le

tableau suivant :
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Paramétre Valeur Unité
M 0.290 Kg
G 9.81 m.s”
Lex 1.383 x107 Kg.m’
I,y 1.383 x 107 Kg.m’
L, 2.72 x 107 Kg.m*
a -3.6835 x 107 N.rad® s~
B -3.7760 x 107 N.rad® s~
V1 1.4785 x 107 N.m.rad” s~
Yy -1.3266 x 10° N.m.rad” s~
D 0.0676 M

Tableaux (I.1) : Paramétres physiques des hélicopteres a rotors coaxiaux

1.3.5. Modélisation pour la synthese de la commande :

La dynamique des zéros dons les points d’équilibre correspond a la
dynamique résiduelle des variables internes lorsque les variables externes, qui sont
pilotées, ont atteint leur état d'équilibre [11]. Les systémes ayant une dynamique des
zéros stable sont dits & phase minimale, tandis que ceux avec une dynamique des

z¢ros instable sont dits a phase non minimale.

1.3.5.1. Analyse de la dynamique des zéros des hélicoptéres a rotors coaxiaux :

Pour se rendre compte de 1'existence et de la dimension de la dynamique des
z¢éros, il est nécessaire de calculer la différence entre le nombre d'états du systéme et
le nombre d'états qui sont commandés. Dans le cas des rotors coaxiaux, le systeme
posséde 12 états :£,v,net Q et dont seulement 8 sont pilotés, a savoir les trois
positions, les trois vitesses de translation, 1'orientation autour du lacet et la vitesse

angulaire autour du lacet. Par conséquent, la dynamique des zéros pour les rotors

X
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coaxiaux existe, et est de dimension 4. Il est donc impératif de l'analyser afin de

déterminer si cette dynamique de zéros est stable ou non.

Tera =10 Sexa

Figure (I1.10) : Récapitulatif des éléments liés a la modélisation des hélicoptéres a

rotors coaxiaux
La cause de I'existence de la dynamique des zéros est généralement la présence

d'un couplage entre la dynamique de translation et celle de rotation [12]

Le systéme souffre de ce couplage par ce que

7, =dT, et Tm= - dTx

Don ce cas le modele dynamique des rotors coaxiaux s €crit par :

=
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£ =y

md =T, Rye; + R,X; + mges + Foyp avec X 251

0 -1 0] |
1 0 O]=Zesx.
0 0 O
n=Q,Q

JO=-Q*]Q+17+M

(1.38)

En suppose que :

§= Srep €t Y = Y etlavitesse v et 'acc€lération ¥ ou center de

gravité et 7,[) =0 etFei = M o =0

L’équation du théoréme de Newton est donnée par :

T,Rpezs+ R X, +mge;=0 & T,e;+X =-mgRle; (139)

En multipliant I’équation (1.39) a gauche et a droite par d el :
eix e3x T- - mgd ejy R} e3 (1.40)

En utilisant 1'équation du théoréme d'Euler de (I1.38), la relation (1.40) s'écrit
alors :

el esx (JQ+Qx]JQ)- -mgdel, R e; (L41)

Dans le cadre de l'analyse de la dynamique des zéros, il est possible de
montrer que le terme Q X ]JQ dans (I.41) s'annule. Pour cela, il faut exploiter
I'équation qui ne se trouve pas dans (1.41), c'est-a-dire celle autour de l'axe zg du
théoréme d'Euler

De: (1.38)

——— )pqt Ty (1.42)
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I1 est également nécessaire de rappeler que les moments d'inertie autour des axes xp et

yB sont égaux et lorsque &= &.of €t Y = YPyop et T=0 donc
=0 (I.43)
En d'autres termes, r =0 donc qu'il a atteint une valeur d'équilibre r. = 0 lorsque :

§= Eref et P = l/)ref

De ce fait, le terme Q X JQ =0 dons I’équation (I.41) et la relation (I.41)

peut se réécrire de la fagon suivante :

. mgd .
=— —— singcosO
p I xx ¢

elx esx JO=-mgdel, R e; o (1.44)

(I.44) Admet deux point d’équilibre 1’un pour R; e;=e3 correspondant a
zg =1z , etl'autre pour R% e;=— ez correspondant a zg = - z; L'analyse de la
dynamique des zéros est alors réalisée par la linéarisation de la dynamique de son

vecteur paramétré par [ ¢ p 6 q]" est donnée a partir de (1.38 ) et (I.44) par :

p+ singtand q 1

I xx

_ mod ingcos
= . (1.45)

QD3 S

La premicre étape dans un processus de linéarisation consiste a déterminer la
valeur des états lorsque le systeme est a 1'équilibre :
Lorsque  =p = 6 = ¢ = 0. En ce basant sur les points d'équilibre définis

précédemment, les différentes solutions pour atteindre ces points d'équilibre sont :

E
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T o
I

Qo
I
(= )

La deuxiéme étape consiste a calculer la matrice jacobéenne associée au systéme
étudié :

La matrice jacobéenne associée a (1.45) est alors donnée par :

(29 0% 9y 29 ]
. o dp g 0q
¢l oo 2 o o | [
P|_|od ap 96 0q pl_
6| |20 a0 00 20 | 6
d (J0) dp 00 dq
Tl owmomow |
Lop op 00 9q |
sing .
singtané q 1 " Coszp Stpeost singtand |[d
mgd . mgd . ,
- T singcosf 0 = singsind 0 Ié) (147)
sing q 0 0 cos¢p
0 0 294 osO 0 1
Lyy
» La linéarisation autourde ¢ =6 =p = q = 0 donne:
d) r(r)tgd 1 8 0 q)
Plo" T O 0 O 11P (148)
0 0 0 mgd 1 6
q 0 0 " Tyy 0 Jlq

» dont les valeurs propres sont toutes a partie réelle nulle.

» Lalinéarisation autourde ¢ =m, 6 =m,p = 0,9 = 0 donne :
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¢ 0., 1 g 0 |[¢

Pl T O 0 ° b (1.49)
4 0 0 L mee

q 0 0 Tyy 0 |lq

» dont les valeurs propres sont également toutes a partie réelle nulle.

» La linéarisation autourde ¢ =0, 6 =m,p =0,q = 0 donne :

¢ ngd 1 g 0 ¢

Pt T O 0 0 b (1.50)
Q 0 0 N mgd +1

q 0 0 Tyy 0 |lq

» dont deux valeurs propres sont a partie réelle positive et deux a partie réelle

négative.

» La linéarisation autourde ¢ =m, 6 =0,p =0,q =0 donne :

0
+ mgd
= Ixx
0
0 lyy q

0
0
0
mgd
» dont deux valeurs propres sont a partie réelle positive et deux a partie réelle

(1.51)

T S

QD3 o
o O R

négative.

1.3.6. Expression du modé¢le non linéaire :

Bien que le couplage entre la dynamique de translation et de rotation induise une
dynamique des zéros marginalement stable, il est préférable de s'en abstenir afin de
faciliter le développement d'algorithmes de commande. Pour cela, les forces
longitudinales Ty et latérale Ty seront considérées comme négligeables comparées a la
poussée verticale T, Cette approximation n'est pas dénuée de sens car, connaissant

I'objectif principal des missions du drone, a savoir 1'observation, il est clair que la
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majeure partie du vol autonome sera consacrée au vol stationnaire. Pour la méme
raison, les angles d'inclinaison du plateau cyclique dcx et Jcy seront considérés
comme étant petits, signifiant que I'approximation de Gauss peut étre utilisée.

Donc I’expression de modele finale donné par les équations suivant :

Tx 0
T= |Ty|= 0 et
Tz a Qi+ QF
Tl - dB 8CX Q%
T=|Tm | = dp 6cy -Q% (1.52)
2
tn Y1 Qf +v2 Q3

E=v
mY =T, R,e; + mge; + F,y, (1.53)
n=Q,Q
JO=-Q XJQ+T+M

1 ay,-By:r 2 ay,-Byr 0 X ap Q3
— Im
=— 1.54

Avec: Tz 1, 7T, et 1, les nouvelles entrées de commande qui devront étre

déterminées par les algorithmes de commande.
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1.4. Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons présenté des notions des base et une description
détaillée sure les hélicopteres a rotors coaxiaux, Nous avons par la suite ¢élaboré la
modélisation des hélicopteéres a rotors coaxiaux, qui est basé sur le formalisme de
Newton- Euler. L’intérét primordial de ce formalisme est de simplifier le probléme

de modélisation.

Afin d’avoir de hautes performances dans le régime dynamique, une technique
de commande par backstepping sera examinée et appliquée a notre modele des

hélicopteres a rotors coaxiaux.

Un exposé sur la théorie de cette méthode fera I’objet du deuxiéme chapitre

)
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II.1. Introduction :

La plupart des systémes physiques qui nous entourent sont non linéaires. Bien
souvent, ces non linéarités sont faibles ou ne sont pas visibles sur la plage d'opérations
de ces procédés. Le souci constant d'améliorer les performances des systémes
commandés conduit a des modélisations de plus en plus précises qui permettent de
répondre sur une plus large plage d'opérations. C'est & ce moment que les non-
linéarités se font sentir et rendent les outils d'analyse et de synthése des lois de
commande, utilisés dans le domaine linéaire, caduques et absolument incapables de

rendre compte de certains phénomenes.

La commande de backstepping s’applique a tout systtme dynamique "en
cascade" (la dérivée de chaque composante du vecteur d’état est une fonction des
composantes précédentes et dépend additivement de la composante suivante). La
plupart des véhicules aériens ou terrestres font partie de cette classe. Le processus du
backstepping commence en définissant une fonction de Lyapunov qui intégre 1’écart
entre les sorties régulées du systeéme et les objectifs de commande.

Le principe de cette commande est alors de construire a chaque étape un écart
entre 1’état courant du systéme et un controle virtuel qui garantirait, s’il pouvait étre
appliqué tel quel, la négativité de la dérivée de la fonction de Lyapunov. A la fin de
chaque étape, la fonction de Lyapunov est complétée par cet écart, afin d’en assurer la
convergence vers zéro. Le processus s’achéve lorsque le vecteur de commande du
systéme apparait les composants suivant : le contrdle virtuel défini au dernier pas est
alors un contrdle réel, garantissant la convergence des écarts du systéme vers zéro, et
I’équilibre des sorties régulées autour des objectifs de commande. Le backstepping
fait partie de ces nouvelles méthodes de controle. Le but de ce chapitre est de
présenter le principe de la conception des lois de commande non linéaire basée sur la
technique de la commande de backstepping pour la commande des mouvements du

drone en se basant sur la théorie de Lyapunov

I1.2. Objectifs et hypothéses de commande :

La finalité des différentes stratégies de commande non linéaire dont il est fait
part dans ce Chapitre est d'assurer les déplacements, le maintien a poste et

l'orientation du véhicule en cas de présence d'efforts aérodynamiques externes. Du
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point de vue de la dynamique de translation, il s'agit de faire en sorte que l'appareil
aille et demeure a la position souhaitée sans qu'il soit emporté dans le lit du vent. En
termes de dynamique de rotation, il convient d'utiliser le plateau cyclique de fagon
appropriée afin d'éviter le retournement de l'appareil. Malheureusement, devant
l'incapacité de mesurer la vitesse du vent, la modélisation précise des différents effets
aérodynamiques externes et de leurs interactions est impossible. Ces efforts seront
alors considérés comme des termes de perturbations agissant sur le systéme et qu'il

faudra considérer lors de la synthese des algorithmes de commande. [6]

I1.3. Commande des drones :

Ces derni¢res années, la conception et la mise au point des algorithmes de
commande pour les hélicoptéres drones a fait 1’objet d’un certain nombre d’études.
Ceci est di au besoin de produire des véhicules aériens manoeuvrables et autonomes,
pour des applications militaires ou civiles. Alors qu’ils sont plus lents et moins
efficaces que des avions, les hélicoptéres sont capables de décollages et
d’atterrissages verticaux, de vols stationnaires, et en général ils sont plus
manoeuvrables dans des espaces limités. Par conséquent, les hélicoptéres représentent
I’une des meilleures plates-formes pour des opérations dans des environnements
urbains ou encombrés. Cependant, la dynamique de [I’hélicoptére est plus
Icompliquée que celle d’un avion a voilure fixe : I’hélicoptere est en soi instable sur
certaines plages de vol et présente une dynamique fortement couplée, et les
caractéristiques de vol changent nettement en dehors de I’enveloppe de vol.
Concernant la commande des hélicoptéres drones, certains présentent des lois de
commande basées sur le modele linéaire des drones, alors que d’autres considerent le
modele entier. [13] il ya donc deux types de commande, les commandes non linéaires
et linéaires nous avons présenté les deux types, en commence par les commande

linéaires.

11.3.1. Les commandes linéaires :

Dans le cadre de la théorie des systémes linéaires, la synthése de la commande

est basée sur une approximation linéaire du modele dynamique du véhicule. Cette
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approche permet de découpler cette dynamique en quatre boucles de type SISO (de
I'anglais Single Input - Single Output), associée a une seule entrée de commande [14].
Généralement les quatre boucles décrivent la position ou la vitesse longitudinale du
drone, sa position ou sa vitesse latérale, sa position ou sa vitesse verticale et son
orientation autour de son axe vertical. De plus, il est habituellement fait 1'hypothese
que les vitesses de translation et d'orientation sont faibles, ce qui permet de négliger
les phénomeénes aérodynamiques indésirables. Chaque boucle de régulation est alors
congue en utilisant des outils classiques de la théorie de la commande. L'approche
linéaire utilise pour faciliter I'étude de la stabilité de chaque boucle dans le sens ou il
existe certains indicateurs comme la marge de gain et la marge de phase. Ces marges
déterminent la quantité admissible de gain et de phase pouvant étre injectée par la
commande tout en conservant la stabilité de la boucle.

Il ya Plusieurs architectures de commande linéaire, nous allons présenter

quelque types de commande.
I1.3.1.1. La commande par régulateur PID :

La stratégie de la commande par régulateur PID (Proportionnel - Intégral -
Dérivé) est certainement 'approche la plus intuitive et la plus simple a embarquer sur

un processeur. Elle permet de comprendre facilement le réle physique de chacun des

termes de la commande, ce qui permet de régler les gains en conséquence.

Figure (IL.1) : Principe de la commande par PID

|
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Comme le montre la figure II.1, cette structure délivre un signal de commande
a partir de l'erreur existante entre la référence et la mesure, de son intégrale et de sa
dérivée. Bien que l'analyse d'un systéme piloté avec un régulateur PID soit simple, sa
conception peut étre difficile par ce qu’il n'existe pas une seule méthode pour
déterminer les gains intervenant dans le processus. Il est alors nécessaire de trouver
des compromis entre durée du régime transitoire, le dépassement, I’erreur statique, la
stabilité et la robustesse. Les méthodes de réglage les plus utilisées en théorie sont : la
méthode de Ziegler-Nichols, la méthode de Naslin (polyndmes normaux a
amortissement réglable) et la méthode du lieu de Nyquist inverse. En pratique, la

méthode le plus répondues successives est la méthode de Broida .

L'architecture de la commande par régulateur PID pour le cas spécifique des
drones est constituée de plusieurs régulateurs installés en cascade. En fonction des
références en position, un premier régulateur PID génére les consignes en orientation
permettant la stabilisation et les déplacements horizontaux. Le suivi de ces consignes
en roulis, en tangage et en lacet est alors a la charge d'une deuxieme régulateur PID.
Enfin, un troisiéme régulateur PID s'occupe de définir la poussée pour garantir les
déplacements verticaux. Cette approche a été testée avec succes sur plusieurs
plateformes expérimentales comme les hélicopteres et les quadrotors et les drones a

rotors coaxiaux [15].

I1.3.1.2. La commande par placement de poles :

La commande par placement de pdles est une méthode de commande qui

consiste a déterminer une matrice de gains qui place les valeurs propres du systeme en

boucle fermée en des positions prédéfinies.

X
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Figure (IL.2) : Zone idéale de placement des poles de la boucle fermée

L'objectif de cette approche est de garantir un comportement convenable du
systéme en boucle fermée par un choix pertinent des ses valeurs propres. En effet, la
position de ces dernieres est étroitement liée au comportement temporel et fréquentiel
du systéme, notamment en termes de stabilité et de performances. Ainsi, pour que la
commande assure la stabilité¢ du systéme en boucle fermée, les valeurs propres doivent
impérativement étre choisies avec une partie réelle strictement négative. Cependant,
cette partie réelle ne doit pas étre trop négative sinon le systéme sera doté d'une large
bande passante, ce qui induira une amplification des bruits de mesure. Les valeurs
propres du systeme en boucle fermée ne doivent pas étre loin de celles du systeme en
boucle ouverte non plus sinon les besoins en commande seront tres élevés. Enfin, pour
que la commande soit physiquement réalisable, les valeurs propres doivent étre
choisies réelles ou complexes conjuguées deux a deux. En outre, il est impératif que la
totalit¢ du vecteur d'état soit accessible a la mesure. C'est cette architecture de
commande qui a été sélectionnée par [16], et [17] pour le pilotage d'un hélicoptere,
d'un quadrotor et d'un drone a voilure fixe, respectivement.

Il est intéressant de remarquer que, pour les systémes monovariables, le choix
des valeurs propres fixe de maniére unique les gains de la matrice de commande. En
revanche, pour les systétmes multivariables, la structure de cette matrice n'est pas
unique contrairement avec monovariables et certaines solutions peuvent altérer les

caractéristiques de la commande, notamment en termes de robustesse. Une possibilité
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est alors de déterminer une solution de facon optimale en utilisant les outils de la

théorie de la commande linéaire quadratique.

I1.3.1.3. la commande linéaire quadratique :

La commande linéaire quadratique, dite commande LQ, est une méthode de
synthése qui permet de déterminer la commande optimale d'un systéme qui minimise
(ou maximise) un critere de performance [18]. Ce critére de performance est
quadratique en état du systétme et en sa commande. La conception d'une telle
commande consiste donc a choisir habilement des matrices de pondérations
intervenant dans le critére, de maniére a obtenir le comportement souhaité du systéme
en boucle fermée. Une fois les matrices de pondération déterminées, les gains
optimaux s'obtiennent en résolvant une équation algébrique de Riccati. L'avantage de
la commande linéaire quadratique est qu'elle posséde intrinséquement de trés bonnes
propriétés de robustesse. Toutefois, une telle stabilit¢ n'est assurée que dans
I'hypothese ou le modéle est parfaitement connu, ou la totalité de 1'état est disponible
et ou les signaux ne sont pas bruités. Cette approche a tout de méme été implémentée
avec succes sur plusieurs plateformes expérimentales, les modeles réduits d'avion [19]
et les drones a rotors coaxiaux [20]. Une comparaison entre l'approche par PID et

I'approche LQ est réalisée dans [21] pour la commande d'un quadrotor.

LS THILAEEUr
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Figure (IL.3) : Principe de la commande linéaire quadratique gaussienne

|
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I1.3.1.4. La commande linéaire quadratique gaussienne :

La commande linéaire quadratique gaussienne, dite commande LQG, est
similaire a la commande LQ a la différence prés qu'elle intégre un observateur dans
la boucle de commande [22]. En effet, la commande LQG, optimale au sens de la
norme Hj,, réunit un correcteur LQ et un estimateur de Kalman dans un souci
particulier de réduire les bruits de mesure. Les propriétés de robustesse de la boucle
fermée, garanties par la commande LQ, ne sont alors plus assurées, sauf si la
dynamique de l'observateur est suffisamment rapide relativement a celle du véhicule.
Toutefois, des outils permettant de restaurer les marges de stabilité de la commande
LQ existent, comme la procédure de réglage LTR (de l'anglais Loop Transfer
Recovery) [23]. Des procédures de conception et des résultats expérimentaux de la

commande LQG/LTR appliquée aux véhicules aériens

11.3.1.5. La commande H, :

L'approche H,, est certainement la structure de commande qui a été la plus
appliquée pour le pilotage des véhicules aériens autonomes [24]. En effet, ses
performances sont supérieures a celles obtenues avec la commande LQG car elle

intégre des ¢éléments de robustesse directement. De maniere générale, la commande

H,, consiste a modeler le transfert de boucle de telle sorte qu'il présente un bon
compromis entre performance et robustesse [24]. Ce modelage est réalis¢ par des
filtres qui sont ajoutés dans la boucle de régulation, autour de la fonction de transfert
du systéme. Ces filtres sont choisis tels que les valeurs singulieres du procédé
présentent un gain élevé en basses fréquences, une atténuation en hautes fréquences et
une certaine fréquence de coupure. Le gain en basses fréquences assure le suivi de
consigne ainsi que le rejet des perturbations constantes. Le gain en hautes fréquences
procure de la robustesse vis-a- vis des dynamiques négligées dans la modélisation et
des bruits dans le systetme. La fréquence de coupure définit quant a elle la bande
passante souhaitée et donc le domaine de fonctionnement du systéme. Un correcteur,
le plus souvent d'ordre minimum, est ensuite développé pour maximiser les marges de

stabilités du systéme.

=



Chapitre II méthodes de Commande

I1.3.2. Les commandes non linéaires :

Les drones peuvent étre contrélés par plusieurs techniques de commandes
linéaires et non-linéaires. Cependant, la présence d’une perturbation peut déstabiliser
ces véhicules lorsqu’on applique des techniques linéaires. Les techniques de
commande non-linéaires permettent d’améliorer les performances et la robustesse par
rapport a des techniques linéaires en compensant les effets non-linéaires sur la
dynamique. Dans la littérature, deux approches de commandes non-linéaires sont
employées. La premicre consiste a rejeter la perturbation une fois son estimation ou sa
mesure disponible (méthodes de commande adaptative). La deuxiéme consiste a
rejeter la perturbation sans chercher a I’estimer ou la mesurer, comme les lois de
commande robustes, visant a garantir la stabilité¢ de la boucle fermée par rapport a la
présence d’une perturbation ou un défaut sans avoir une information sur son
évolution. Parmi celles-ci, Il ya plusieurs types de commande non linéaires en parle

sur :

I1.3.2.1. Commande par extension dynamique :

Les premieres techniques de commandes non-linéaires appliquées aux modéles
de véhicule a voilures tournantes ont €té orientées vers 1’extension de la dynamique
du contréleur par la linéarisation entrée-sortie développée par Hauser et Sastry [25].
La linéarisation entrée sortie signifie donc la création d’une relation différentielle
linéaire entre la sortie du systéme et sa nouvelle entrée a travers un difféomorphisme
constitu¢ de la sortie et de ses dérivées par rapport au temps, et par conséquence, la
dynamique du systéme non-linéaire original sera répartie en deux partie : une partie
externe par la linéarisation entrée-sortie et une partie interne non-mesurable
correspond a la dynamique des zéros. Cette méthode ne peut étre utilisée que pour des
systemes a déphasage minimal, c’est-a dire lorsque la dynamique de zéro est nulle ou
stable pour que la commande en boucle fermée soit également stable. Koo et Sastry
[26] ont proposé une linéarisation entrée-sortie approximative, par ignorance de
termes de couplages existants entre les forces et les moments. Il en résulte un systéme
simplifié sans la dynamique des zéros que I’on peut qualifier de systéme a déphasage
minimal. [27] propose une commande par lin€arisation approximative et utilisée en

paralléle avec un observateur a modes glissants d’ordre supérieur pour un quadrirotor.
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L’observateur a modes glissants d’ordre supérieur travaille comme un estimateur de
ces perturbations externes.

L'idée de la commande par linéarisation entrée - sortie est de transformer la
dynamique non linéaire d'un systéme en une dynamique linéaire équivalente, pouvant

donc étre gouvernée par des approches linéaires [28]

I1.3.2.2. Commande hiérarchique :

Dans la théorie des systémes hiérarchiques, un systéme global peut étre
considéré comme une famille de sous-systéme en cascade. Chaque sous-systéme
possede des canaux entrée-sorties pour les échanger avec les unités de haut niveau. Le
haut niveau est celui qui permet a I’engin d’évoluer de mani€re autonome. La partie
bas-niveau se charge de faire évoluer I’engin de manicre a atteindre les valeurs regues
par la boucle haut niveau. Dans [29], Pflimlin applique la commande hiérarchique par
backstepping pour un mini-drone a hélice carénée et [30] pour 1’hélicoptére Benzin
Acrobatic de Vario. Dans [31] Kendoul propose une technique de commande
hiérarchique basée sur un controleur PID pour le quadrirotor. Cette commande
consiste & décomposer le systeéme de 1’engin en deux sous-systémes. Le premier sous
systeme comprend la dynamique de translation, correspondant a la dynamique lente,
et le deuxieme comprend la dynamique de rotation correspondant a la dynamique
rapide. La principale difficulté de cette structure de commande est alors de démontrer
la stabilité¢ du systéme global en boucle fermée et de garantir de bonnes performances

ainsi qu’un comportement robuste vis-a-vis des perturbations.

11.3.2.3. La commande adaptative :

La commande adaptative ¢’est une commande qui permet de faire le contrdle
des systémes inconnus et des systémes variant dans le temps, elle consiste a rejeter les
perturbations une fois son estimation ou sa mesure est disponible. Donc, c’est un
moyen d’adaptation en temps réel de la loi de commande pour tenir en compte des
incertitudes. Les méthodes de commande adaptatives peuvent étre classées en deux
approches. La premiere dite « directe » consiste a estimer 1’information pour adapter

la loi de commande de I’erreur de suivi de trajectoire tandis que les méthodes dites
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« indirecte » utilisent I’entrée et la sortie du systéme pour estimer les parameétres du

mode¢le de dynamique utilisés lors de la synthése de loi de commande.

11.3.2.4. 1a commande de I’Asservissement visuel :

Le principe de la commande de 1’asservissement visuel consiste a utiliser des
informations visuelles extraites des images acquises par une ou plusieurs caméra(s)
pour reconstituer les parametres définissant la position de la caméra par rapport a son
environnement. Ces informations visuelles sont alors utilisées dans la commande. La
tache d’asservissement visuel se résume a garder un objet sélectionné par 1’utilisateur
au centre de 1I’image quelques soient les mouvements du drone. Les images sont
acquises par la caméra embarquée dans le drone. Elles sont transmises au sol, puis
traitées par 1’algorithme d’estimation du mouvement. Les déplacements mesurés dans
I’image permettent de calculer la commande nécessaire au bon déplacement de la
tourelle. L’asservissement visuel est une technique de commande entrées-sorties.
Dans le cas des véhicules a voilure tournante sous-actionnés, les objectifs de
commande ne sont donc pas admissibles. Les couplages entre ces axes ne permettent
pas de les commander indépendamment. Plusieurs travaux sont présentés pour
résoudre le probléme de commande par vision tels que les travaux de Kandoul et
Lozano [32], Hamel et Mahony Bruno. D’autres techniques de commande telles que
la commande par logique floue, par commande bornée ou encore par commande
prédictive est utilisées pour le guidage-pilotage de drones miniatures a voilure

tournante.

II. 3.2.5. Commande par modes glissants :

Dans la théorie de la commande non linéaire, la commande par modes
glissants est une forme de commande a structure variable qui a été appliquée avec
succeés a de nombreux systémes, notamment en robotique. Le principe de cette
méthode est de contraindre I'état d'un systéme non linéaire a atteindre en un temps fini
une surface donnée et a y rester. Cette surface étant généralement une relation entre
les variables d'état du systeme, elle définit une équation différentielle définissant

totalement la dynamique du systéme, pourvu qu'il reste sur cette surface. L'évolution
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d'un systéme soumis a un algorithme de commande qui le fait rester sur cette surface

ne dépend donc uniquement des propriétés de la surface choisie. [6]

I1.3.2.5.1. Principe de la commande par modes glissants :

Le principe de la commande par modes glissants est de contraindre le systeme
a atteindre une surface donnée appelée surface de glissement en fonction des objectifs
de commande, fixant la dynamique en boucle fermée : ¢’est le mode de convergence,
puis par la synthése d’une commande discontinue qui permet aux trajectoires du
systéme a atteindre et, ensuite, a rester sur cette surface : c’est le mode de glissement
[6].

L’idée de base de la commande par mode glissant est premi¢rement d’attirer
les états du systéme vers une surface de glissement convenablement choisi, puis de
concevoir une loi de commande stabilisante qui pourra maintenir le systéme sur cette
surface.

En résumé, une commande par mode glissant est divisée en trois partis :
e Choix de surfaces de glissement
e D¢éfinition des conditions d’existence et de convergence du régime glissant.

e Détermination de la loi de commande [33]

x(0) e

Convergence vers la
surface de glissement

g (x{0Lx (o))

1"état désiré

Trajectoire

COII\'EI"_E(EIICE Vern

Figure (IL.4) : les modes de convergence pour la trajectoire d’état
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Les deux composantes de la loi de commande sont :

U= Uéquivalente + Uattractive

Ucquivalente : 1a commande équivalente ou nominale est déterminée par la modéle du

systéme, dons ce cas il s’agit d’un modele en immersion linéaire ou non linéaire.

Cette parti est congue avec la méthode de la commande €quivalente, dont le principe
est basé sur la détermination du comportement du systeme lorsqu’il est bas¢ sur la
surface de glissement S avec : S =10

ULttractive : le glissement est utile pour compenser les incertitudes du modéle.

Il est constitué¢ de la fonction signe ‘signe ’* de la surface de glissement, S multipliée
par une constante k.

La surface de glissement est définie dons I’espace d’état des erreurs afin de garantir
la convergence des états du systéme. [33]

I1.3.2.5.2. Les domaines d’application de la commande par mode glissent :

La technique du réglage par mode glissent a connu des développements

importants dans les domaines de la commande.

Dans les domaines du command hydrauliques ou pneumatique, il existe des
valves fonctionnant par tout ou rien qui ne possédent que deux états stables : ou
completement ouvertes ou complétement fermer .une outre application consiste a
I’utilisation des onduleurs monophasés ou triphasé a pulsation pour 1’alimentation des

machines asynchrone ou synchrones.

Les entrainements électriques pour des machines — outils ou des robots,
entrainement qui nécessitent, soit un réglage de la vitesse de rotation, soit un réglage
de position .dons ce cas le comportement dynamique a haut performance et la
possibilité¢ de limiter facilement certain grandeurs (comme le courant et la vitesse de

rotation) sont des avantage incontestable en faveur de réglage par mode glissent.

En effet, il existe un large domaine d’application pour cette technique moderne,

mais elle est peu connue jusqu’a présent. [33]
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11.4. Etude de stabilité :

Pour étudier la stabilit¢ du systéme non linéaire, nous allons utiliser la théorie de

lyapunov. Don ce cas, il ya deux méthodes existent :

v’ Utilisation de la linéarisation (méthode indirecte)
v’ Utilisation de fonction scalaire dépendante de 1’état du systéme (méthode

directe) ou la généralisation du concept d’énergie
I1. 4.1. Méthodes de Lyapunov :

I1 ya deux approches possibles pour commander les systémes non linéaires. La
premicre vise a linéariser le systtme a commander, afin de profiter des techniques
consacrées aux systemes linéaires. La deuxiéme approche consiste a trouver une
Fonction de Commande de Lyapunov garantissant certaines performances pour le
systeme en boucle fermée. De telles fonctions peuvent étre trés difficiles a trouver
pour un systeme non linéaire d'ordre élevé. La technique du backstepping permet de
réduire avantageusement cette complexité .L’analyse de la stabilit¢ dans le cadre de
I’utilisation du backstepping est basée sur les lyapunov qui constituent un outil tres
puissant pour tester et trouver des conditions suffisantes a la stabilit¢ des systémes
dynamiques, sans avoir a résoudre explicitement les équations différentielles les

décrivant. [34]
I1.4.1.1. La premiére méthode (méthode indirecte) :

Elle nous permet d’analyser la stabilit¢ d’un systeme a partir de 1’étude de la
stabilité locale par lin€arisation de la dynamique autour d'un point d'équilibre. Cette
méthode est d'une importance limitée, car elle ne permet d'étudier que la stabilité
locale et ne donne pas d’information sur le domaine de stabilité global. De plus, aux
approximations du premier degré (linéarisation), il n'est pas possible de tenir compte
de tous les types de phénomenes non-linéaires. En fait, 1’étude locale est surtout

intéressante pour justifier ou non la poursuite de I’étude de la stabilité. [34]
II. 4.1.2. La deuxiéme méthode (méthode directe) :

Celle ci est basée sur le concept d'énergie dans un systeme. Le principe de
cette méthode consiste a analyser la stabilité du systéme, sans méme résoudre les

équations différentielles non linéaires qui le régissent. La stabilit¢ dépend uniquement

=
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de I'étude des variations (signe de la dérivée) de 1'énergie, ou d’une fonction qui lui est
équivalente, le long de la trajectoire du systéme. L’étude de la stabilité d'un systéme
caractéris¢é par un vecteur d'état x consiste alors a chercher une fonction v(x)
(représentative de 1'énergie) de signe défini positive, dont la dérivée dv/dt est semi

définie et de signe opposé dans le méme domaine. [34]

I1. 5. Généralités sur la Commande par backstepping :

I1.5.1. Historique et domaine d'application du backstepping :

La conception d'un contréleur pour un systéme non linéaire ou le vecteur d'état
est de dimension élevée, peut souvent s'avérer une tache difficile, voire impossible. La
technique du backstepping offre une méthode systématique pour répondre a ce type de
probléme. Elle combine la notion de fonction de controle de Lyapunov avec une
procédure récursive de conception. Cela permet de surmonter l'obstacle de la
dimension et d'exploiter la souplesse de conception dans le cas scalaire pour résoudre
les probléemes de commande pour des systemes d'ordre plus €levé. Ne faisant pas
nécessairement appel a la linéarisation, le backstepping permet, quand il y en a, de
conserver les non-linéarités utiles qui, souvent, aident a conserver des valeurs finies
du vecteur d'état. Bien que la technique du backstepping ait une histoire plutdt courte

mais rien n'empéche de trouvé de nombreuse application pratique dans la littérature

C'est grace aux travaux de KOKOTOVIC, qu'un cadre mathématique est
fourni par la conception de loi de contrdle pour différent systémes nom linéaire en
utilisant cette technique. Ainsi, cette technique a été utilisée dans différent application
comme par exemple la commande de l'automobile. On trouve également des travaux
dans l'aéronautique qui correspond au contréle d'un hélicoptére miniature. Dans ce
sens, il a proposé une loi de commande adaptative basée sur une technique récursive.
Dans cette technique récursive ainsi que celle ci est basés sur le mode glissant sont

utilisées pour stabiliser un drone a quatre hélices [35].
I1.5.2. Notions de bases :

Cette section présente quelques notions de bases nécessairesa la

compréhension des subtilités de la théorie du backstepping .

=
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I1.5.2.1. Systémes non linéaires :

De facon générale, les systémes physiques représentés par des équations
différentielles linéaires a coefficients constants sont appelés systemes linéaires.
L'hypotheése de linéarité €quivaut au principe de superposition. Les systémes non
linéaires, par opposition aux systémes linéaires, sont des systémes physiques qui ne
sont pas régis par des équations linéaires. Autrement dit, le principe de superposition
ne peut pas leur étre appliqué. Les systémes non linéaires peuvent étre le lieu de
plusieurs phénomenes. Par exemple, ils peuvent converger, en régime permanent, a
différents point d'équilibres, contrairement aux systémes lin€aires, qui n'en possedent

qu'un seul [35].
I1.5.2.2. Stabilité au sens de Lyapunov :

La théorie de Lyapunov et en particulier la deuxiéme méthode (dite aussi
méthode directe) consiste a trouver une fonction définie positive et associée au
systeme noté V(x) sans avoir a résoudre explicitement les équations différentielles les

décrivant [36].

Si la fonction de Lyapunov est strictement décroissante, c'est-a-dire que :

V<0,Vx#0 (IL.1)

Alors on garantit la stabilité asymptotique.

La fonction de Lyapunov V(x) est continue telle que:

Vix) >0, Vx#0 et V(x)= 0, x=0.
(I1.2)
V(x) <0, Vx#0 et V(x)=0, x=0.

I1.5.2.3. Les avantages de la commande par backstepping :

Les avantage de la technique de backstepping, c’est qu’on peut 1’associer a
d’autres méthodes de I’automatique moderne dans 1’objectif d’améliorer les
performances.la commande par mode de glissement non linéaire est I'une des

méthodes qui s’associe a la technique de backstepping avec une procédure trés simple.

]
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Aussi, une autre solution permettant d’améliorer la robustesse de la commande par
backstepping et pour étre en mesure d’éliminer les erreurs résiduelle, en présence de
perturbations & moyenne non nulle, une action intégrale est introduite dans les

contrdleurs générés par le backstepping [33]

I1.5.2.4. Gouvernabilité (commondabilité) et observabilité :

Définition :

Un systéme est commandable si on peut faire posé d’un état a autre dans un
temps finit sous I’effet d’un certain vecteur de command si les commandes effectuent
ton ces variable d’état

Un systéme est observable si tous les états peut étre déterminé a partir de

I’observation des variable de sortie sur un intervalle de temps finit

a. Critére ou condition de gouvernabilité (commondabilité) :

Un systéme est complétement commandable si la matrice G =M™ B ne contient pas

des lignes de zéros

b. Critére ou condition d’observabilité :

Un systéme est complétement observable si la matrice H = C M ne contient pas des

colonnes de zéros

I1.5.3. Principe du Backstepping :

L’idée principale du « backstepping » est de rendre les systémes boucles
équivalents en des Sous-systémes d’ordre un en cascade stable au sens de Lyapunov,
ce qui leur confere des qualités de robustesse et une stabilité globale asymptotique.
Autrement dit, c’est une méthode multi-étapes. A chaque étape du processus, une
commande virtuelle est ainsi générée pour assurer la convergence du systéme vers son
état d’équilibre. On peut atteindre cela avec la fonction de Lyapunov qui assure pas a

pas la stabilisation de chaque étape de synthese.

E
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I1.5.4. Le principe de Backstepping pour un systéme de deuxiéme ordre :
I1.5.4.1. Conception de la loi de commande :

La méthode du backstepping nous permet de construire une loi de commande
qui garantie en tout temps, la stabilité du produit procédé et controlé.
L'écriture des états sous forme paramétrique pure met en évidence les sous-systemes

du procédé.

Pour chacune de ces parties, il faut trouver, a l'aide d'une fonction de
Lyapunov, une commande qui permet de stabiliser le sous-systéeme. Pour cela, 1'état
précédent est considéré comme la variable manipulable. L'ordre du sous-systéme est

ensuite augmenté et le développement précédent est recommencé.

Finalement, une loi de commande est obtenue pour le procédé. Voici, en

quelques étapes, comment il faut procéder.
On considére le systéme non linéaire suivant
X1= X2+ gi(x1) (11.3)
X2=g (X1, X2)+u
Les étapes a pour suivre concevoir une commande par backstepping sont :
1" étape : on considére ’erreur e entre x;et sa référence
el = X1-V; (IL.4)
é1=x2tgi(x1)- ¥y (IL5)

On va choisir la premiere fonction de lyapunov en fonction de I’erreur e,

vi(en) = - e} (IL6)
vi(e))=e; € (I1.7)

On remplace (I1.5) dons (I1.7)
vi(er) =er (X2t gi(x1) - yr) (IL.8)

La stabilité est garantie si v (e;) <0, pour cela on pose :

=]
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X2+ gi(x1) -y =-kier (11.9)
Tel que k; est un gain positif
Alors la commande virtuelle est :

x3 =-kier - gi(x1) + yr (11.10)

2°"¢ étape : on considére I’erreur e, entre Xx; et la commande vérétille :

€ =X2- X, (IL11)

e2=x; + kje; - yr (I1.12)

ée1=- kiegte (I.13)

éy= Xy- X} (I1.14)

€ =u+ @u(x1,x2) tk; e;+(gi(x1)) -yr (I1.15)

On va choisir la deuxiéme fonction de lyapunov v, en fonction de I’erreur e; et e,
=1 2,12
Vy(er,e)= S €1 +Ee2 (I1.16)

vy(er,e)=¢e1é1+ e (IL17)

va(er,e)=e[- kierte]+ exfut go(xi,x0) +ki er+(gi( x1)) —yr ] (IL1Y)
(e, &)= -kie tex[er+ utg(xi x2)+ki e +(gi(x1)) -yr] (IL19)
La stabilité est garantie si ¥, (ej, €;) < 0 pour ce la on pose :
ertutex x)tkie +(gi(x1))-yr =-ke (11.20)
ér=-keyte (I1.21)
Tel que k; est un gain positif
La loi de commande est donné par :

U= -koer - er—ki(ea—kie1) —gfx1,x2) + ki ey +(gi(x1)) —yr (IL22)
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I1.6. Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons présenté des méthodes de commande linéaires et
quelques techniques non linéaires, ainsi que des notions détaillées sur la commande
par backstepping. Cette dernieére est basée sur le principe de la commande par la
théorie de la stabilité de lypunov.

Et dons le dernier chapitre nous avons appliqué la commande par backstepping

sur les hélicopteres a rotors coaxiaux.

¢
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Chapitre III Application de la commande

II1.1. Introduction :

Dans ce chapitre nous avons appliqué la théorie de la commande par
backstepping sur les hélicoptéres a rotors coaxiaux, a partir de la simulation
numérique sous matlab, au début de ce travail nous allons présenter une description
détaillée sur la Théorie de la commande par backstepping des hélicoptéres a rotors,
ensuite nous présentons les fonctions de lyapunov pour montrer la stabilité de
lyapunov. A la fin de ce travail nous détaillons les résultats de simulation obtenus

pour cette application. avec une interprétation de ces résultats

I11.2. La commande par backstepping des hélicopteres a rotors

coaxiaux :

II1.2.1. Théorie de 1a commande :

Soit un systéme non linéaire de la forme

( X, = (X)) + g81(x1) Xz
Xy = £, (X1, %) + 82 (X1,X2)X3

. (IIL.1)
Xn-1 = fao1 (X1, X2, Xno1 ) + 8no1 (X1, Xz, 0, Xnog )X
Xy = fn X1, Xg, e, Xp ) + 8o (X1,X5, 0, Xp U
y = X1

» Oux,; € R"est le vecteur d'état, y € R est la sortie, u € R est la commande et f
et g sont des champs de vecteurs.

» D'apres (II1.1), il est clair que la commande u agit principalement sur I'état x,,
lui-méme agissant comme la commande de I'état x,.;, et ainsi de suite jusqu'a
I'état x;.b

» L'approche de commande par backstepping consiste alors a déterminer
comment stabiliser le sous-systéme x; en utilisant x,, puis comment stabiliser
le sous-systéme x, en utilisant xs, et ainsi de suite.

» 1l s'agit donc d'un processus récursif depuis I'état x; jusqu'a la commande

effective u.

X
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Soit yxr € R la référence que doit suivre la sortie y = x;. Il est alors impératif

que l'erreur définie par :

€ =Y — Y (=1 €1 = Xq -xlref

Converge vers zéro. Pour cela, une fonction de Lyapunov définie positive dépendant

de e est construite et a pour expression :

vi=—e? >0 (I11.2)
Et dont la dérivée par rapport au temps s'écrit :
vi=eeée;=e (x; - xlref) =e(fi(xy) + gi(x1) xz - xlref ) (1I1.3)

L'état x, apparait donc et sa valeur de référence x,_, o qui servira de commande pour

le sous systéme X, est choisie telle que :

j— 1 Vv
Xarer = groey Ftrey - filx1) —kier) (IIL.4)

Permettant d'écrire (II1.3) sous la forme :
'!.71 =- k] 912 + e gl(Xl) €2 (IHS)
Avec : €2 =X2 = X2,

Une deuxieme fonction de Lyapunov définie positive prenant en considération e, est

alors utilisée et a pour expression :
— 1.2
Vo, = Vv Tt > es >0 (I11.6)
Et dont la dérivée par rapport au temps s'écrit

y=vterer=-kief tergi(xi)) erter(fh(x, x2) + @ (X1, X2) X3 - Xorer ) (1IIL7)

|
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L'état x5 apparait donc et sa valeur de référence x3 ;o qui servira de commande pour

le sous systéme x», est choisie telle que
i?g = - k] 912 — k2 622 + €2 (X], Xz) €3 (ng)
Avec : €3 = X3~ X3,

Le processus se poursuit alors de la méme facon jusqu'a 1'état x,, ou la commande

effective u apparaitra. Elle sera alors choisie telle que :
tn=-kiel—kyes-...-kne’ ;-kye2<0 (111.9)

En résumé, la procédure de conception d'une commande par backstepping est telle
que :

la commande réelle u stabilise 1'état x;, ;

la commande virtuelle Xnyes stabilise 1'état x,,.1 ;

v
v
v
v" la commande virtuelle X3,,p stabilise 1'état x; ;
v

la commande virtuelle X2po stabilise I'état x; et donc la sortie y.

I11.2.2. Application de la commande :

L'objectif de la synthese de cette loi de commande est toujours de suivre une
trajectoire définie par ¢ et ses dérivées successives avec une orientation autour du
lacet spécifique Yef en manipulant les signaux T, et. Par conséquent, la procédure
de conception d'une commande par backstepping mentionne qu'il faut construire une
fonction de Lyapunov sur la base des erreurs en position & - & et en orientation
autour du lacet Y - P et de leurs dérivées.

La méthode débute donc d'une premicre variable d'erreur e, correspondant a l'erreur
en position : [6]

e1=¢ -&nf (111.10)

Cette erreur sert alors de base pour une premiere fonction de Lyapunov définie par :

=
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vi= zef ¢ (IIL11)
Et admettant comme dérivée temporelle :
vi=el é;=el (v-&ur) (IIL.12)

La variable v apparait alors comme une premicre entrée virtuelle, et sa valeur de

référence vyr est choisie telle que :
Viet= - ket €1+ &xer (IIL.13)

Une deuxieme variable d'erreur e,, correspondant a I'erreur en vitesse, peut ainsi étre

définie a son tour :
€=V — Vref (I11.14)

De ce fait, en utilisant (IL.35) et (I.36), la dérivée temporelle de la premicre fonction

de Lyapunov (II.34) se retrouve sous la forme :

vi=-ke; lle]]|® + el e, (IIL.15)
Poursuivant la procédure en prenant en considération l'erreur en vitesse e, une
deuxiéme fonction de Lyapunov s'écrit :
1
Vo = Vi +E eZT € (IHl6)
Et sa dérivée par rapport au temps est donnée par :

vo=-ke; lle])|* + el e, +el (%TanE3+gE3'i7ref) (IIL.17)

Les variables T, et n apparaissent alors comme de nouvelles entrées virtuelles, dont

les valeurs de référence sont choisies telles que :

&
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TzrefRnref Es+ges=-¢e1— Kei €1 + Vrer =Aref (IIL.13)

1

m
Avec a;r qui peut étre vue comme une accélération de référence. Par conséquent, une
troisiéme variable d'erreur es;, correspondant a l'erreur en accélération, peut étre

introduite :

&= —T,RyEs+ g3 —ayep = —(T,Ry - T, R

Zref

mrer ) Es (I1L.19)

En combinant (III.18) et (III.17) avec (III.19)la dérivée de la deuxiéme fonction de

Lyapunov a pour expression :
== ke llell® - ke, llegll® + el e (I11.20)

Pour les mémes raisons que celles évoquées lors la commande par
linéarisation entrée - sortie, la variable T,, bien qu'elle ait fait son apparition, n'est pas
utilisée pour piloter partiellement la dynamique de 1'erreur.

En lieu et place, et comme précédemment, une extension dynamique de l'entrée de
commande T, sera effectuée [37]. Par cette opération, l'entrée de commande effective
T, et sa premiére dérivée temporelle Tz deviennent des variables internes a la
commande. Poursuivant la procédure en prenant en considération l'erreur en

accélération es, la troisieme fonction de Lyapunov s'écrit
1.7 12
V3=Vt Seyestogg (11.21)

La variable d'erreur €, est introduite comme contrainte sur l'angle du lacet. Il
s'agit de la différence entre la valeur de 1'angle du lacet et sa référence. Elle est donc

définie par :

e1=el (1-Nes) (111.22)

&
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En théorie, la formulation appropriée pour exprimer la différence entre la
valeur de l'angle du lacet et sa référence est £, = E3 7 - P, 5 mais pour des raisons de
notation, elle sera notée comme (I11.22) . Cela ne change absolument rien car le terme
entre parenthéses est multiplié a gauche par ET

La dérivée de (I1.43) par rapport au temps est donnée par :

. 2 2
U3 =-ke,llegll” - ke, llezll * + €7 e

(111.23)
+el (= TaRyEs+ —T,RyQ % Es- drer) + & (E] ( QyQ-Ter )

Permettant de faire apparaitre les entrées virtuelles Tz et Q dont la valeur de référence

est choisie telle que

1, 1 . .
; TZref RnE3 + ; TZ RTI‘Qref* E3 =-6- ke3 €3 1 A ref = Jref (11124)
Et
E3TQ7]-Qref =- kelgl + E3T T.]ref (IH.25)

Avec jrr qui peut €tre vue comme la référence en jerk. Les nouvelles variables

d'erreur sont alors définies par :
1 - 1 .
€4= - Tz RUE3 + - T, RUQ * Es = Jref (11126)
e1=E% Qp (Q-Qppp) (111.27)

Ainsi, en intégrant (I11.24) , (II1.25) , (II1.26) et (I11.27) a (II1.23), la dérivée de la

troisieme fonction est donnée par :
. 2 2 2
U3 = ke, llegll - ke, llegll - ke, llesll >+ €] ey - kel ey e, (IL28)

Poursuivant la procédure en prenant en compte les erreurs e4 et &, , la quatriéme et

derniére fonction de Lyapunov s'écrit :
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V=g + % el es+ % g2 (I11.29)
et sa dérivée par rapport au temps est donnée par :

. 2 2 2 . .
Bs=- ke lleall > - ke, lleall > ke llesll >+ e et €] és - kel ere, + 1 &2

(I11.30)
Avec :
é4=— T, RyEs+ = T, RyQ * Es+ — T, Ry 0% % Es- — T, RyEy * 0 jor
(IL31)
et
€= E3(Qp(Q-Qrer)+Qy(Q - Qur)) (I11.32)

D'apres I'équation du théoréme d’Euler, les expressions completes de (II1.31) et

(I11.32) sont:

éa= — T, RyEs+ = T, RyQx By + — T, Ry Es - — T, RyEy +j™1 (-0* jO +

T) —jret (IIL.33)
Et
E=ET Qp (- Quop ) T ET Qu(J71 (2% JQ+ 1) — Quep) (I111.34)

Durant cette étape, les entrées réelles du systéme T, et T ont fait leur apparition. Elles

sont alors choisies telles que :

€,=-63- ke4e4 et & = —¢& — kgz & (I11.35)

De ce fait, les expressions (II1.33) et (I1.34), en réorganisant les termes, peuvent se

réécrire de la fagon suivante :
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— T, RyEs —— Ty RyEse I 1= -e3-ke,e4- = T, RyQ * Ey

(111.36)

1 1 - .
—=T,Rp0? * By—— Ty RyEs: I Qe JQ + jreg
Et

EST Qn ]_1 T=—"& _ksz & — E3T Qn( -Q'-Qref)+ EST Qn(]_l-Q *JQ+Q ref) (IH‘37)
Par conséquent, les signaux de commande T, et T ont pour expression :

o| [-5TzRyEsxJ—1  —RyE; |[a
il=l " B (I11.38)
E3 Qn] 0

Avec :

A= -e5-ke,es-— Ty RyQx By —— T, Ry 0 * By —— Ty RyE3e I Qe JQ + jreg

(IT1.39)
B= —¢g _kez & — Eg Qn( Q- Qref )+ E; Qn(]_lﬂ LJO+Q ref)

De ce fait, en utilisant (II[.37), la dérivée temporelle de la derniére fonction de

Lyapunov (II1.30) a pour expression finale :

D4 —keyllesll2 ke, leall > ke, llesll =k, legll *~keyf — key£3<0 (11140)

Avec : E; =

0
o] (IIL41)
1

e Critére :

La matrice H, telle que définie dans (II1.37), est non singuliére pour toutes les

Trajectoires en boucle fermée.
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e Proposition :

Sous réserve du respect du critére, la loi de commande (I11.37) - (I11.38), appliquée
au systéme non linéaire des rotors coaxiaux garantit la convergence exponentielle des
CITCUrS €4, €5, 3,64, & et &y VIS 0.

Elle assure donc la poursuite des trajectoires de référence & (t) €t Yrr (t)

e Démonstration :

La démonstration de la proposition est une application directe de la
Théorie de la stabilité¢ de Lyapunov. La fonction de Lyapunov de référence est donnée

par (I11.29), avec sa dérivée temporelle donnée par (I11.39).

II1.3. simulation numérique :

Les performances de la commande robuste par backstepping sont maintenant
évaluées en simulation sur le modele dynamique complet des hélicoptéres a rotors
coaxiaux. L’évaluation est réalisée pour voir la capacité de la commande a garantir
une bonne exécution d’une manceuvre de poursuite de trajectoire.

Les parametres de commande sont alors donnés par :

ko= 1 ke, =3
ke,=1  et:  kg=1 (IIL41)
ke,=1
ko= 1

II1.3.1. Présentation :

Pour que notre systéme soit validé. il faut faire la simulation, on simule les
hélicopteres a rotor coaxiaux en utilisant le modeles de premier chapitre (donné par
la théoreme de Newton Euler) et les lois de commande qu’ils sont, développées dons

le deuxiéme chapitre (par la commande par backstepping)

X
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A la différence de D’altitude et de D’orientation du I’hélicoptére a rotors
coaxiaux, les coordonnées de position (x et y) ne sont pas découplées et ne peuvent
pas étre directement commandées en utilisant une des autre commandes pour évité ce
probléme

D’autre part, la position peut étre commandée par les deux angles de roulis et
de tangage.
on peut extraire I’expression de la poussée et les deux angles désirés de roulis et de

tangage ( ¢4 et ;) avec ’équation suivant :

_ m
TZ o cosq.’)dcosed [‘uZ + g]
=1 .
¢, = sin [Tﬂz(,ux sin, — u, COSl/Jd)] (111.42)
_ . =1 m _ .
6, = sin [TZC—OS%(/,Lx cosy, i, sin )

La figure suivant représente le modele complet de la commande par backstepping des

hélicopteres a rotors coaxiaux

'

'

Tz
Contréleur De L
DOele
Génération | X . He - .
—h position M Dynamigue
: —* Transe Contrdleur
de Va Na T, | Non Tp S
* 12 houcl = ['attitude
Zd S tleta ] —* lingaire . .
Trajectoire | 2 Laboude Aasak
—* externe Linaire '_PIH
lPI:i i teme
> —

£.0 T 7.t

Figure (IT1.1) : La structure de commande des hélicoptéres a rotors coaxiaux

¢
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Les trajectoires que nous avons proposé dons notre travail est donné par les deux

tableaux suivant :

Mode 1 Mode 2 Mode 3 Mode4 Mode 5 Mode 6
Conditin
Initiale [ x,y,2,¢,0,¥] = [0,0,0,0,0,0]
@ Period [0,20] [20,40] [40,60] [60,80] [80,100] [100,120]
g X4=0 Xy=4 Xy=4 X4=0 X4=0 Xq=4
'% Descreption | Yq=0 Yq=0 Yq=4 Ya=4 Yq=0 Yqa=0
b
f= de trajectoir | Z4=0.1%*t Z4=0.1*%t Z4=0.1%t Z4=0.1*%t Z4=0.1%t Z4=0.1*%t
- Y=1rad |Y=1rad |Y=1rad | Y =1rad | Y =1rad | Y = 1rad
Attitude
saturation _% <0< %
Mode 7 Mode 8 Mode 9 Mode 10 Mode 11 Mode 12 Mode 12
[ x,y,Z,9,0,%] = [0,0,0,0,0,0]
[120,14] [140,16] [160,180] | [180,200] | [200,220] [220,240] [240,260]
Xd=4 Xd=0 Xd=0 Xd=4 Xd=4 Xd=0 Xd=0
Yd=4 Yd=4 Yd=0 Yd=0 Yd=4 Yd=4 Yd=0
Z4=0.1*%t Z4=0.1*t | Z4=0.1*%t | Z4=0.1*t | Z4=0.1%t Z4=0.1*%t Z4=0.1%t
Y = 1rad Y=1rad |Y=1rad | Y=1rad | Yy =1rad | Y =1rad | Y = 1rad
L P
2 S PS5

Tableux (IIL.1) : Trajectoire 1
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Mode 1 Mode 2

Conditin
o Initiale [ x,y,2,9,0,%] = [0,0,0,0,0,0]
g | Period [0,20] [20,100]
%)
'g Xq=0 Xg=2%sin (2* T *t/20)
= Descreptionde Yq=0 Yq=2*%cos (2*m*t/20)
EN trajectoir 748 Z4=38

Y = 1rad Y = 1rad
Attitude saturation _g <0< g

Tableux (II1.2) : Trajectoire 2

II1.3.2. Les résultats de simulation :

Dans cette étape nous avons faite des testes sur la commande par backstepping
du rotor coaxial. pour atteindre cet objectif, nous avons appliqué différents tests, pour
montrer les performence de cette commande et pour démontrer que cette technique
offre un outil efficace qui permet, pour les systéme non linéaires de tout ordre, de
constrouire une loi de commande a basse d’une fonction de lyapunov en assurant la

stabilité
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I11.3.2.

X [m]

y [m]

1 Les résultats de simulation pour le premier trajectoire :

4.5

3.5

0 50 100 150 200 250
Temps [s]

Figure (I11.2) poursuite de trajectoire sur I’axe x

4.5

3.5

2.5

Yy

0 50 100 150 200 250
Temps [s]

Figure (II1.3) : poursuite de trajectoire sur I’axe y
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25

20 /

15

z[m]

10 g

0 50 100 150 200 250
Temps [s]

Figure (I11.4) : poursuite de trajectoire sur I’axe z
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20 (/ /
) 15 (><\l//’\>><
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Figure (II1.5) : poursuite de trajectoire sur les axes x,y et z en 3D
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0.5 .

phi
phi

0.4

0.3

0.2

0.1

¢ [rad]

0 50 100 150 200
Temps [s]

Figure (I11.6) : poursuite de trajectoire sur I’ongle de roulis phi.

0.4 |

tetha
0.3 tethad I

0.2

0 [rad]

0 50 100 150 200 250
Temps [s]

Figure (II1.7) : poursuite de trajectoire sur I’ongle de tangage theta.
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W [rad]
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—psid
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Temps [s]

200

Figure (I11.8) : poursuit de trajectoire sur ’ongle de lacet psi.
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Figure (I1I1.9) : les commande appliquées sur les hélicopteres a rotor coaxiaux
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I11.3.2.2 Les résultats de simulation pour la deuxiéme trajectoire :

s fa\ N\

_2 1 | | 1 |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 48

Temps [s]

Figure (I11.10) : poursuite de trajectoire sur I’axe x.

e //\ = §d7z

_2 1 1 1
0] 5 10 15 20 25 30 35 40 45

Temps [s]

Figure (I11.11) : poursuite de tajectoire sur ’axe y.
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4.5 . T .

— 25
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N 2
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0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
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Figure (I11.12) : poursuite de tarectoire sur ’axe z.
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Figure (I11.13) : poursuite de tarectoire sur les axes x,y et z en 3D
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04 l
— phi

0 5 10 15 2 25 30 35 40 45
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Figure (I11.14) : poursuite de trajectoire sur ’ongle de roulis phi.
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Figure (III.15) : poursuite de trajectoire sur I’ongle de tangage theta.
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Application de la commande
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Figure (I11.16) : poursuite de trajectoire sur ’ongle de lacet psi.
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Figure (II1.17) : les commande appliquées sur les hélicoptérs a rotors coaxiaux
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II1.3.3. commentaire sur les résultats de simulation :

Sur la base de ces résultats, on peut voir que :

e la convergence de la sortie & vers sa référence &pop est plus rapide. Par
conséquent, pour des valeurs propres du systéme en boucle fermée situées au
méme endroit, la commande par backstepping est plus énergique.

e la commande proposée est capable de forcer les trajectoires du systeme a
suivre les trajectoires de référence.

e L’¢volution des trajectoires de roulis et de tangage. pour aider le rotor coaxial
a suivre la trajectoire de position &, , cela montre 1’efficacité de la stratégie de
commande proposée, Il est important de remarquer que les angles de roulis et
de tangage ne sont pas nuls, méme lorsque le rotor coaxial a rejoint la position
de référence.

e Les entrées de commande du systéme représentent les vitesses de rotation des
rotors et les angles d’inclinaison du plateau cyclique. Il apparait clairement
que les signaux obtenus sont acceptables et physiquement réalisables.

e Le controleur backstepping doit étre stabilisé les hélicoptéres a rotors
coaxiaux, ainsi les résultats de simulation illustrés par les figures ci-dessus, il
est montré que le systéme suit parfaitement les trajectoires choisie, avec une
erreur nulle

e Le choix des coefficients k; peut étre trés difficile par ce que ces derniers
soient choisis positifs, mais cela peut induire une instabilité, et méme dans la
plage ou les k; choisis assurent la stabilité du systéme.

e Les deux trajectoires choisi dons cette application api prit sur la méme

pression de suivi du systéme de référence.
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I11.4. Conclusion :

A partir de travail de ce dernier chapitre et avec le résultat de simulation
obtenu en conclu : I'approche par backstepping est une méthode de commande trés
efficace qui permet de démontrer facilement la stabilité d'un systéme non linéaire en
boucle fermée. Cependant, bien que le signal de commande se construise de manicre
intuitive, son finale est relativement complexe et difficile a implémenter, notamment
au niveau de la double intégration de la poussée T, . L'idéal serait donc de conserver
la procédure de conception de l'algorithme de commande par backstepping tout en

changeant la structure physique du correcteur.

=
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Conclusion générale

Conclusion général :

L’objectif principal du travail de recherche présenté¢ dans ce mémoire est
I'application des techniques de commande par backstepping pour la poursuite de la
trajectoire en position et on orientation des hélicopteres a rotors coaxiaux, bien sure
nous avons appliqué cette commande aprés avoir présent¢ une modélisation des
hélicopteres a rotors coaxiaux, le bilan sur les principaux des résultats obtenus de mon

travail.

Dans le premier chapitre : Les rotors coaxiaux sont constitués de deux rotors
fixés sur le méme axe de rotation, mais tournant dans des sens opposés pour annuler
les effets de couple. Et la modélisation de ce dernier a été élaborée a partir de la
formule de Newton Euler. Ce formalisme avait pour effet de simplifier le probléme

de la modélisation.

Dans le deuxiéme chapitre, Aprés avoir présenté la modélisation des
hélicopteres a rotors coaxiaux, nous avons présenté la technique de la commande par
bakstepping, La technique de commande par bakstepping est une technique de
commande non linéaire basée sur I’approche de lyapunov, elle est utilisé pour 1’étude
de la stabilité¢ du systeme non linéaire, cette commande ne doit pas étre vue comme
¢tant un procédé de conception rigide, mais plutdt comme une philosophie de
conception qui peut étre adaptée, afin de satisfaire les besoins spécifiques du systéme

a commander

Les résultats obtenus dans le troisiéme chapitre, présenté par les différentes
simulations sous le langage Matlab, ont montré I’efficacité¢ de la méthode proposée,
pour la commande des hélicopteres a rotors coaxiaux, en position et en orientation.

A la fin de ce travail, on a tester ces correcteurs sur le suivi des trajectoires,
ce qui a permit d'avoir une bonne poursuite des trajectoires, avec de bonnes

caractéristiques pour la réponse dynamique du systéme.




Conclusion générale

Les perspectives :

Le travail effectué au cours de ce mémoire de fin d’étude (2 Master), ouvre la

possibilité a des travaux futurs, parmi lesquels on recommande :

Développement des lois de commande avancées assez génériques, simples,

robustes et performantes.

Prise en compte des contraintes sur 1’état et/ou la commande du systéme. Pour
permettre aux véhicules aériens de réaliser des trajectoires dans un domaine de

validité prédéfinie en environnement perturbé (vent...).

Appliqué d’autres techniques telle que la commande par mode glissant-

backstepping.

Généraliser 1’étude des lois de commande proposées pour le cas discret.
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