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Les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote capables de

mener a bien une mission de fagon semi autonome, ou en mode téléguidé. Leur utilisation est
d’abord militaire pour des missions de reconnaissances ou de surveillance. En effet, ils sont bien
adaptés pour la réalisation de missions qui mettraient potentiellement un équipage en danger ou
qui nécessitent une permanence sur zone. Des applications civiles font leur apparition comme la
surveillance du trafic autoroutier, la prévention des feux de foréts, la récolte de données
météorologiques ou bien encore I’inspection d’ouvrages d’art.

Le développement de plates-formes robotiques volantes connait un essor croissant depuis
quelgues années en raison de la miniaturisation toujours plus poussée des capteurs et des
actionneurs, mais surtout grace a la possibilité d’embarquer des cartes de commande toujours plus
performantes capables d’exécuter la masse de calcul nécessaire au contréle des robots volants.
Quelle que soit la méthode utilisée pour obtenir un modéle mathématique d’un systéme physique,
il existe toujours un compromis entre la simplicité du modeéle et son aptitude & décrire 1’ensemble
des phénomenes qui le caractérise. Ces écarts entre le modeéle et le systeme réel sont souvent
modélisés par des grandeurs d’erreurs (erreur d’entrée, erreur de sortie, erreur sur I’état,..., erreur
de modele).

On peut ajouter a cela la nécessité d’avoir un modeéle linéaire du systéme pour pouvoir appliquer
la plupart des méthodes de commande, la linéarisation se faisant généralement autour d’un point
de fonctionnement du processus physique. Ce modéle n’est donc valide que dans le voisinage de
ce point. Nous pouvons donc conclure, que dans le meilleur des cas, il est seulement possible
d’obtenir un mod¢le décrivant au mieux le comportement du systeme, ce qui nécessite une
stabilisation robuste.

Dans certains cas, on désire en plus conserver certaines spécifications faites sur les performances
(temps de réponse, rapidité, découplage). On parle alors de robustesse des performances. La
méthode qui est généralement adoptée est de représenter le systeme physique par un ensemble de
modeles, appelé classe, tel que le systeme réel soit un élément de cet ensemble. Un correcteur qui
stabilise cette classe stabilisera donc le systeme physique. Des la fin des années soixante-dix,

plusieurs méthodes de description de ces classes ont été mises en ceuvre.



Pour notre travail nous avons utilisé un modéle réduit d’hélicoptére R-50 qui est développeé a

I’institut de technologie de Georgia.



Etat de 1. Art.
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1.1 Introduction

Dans les derniéres années, les avancements technologiques ont permis la conception et la
construction des mini- hélicopteres avec des capacités toujours plus développées pour réaliser des vols
en autonome. Ces appareils sont connus sous le nom de drones. C’est-a-dire, les drones sont des engins
volants auto-nomes ou semi-autonomes capables d’effectuer des missions en vol sans pilotage humain
a bord. Pour cette raison les drones sont connus aussi par son appellation Anglaise ‘Unmanned Aerial
Vehicles’ (UAV). Ces appareils sont des véhicules complexes et difficiles & commander et possédent
toutes les propriétés aérodynamiques des hélicoptéres et avions a grande taille. Néanmoins, 1’intérét
de leur étude vient de leur versatilité et de leur manceuvrabilité, leur permettant 1’exécution d’un grand

nombre des taches.

L’essor des drones date de la guerre froide et de la guerre du Viet Nam. Les Etats-Unis en
particulier réaliseront pres de 3000 missions de reconnaissance Photographique au Viet Nam, montrant

I’importance stratégique qu’est I’utilisation de Drones.

Vietnam. mars 1967 - 'AQM-34N Firebee. voué a la reconnaissance photo,
est le premier drone opérationnel. | ménera 138 missions. Mais 'apparell
est difficile 8 récupérer, ce qui conduit & son abandon en juillet 1971,

Figure 1.1 :le premier drone opérationnel en Viétnam

Que ce soit dans le domaine du militaire ou du civil, les drones sont généralement utilisés pour
acceder a des zones a risque par exemple, territoire ennemi dans le cas d’un conflit, ou Bien recherche
de survivants dans des endroits inaccessibles par les secours. Cependant les drones ne sont pas
cantonnés a la prise de vue aérienne a des fins de renseignements tactiques et militaires, ils peuvent

également étre utilisés dans le civil pour la détection de feux de foréts, I’inspection d’infrastructures
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particuliéres (lignes a haute tension par exemple), la surveillance du trafic routier, la prise de mesures

atmosphériques, etc.

Les drones peuvent étre classés selon les critéres principaux comme la taille ou les
performances. Sous le terme performance sont regroupés I’endurance qui représente le temps de vol du

drone (I’autonomie) et 1’altitude. Celle-ci correspond a ’altitude de croisiére. La famille des drones

comprend plusieurs catégories :

* Haute Altitude Longue Endurance (HALE) : Ce sont

les plus lourds, les plus rapides .lIs volent a une

altitude élevée et possédent une autonomie

pouvant atteindre plus de 30 heures.

* Moyenne Altitude Longue Endurance (MALE) : Leur rayon
d’action est plus limit¢é que celui des HALE (inférieur a
1000km) mais leur  autonomie est  supérieure.

Traditionnellement utilisés pour la reconnaissance ils sont a

présent trés freqguemment armés.

« les drones tactiques (TUAV) : lls sont tres nombreux,
plus petits et moins chers a produire. 1ls sont utilisés
pour la reconnaissance de terrain dans un

périmétre réduit.

Figure 1.2 : les différentes catégories d’un drone

* les drones de combat (UCAV) : lls sont congus spécifiquement

pour les frappes au sol et les bombardements.
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L’absence de pilote a I’intéricur des drones, ainsi que les nouvelles technologies permettent
leur miniaturisation. Ainsi on voit apparaitre des engins de tres petite taille appelés ‘mini drones’ ou
‘micro drones’. Ils revétent souvent la forme d’un hélicoptére car ils interviennent en milieu urbain a
courte distance. Les drones de type hélicoptére appartiennent a cette catégorie et la proximité avec le
domaine du modélisme suscite 1’attention de nombreuses personnes. Ainsi on retrouve des hélicopteres

dans différents secteurs :
* militaire pour des missions de reconnaissance notamment.
« loisir pour les particuliers avec des hélicoptéres assimilés a des jouets.

1.2 Définition d’un drone

Les drones sont des aéronefs capables de voler et effectuer une mission sans présence humaine a
bord. Le mot drone qui signifie bourdon ou bourdonnement, est communément employé en Francgais
en référence au bruit que font certains d’entre eux en volant.

La désignation de drone ne recouvre qu’un véhicule aérien. Celui-ci n’est en fait que 'un des
¢léments d’un systéme, congu et déployé pour assurer une ou plusieurs missions. C’est la raison pour
laguelle les spécialistes parlent de systeme drone.

Le principe des drones peut étre rapproché, toutes proportions gardées par ailleurs, a celui de
I’aéromodélisme, selon lequel des modeles réduits sont pilotés par télécommande. On distingue
toutefois deux catégories de drones: ceux qui requierent effectivement 1’assistance d’un pilote au sol,
par exemple pour les phases de décollage et d’atterrissage, et ceux qui sont enticrement autonomes.
Cette autonomie de pilotage peut s’étendre a la prise de décision opérationnelle pour réagir face a tout

évenement aléatoire en cours de mission. [17]

1.3 Classification des drones :

1.3.1 Principales catégories :

1.3.1.1 Selon leur taille :

Il n’existe pas une fagcon unique de classer les drones car ils peuvent étre classés selon plusieurs
criteres : autonomie, portée, altitude, mission, systeme de contréle, etc. Cependant, pour des raisons
de sécurité dans 1’espace aérien international, plusieurs pays se sont penchés sur la classification de ces

drones. Le Royaume-Uni et I’ Australie les ont répertoriés en deux groupes basés sur leur masse.

Les Etats-Unis ont proposé une répartition en cing catégories : micro, mini, tactiqgue, MALE (Medium
Altitude Long Endurance) et HALE (High Altitude Long Endurance). Une sixieme catégorie pourrait
faire son apparition avec des drones gros porteurs type cargo.
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1.3.1.2 Selon leur voilure :

On peut aussi distinguer les drones selon leur mode de déplacement : le vol d’avancement est

caractéristique des drones a ailes fixes et le vol stationnaire des drones a voilure tournante.

Le premier type est destiné a des missions de plus grande portée (plusieurs centaines de kilomeétres),
alors que le second type doit répondre aux exigences des nouvelles formes de mission de type urbaine.
Ils doivent étre capables de se mouvoir a travers des rues en évitant tous les obstacles, de rentrer dans
des pieces pour les inspecter, de retransmettre toutes les données en temps réel et enfin de revenir a
leur point de départ. Le second type fait partie des VTOL UAV (Vertical Take-Off and Landing) ou
ADAV (Appareils a Décollage et Atterrissage Verticaux). Le drone idéal serait par conséquent un
drone capable de grandes vitesses d’avancement (plusieurs centaines de km/h, selon ses dimensions) et

aussi capable de vol stationnaire et ayant une grande manoeuvrabilité dans des espaces confinés.

1.3.2 Les minidrones (MUAV)

1.3.2.1 A voilures fixes :

Les premiers drones miniatures firent leur apparition lors de la 1ére guerre du Golfe en 1991.
La marine américaine possédait une soixantaine de "BQM-174 Exdrone" (futur Dragon Drone) de BAI

Aerosystems et une cinquantaine de "FQM-151A Pointer" d’ AeroVironment (Figure 1.3).

Figure 1.3 : Les premiers minidrones utilisés pendant la guerre du Golfe : I’Exdrone et le Pointer (1991)

1.3.2.2 A voilures tournantes

Le premier d’entre eux a étre performant fut le "Cypher" de Sikorsky (Figure 1.4.a ) au début des
années 90. Equipé d’un moteur thermique et de deux hélices contrarotatives carénées, il a une

autonomie de 3 heures, pour ses 2 métres d’envergure et ses 115 kg dont 20 kg de charge utile.

Il aboutit en 2002 au "Cypher II" ou "Dragon Warrior" (Figure 1.4.b). De masse similaire et de

dimensions Iégerement plus grandes, il a une autonomie de 3 a 5 heures, et peut atteindre 185 km/h. Ce
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type de structure se démarque des structures plus conventionnelles type hélicoptére.

En 1997, I’armée francaise se dota du "Vigilant" (Figure 1.4.c) de Techno Sud Industries, un
hélicoptére autopiloté capable de reconnaissance dans un rayon de 30 km. Il est équipé d’un moteur

thermique de 9 kW, pése 40 kg et possede une hélice de 2 metres de diametre.

Figure 1.4 : Exemples de VTOL : les Cypher-I et -1l américains et le Vigilant francais

1.3.3 Les microdrones (mMUAV)

Les microdrones sont des drones ayant des tailles variant du centimeétre a quelques dizaines de

centimetres.

En 1997 et dans le cadre de son programme de développement, la DARPA a appelé microdrone

tout drone ayant une taille inférieure a 15 cm.

En Europe, La limite n’est pas aussi claire puisque le Do-Mav d’EADS-Dornier avec ses 42 cm
d’envergure est considéré comme un microdrone. Les microdrones se sont beaucoup développés ces
cinq derniéres années, tout d’abord aux Etats-Unis ou la DARPA a financé différents projets et
concours universitaires pour le développement de tels engins, et ensuite en Europe et en France ou la
DGA a lancé un concours universitaire en collaboration avec ’ONERA. De plus, des compétitions de
microdrones sont désormais régulierement organisées dans le monde entier (France, USA, Allemagne,
Corée) qui sont 1’occasion pour les universitaires et les passionnés d’aéromodélisme de montrer et

mettre en commun leur savoir-faire.

Grace a ces programmes de recherche, beaucoup de structures a ailes fixes, a voilures
tournantes ou ailes battantes furent étudiées et réalisées. Ici au-dessous on montre les exemples des

différentes types de mUAV.
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TYPE D’UAV EXAMPLES

CONVERTIBLES

BI-ROTORS CARENES CONTRA
ROTATIFS APAS CYCLIQUE ET
COLLECTIF

BI-ROTORS CARENES CONTRA
ROTATIFS A PAS FIXE PLUS VOLETS
ET/OU ROTORS ADDITIONNELS

MONO ROTOR PLUS REDRESSEUR ,ﬁ
ET VOLETS DE CONTROLE

HELICOPTERE A ROTOR ANTI
COUPLE ET CARENE

QUADRI ROTORS

AILES BATTANTES

Tab 1.1 : Projets retenus pour le concours microdrones de ’ONERA

1.4 1.’aérodynamique des drones

Dans cette section nous présentons rapidement les configurations aérodynamiques les plus

couramment utilisées.
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Notre présentation se limite aux véhicules aériens capables de réaliser du vol stationnaire. Par

simplicité nous allons distinguer les multi-rotors, les dirigeables et les configurations a ailes battantes.

Nous allons classifier les multi-rotors en fonction du nombre des rotors : 1, 2, 3 ou 4 rotors.

1.4.1 Drones mono rotors

Les drones monorotors sont caractérisés par I’utilisation d’un seul rotor comme actionneur
principale. Dans cette catégorie on trouve I’avion appelés 3D (figure 1 .5). Ces avions ont un moteur
puissant qui permet un décollage vertical et des ailerons d'une grande surface pour assurer des couples
de commande suffisamment grands afin que I’appareil soit facile a piloter. Ces avions mono rotor se
développent de plus en plus car ils offrent I’avantage de pouvoir voler comme un avion normal, ce qui

donne la possibilité de se déplacer rapidement de maniere trés économique en termes d’énergie.

Figure 1.5: Avion 3D

1 .4.2 Drones bi rotors

Dans ce type de configuration nous pouvons distinguer ceux qui utilisent un ou deux plateaux
cycligues et ceux qui utilisent des pales a pas fixe. Parmi ceux qui utilisent des plateaux cycliques nous

avons 1’hélicoptére classique avec un rotor principal et un rotor de queue, (figure 1.6 (a)).

Les rotors peuvent tournent en sens opposés ou dans le méme sens. On peut citer le T-wing de
I’Université de Sydney, (figure 1.6 (b)). Nous avons également la possibilité d’avoir deux rotors
contrarotatifs sur le méme axe et des ailerons dans le flux d’air des rotors (Bertin, 13S), (figure 1.6 (c)).

Cette derniére configuration est trés compacte.
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Figure 1.6: L’hélicoptére Yamaha air max (a),T-wing ,et Hovereye de bertrin technologie (c)

1.4.3 Drones birotors convertibles

Les drones convertibles cumulent les avantages de 1’avion et de 1’hélicoptére: décollage et atterrissage
vertical, vol stationnaire, vol d’avancement rapide et économique. La transition entre ces deux phases
de vol peut se réaliser par basculement de ses rotors qui sont disposées sur des nacelles pivotantes
(EagleEye de Bell). Ce type de configuration est encore peu répandu pour les drones miniatures du fait

de la complexité de la phase de transition.

Figure 1.7: Eagle Eye de Bell

1.4.4 Drones trirotors

Il existe 3 catégories de drones a 3 rotors, le trirotor, le vectron et I’hélicoptére auto-stable. Moins
performant en vol que le quadrirotor, Le tri-rotor est constitué de 2 rotors a 1’avant qui tournent dans
des sens opposés et un rotor a l’arriére avec orientation réglable. Le fonctionnement est similaire a
celui d’un quadri-rotor mais la performance en vol n’est pas aussi satisfaisante. Des expériences ont
été faites sur le tri-rotor a Heudiasyc. (Figure 1.8(a)).

Le vectron est constitué de 3 rotors qui tournent dans le méme sens, voir (figure 1.8(b)). Le corps
circulaire de 1’appareil tourne par conséquence dans le sens contraire. Les vitesses des moteurs sont
variées a des instants trés précis de maniére a obtenir des couples de tangage et de roulis. Le LIRMM a
fait des travaux de recherche avec ce tri-rotor.

L’hélicoptere auto-stable (blade-runner), a été inventé récemment par un norvégien. Il est constitué
de deux rotors a pas fixe qui sont montés sur le méme axe et qui tournent dans des sens opposes. Un

petit rotor de queue permet d’obtenir le couple de tangage. Cet hélicoptére a la propriété d’étre stable
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grace au fait qu’il existe une articulation entre les pales du rotor principal et 1’axe du rotor. Etant donné

son mode de fonctionnement, cet appareil peut étre utilisé uniquement en intérieur (figure 1.8(c)).

(a) (b) (©

Figure 1.8: Trirotor (a), le vectron (b) et hélicoptére auto stable (c)

1.4.5 Drones Quadrirotors

Les quadrirotors ont 4 moteurs installés sur des tiges en fibre de carbone. Pour cette raison ils sont
également appelés X4. Dans le commerce on trouve le Draganfly (Canada), I’intellicopter (Allemagne)
et plus récemment 1’X-UFO (Chine). Il est constitué de 4 rotors. Le moteur avant et le moteur arriere
tournent dans le sens de la montre et les moteurs droit et gauche dans le sens contraire. Les helices
utilisées sont a pas fixe. Le tangage est obtenu par une différence de vitesse de rotation des rotors
avant et arriere. Le roulis est obtenu de maniére similaire avec la différence de vitesse des moteurs
latéraux. Le lacet s’obtient en augmentant la vitesse des moteurs avant et arriére tout en réduisant la

vitesse des moteurs latéraux.

Figure 1.9: Le X4 Flyer du CEA LIST (a gauche) et le CPX4 (challenge minidrones ONERA)

1.5 Hélicoptére classique

10
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Le véhicule est un hélicoptere classique, a échelle réduite, doté d’un rotor principal et d’un rotor de

queue. Un plateau cyclique permet de faire varier le pas des pales du rotor principal et de piloter le
véhicule en tangage ou roulis. Le rotor principal assure également la fonction de sustentation. Le rotor
de queue joue un rdle d’anti couple, afin d’annuler le couple de réaction en lacet crée par le rotor

principal. Le pilotage en lacet se fait donc en faisant varier le pas collectif du rotor de queue.

Ce type de configuration présente I’avantage de pouvoir exploiter les résultats des travaux réalisés

pour les hélicoptéres classiques en termes de modélisation et de commande.

Figure 1.10: Hélicoptéres Yamaha RMAX (ONERA - projet Ressac) (& gauche) et Micro Star (a
droite)

1.6. Missions des hélicoptéres drones

Nous évoquons ici les différentes missions pour les hélicopteres drones [18].

1. Recherche et sauvetage (Fiqure 1.11) :

- Les hélicoptéres drone peuvent effectuer rapidement et systématiquement des recherches dans un

secteur trés grand pour localiser des victimes d’un accident ou d’une catastrophe naturelle.

- IIs peuvent focaliser les efforts de la recherche et aider I’équipage de sauvetage a 1’opération de

sauvetage au lieu de longue opération de recherche.

- Ils peuvent plus aisément étre déployés dans les conditions atmosphériques qui empécheraient

normalement la recherche et le sauvetage pilotés par I’homme.

- Ils peuvent étre sacrifiés en conditions trés dangereuses pour sauver des vies humaines. Les exemples
typiques incluent le vol prés d’un incendie de forét pour rechercher les individus perdus, recherchant
dans des secteurs contaminés, et identifiant les fuites radioactives potentielles aprés un accident de

réacteur nucléaire.

11
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Figure 1.11: Utilisation de drones dans le recherche et le sauvetage.

2. Surveillance (Figure 1.12) :

- Les hélicoptéres drones peuvent patrouiller un secteur et rapporter 1’activité intéressante ou peu

commune.

- IIs peuvent automatiquement localiser et identifier une activité suspecte et effectuer une détection

efficace visuelle des objets ou des personnes impliqués jusqu’a I’arrivée des forces terrestres.

Figure 1.12: Utilisation de drones pour la surveillance

3. Contréle de ’application de la loi (Figure 1.13) :

- Les drones peuvent voler au-dessus de véhicules pour aider la police dans des poursuites ou des

opérations de recherche de criminels.

. Poste sur des batiments dans des secteurs urbains, ils peuvent étre envoyés en quelques secondes pour

prendre des images de points sensibles.

12
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Figure 1.13: Utilisation de drones pour faire appliquer la loi.

4. Inspection (Figure 1.14) :

- Les helicopteres drones peuvent inspecter les lignes électriques a haute tension dans des sites

lointains ou difficiles d’accgés.
- Ils peuvent inspecter de grandes structures telles que des ponts et des barrages de maniere rentable.

- Ils peuvent étre rapidement sollicités pour inspecter des batiments et des routes pour déceler les

dommages potentiels aprés un tremblement de terre.

- Ils peuvent localiser les matériaux dangereux dans des emplacements de rebut par le transfert
d’images aériennes aux experts humains ou par I’identification automatique de décharges de

conteneurs ou de matériaux par la vision a bord.

Figure 1.14: Utilisation de drones pour l’inspection

5. Cartographie (Figure 1.15) :

- Les hélicoptéres drones peuvent construire des cartes topologiques plus précises que I’avion

conventionnel avec beaucoup d’économie.

- A la différence des avions, ils peuvent voler pres de la terre tout en portant des appareils

photographiques ou des sondes pour construire des cartes en 3D de haute résolution.

- IIs peuvent voler dans des secteurs plus petits et plus contraints pour construire des cartes fortement

détaillees.

13
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Figure 1.15: Utilisation des drones dans le domaine de la cartographie

6. Cinématographie (Figure 1.16) :

- Les hélicoptéres drones peuvent étre la caméra ou 1’ceil-dans-le-ciel d’un directeur (artistique).

- Ils peuvent voler avec précision grace a I’ordinateur qui permet de se passer de pilotes humains

habiles pour la photographie aérienne.

- Ils peuvent automatiquement dépister des sujets avec leurs traqueurs vision basés a bord d’objet.

Figure 1.16: Utilisation de [’hélicoptere drone dans le domaine de la cinématographie

1.7. L’autonomie

La différence entre un modéle réduit et un drone miniature réside dans le degré d’automatisation et
d’autonomie du Vvéhicule. L’autonomie consiste en la faculté du véhicule a réaliser une mission
donnée, sans intervention extérieure, en prenant lui-méme des “décisions” suivant les événements
rencontrés, et ce afin d’atteindre des objectifs fixés. Pour que cette autonomie soit possible, le
mouvement du véhicule doit pouvoir étre géré de maniére automatique, permettant ainsi egalement le

déplacement du drone en dehors du champ de vue d’un opérateur.

14
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2.0 Introduction.

Ce chapitre donne une description de la théorie hélicoptére et une introduction aux termes utilises
dans ce mémoire. Comme repéres de référence, on dérivera : la référence du corps, les référentiels

inertiels, les forces, les moments et les vitesses agissant sur 1’hélicopteére.

Les repéres sont choisies de telle maniere que les forces, les accélérations, les moments, des
vecteurs, etc. peuvent étre définies facilement. L’indice "E" se réfere la repere terrestre l'indice "B" se

réfere a la repére du corps, et I’indice "I" se réfere a un référentiel d’inertie.

2.1. Référentiels et systemes d’axes

2.1.1 Repére du corps

Un repere de corps B (Figure 2.1) est utilisé car les forces, les mouvements et les vitesses de
I'nélicoptére réagissent sur le corps (fuselage). Ce repére est fixé au corps de I'hélicopteére et se déplace
avec le fuselage. L'origine est placée dans le centre de gravité, et les points d'axe xg se dirige vers le

nez de ’appareil, I'axe zg de dirige vers le bas et 1’axe yg Se trouve perpendiculaire du plan zg, Xg.

\ Repere Rotor
\ 4R principale (MR)

.

O
E __>Repere Terrestre
P
Xe Ze

Figure 2.1: repére du Corps

2.1.2 Repére Terrestre.

L'origine du repéere terrestre {E} (voir la figure 2.2) est située sur la surface de la terre, avec
I'axe xg pointant vers le nord, l'axe de pointage est yg, et l'axe zg pointant vers le centre de la terre.

Lorsque vous utilisez le repéere {E}, on suppose que la terre est plate. Le {E} est essentiellement

16
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définie pour calculer les déplacements (x,y,z) de I'nélicoptére utilisé pour la navigation et l'orientation.

Ces déplacements ne sont pas nécessaires pour modéliser la dynamique de I'hélicoptere.

Figure 2.2: repére Terrestre.

2.1.3Référentiel inertiel

Pour décrire les relations entre les forces et les accélérations, la deuxiéme loi de Newton est
utilisee, et cette loi ne s'applique que dans la réference inertielle {I}. Pour des faibles vitesses relatives
linéaires et des petits déplacements, comme pour I'hélicoptére en vol stationnaire, une simplification
acceptable peut étre faite en indiquant que le repére {E} peut étre utilisé comme le repere {l},pas tout

a fait exact, mais cela peut fonctionner avec les probléemes des avions.

2.2 La Matrice de passage entre les repéres.

Pour comprendre la relation entre les repéres {1} ou {E} et le {B}, il est nécessaire de savoir comment
transformer un vecteur ou un point entre les repéres. Cette transformation se fait par rotation d'un

repére a un autres en utilisant les angles d'Euler:

17
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En faisant des rotations autours de ses trois axes indépendants, le fuselage de I’hélicoptére peut en
prendre des nouvelles positions. Ces nouvelles positions ne sont pas uniques car les différents
orientations ne sont pas de quantités vectoriels et la séquence de rotation n’est pas permutable. Les

angles utilisés en dynamique de vol sont le lacet (), le tangage (6) et le roulis (¢). [6]

Fig.2.3 Les Angles d’Euler sur le fuselage

Soit 0x,0y,0z les composantes d’une quantité (par exemple vitesse, accélération ou déplacement) dans
I’axe 0,X,y,Z et soit OXg,0yg,0ze les composantes de la méme quantité dont le repére est changé vers
I’ave 0,Xg,Ye,Ze .En faisant la solution pour chaque rotation selon 1’ordre respectif des axes de référence
(montré dans la figure 2.3), on trouve :

0X = 0X,
Oy =0y, COS@+0Z,SING 2.0
0z = -0y, +0z, COS ¢

Sur forme matricielle ca devient :

0X 1 0 0 || ox
oy |=]0 cosg sSing |0y, | 2.1
0z 0 —sing cos¢ || oz,

D’une maniére similaire, on fait un tangage ¢ autours de oy, :

18
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0X, cosd 0 —sind@ || ox,
oy, |=| 0 1 0 OYs | 2.2
0z, sind 0 cos@ || oz,

On fait un lacet  autours de 1’axe 0zg:

0Xg cosy siny 0] oxg
OYg |=|—Siny cosy O|[0Yz | e 2.3
0z, 0 0 1]|oz

On substitue 2.2 et 2.3 dans 2.1 pour obtenir :

0X OX¢
oy (=DJOoy: | 2.4
0z 0z,
Ou:
cosé cosy cosécosy —-sinéd
D =|singsin@cosy —cosgsiny  singsin@siny +CoS@cosy  SIN@GCoSH | .ooooeeinininnnnn 2.5

cos¢@sindcosy +singsiny  cosg@sin@siny +SiN@cosy  COS ¢ cosé

D c’est le matrice de transformation.

2.3 Les Angles d’Euler

2.3.1 Description

L'angle de lacet est I'angle entre l'axe Xg et I'axe X,. L'angle de tangage est I'angle entre I'axe Xg et
le plan horizontal. L'angle de roulis est mesurée dans le plan Yg Zg .C’est I'angle entre I’axe Yg - et le

plan horizontal. Cela peut aussi étre décrit de facon plus simple :

+ l'angle de lacet est une rotation autour de l'axe Z.
« D’angle de tangage est une rotation autour de 1'axe Y.

« I’angle de roulis est une rotation autour de I'axe X.
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Figure 2.4: Lacet (v) tangage (0)

2.4 Forces, Moments, Vitesses, et les Vitesses Angulaires.

La plupart des forces, des vitesses, des moments, des vitesses angulaires et accelérations utilisé
dans la modélisation de I'nélicoptere est dans le repére de fuselage. lls sont définis dans le repére {B}
telle que
*X,Y et Z sont les forces linéaires dans les axes de fuselage.
*u, v et w sont respectivement les vitesses linéaires des axes Xg,Yg, et Zg.
L, Met N sont respectivement les moments dans les axes le Xg,Yg, et Zg.

*p, g, et r sont respectivement les vitesses angulaires sur les axes Xg, Y et Zg.

La figure 2.5 présente I'emplacement et la direction des forces, des moments, des vitesses linéaires et

des vitesses angulaires mentionnés ci-dessus :

Figure 2.5: Axes des Forces, Moments et les vitesses
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2.5 Description des Composantes de ’Hélicoptére.

2.5.1 Les composantes du model hélicoptére.

La nomenclature des différentes composantes de I'hélicoptére peut étre vue dans la figure 2.6.
Le rotor principal (M.R) crée une poussée dans la direction négative de lI'axe Z lors de la rotation.

Par conséquence, un couple est généré dans la direction opposée de la rotation du rotor
principale qui est contrée par la poussée des rotors de queue (TR). Le rotor de commande (CR) est
principalement utilisé sur les modeles d'hélicoptéeres pour augmenter I'amortissement de la dynamique

de I'hélicoptére, ce qui implique 1’augmentation de la stabilité.

ROTOR PRINCIPALE

Force Lateral du
Moment de Roulis Queue
wn
Y farce Moment de Tangage Poussée

) \ L

/ A /
h ,@ Rotar de Controle | AN

\

Leverdem mem\'nt
Aillete de Queus

Force du rotor de
CQueue

L

X torce

e

tailplane
normal force

Ry

tail moment arm

g torque reaction

FUSELAGE

Force Lateral, Traiffee,

. moment de poussée

— N e tangange,roulis, Lag
= T gange,roulis, I
P controls see - A&
S below H &/ —
\g e B L

T centre of
Mmass

Train D'atterissage

Figure 2.6: Les composants de la modélisation de I'hélicoptére

2.5.2 Les Pales

Les pales de I'hélicoptére ont traités par les mémes lois de 1’aérodynamique qu’une aile d'avion
ordinaire. L’angle () de la pale est entre la corde et le plan E x y, qui est également le plan de vecteur
de vitesse du vent (V) agissant sur la pale. R est le rayon du centre de I'élément de pale et Q est la
vitesse angulaire du rotor. L’angle ¢ est utilisé pour décrire la relation entre la portance induite (P) et

la trainée (T).Cette relation sera étudier dans le chapitre 3.
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@ Bord D'attque

Vitesse Résultay T
VItESZ

& rotaionel Vitesse Induite

Poussé

Chord ﬂa pale

krd de fuite

Figure 2.7: Les composants de la modélisation de la pale

2.5.2.a Parametres caractéristiques de la pale.

La poussee (P) est donnée par la somme de tous les poussées induites par soous pales du rotor. La
valeur de la poussée induite est donc dépendante de 1'angle d’inclinaison et de la vitesse angulaire. A
part de leur capacité de s’incliner, les pales peuvent faire un battement d’angle (5).

— ’ Flement differentiel
de pale

k4

figure 2.8 Paramétres caractéristigues de la pale

Les deux angles (@ et ) sont utilisés pour diriger la poussée du rotor et aussi pour des manceuvres
de I'hélicoptere. Afin de maintenir une sustentation uniforme le long de la pale de rotor malgré des
différentes vitesses de l'air le long de la pale, ce dernier est tordu d’un angle (6p). Les pales du rotor
utilisées dans ce projet ne sont pas tordues .En réalité cette hypothése conduite a un battement intense
des pales et une forte conicité des pales. [20]

2.5.3 Rotor principale.
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2.5.3.a Description Générale.

Les pales du rotor principal générent la portance nécessaire pour I'hélicoptere. Elle accélére le flux
d'air et génére une force de réaction comme indiqué dans la troisieme loi de Newton. La figure 2.9
présente une vue de dessus du rotor principal, ou 1'angle v (angle de lacet) est mesurée a partir de I'axe

X, ou la référence est 0° ,et de rotation dans le sens horaire.

y=0°
L
R
y MR w=90°
=270 4
x [y =180°
L
Avant
Figure 2.9: Vue de dessus du rotor principal de I'hélicoptére

Les pales de rotor sont fixées a un moyeu de rotor et reliée a un plateau cyclique. La distance
dés la téte de rotor jusqu’a le haut du plateau cyclique (voir la figure 2.10) commande l'angle de
tangage des pales du rotor. Déplacant le plateau cyclique en haut et en bas,on modifie le pas collectif
des pales, et on va créer alors la force de poussée plus ou moins. Par conséquence I’altitude de
I'nélicoptére est modifiée. Ceci est controlé par le pilote en utilisant le levier de pas collectif. En
inclinant le plateau cyclique, un angle de tangage cyclique est obtenu, ce qui signifie I'angle de tangage
sera différent autour du plateau cyclique déterminé par 1’azimut.

2.5.3.b Le Mécanisme de Commande du Rotor principale.

L'angle du plateau cyclique est commandé par la manette de commande du pilote et lui permet de

contréler le pas des pales selon la position de plateau cyclique.
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From contral system .
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Figure 2.10: Le plateau cycligue

Ce changement de I'angle de tangage modifie I'amplitude du vecteur de la portance de la pale,
selon son angle d'azimut comme on le voit dans les figures 2.11 et 2.12. Lorsque le cdne du rotor
principal est incliné elle se traduira par une poussée inclinée dans la méme direction. Les pales du rotor
sur le modele hélicoptére utilisé dans ce projet est moins articulé et flexible. Cela signifie que la pale

de rotor se battre en fonction de I’angle de tangage.

Axe d'arbre

I Plan de rotor

Extrimité de pale

Plan de rotation

Axes de B s.c
rotation

-

""" Plan de rotation

-
-

|

i

I [V 24
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Figure 2.12:Le plan incliné du disque balayé

Lorsque le pilote veut changer la direction de vol latéral ou longitudinal, il pousse le manche
dans la direction qu'il veut faire basculer I'hélicoptere.
Les angles R8s et ¢ décrit I'inclinaison de poussée dans le sens latéral et longitudinale respectivement,
et Sy décrit I'angle de conicité. [16]
2.6 Le Rotor de commande.

En raison de la petite taille relative et la vitesse rapide du rotor, le modele hélicoptére est
équipé d'un rotor de commande (figure 2.13 ) pour ralentir la dynamique du systeme (ajouter un
amortissement). Le rotor de commande réduit également la puissance nécessaire aux actionneurs pour

incliner le plateau cyclique.

=R otor de
commande

Figure 2.13: le rotor de commande

La dynamique du rotor de commande est calculé sur la base de : la corde (Cg), le rayon intérieur (Rycr),
le rayon extérieur (R.;) et la longueur de la pale (Lpcr).
2.7 Le Rotor du Queue.

Le rotor de queue contre le couple du rotor principal et controle

la direction de I’hélicoptére. Il est placée verticalement dans la poutre de queue (bras de levier), en
dehors de la réveiller induite par le rotor principal. Le rotor de queue dans la plupart hélicopteres n'a

qu'un pas collectif. Ce dernier est contrdlé avec des pédales.
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Figure 2.14 montres un rotor de queue monté sur un fuselage de I'hélicoptere et ainsi toutes les

parametres nécessaires pour calculer les moments de levier.

Horizon

Horizon

Vue arriére

Direction
de référence

Figure 2.14: Forces et moments agissant sur hélicoptére en équilibre

[10]

2.8 Sommaire des Forces et des moments agissantes sur les composantes de 1’hélicoptere.

La figure 2.14 a été emprunté du livre ‘Helicopter Performance ;Stability and control’ par
Prouty Raymon. Bien qu’il utilise les indices différentes, on la choisit car il montre clairement tous
les forces et les moments qu’on besoin de connaitre pour notre modélisation. Dans ce livre I’auteur a
utilisé R pour les moments de roulis et les indices T pour montrer qu’on est dans le repere du rotor de

queue. L’indice M réfere au repere du rotor principal et ’indice F sert pour toutes les variables se
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trouvant dans le centre de gravité de 1’appareil. X, Y et Z représente les forces selon les axes X, y et z
respectivement
Un exemple de calcul de moments total autours de centre de gravité en équilibre de lacet est :
Ny —Yulu = Yo =Y, + N =Y le=0 (2.6)
2.9 La Modélisation.
2.9.1 Introduction.

Dans cette partie nous somme basé sur le référence [16].Les équations des forces et des moments
sont décrits en six équations avec huit inconnues (trois équations longitudinales et trois équations
latérales). Les équations cinématiques sont ensuite ajoutées pour décrire le systéeme, maintenant on a
huit égquations a huit inconnues.

Ces huit équations sont linéares et les deux équations du rotor de commande sont décrits et
ajouté pour compenser les équations de mouvement du systeme. Les éléments les plus important du

systéeme vont étre décrit par la suit.

2.9.2. Les Hypothéses pris a la modélisation.

Certaines hypothéses ont été pris lors d’obtention du model de I’hélicoptére.
e L’effet du sol (In Ground Effect) et ses conditions sont négligés
e Les pales de rotor sont rigides (ne sont pas flexibles). Cette hypothése va nous simplifier les
calculs de résistance des matériaux dans 1’étude de la dynamique du battement du pale.
e La vitesse de rotation des pales est constante.
e Les vents latéraux et longitudinaux sont absents.
e La vitesse induite est constant le long de la longueur de pale.
e La chorde des pales est constante.

2.9.3 Description générale

Un aéronef est un systéme a six degrés de liberté (d.d.l) dont trois degrés de liberté sont en
rotation autour des axes x, y et z et trois degrés de liberté en translation le long des axes x, y et z.

Un modéle d'hélicoptére consiste normalement quatre entrées et huit états. La puissance du
moteur est controlée par un régulateur de moteur pour maintenir une vitesse angulaire constante des
rotors et ce dernier est considéré comme une boucle contrdlée séparément, ce qui sera également le

cas pour le modéle hélicoptere dans ce projet.
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La direction (ou I'angle de lacet, y) et la position (X, y et z des coordonnées) de I'nélicoptere
n'ont pas une influence sur la dynamique du systéeme (forces et moments) et sont donc exclus du
modele d’espace d'état. Ces états négligés sont normalement contrdlés par le pilote ou par un guidage
de navigation (pilote automatique). Les entrées et les sorties du modéle général utilisés dans ce projet

sont les suivantes:

2.9.3.a Entrées:

oe . pas collectif du rotor principal

oc : pas cyclique longitudinal

oa : pas cyclique latéral.

op : pas collectif du rotor de queue.
2.9.3.b Sorties:

« u (vitesse longitudinale le long de I’axe X)

« v (vitesse latérale le long de 1’axey)

* w (la vitesse de montée / descente le long de 1’axe z)

* ¢ (angle de roulis, la rotation sur I’axe X)

* O (angle de tangage , la rotation sur I’axe y)

* p (taux de roulis angulaires (vitesse angulaire), la rotation sur 1’axe X)
* q (taux de pas angulaire (vitesse angulaire), la rotation sur I’axe y)

* r (taux angulaire de lacet (vitesse angulaire), la rotation sur 1’axe z)

Les relations d'entrées et sorties seront décrites dans un modele espace d'état :

X= Ax+Bu y=Cx+Du (2.7)

Ou les états (x) et les entrées (u) sont donnés par:
x={uv,w,p,q,r,¢0} (2.8)
u={de,dc,8a,6p} (2.9)
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L'entrée de contrdle principalement la vitesse de montée et descente w le long de I'axe z par moyen de
pas collectif des pales. Le dc et les entrées da surtout contrélent la vitesse angulaire de roulis p et la
vitesse angulaire de tangage q respectivement, et I'entrée dp commande la vitesse angulaire de lacet r.
Les relations d'entrée et sortie seront décrites au fur et a mesure qu’on avance. Les matrices résultante
A, B, C et D vont étre modélise a la fin.

2.10 Force, Moment, et les équations cinématiques.

Pour développer un modéle d'un hélicoptere, les équations de mouvement (EDM) doivent étre
développées. lls constituent des equations de force et de moment, avec les équations cinématiques,
font le modele d'espace d'état. Les équations différentielles non linaires sont rassemblées dans le sens
longitudinal et latérale et puis ils sont linéarisés. Les différentes contributions des plusieurs forces et

des moments sont ensuite décrits et enfin rassemblés dans un modeéle espace d'état de 1’ hélicopteére.

2.10.1 Equations des Forces.

Les équations des forces Xt, Yr et Zr sont la somme des forces appliquées au systeme dans des axes
respectifs. Il est supposé que l'appareil est un corps rigide et que sa masse est constante, qui est
raisonnable sur une courte durée par rapport au temps. En cela, la deuxiéme loi de Newton peut étre
utilisée:

F=ma (2.10)

La deuxiéme loi de Newton ne fonctionne que seulement dans le référentiel inertiel, mais les forces et

les moments sont appliqués dans le repére du corps et la transformation est donc nécessaire:

a=Vy+o,xVy (2.11)
D’ou V; et @, sont décrit dans le systéme d'axe du corps, qui est en rotation par rapport au référence

inertielle.

U
Vo=V, (2.12)
W

B

29



AORDRAN MANENApe* ey 4]
LTeso Ly S
:[/f oasis [ Y3 | RN BNEZIINEIN i IRAN| MHUIDNSINEEEE
S N A —
M- {REOQ-RRIRAN TANEN G BT o™ %

YEHOO!

Cela donne la somme des forces appliquées X+, Y+, et Ztau systéeme décrit dans les X, y et z des axes

du corps, respectivement:

U-RV+QW | [X,
F.=|V-PW+R-U |=|Y, (2.14)
Woowapy| |z | e :

la force de gravité peut étre obtenus par une transformation de la force de gravité dans le repere de la

terre (2.18), et dans le repere du corps(2.19):

(Fg)E =M e, (2.15)
—-sing
(F,),=m-g-|sing-cos@| (2.16)
cos & cos ¢

Ou les angles ¢ et @ référer a la rotation du repére du corps par rapport au repére de la terre

(I'angle de roulis et de tangage respectivement). La force de gravité peut alors étre séparée d'autres
forces appliquées, par exemple Xt = Xg - m-g-siné. Cette partie est ensuite substituée dans les EDM

longitudinaux et latéraux comme on le voit ci-dessous.

Les équations des moments peuvent étre décrits de la méme maniére que les équations des forces, en

changeant les référence du corps a la reférence d’inertie. Le moment angulaire résultant H, estun
produit d’inertie I, et la vitesse angulaire o, .L’inertie est décrit sous la forme matricielle (2.21) et la

vitesse angulaire sous la forme vectorielle (2.16).

Ho =1, o, e e (2.17)
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Ixx _Ixy _Ixz
T (2.18)
_Ixz _Iyz Izz B

Ho=| Q-l, | (2.19)
R-1,—P-1

Le taux de variation de moment cinétique H, comme dans la référence inertiel peut étre alors décrit

en sommant la dérivée de H, et le produit vectoriel de la vitesse angulaire et le moment cinétique

dans le repére du corps :
H =Hg+o,xH, (2.20)

En supposant que la distribution de masse de I'nélicoptere est constante (en négligeant le

ballottement du carburant), qui signifie que I'XX =0, I'yy =0,1, =0, ﬁ, peut étre donnée en utilisant la

'z

forme courte de H et la forme courte de @, x H,

Pl —RI_+PI_ —RI, P-1,-R-I

Hg = Ql,, +QIl, = Q, | (2.21)
RI,, —Pl,, +RI,, =PI, | RI,—PI,

Q-(R-1,-P-1,)-R-Q-1,,
wxHg=|R-(P-1,-R-1,)-P-(R-1,-P-1,)| .. (2.22)
P-Q-1,-Q(R-1,-P-1,)
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PlL,+Q-R-(1,—1,)-(R+P-Q)-1,
|_'||: Q'|W—P'R'(|zz_lxx)+(P2_R2)'I .......... (2.23)

Xz

R, +P-Q-(1I,,~1,)+(Q-R-P)-1,

2.11 Equations de mouvement longitudinales et latérales :

Les équations de la force et du moment peuvent désormais étre percus comme EDM longitudinal et
latéral. Les EDM longitudinales sont definis comme la force X, le moment M, et la force Z, et les

EDM latérales comme le moment L, la force Y, et le moment N.

2.11.1 Equation De Mouvement longitudinales.

Xg—m-g-sin@=m-(U-R-V+Q-W)
M=Q1,-P-R(l,-1,)+(P?=R*):l, e (2.24)
Z+m-g-cos€-cos¢:m-(W—Q-U +P-V)

2.11.2 Equation De Mouvement latéraux.

L=P-1,+Q-R:(1,— 1, )-(R+P-Q)-1,
Y=m(V-P-W+R-U)-m-g-cosf-sing ... (2.25)
N=R-1,+P-Q-(I,~1,)+(Q-R=P) 1,

2.12 Equations cinématiques :

Comme on a vu dans la section précédente, les états cinématique sont une partie nécessaire des
EDM. Il est donc nécessaire de les inclure dans le modele espace d'état. Les six EDM dans huit
inconnues prendront fin en ajoutant les équations de la cinématique avec huit équations a huit
inconnues qui peuvent étre résolus. Les trois équations cinématiques sont obtenues en reliant les trois
vitesses angulaires P, Q et R avec les trois angles d'Euler @, ©®, et ¥ dans le Systeme d’axes de la

terre :
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P=—y-sinf+¢
Q=y sing-cosf@+6-cos¢ (2.26)
R =y -cos¢-cosd—6-sing

Ces equations seront par la suite remplacé 1’un dans l'autre et réécrit sous une forme linéaire .
Un sommaire de EDM se trouve sous une forme matricielle dans 1’annexe B.

2.12.1Théorie des petites perturbations.

Dans les conditions perturbées 1’hélicoptere est déplacé de sa position d’équilibre (trim conditions).La

perturbation est de la forme :

X=X+dx (2.27)
D’ou x,= position d’équilibre et dx =perturbation.

La série de Taylor représente une fonction par une sommation des dérivées autours d’un domaine

définit. Par exemple :

C’est-a-dire :

o
f nfa) (x=a)" (2.29)

f(x)=3.

n=0

Si on consideére x = f (x,u,t) et d’apres le dérivé, x—x, =dx et u—u, =du, la série de Taylor pour

f (x,u,t) est donnée par:

f(x,+dx,u,+du)=F(x, , ue)+d—F dx+d—F du+0(X,,U,)  ceeeeinnnnnn (2.30)
dX x, u, du « v,

Puisque O(x,,u,) — 0 alors:
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f(xe+dx,ue+du):F(xe,ue)+?j—F dx+d—F du ... (2.31)

X X U du x, u,

Les équations de mouvement décrivant le mouvement perturbé autours des 6 degrés de liberté sont

écrit comme suite :

X=AX+BU (2.32)
Ou x={u,v,w,p,q,r,¢ 6} et A:W , Bz%:u) ,autours de Xe et Ue.

2.12.2 Linéarisation :
Les deux EDM latérales et longitudinales sont des équations différentielles non linéaires, qui sont

supposes ayant seulement de petites perturbations et peut donc étre linéarisé en utilisant I’approche des

petites perturbations.
D'abord nous considérons I'hélicoptére étant en vol perturbé, ce qui est défini par rapport a une état
constante ou la condition de vol ajustées a I'aide d'une combinaison de I'état d'équilibre, et les variables

perturbés pour les parameétres de mouvement de I'nélicoptere.

L’équation de force X sera linéarisé comme sulite :
Xg-m-g-sind=m-(U-RV+QW) . (2.33)

Chaque variable de mouvement, angles d'Euler, la force, et le moment dans les EDM sont redéfinis
comme une sommation d'une valeur permanente (en symboles majuscules et I'indice "0") et une valeur

perturbé égale aux états du systéeme (symboles minuscules):

X =X,+X

U=U,+u

V=V, +v

w=w,+w (2.33)
Q=Q+¢

R=R,+r

6=6,+0

En substituant(2.37) dans (2.36) nous avons:
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m(u—-Vyr —RyVv+W,q+Qw)=-mgfcos®, +X . (2.34)

En supposant des petites perturbations (petites valeurs pour X, u, v, w, g, I, 0, etc.) et des petites angles
dans les fonctions trigonométriques de réglage des angles perturbé: cos 6= 1 et sin6=6 (en radians). Les
produits des petites perturbations sont également supposés étre des parametres négligeables a.b=~0 ,

et les équations d'état stationnaire sont retirées de I'équation perturbée, laissant les équations perturbés
sous forme d’équation différentielle linéarisé avec les huit variables (u, v, w, p, q, r, 6 et ¢) comme
inconnues.

m(U—-Vor —RV+W,q+Qw)=-mgfdcos®,+X (2.35)

En outre, les équations sont simplifiées avec l'approximation de condition d’état d'équilibre et les
parametres de stabilité des axes du corps fixe Po= Qo= Ro =0 donnant les EDM linéarisés et simplifies

données .

2.13 Les Equations Linéarisés et Simplifiés.

2.13.1 EDM longitudinales, linéarisés et simplifié.

X
u=-W,q—g0cos®,+V,r +—M
m
q= MGM
L, (2.36)
. . YA
Ww=U,q—gécos®,sin®,—V,p—ggsin®, + —M
m
2.13.2 EDM latéraux, linéarises et simplifiés.
. L,L+I,N
- Ixxlzz - Ijz - LGM
. . . YGM
V=-gosin®,sin®,-W,p+ggcosd,cos®, +—+U,r .. (2.37)
m
. L, L+1,N

Les EDM sont réduit a six équations a huit inconnues, mais en utilisant les équations de la

cinématique, nous ajoutons deux équations supplémentaires, soit un total d’huit équations a huit
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inconnues, ou le reste des EDM et les équations cinématiques sont linéarisés dans la méme maniere
que celle décrite pour la force X. Les équations cinématiques linéarisés peuvent étre vues ci-dessous.

2.13.3 Equations cinématiques linéarisé et simplifiés

0=qcos®, —rsind,
$=qsind,tan ®, +rcos O, tan @, + p

Maintenant nous nous retrouvons avec huit égquations (force, moment et cinématique) avec huit

r
‘XGM } GM
>

. . Z e .
inconnues. Ou — ©-~ f sont définies comme suit,

X X . X
Xeu :ﬁu+&w+—qq+&v+—p p+ﬁr+&§e+&5c-km+&5a-kMR+ ® p
m m m m m m m m m m
Y Y i i ‘ i .
%—M:Y—“u+Y—WW+—qq+Y—Vv+—"p+Y—rr+Yﬁ§e+Y‘i§c-kMR+Yﬂ5a-kMR—5p-gsmcposm®o
m m m m m m m m m m
YA Z i i i Z,
Zan Iéu-l-ﬂw-i-—qq-i—év-i-—p p+£r+ﬁ§e+z"C 5c-kMR+@5a-kMR+ﬂp
m m m m  m m m m m m m
............. (2.39)
o Mgy o :
Ou Ly, I ,Ngy sont détaillé dans I’annexe A.
yy
Ou I’indice u.( Exemple : X,) se référe a I'équation aux dérivées partielles)
xuzﬁ ......................... (2.40)
ou

2.14 Rotor de commande (ou de contrdle) :

Jusqu'a présent, I'hélicoptére a été décrit comme un modéle d’espace d'état dans huit Etats, qui est
considérée comme le modele d’hélicoptere générale. La plupart des modeles d'hélicoptéres utilisent un
rotor de commande (contrdle) pour un meilleur contréle physique, qui est aussi le cas pour
I'nélicoptere utilisé dans ce projet. La Commande de rotor aide les actionneurs pour déplacer la
position du plateau cyclique, mais aussi elle ajoute de I'amortissement au mouvement. Cet
amortissement est nécessaire en raison de la vitesse angulaire du rotor d'un modéle d'helicoptéere est
beaucoup plus élevé qu’un hélicoptére (150rad /s .Par rapport a 20rad /s.) donnant le modéle

hélicoptére une dynamique beaucoup plus rapide, ce qui est plus difficile a contrdler pour I'opérateur
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(le pilote). La dynamique du rotor de commande est ajouté au systéme, en ajoutant deux nouveaux
états au modele d’espace d'état, traitant le rotor de commande en tant que "rotor supplément™ au rotor
principal.
2.14.1 La Modélisation :

Les caractéristiques aérodynamiques approximatives habituelles du profil de pale pour

hélicoptére en grandeur réelle ont été utilisées, en supposant petite angle de battement donnant

,804-7Q§,B :7’95[ Oh.cr U+£—5Cj—q

16 °° 16 QLR Q 241)
A T T .
T RT: ( QRO 5aj P

L'inclinaison latérale et longitudinale du plan des rotors de contréle sont supposes étre égal aux

angles d'inclinaison du plateau cyclique donnant :

p.o=—0C et f=5a (2.42)

Les EDM latérales et longitudinales du modele générale sont également affectées par le rotor

du controle, il est donc nécessaire d'ajouter sa contribution a les moments (2.43) et les forces (2.44).

Notez que la contribution est calculée en utilisant les mémes équations différentielles ceux qui sont
utilisés pour le rotor principal, En remplagant les entrées dc et da du rotor principal avec les Etats Bc et

Rs conduisant a:

2.14.2 Les Moments sur le rotor de contréle :

EEM = L/GM + L/b‘ckﬁ:Bc + L;Sak/i'ﬂs

|\/lEM_IVIGM Méc Mﬁa
T kﬁﬁ°+|

vy vy vy vy

N;EM = NéM + N&ckﬂﬂc + N(;akﬂﬂs

KB e (2.43)

2.14.3 Les Forces sur le rotor de contrle
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Y
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Zew 2

N

EM _
m m m

2.15 le modéle espace d’état :

) Z.
+ﬁkﬂﬂC +ﬁkﬁﬂs

K
o2k,

Le modele espace d'état se compose d'une matrice A d'état de 10 x 10 (les sorties), et d’une matrice B

de commande de 10 x 4 (les entrées), qui peut étre vu a I'annexe A. Le systéme de I'hélicoptere peut

maintenant étre considéré comme un ‘Systeme a Multi degré du Liberté

Apres linéarisation et la mise en forme sous espace d’état, le modele linéarisé de I’hélicoptére s’écrit

X=Ax+Bu.

Ae R représente la matrice d’état et Be

10X4
R

représente la matrice de commande. A et B sont

illustrés en équation (2.43) et (2.44).Les éléments internes des deux matrices (A et B) consiste des

dérivées de stabilité qui seront expliquées et développées dans le prochaine chapitre.

X

=

EHEILIEY

3‘s_< o <

-

>

——w, —gcosé
m 0 g 0
Z
—L+u, —gcosg,sing,
m
M, 0
IY
cos ¢, 0
Y, :
- —gsing, cosé,
m
L, 0
sin ¢, tan 6, 0
N, 0
_re
16
-1 0

0
—gsin g, cos g,

0

0

g COS ¢, Sin 6,

=+ V,

3
N

< 3

—sing,
e
L,

cos 6, tan 6,
N’

0

X
%

&
x~
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_X() X X, Xs 1

c g .k (}a.k p

m m " m " m

T
Ze  Zso Zsa Xsp x=[uwqoévpar g B]
m m MR m MR m A 5
X=A-X+b-U

MAc M()c.k Mb‘a.k Mﬁp

I I MR I MR |

y y y y T

0 0 0 0 u=|[de sc sa 5p]

Y, Y, \P . .

B=| Jx % .k %2k —gsing,siné,

m m MR m MR gsing, () Xu:% /:|X2L+|Xxi\l ,:|ZZL+|XZIZ\|
L5 L5 - kMR Lsa - kMR L,ﬁp au . Il =1

0 0 0 0

N’ac N,a‘c : kMR N,a‘a : kMR N’ép

EQ
0 7156 Ky 0 0
EQ
| ° y1§6 R °
........ (2.44)
16]

La plupart des dérivées utilisent 1’équation de la poussée qui est basée sur 1’équation de potence d’un
aile fixe d’un avion. Pour I’hélicoptére on prendre en considération la rotation des pales et leur nombre

(b, B ou N). On obtient alors la poussée résultant sur 1’hélicoptére.

Dans le troisieme chapitre on verra en détaille les dérivées les plus importants, et leurs explications.
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3.0 Introduction

Dans le chapitre 2 nous avons décrit le systeme dynamique et I’espace d’état ainsi que leurs
matrices. On a mentionné que les composantes des matrices du systeme sont des dérivées dont
la plupart ont une formulation basé sur 1’équation de la poussée. On va d’abord étudier
I’aérodynamique de I’hélicoptére afin de comprendre 1’équation de la poussée. Ensuite on va
discuter dans ce qui suite les termes des dérivées de stabilité.

3.1 La Théorie d’élément de pale

Cette théorie est une application des procédures de la théorie de profile a une pale en
rotation. Dans la figure (3.0) les caractéristiques d’une pale supposée rigide sont montrées.
L’angle d’incidence aux pales et I’angle de flux induit sont trop petites, alors on applique
I’approximation des petits angles.

A
\/
1R
o

Y.
A

dr

Figure 3.1 Les caractéristiques d’un élément de la pale

La vue de plan de dessus du rotor est montré dans la figure (3.1). La rotation se fait dans le
sens antihoraire avec une vitesse angulaire Q. Le rayon total de pale est R, les extrémités de
pale ont une vitesse QR ou bien V7, a une distance r le long de pale on considére une surface
élémentaire dont la corde de profile est c et d’épaisseur d’élément dr.
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Figure 3.2 Vue de dessus d’un rotor

Les forces appliquées sur le profil de pale sont indiquées sur la figure (3.2). Les composants
de la vitesse de 1’écoulement sont Qr dans le plan du disque et Vi+Vc, perpendiculaire au

disque. La vitesse résultante est :

U= \/[(vc Q)| (3.0)

OuV....... vitesse ascensionnelle.

A dD_.
dl

Vi ivi i v

Profil

"Irc 4'1\".

Plan de disque (o >

Fig 3.3 Paramétres du profile en vol verticale Ref. [15]

L’angle de pas de la pale 8 est commandé par le pilot.

On note : 6=a+¢ en radians et V, +V, =V

¢ =arctan (V}:V‘ j = arctan (g\;—lj ................................. (3.1)
r

r

Ou bien pour les petits angles on a ;

V. +Vi ) L
¢=( or J—(er .................................. (3.2)

L’angle d’incidence esta ;

G O- (3.3)

Qr

Les forces élémentaires de la portance (dL) et de trainée (dD) sont ;
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szé,oUZ-cdrCL .................

dD=%,oU2~cdr-CD ................

C, :a(e—ij
Qr

En projetant ces équations au plan normal et parallele au disque, on obtient;

Force aérodynamique : dT =dL cos ¢—dD sin ¢
Moment aérodynamique : dQ =(dLsing+dDcosg)r

L’angle induite ¢ est supposé petite, on peut approximer :
U=0r
dT =dL

dQ =(g¢dL+dD)r

A ce niveau on introduit les quantités sans dimensions afin d’éviter I’erreur dans les

dimensions dans les calculs :

r
X=—
R
v _or
OR OR
dT
e
“p(QR)"-A
2
dQ
dCy =1 ——
>P(OR) AR
dP
0Co=g———
> P(OR)-A
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(Vc +V)i

et J——— (3.15)

A=ty = + 4 =
A= factor de flux axial. Si on a N pales, I’¢1ément de potence est :

1 1 2
~pU?.cdr-C, 5,o(Qr) cdr-C e

dc, =N 21 =N 2 = G XK e (3.16)
= p(QRY - A S P(OR)" 7R 7R
Les termes s ou o dénotent la rigidité de pale.
~NcR N
O (3.17)
" zZR? xR
Par conséquence ;
dC, =sC X20X (3.18)
On intégre le long d’envergure de la pale, on obtient le coefficient de potence :
1
C, = SICszdX .................................... (3.19)
0

Pour une pale unique, aprés avoir rendu I’expression adimensionnelle, et apres avoir changé
les limites d’intégration par X :

C
dC :E(¢CL +CD)X3dX ............................. (320)

Q1

Pour N pales dont la corde est uniforme, ¢’est-a-dire ce [r=0 ;r=R] est constant :

dCy=s(¢C +Cp)X°dX (3.21)

Intégrons le long d’envergue de la pale on obtient le coefficient le Cq;

j (¢C, +Cp )Xdx = s_[ (ACX2+CoX* )X o (3.22)
0

La puissance du rotor est définit par;

P=QQ (3.23)

Le coefficient de puissance est ;
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Co=1 i =7 - =7 20 =1 Q (3.24)
Ep(QR)Z-A-QR E(QR)3-A E,o(QR)S-A Ep(QR)Z-A-R

On voit que Cp et Cq ont des valeurs identiques. L’intervention de la théorie des éléments de
pale, donne les expressions comportant la surface de pales, alors on définira un autre
ensemble des coefficients pour les indiquer.

T ~ T C
Lo(@RY NeR  Lp(aR)-A-(NeR/A) ©

2 2000 (3.25)

. Q - Q _S (3.26)
Ep(QR)2 -R-NcR Ep(QR)2 ‘R-A-(NcR/A) 3
P ~ = G

1p(QR)‘°’-N<;R 1p(QRf-A-(NcR/A) S
2 27V T (3.28)

La relation entre ces coefficients et les originaux coefficients est via le facteur de solidité de la
pale.

Pour évaluer :
1 1 1
C, = SICLXZdX et C, = s_f(qﬁCL +Cp )X°dx = s.[(/ICLx2+CDx3)dx e (3.28a)
0 0 0

il est nécessaire de connaitre la variation de I’angle d’incidence « le long de I’envergue de la
pale et aussi d’avoir des données sur la section du profile donnant C, et Cp en fonction de o.
Ces équations peuvent étre intégrées numériquement puisque o=(6-¢) ,et sa variation dépend
de la variation de 0 ,et la vitesse induite (Vi+Vc) représenté dans 1’expression de la facteur de
flux axial A.

3. 2 L’ Approximation de la Poussée

Pour I’angle d’incidence a potence nulle, si on néglige les effets de décrochage, et les effets
de compressibilité.Le coefficient de portance de la section de profile peut étre approxime par
la relation suivant :

C.o=aa=a(@—¢) (3.29)

1
a =2m pour un profile mince. L’équation C, = SICLXZdX prend la forme ;
0
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1

C, = saj(e —g)X’dx = saj(@x2 —PIAX (3.30)

0

Puisque 0 est constante le long de la pale, pour la vitesse induite uniforme, 4 le factor de flux
axial est aussi constant. Dans ces circonstances Ct devienne :

0 1
C; = sa[g—ﬂ ................................... (3.31)

3. 3 Coefficient Moyen de Portance

Comme le nom impligue, la portance moyenne est la portance appliquée uniformément le
long de la pale pour produire la méme poussée qu’une pale réelle. Les caractéristiques d’un

rotor dépendent du coefficient de la portance C, dont les pales fonctionnent.

1 1
C, = SICszdx = sC_tLj x?dx = %SCL ................................................... (3.32)
0 0

Il existe des ouvrages qui utilise — pour définir le coefficient de la poussée.
S

Plus souvent pour les pales C, €[0.3;0.6], alors les valeurs typiques de & €[0.120.2]
S

[15]

3.4 I’analyse de Stabilité.

3.4.1 Définitions.

3.4.1.a La Stabilité.

C’est la tendance d’un objet a reprendre sa position d’équilibre aprés une perturbation. Il
existe la stabilité statique (déterminé par la force ou le moment par unité de déplacement
nécessaire pour ramener 1’objet a sa position d’équilibre) et la stabilité dynamique (déterminé
par le temps nécessaire a ramener 1’objet a sa position d’équilibre aprés un déplacement
unitaire).

3.4.1.b Le contrdle.
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C’est la capacité d’appliquer les forces et les moments a un avion afin de la maintenir dans
des conditions de vol stable dans les turbulences ou lors d’une manceuvre. En génerale pour
les petites avions, I’augmentation de stabilité de cellule diminue le contrdlabilité d’appareil.

3.5 Les dérivées de stabilité.

Il'y a 66 dérivés de stabilité et 26 dérivés de controle dans le systeme a 6 D.d.1 qu’on a choisi.
Nous discuterons un nombre limité des dérivés plus importants et de leur variation avec des
parameétres de condition et de configuration de vol. Chaque dérivé se compose d'une
contribution des différentes composantes d’hélicoptére, le rotor principal, le fuselage, etc. en
raison de la nature dominante du rotor dans la dynamique de vol d'hélicoptére. Les trois
variables les plus important du disque de rotor sont : la poussée de rotor T , et le balayage du
rotor de disque latérale et longitudinale Blc et f1s. Pendant le mouvement perturbé ces états
de rotor varieront selon les rapports algebriques dérivés. Pour des petites angles de battement,
les forces de rotor X et Y prendre la forme :

X=T4h, Y =-Tp (3.34)

Les dérivés de contrble peuvent alors étre écrit comme :

% = Eﬂlc +T %
au o U (3.35)

Des dérives de force et de moment de rotor sont liés aux dérivés de pousseé et de battement de
la pale. Plusieurs deérivés sont des fonctions non linéaires de vitesse, en particulier les dérivés
de vitesse eux-mémes. Les dérivés peuvent étre écrit comme combinaison linéaire, comme
suit :

aC, _(%j ,0C; 04 OC; 04,  OC; O
O \OH ), g Ok Ou Ok Op  O4 On (3.36)

D’ou les A représentent les composantes de flux induit a travers d’un rotor.

3.5.1 Les dérivés de vitesse de translation

3.5.1.a Les dérivées ( X,,Y,, X,,Y,,M,)

A base vitesse, les quatre dérivés Xy, Yy, Xy et Yy sont fortement liées les unes avec les autres.
Dans le vol a grande vitesse les dérivés de couplage sont négligeables. Les forces
d’amortissements direct Xy et Yy sont pratiquement linéaires avec la vitesse et montrent la
trainé et la force latérale sur la combinaison de rotor et du fuselage respectivement. Au vol
stationnaire et a vitesse base vitesse, chacun des quatre dérivés est le méme ordre de grandeur.
Les dérivés directs sont principalement dus aux inclinaisons de disque provoquant des
perturbations dans u et v.

46



DOBDRAN MADENN %@ 38

[ %o B @5 NIEVERMMDE I [N -RENGOS OV
@Ry RAN NADEN@«D @6

SN ORAN HANENW: @O

WES Ao RSIRAN MANENGa, B D W %o

3.5.1.b Les dérivées (M, et My)

Les dérivées M, et M,,, (appelées les dérivées de vitesse et stabilité statique) ont un effet
principal sur la stabilité longitudinale et les qualités de vol.

Pour les aeronefs a voilure fixea une vitesse subsonique, le dérive de stabilité de vitesse est
pratiquement zéro. Tous les moments aérodynamiques sont proportionnels a la pression
dynamique et le dérivé devient proportionnel a la valeur d’équilibre de moment
aérodynamique de tangage (=0). Pour un hélicoptére, les moments de rotor principal sont
constants a une grande gamme des vitesses mais la charge aérodynamique sur le fuselage et
I'empennage sont fortement fonctions de la vitesse d’avancement.

Les moments de tangage résultent de trois sources importantes - le rotor principal, le
stabilisateur et le fuselage :

M=M;+M; +M_

3.5.1.cLedeérivé(Z,)

A grande vitesse, le rotor principal domine le Z, (dérivé d’amortissement de mouvement
verticale), en vol Z,y peut étre approximé par le coefficient de portance. :

2 0C, o 0N/

Zy =2, =—pA(OR) =" (3.38)

3.5.1.d Les dérivées (N, et L, )

L'importance de ces deux moments est dans la  détermination des caractéristiques
latérales/directionnelles de stabilité statique. Avec I’augmentation du dérapage, une valeur
positive de Ny et une valeur négative de Ly stabilise le systéme. Les deux ont le méme genre
d'effets sur I’hélicoptére mais le rotor de queue contribue largement au deux moments.
L'importance de la contribution de rotor de queue a l'effet de diédre dépend de la taille du
rotor de queue au-dessus du centre de masse de 1’hélicoptére.

3.5.1.e Lesdérivées (N, etN,, L, etL,)

Ces quatre dérivées jouent un réle important dans le couplage des mouvements longitudinaux
et latéraux a basse fréquence de I'hélicoptére. Les dérivées de moment de lacet sont d’origine
de changement de moment de rotor principale avec la perturbation de la vitesse assimilée a la
contribution du stabilisateur horizontal en My.

3.6 Les dérivées de vitesse angulaire
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3.6.1.a Les dérivées (Xq ety,)

Ces dérivées sont dominés par les contributions de rotor principal. Les changements des
forces X et Y sont la contribution primaire des moments de tangage et de roulis autours de
centre de masse de I’hélicoptére. Par conséquent les dérivées Xq et Yp peuvent contribuer au
tangage a I'amortissement de tangage et de roulis de 1’hélicoptere.

Les effets physiques fondamentaux pour les deux dérivées sont identiques et peuvent étre
compris a partir d’une analyse d'un rotor en vol stationnaire. Si nous supposons que la
portance agit normale au disque dans les manceuvres, et Si on ignore les petites forces de
trainé, alors la force du rotor X peut étre écrite:

X=TB, (3.39)

3.6.1.b Les dérivées ( MetM,)
Les dérivées directs d’amortissement et de couplage sont I'un des dérivées les plus importants

dans la matrice de systeme. lls sont les dérivées les plus efficaces en termes de qualités de
manipulation, pourtant en raison de leur relation avec la stabilité et la réponse a court terme

du rotor :
@ )y \0a), o \op), ™ (3.40)

Sl AL
oa ), \oay ), oa \ag ), ™ (3.41)

3.6.1.c Les dérivées (N, ,N_, L, )

Ces trois dérivées ont une influence sur la stabilité latérale et directionnelle et les
caractéristiques de controle de I’hélicoptére. Le dérivé N, s’écrit :

oN 2
(EJM =2pA,(QR) RC, /o

3.7 Les dérivatives de control [6]

3.7.1.a Les dérivées (Z,,Z, )

Ces sont les dérivées de la commande a pas collectif et a pas cyclique (respectivement) de la
portance de la pale principale. On peut les obtenir a partir de 1’équation de la poussée et de
I’équation de I’écoulement uniforme. Le Z, s’écrit :
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G_Z _ 28CT/U
[GHOJM =-PA(R) 20,

3.7.1.b Les derivées (M, , L, )

L’angle de tangage et de roulis générés due a 1’application de la commande de pas collectif
sur le rotor principale est causé par le changement de la poussée rotor (un conséquence
d’application du pas cyclique) et par un moment sur le rotor causé par un changement de
dynamique de battement du pale (pour les pales flexible). Le dérivé M, s’écrit :

oM oX., 67
a0, ), " 28, ), o6, ),
0/m 0 /M O/m (3.44)
3.7.1.c Les dérivées (Y, ) et (N, ).

Les dérivées de contrdle sont obtenues du changement de la poussée du rotor de queue (due
au pas collectif). Y, et N, s’écrit :

) 20C, /o N 20C; o
(55| oo S| e e

3.8 Evaluation de dérivatives de stabilité.

On peut obtenir les valeurs de dérivées de stabilité de rotor principale et de rotor de queue
sans passer par I’ordinateur. Cette méthode consiste a calculer les dérivées des équations de
coefficients aérodynamiques et les dérivées des angles de battement de pale.

L’autre méthode d’évaluation utilise les cartes de performance de rotor afin de déterminer les
changements de coefficients non dimensionnels de rotor pendant que les parametres basique
sont varier.

3.9 Les dérivées d’un hélicoptére en vol stationnaire.

Puisque dans le chapitre 4 notre model sera étudié dans le vol stationnaire, les dérivées de
stabilité¢ pour ce mode de vol sont dans 1’annexe E.
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4.0 Introduction

Apres la modelisation de la dynamique du modele d’ hélicoptere et 1’abstraction des matrices

d’état et de control, on vas étudier le comportement de systéme afin de le rendre stable et controllable.

4.1 Conception de la loi de commande.

La conception de la loi de commande des hélicoptéres drones est une tache délicate puisque la
dynamique du systeme est pleinement couplée, et également sujette aux incertitudes paramétriques.
Souvent, lors de manceuvres complexes de 1’hélicoptére, la force de poussée est une fonction des
angles de roulis, de tangage et de lacet. Les entrées de la commande sont limitées aux variations
longitudinales des pales du rotor principal et du rotor de queue, et a la commande de puissance du
moteur. En outre, le rotor de queue doit compenser exactement le couple de rotation dd au rotor
principal afin que 1’hélicoptére maintienne un angle de lacet régulier. Certains parameétres externes ou
internes du systéme dépendent des conditions d’environnement (par exemple les constantes
aérodynamiques) ou de I’hélicoptére (par exemple une variation de la portance en fonction de
I’incidence, la pente de la courbe de portance). Les paramétres négligés du systéme rendent également
les conditions d’équilibre de I’hélicoptere inconnues. Nous considérons ici le probléme de commande

d’un mode¢le d’hélicoptere a 6-DDL.

4.2 Stratéqgies de la commande

Plusieurs stratégies de commande d’un hélicoptére ont été proposées dans la littérature. Les
années récentes ont été témoin d’une apparition rapide de nouvelles méthodologies pour la commande
des systemes en boucle fermée. Ces techniques de commande utilisant généralement le principe de
retour d’état telles que (PID, LQR et LQG). lls sont basés principalement sur des techniques linéaires

de commande. On verra comment ces commandes peuvent se formaliser.

4.3 Quelgues définitions.

Considérons un systeme continu de dimension finie décrit par une équation différentielle
vectorielle non-linéaire du premier ordre :
X= F(X1) eeeeeeeseieneeeeeeneeneennn (4.1)
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4.3.1 Définition de point d'équilibre.

Un vecteur x, € R" est dit point ou état d'équilibre si f(x,)=0

Remarque: tout point déquilibre peut étre ramené a l'origine par un simple changement de variable

X <= X—X,. Donc, sans perte de généralité, les définitions et théoremes qui suivent seront établis en

considérant x,=0.

4.3.2 Définition stabilité locale simple et asymptotigue.

L'état d'équilibre X,=0 du systéme est :

Stable si, pour tout régionss >0, il existe un signal d’entrée borné C qui conduit a une sortir
bornée :

Tel que cl<r :\x(t)\<g Vi>0x=f(xt) s (4.2.0)

Asymptotiquement stable, s'il est stable et si r peut étre choisi tel que :

Ixt=0)|<r= IMXM)=0 (4.2.b)

Marginalement stable, s'il est stable sans étre asymptotiquement stable.

4.3.3 La stabilité au sens de LYAPUNOV

Physiquement, la stabilité au sens de LYAPUNOV garantit que la trajectoire x(t) dans I'espace
d'état restera a l'intérieur de la boucle B(X,,&) si son point de départ appartient a une boucle B(x,,r) .
La stabilite asymptotique inclut cette propriété, mais spécifie de plus que toute trajectoire initialisée
dans la boucle B(x,,r) converge vers X, . Par abus de langage, on parle de stabilité du systéme au lieu

de parler de stabilité du point déquilibre. [14]

4.3.4 Stabilité asymptotique globale.

Si le systéme est asymptotiquement stable quel que soit le vecteur d'état initial x(t =0) alors le

point d'équilibre est globalement asymptotiquement (ou exponentiellement) stable.

4.4 Qualités de vol et performances
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Les qualités de vol ou de maniabilité d'un hélicoptere sont calculées en fonction des dérivées de

stabilité et de contrble de 1'hélicoptére. lls peuvent étre définies en tant que des caractéristiques de
stabilité et de contréle avec un r6le déterminant dans la formation des pilots sur I’hélicoptére.[12]
Deux facteurs principaux sont considérés dans I'évaluation des qualités de vol:

e la performance.

¢ lacharge de travail du pilot.
La performance est la précision de la commande de I'hélicoptére atteinte par le pilote. La charge de
travail est la quantité d'effort et d'attention, physique et mentale, que le pilote doit utiliser pour

atteindre le niveau désiré de performance de la commande de I'nélicoptére.

4.5 Les Modes de I’hélicoptére [12]

Les racines de I'équation caractéristique correspondantes au mouvement de [I'hélicoptere

caractérisent les modes suivants:

a) Spirale correspond au mouvement lentement convergent ou divergent de I'hélicoptére. Le mode
de spirale instable est caractérisé par une trajectoire de vol tournante et par une augmentation
de I'angle de roulis de I'nélicoptére.

b) Roulis correspond au mouvement tres rapidement convergent de I'hélicoptere. Le mode de
roulis est un mode beaucoup amorti, alors I'hélicoptére peut atteindre I'état stationnaire dans un
temps tres court.

c) Roulis hollandais correspond au mouvement trés peu amorti oscillatoire de I'nélicoptére a une
basse frégquence et a une combinaison entre les mouvements de lacet et de roulis. Ce

mouvement de roulis hollandais ressemble au mouvement d'une personne qui fait du patin.

d) Phugoid Le mode de période longue est caractérisé par des variations dans 1’angle de tangage,

dans l'altitude et dans la vitesse u

e) Short period Le mode longitudinal de période courte consiste dans une réponse courte (de 1 a 4

secondes) d'un hélicoptére soumis a une perturbation.

4.6 LES LOIS DE COMMANDE.
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4.6.1 La commande LOR

4.6.1. a Principe

Considérons un systeme linéaire :

X(t) = AX(t) + Bu(t) xe R"ueR"
z(t) = Nx(t) ze R x= f(x,1) RN C: ) |

D’ou A est la matrice d’état, B est la matrice de controle

4.6.1. b Hypothése

Le pair (A, B)est stabilisable, c'est-a-dire qu'il n'y a pas de mode incontrolable dans le systeme.

Autrement dit le rang de la matrice de controlabilité est pleine.

4.6.1. ¢ Résultats

La commande par retour d’état qui stabilise le systeme et minimise le critére LQ:

oC

[(FOx®+u"ORU®)dt (4.4)

0

J

Avec les matrices de pondérations :

R>0,Q>0
S’ecrit :
WO=-Kx® 45)
Avec: K, =R7'B'P
Ou P, solution positive de I'équation de RICCATI :
PA+A'P-PBR'B'P+Q=0 ... (4.6)

On a alors:
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=X Px, (X,:étatinitialat=0) ... (4.7)
Remarque : Si la commande de sortir est considéré, le critere a minimiser :

I=[(x" QXM +u" MRu®))dt . (4.8)

o*—.s

Démonstration: La dynamique du systeme en boucle fermée sur la loi de commande u(t) = —Kx(t)

obéit a I'équation :
X)) =(A-BK)x(t) (4.9)

La réponse autonome de x(t) s'écrit alors : x(t) =e™'x,

Avec : A =A-BK et x,=x(t=0) (4.10)
Le critére J devient :
J= j (X" (Qx(t)+u" (t)Ru(t))dt = j X" ()(Q, + KTRK Jx(t)dt
0 0
=X ( | eA“(t)(QX + KTRK)eAftdtij
0

=X PX, e, 4.11)

Avec: P = J.eA¥t 0(Q, +K'RK )e™dt
o, (4.11a)

La contrainte As stable entraine que P Vérifie I'équation de LYAPUNQV :
AlP+PA +Q +K'RK=0............... (4.12)

Par ailleurs P>0 car:
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J = x] Px, et J >0 VX, (critére quadratique).

Soit K¢ la valeur optimale de K qui minimise Jet P.la solution correspondante de I'équation de
LYAPUNOQV, soit :

(A-BK.)" P, +P (A-BK,)+Q, +K/RK =0........... (4.13)

4.6.1. d Schéma de principe de LOR.

e®) =0, 7 0

1 —-—BA:—T—-—S_I-I -
"@ A L Nz_{ﬂ

K,
Figure 4.1: Schéma général de la commande linéaire quadratique [14]

I

4

4.6.2 Le filtre de Kalman.

Les paramétres de réglages du filtre sont utilisés comme des parametres de réglages du correcteur LQG
finalement obtenu (au méme titre que les matrices de pondérations du critére LQ) et sont réglés, non
pas sur des criteres de qualités stochastiques des estimés, mais sur des criteres de qualités du systeme

commandé (marges de stabilité, dynamique en boucle fermée..)

4.6.2.a Principe du filtre de KALMAN

Considérons le systeme linéaire continu d'ordre n suivant :
X(t) = Ax(t) + Bu(t) + Mw(t)
y(t) = Cx(t) + Du(t) +v(t)

Ouw(t) et v(t) représentent respectivement :
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o le bruit sur I'équation détat (on note W, =Mwle bruit détat) censé a représenter les

perturbations extérieures agissant sur le systtme ou méme les erreurs de modelisation: w, est

un signal "majorant” tout ce qui fait que I'état n'évolue pas exactement comme le prédit le
modele traduit par 1’équation x = Ax+Bu. Le signal w peut étre scalaire (q=1) ou vectoriel

(avec g composantes); la matrice d'entrée M est alors une matrice de gains de taille (nxq) .

o le bruit de mesure lié aux capteurs utilisés.

Un filtre de KALMAN est un systéme dynamique avec 2 entrées: la commande i et la mesure y, c'est-
a-dire tous les signaux connus du systeme. L'état % ou la sortie de ce systéme dynamique est un estimé

de I'état X du systeme.

L'équation du filtre de KALMAN s'écrit:
R=(AR+BU)+ K, (Y=CR=DU) it (4.15)

On reconnait dans le premier terme du second membre de cette équation, le modele du systéme (
AX+ Bu) qui est exploité pour prédire I'état du systéme. Cette prédiction est en fait une simulation en
ligne du modeéle du systéeme. Le modele étant faux, I'état prédit est recalé en fonction de I'erreur entre

la mesure y et la mesure prédite y =Cx+ Duet du gain du filtre K, . Le signal d'erreur y— y est aussi

appelé l'innovation. Le schéma correspondant (dans le cas ou D=0) est représenté sur la figure 4.2. Si

le modele est trés bon et la mesure tres bruitée alors le gain K, devra étre trés petit.

—p—- Plant

L]
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Figure 4.2: Schéma fonctionnel du filtre de KALMAN (cas D=0) [12]

4.6.3 La commande LQG [19]

4.6.3.a Principe général de la commande LOG

Considérons le systeme linéaire d'ordre n suivant :

X = AX+Bu+Mw
Y =X DUV (4.16)
Z=NXx

Ou w et v représentent des bruits blancs, de moyenne nulle, indépendants, avec respectivement pour

matrice de covariance W et V.

E[wiw(t+7)" |=Ws(7) E[vitv(t+2)" |=VS(r)V>0 (4.17)

On note aussi W, = MWM " la matrice de covariance du bruit d'état. A partir du vecteur y de mesures

bruitées (retour de sortie), nous recherchons une loi de commande qui minimise le critere
T
i T T
J=lim EL[(Z Qz+u Ru)dt} ....................................... (4.18)

Ouz = Nxdésigne le vecteur a réguler, et Q et R deux matrices de pondération, comme

précédemment :Q=Q" >0 R=R" >0

La solution de ce probleme sappuie sur le principe de séparation qui établit que la commande
optimale est obtenue :

a) en recherchant I'estimation optimal % (au sens de la variance d'erreur minimale) de I'état  par
la méthode du Filtre de KALMAN, c'est-a-dire on estime I'état I par I'équation classique du
filtre de KALMAN & condition que le triplet A, MW*?,C soit détectable et stabilisable.

R=AR+BU+K, (y=CR—DU)  oooriiiiiiiiiiiiiiiiiceeeee (4.19)
avecK, =P,C'V™*

Ou P, obéit a I'équation de RICCATI suivante :
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P.A" +AP, —P.C'VCP, +MWMT =0 P, =P >0  ....ccerernrrnnn. (4.20)

Avec :
K. = R‘lBTPC
P.A+ ATPC - PCBR‘lBTPC +N"QN =0

b) en employant cet estimation comme s'il était la mesure exacte du vecteur d'état, pour résoudre

le probléme de commande optimale linéaire déterministe (méthode LQ); soit (i (A, B,Q“N)

est détectable et stabilisable) :

u=—-K X avec

C

K.= R 'BTP,
P.A+ATP. - P.BR'BTP. + NTQN =0

La figure 4.3 représente la structure du correcteur LQG dans la boucle de régulation.

Retour d’état

Figure 4.3:La structure du correcteur LOG (la transmission directe 12 n'est pas représentée pour

des raisons de clarté).

La représentation d'état du correcteur LQG s'écrit :
R A-BK, -K.C+K.DK_, K X
X1z e T e e, (4.23)
u K, 0 ly
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4.6.3.b Propriétés de la commande LOG

On peut montrer que la représentation d’état du transfert en boucle fermée entre e et g (voir figure 4.3)

s cerit: i A-BK., BK, |B1[«
£ | = 0 A-K;C|0 €x (4.24)
£y 0 c |0 e

Ou &, = x — X désigne ’erreur d’estimation de 1’état.
A partir de cette représentation, le principe de séparation apparait clairement et peut étre formulé de la
facon suivante :
e les valeurs propres de la boucle fermée peuvent étre séparées selon les n valeurs propres du
retour d’état (spec(4 — BK,)) et les n valeurs propres du filtre d’estimation (spec(4 — K¢ ())
e les n valeurs propres du filtre d’estimation sont ingouvernables par e,
e les n valeurs propres du retour d’état sont inobservables par "y.
Le transfert de e vers g, est donc toujours nul.

4.7 Simulation des résultats pour le modele R-50 linéarisé

Ici on étudiera le modele d’hélicoptére R-50 en vol stationnaire, qui est développé a I’institut de
technologie de Georgia.[5]

La matrice d’état A est donnée par :

u w q Théta Beta C CR | v p phi r Beta_S_CR
u -0.0469 | -0.0296 | 1.4106 -32.139 | -19.8693 -0.0034 | 0.21 0 0 2.1273
w -0.0311 | -0.6892 | -0.1084 | 1.4901 0.8889 -0.0032 | -0.0012 | -1.8032 0 -0.214
q 0.1559 -0.068 -5.8228 | 0 52.4587 0.0465 0.7644 0 0 -30.5704
Theta 0 0 0.9984 0 0 0 0 0 -0.0561 | O
beta_ C_CR | 0.0101 0 -1 0 -2.1633 0 -0.0237 | 0 0 0
Y 0.0047 -0.0039 | 0.2102 0.0837 2.1295 -0.0998 | -1.443 32.0888 | 0.4197 19.8894
p 0.2176 -0.0148 | -2.3849 | O 95.3006 -0.4276 | -17.881 | O 0.428 303.9402
phi 0 0 -0.2397 | O 0 0 1 0 -0.0464 | O
r -0.0116 | -0.2397 | O 0 0 0.2881 0.1293 0 -1.7523 | O
beta S CR | 0 0 0.0237 0 0 -0.0101 | -1 0 0 0-2.1633

Tableau (4.1) Les valeurs de la matrice d’état (A) en vol stationnaire

La matrice de commande B est donnée par :

Col_MR B1 Al Coll_TR
u -18.1875 11.2387 1.2033 0
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-391.015 -0.5028 -0.1212 0
q -30.9937 -29.6722 -17.2916 0
Theta 0 0 0 0
Beta_ C_CR 0 42184 0 0
\Y -2.3784 -1.2045 11.25 -43.312
p -9.0806 -53.9049 171.918 -43.35
phi 0 0 0 0
r -75.505 0 0 180.708
Beta_C_CR 0 0 4.2184 0

Tableau (4.2) Les valeurs de matrice de commande (B) en vol stationnaire

4.7 .1 Calcul des valeurs propres et les modes du systéme.

Dans le programme Matlab on a calculé les valeurs propres et les modes du systéme par moyen de
fonction ‘Damp(A)’

4.7 .1 .a Résultats de calcules de vecteurs propres.

valeurs propres Damping Freq. (rad/s) Modes

-1.00e+001 + 1.53e+0011 5.47e-001 1.83e+001 Dutch Roll

-1.00e+001 - 1.53e+0011 5.47e-001 1.83e+001 Dutch Roll

-4.02e+000 + 7.72e+0001 4.62e-001 8.71e+000 Short period

-4.02e+000 - 7.72e+0001 4.62e-001 8.71e+000 Short period

-1.92e+000 1.00e+000 1.92e+000 convergence en roulis

-6.84e-001 1.00e+000 6.84e-001 Spiral

-4.34e-003 + 6.42e-0011 6.76e-003 6.42e-001 Phuguide

-4.34e-003 - 6.42e-0011 6.76e-003 6.42e-001 Phuguide

3.09e-002 + 7.66e-0011 -4.03e-002 7.67e-001 Dutch Roll

3.09e-002 - 7.66e-0011 -4.03e-002 7.67e-001 Dutch Roll
Tableau 4.3 Les valeurs propres du systeme

4.7 .1 .b Analyses des valeurs propres du systeme

Comme le montre le tableau 4.3 (Eigen values), on constate deux valeurs [3.09e-002 + 7.66e-001i et
3.09e-002 - 7.66e-001i] dont la partie réelle est positive. Cela montre qu’en vol stationnaire

I’hélicoptere est marginalement instable (2 mode Dutch Roll sont instable).
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4.7 .1 .c Représentation des vecteurs propres

Les vecteurs propres sont représentés sous forme des cercles trigopnométriques afin de visualisé les

modes stables et instables .I’axe x= la partie réel et I’axe y= la partie imaginaire .

Figure 4.4 Premier et deuxiéme Mode Figure 4.5 Troisieme et quatrieme Mode

theta

180 180

270 270

Figure 4.6 Cinguiéme et sixiéme Mode Figure 4.7 Septiéme et huitieme Mode
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Figure 4.8 Neuvieme et dixieme mode

r
betaS o

180

270

On remarque que tous les modes sont stables sauf que le neuvieme et le dixieme, dont la partie
réelle est positive. Cela montre que le systeme est marginalement instable. La méthode des pbles est un

moyen de juger mathématiquement si le systeme est stable ou non. Dans le Matlab, 1’outil Simulink
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nous fournira d’une méthode de visualiser toutes les pdles afin de savoir leurs caractéristiques, et nous

permettra de prévoir le comportement du systeme.

4.7 .2 Simulation du systéme en boucle ouverte

Ce systeme décrit par x = Ax+ Bu est schématisé en Simulink comme le montre la figure 4.9 .

¥ = Ax+Bu ]
t
J_|_|_L .- ¥ = Cx+Du h'
Pulse State-Space Scope

Generator

Figure 4.9 Schématisation du systéme en boucle ouverte en Simulink

A,B, représente respectivement les matrices d’état et de commande, la matrice ‘C’ est une
matrice d’identité ayant la taille égale a celui de la matrice A. D est une matrice nulle dont la taille est
équivalent a celle de la matrice B. Ici on définit les conditions initiales a zéro pour mieux voire

I’évolution des solutions a partir de zéro secondes.

4.7.2.a Résultats

La visualisation obtenue sur le scope est montré au graphe ici au-dessous.
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Temps (s)

Graphe 4.1 Trace des 10 états du systeme sur le Simulink

4.7.2.b Observations.

Ici on distingue 10 états évoluant dans un intervalle de 50 secondes. Parmi les 10 états,
seulement deux graphes plus loin de point de référence (la ligne zéro). Les 8 poles sont toute proche
de la ligne de point de référence et alors, on peut les considérer stable mais le systéme reste
marginalement instable. On cherche un moyen de stabiliser tous les états du systeme le maximum

possible.

4.7. 3 Simulation du systéme en boucle ouvert avec la commande Isim (linear simulation)

Afin de voir la réponse de la deuxiéme sortie du systéme(w), en utilisant matlab ,les
commandes suivants sont exécutés. On teste ’effet d’application d’un pas collectif d’un degré

pendant 5 secondes.

t=0:0.1:5;
de=1*pi/180*ones (size(t));
[nl,d]=ss2tf(a,b,c,d,1);
sys=tf(nl(2,:),d);
lsim(sys,de, t);
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4.7.3.a Résultats :

LA VITESSE DE MOTEE w EN FONCTIONNE DU TEMPS

2 T T T T T T

s

Temps (sec)

Graphe 4.2 Graphe de simulation linaire

La simulation montre une accélération linéaire, continu et verticale jusqu’aux environs de 10 unités par
seconde. Le systeme est évidement instable car sa réponse diverge. Cette méthode Vérifie les méthodes

qu’on a déja vu (I’analyse des valeurs propres de la matrice A).

4.7 .4 Simulation du systéme en boucle fermé avec la commande LOR

Puisque le systéme est marginalement instable il aura besoin d’une matrice de retour d’état K afin
d’assurer la stabilité du systeme. On obtient la matrice K en utilisant la méthode de régulateur liniére
quadratique (LQR).

Dans le Matlab on utilise la fonction Iqr, pour obtenir le gain de la commande optimal. Les nouvelles
valeurs propres qui sont tous avec une partie réelle négative ce qui implique que le systeme soit

totalement stable.
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4.7 .4 .a Résultats de la commande damp(A-B*K)

Valeurs propres Damping Freg. (rad/s)
-4.02e+002 1.00e+000 4.02e+002
-2.05e+002 1.00e+000 2.05e+002
-1.59e+002 1.00e+000 1.59e+002
-3.31e+001 1.00e+000 3.31e+001
-3.29e+000 + 4.40e+0001 5.99e-001 5.49e+000
-3.29e+000 - 4.40e+0001 5.99e-001 5.49e+000
-3.83e+000 + 4.00e+0001 6.92e-001 5.54e+000
-3.83e+000 - 4.00e+0001 6.92e-001 5.54e+000
-1.04e+001 1.00e+000 1.04e+001
-9.86e+000 1.00e+000 9.86e+000
Tableau 4.4 Les résultats de la commande damp(A-B*K)

L’implantation du systéme en boucle fermée dans le simulink est donnée par la figure suivante :
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Integrator

Scope?

Gain2

Théta

BetaC_CR

Beta_S CR

Scopel10

Figure 4.10 Schémas de LOR du systéeme sur Simulink

4.7 .4 .b Explication de Schémas de Simulink.

Les matrices A, B, K et C représentent chacun d’eux un gain représenté sous forme d’un triangle. Les
cercles représentent la sommation entre les éléments de systeme x . Puisque notre systéme d’espace
d’état est une équation différentielle de premier ordre on a besoin d’un seul intégrateur (noté 1/s). La

tache ‘step’ représente une action de 5 degreés sur les 4 commandes.

Le systeme sera découplé (4 entrées représentent les commandes et 10 sorties représentent les états).
Dans le Matlab on va obtenir la fonction de transfere entre chacun de quatre entrées et les 10 sortis.

Les commandes suivantes nous donnera les fonctions de transfere du systeme.

[K]= 1lgr (A,B,C,diag([1 1 1 1]))
damp (A-B*K)
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nl,d]=ss2tf (A-B*K,B,C,D,1
n2,d

[ ] ( ) ;
[ ] ( )
[n3,d]=ss2tf (A-B*K,B,C,D, 3);
[ ] ( )

=ss2tf (A-B*K,B,C,D,2);

n4d,d]=ss2tf (A-B*K,B,C,D,4);

tf(nl(2,:),d)

Au-dessous on montre les graphes découplés des sorties correspondants aux actions de 5° sur chacun

des commandes.

4.8 Courbes de simulation LOR.

4.8.1 Entrée Coll MR sortie (u et w).
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Graphe 4.3 Influence de ’action de Coll MR suru

%10~ Influence de I'action Coll_MR sur u
0.5 \ T

Temps (sec)

Graphe 4.4 Influence de ’action de Coll MR suw

Influence de I'action Coll_MR suw
T T

-0.02 - —

fls

-0.06 . ! i
-0.07|- ! ! -

-0.08} i i s

-0.09 | \ \ \ |
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3

Temps (sec)

Fonctions de transfere entre: (Coll_MR et u) et (Coll_MR et w) respectivement.

u(s) —18.195"9 — 7970 s"8 — 1.113e006 s"7 — 5.552e007 s"6 — 1.238e009 s"5 — 1.443e010 s"4 — 9.405e010 s"3 — 3.404e011 s"2 — 5.656e011s — 2.001e010
6o(s) ~ s"10 + 833.25"9 + 2.322e005 5”8 + 2.644e007 s*7 + 1.194e009 s"6 + 2.532¢010 s"5 + 3.002¢011 s"4 + 2.206€012 s"3 + 1.034e013 s"2 + 2.907¢013 s + 4.096e013

w(s) —391s"9 — 1.697e005 s"8 — 2.323e007 s"7 — 1.116e009 s"6 — 2.424e010 s"5 — 2.908e011s"4 — 2.152e012 s"3 — 1.014e013 s"2 — 2.865e013 s — 4.056e013
6o(s) ~ s"10 + 833.25"9 + 2.322e005 s"8 + 2.644e007 s*7 + 1.194e009 s"6 + 2.532¢010 s"5 + 3.002¢011 s"4 + 2.206€012 s"3 + 1.034e013 s"2 + 2.907e013 s + 4.096e013
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4.8.2 Entrée Coll MR, sortie (g et Théta).

Graphe 4.5 Influence de ’action de la perturbation de Coll MR sur g

$10° Influence de I'action Coll _MR sur q
T T T

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
temps (s) (sec)

Graphe 4.6 Influence de ’action de Coll MR sur Théta

,x10 ! Influence de I'action Coll_MR sur Théta
T T I T

6 | | | | | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 14 1.6 18

Temps (sec)

Fonctions de transfere entre: (Coll_MR et q) et (Coll_MR et Théta) respectivement
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q(s) _ —30.99 5"9 — 1.322e004 s"8 — 1.743e006 s"7 — 7.475e007 s"6 — 1.34e009 s"5 — 1.199e010 s"4 — 5.887¢010 s"3 — 1.619e011s"2 — 2.138e011 s — 3.141e011
6o(s) ~ s"10 + 833.25"9 + 2.322e005 58 + 2.644e007 s*7 + 1.194e009 s*6 + 2.532¢010 55 + 3.002¢011 s"4 + 2.206€012 s"3 + 1.034e013 5”2 + 2.907e013 s + 4.096e013

theta(s) _ 3.411e — 013 s"9 — 26.71s"8 — 1.159e004 s"7 — 1.547e006 s"6 — 6.58e007 s"5 — 1.149e009 s"4 — 9.713e009 s"3 — 4.209e010 s"2 — 8.297e010 s + 8.704e009
Oo(s)  s"10 + 833.25%9 + 2322005 578 + 2.644€007 s*7 + 1.194e009 s*6 + 2.532¢010 5”5 + 3.002e011 s*4 + 2.206e012 5”3 + 1.034e013 5”2 + 2.907e013 s + 4.096e013

4.8.3 Entrée B,sortie (u et w)

Graphe 4.7 Influence de 1’action de B1 suru

0.09 Influence de I'action de B1 sur u
. T T T

| | | | |
0.8 1 12 14 1.6 18

Temps (sec)

Graphe 4.8 Influence de ’action de B1 su w.
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x10° Influence de I'action de B1 suw
T T

0 | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 1.4

Temps (sec)

Fonctions de transfére entre: (B1 et u) ,( B1 vers w) respectivement.

u(s) _ 11.245"9 + 8897 s"8 + 2.231e006 s*7 + 2.031e008 s"6 + 4.979e009 s*5 + 6.82e010 s"4 + 6.822e011s"3 + 4.669e012 s"2 + 1.892e013 s + 3.881e013
By(s) 5710 + 8332579 + 2.322e0055"8 + 2.644e007 s7 + 1.194e009 s"6 + 2.532e010 s"5 + 3.002e0115"4 + 2.206e012 s*3 + 1.034e013s°2 + 2.907¢013 s + 4.096e013

w(s) _ —0.5028 s"9 + 819.7 s"8 + 3.981e005s"7 + 4.081e007 s"6 + 1.172e009 s*5 + 1.582e010 s*4 + 1.183e011 s"3 + 5.133e011s"2 + 1.208e012s + 1.167e012
Bo(s) s™10 + 833259 + 2.322e0055"8 + 2.644€007 s"7 + 1.194€009 s"6 + 2.532¢010 s"5 + 3.002e011s"4 + 2.206012 s*3 + 1.034e013 5"2 + 2.907e013 s + 4.096e013

4.8.4 Entrée B1, sortie (g et Théta)
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Graphe 4.9 Influence de ’action de B1 sur g

Influence de I'action de B1 sur q
0.02 T T T T

0.01F : : : : ‘ .

S/peyd

0.06 | | | | | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 1.4 1.6 18
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Graphe 4.10 Influence de ’action de B1 sur Théta.

X 10° Influence de I'action de B1 sur Théta
T T T T

pey

| | | | |
0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8

Temps (sec)

Fonctions de transfére entre: (B1 et g),( B1 et Théta) respectivement.

q(s) _ —29.67 s"9 — 2.378e004 s"8 — 6.106e006s"7 — 5.664e008s"6 — 1.273e010 s"5 — 1.21e011 s"4 — 5.691e011s"3 — 1.252e012s"2 — 1.944e011s — 3.508e011
6o(s) ~ s"10 + 833.25"9 + 2.322e005 58 + 2.644e007 s*7 + 1.194e009 s*6 + 2.532¢010 s*5 + 3.002¢011 s"4 + 2.206€012 s"3 + 1.034e013 5”2 + 2.907e013 s + 4.096e013

theta(s) _ 1.137e - 013s"9 — 29.62 s"8 — 2.368e004 s"7 — 6.067e006 s"6 — 5.635e008 s"5 — 1.264e010 s"4 — 1.198e011s"3 — 5.574e011s"2 — 1.187e012s + 2.066e010
Oo(s)  s"10 + 833.25"9 + 2322005 58 + 2.644€007 s*7 + 1.194e009 s*6 + 2.532¢010 s*5 + 3.002e011 s*4 + 2.206e012 5”3 + 1.034e013 52 + 2.907e013 s + 4.096e013
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4.8.5 Entrée Al, sortie (u et w)

Graphe 4.11 Influence de ’action de Al sur u

Influence de I'actionde Al suru

0.03 I N

0.025

s

0.015

0.01 —

0.005

0 | | | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 14

Temps (sec)

Graphe 4.12 Influence de action d’Al sur v.

Influence de 'action d’'A1 sur v
T T T

0.09

s

|
0.8 1 1.2 1.4 1.6
Temps (sec)

Fonctions de transfére entre: (Al et u), (Al et v) respectivement.
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u(s) _ 1.203s"9 + 1207 s"8 + 4.036e005 s"7 + 4.804e007 s"6 + 1.276e009 s"5 + 1.948e010s"4 + 2.151e011s"3 + 1.55e012s"2 + 6.423e012s + 1.3e013
6o(s)  s*10 + 833.25"9 + 2.322e005 5”8 + 2.644e007 s*7 + 1.194e009 576 + 2.532e010 s*5 + 3.002e011 54 + 2.206e012 s"3 + 1.034€013 s"2 + 2.907e¢013 s + 4.096e013

v(s) _ —0.1212s"9 — 909.5 s"8 — 3.714e005s"7 — 1.707e007 s"6 — 3.405e008 s"5 — 4.605e009 s"4 — 4.828e010s"3 — 3.372e011s"2 — 1.382e012s — 2.915e012

0o(s) ~ s"10 + 833.25"9 + 2322005 58 + 2.644€007 s*7 + 1.194e009 56 + 2.532e010 55 + 3.002e011 s"4 + 2.206e012 53 + 1.034e013 s"2 + 2.907e013 s + 4.096e013

4.8.6 Entrée Al, sortie (p et phi)

Graphe 4.13Influence de I’action d’Al sur p.

Influence de I'action d’A1 sur p
T T T

0.08

s/peyd

-0.01 | ~ .

0.02 | | | | | | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 16 18 2

Temps (sec)

Graphe 4.14 Influence de ’action de Al sur phi.
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3 . .
,x10 Influence de I'action d’Al sur phi
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Fonctions de transfére entre: (Al et p ), ( Al et phi) respectivement.
p(s) _ —17.29 s"9 — 1.263e004 s"8 — 2.785e006s"7 — 2.127e008 s"6 — 4.531e009 s"5 — 4.14e010s"4 — 1.806e011s"3 — 3.038e011s"2 + 4.092e011s + 7.687e011
6o(s) " M0 + 8332519 + 23226005 "8 + 2.644e007 s"7 + 1.194e009 s"6 + 2.532e010 s*5 + 3.002¢011 54 + 2.206e012 s"3 + 1.034e013 52 + 2.907¢013 s + 4.096e013
phi(s) _ —5.684e — 013 s"9 — 17.26 s"8 — 1.281e004 s"7 — 2.876e006s"6 — 2.183e008 s"5 — 4.671e009 s"4 — 4.343e010s"3 — 1.998e011s"2 — 4.19e011s — 5.166e9
6o(s) " M0 + 833259 + 23226005 s"8 + 2.644e007 sA7 + 1.194e009 s"6 + 2.532e010 s*5 + 3.002e0115"4 + 2.206e012 53 + 1.034e013 52 + 2.907¢013 s + 4.096e13

4.8.7 Entrée Coll TR, sortie (u et w)
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Graphe 4.15 Influence de ’action de Coll TR sur u.

X 163 Influence de I'action de Coll_TR sur u

5 T T
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Temps (sec)

Graphe 4.16Influence de ’action de Coll TR sur w
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Fonctions de transfére entre : ( Coll_ TR etu),( Coll_TR et w) respectivement.

u(s) —2.274e — 013 s"9 — 466 s"8 — 1.334e005s"7 — 8.798e006 s"6 — 2.552e008 s"5 — 3.124e009 s"4 — 1.272e010s"3 + 4.247e010s"2 + 5.452e011s + 1.715e012
6y(s) T 570 + 833.25%9 + 23220005578 + 2.644e007 s77 + 1.194e009 576 + 2.532¢010 s°5 + 3.002¢011 s°4 + 2.206e0125"3 + 1.034e013 "2 + 2.907¢013 s + 4.096¢013

w(s) 9.095e — 013 s"9 — 8688”8 — 2.162e006s"7 — 1.205e008 "6 — 2.755e009s"5 — 3.378e010 s"4 — 2.524e011s"3 — 1.196e012s"2 — 3.384e012s — 4.781e012
6y(s) T 570 + 833.25%9 + 23220005578 + 2.644e007 s77 + 1.194e009 576 + 2.532¢010 s°5 + 3.002¢011 s°4 + 2.206e0125"3 + 1.034e013 "2 + 2.907¢013 s + 4.096e013
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4.8.8 Entrée Coll TR, sortie (g etr)

Graphe 4.17 Influence de I’action de Coll TR sur g.

x10° Influence de 'action de Colll_TR R sur q
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Graphe 4.18 Influence de I’action de Coll MR surr
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Fonctions de transfere entre: ( Coll_TR et g) ,( Coll_TR et r) respectivement.

q(s) 1.251e — 0125”9 — 875.2s"8 — 2.482e005s"7 — 1.089e007 s"6 — 1.748e007 s"5 + 3.798e009s"4 + 6.005e010s"3 + 4.138e011s"2 + 1.467e012s + 2.111e012
6y(s) 7 sM0 + 833.25%9 + 23220005578 + 2.644e007 s77 + 1.194e009 %6 + 2.532e010 s°5 + 3.002¢011 s"4 + 2.206e0125"3 + 1.034e013 52 + 2.907e013 s + 4.096e013

r(s) 5.684e — 013 s"9 — 10.14 s"8 — 7319s"7 — 1.358e006s"6 — 6.806e007 s*5 — 1.291e009 s"4 — 1.161e010s"3 — 5.405e010s"2 — 1.223e011s — 3.817e010
6,(s) 7 sMO0 + 833.25%9 + 23220005578 + 2.644e007 s77 + 1.194e009 576 + 2.532e010 s°5 + 3.002e011 s"4 + 2.206e012s"3 + 1.034e013s"2 + 2.907¢013 s + 4.096e013

4.9 INTEPRETATIONS DES GRAPHES.

4.9. a Influence de ’action de Coll MR : de (pas du rotor principal collectif) sur les états.

L’application d’une action de 5 degrés sur le pas collectif principale du rotor provoque une vitesse de
montée w. Le graphe de I’effet de I’action Coll_MR sur w (Graphe 4.4) montre une réponse de zéro a
-0.085 ft/s, I’hélicopteére monte vers le haut (indiqué par la vitesse w négative).La vitesse w se stabilise
avant 0.05 secondes a une valeur approximativement égale a -0.085ft/s. D’apres notre raisonnement
une vitesse de -0.085ft/s (qu’on considére tres petite), correspondant a une pas collective de 5 degrés
est raisonnable. On observe que les autres sorties (graphes) sont perturbés mais ils reviennent au mode
stable entre une période de 1 a 1.5 secondes. L’hélicoptére est maintenu en mode vol stationnaire avec

une vitesse vertical insignifiant, aux environs de 20cm/s.

4.9. b Influence de P’action de B1 : dc (pas cyclique longitudinal) sur les états.

Quand on applique une action de 5 degré sur le pas cyclique longitudinale, on obtient un déplacement
longitudinal traduit par la variation de u (Graphe 4.7). Les autres états stabilisent apres un temps court

de moins que 1.4 secondes.

4.9. ¢ Influence de ’action de Al : da (pas cyclique latéral) sur les états

On note que I’action sur cette commande affecte sur la vitesse latérale (V) et aussi sur 1’angle phi et la

vitesse angulaire de roulis p. les autres états retournent plus rapidement au mode stable.

4.9. d Influence de I’action de Coll TR 8p (pas du rotor de queue collectif) sur les états

La variation du pas collective de rotor de queue avec une action de 5 degrés nous donne un
déplacement angulaire de lacet r de 0.08 rad/s qui est représenté dans (Graphe 4.18). Cette commande

est trés utile pour garder la stabilité suivant I’axe de lacet z.
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4.10 Commande de sortie po

ur une valeur désirée

4.10 .1 Poursuite de consigne pour la commande LOR/LOG :

Nous avons utilisé le matlab simulink afin de réaliser la simulation en boucle fermée pour une

poursuite desirée comme le montre la figure suivante :

Matrix ;alrix

Gain2 Gain3 Manual Switchl

Ground

@roundl

Scope8

D)

Scope

Manual Switch:

Groul

i = o]
Scopel3 Band-Limited Band-Limitgg
Scope White Noise e Whie Nois€1|—|—’ Scope3

S

d2 Scope9

L—»f,

L,
[T Sc@ope St:@opel

Scopel2

Step Manual Switch
L

To Workspace4
Pulse
Generator
Clock

o ]

[ ™
SwWitchd = Ax+ I:
y=Cx+Du ¢
OBSERVATEUR

Du Kalman

v
1 X' = Ax+Bu
'E E I s y= » U
Matrix i MOBEL Hélicopterdlatrix
Gain Integrator I\é:it'[::)l( P Gains To Workspace2
<l f >
<K N
[— Matrt
Gaine Graph
E] +— scope
Ground3 -—'—< F‘—" .
Matrix Manual
Scopell Gain4 Scopel0
ul

To Workspace3

-

Scope6
To Workspacel

pnux

;I

i

Scope4

ux

w|4—>@

Scope5

Figure 4.11 Le schéma LOR

Le schéma montre la régulation LQR avec retour d’état ainsi que le régulateur avec 1’observateur du

Kalman. Apres 1’exécution de la simulation on obtient les résultats comme suit :

4.10 .1.a Réponse du systéeme pour un échelon de vitesse u désiré 10 ft/s

12

10

)]

N

Vitesse u (m/s)

N

2

3

Temps (sec)
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Graphe 4.19 Réponse du systéme pour un échelon de vitesse u

D’aprés la figure, On voit que le systéme suit correctement la consigne avec un petit dépassement et
un temps de réponse raisonnable.

4.10 .2 Commande LQG

4.10 .2.a Expressions en matlab pour calcul de gain de I’observateu K¢
[Kf]=lar(A,C,Q.R)

Q=eye(10)

R=eye(4)

Les deux courbes d’état et estimation par le filtre de Kalman

10

Vitesse u (m/s)
I

0.5 1 15 2 25 3

Temps (sec)

Graphe 4.20 La vitesse u avec son estimé

On voit que la sortir en vitesse u suit parfaitement son estimé au début et puis deviennent confondus

comme on le montre sur la figure.
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Nous avons tout d’abord étudi¢ la dynamique de I’hélicoptére en modélisant les équations

des mouvements, ou nous avons utilisé les lois de la mécanique classique (Lois de Newton
Euler). Ces équations sont de type non lineaires couplé, et pour les résoudre, nous avons opte
la méthode de linéarisation qui est basée sur la théorie des petites perturbations. Nous avons
utilisé la méthode de Runge-Kutta disponible en Matlab/Simulink, pour résoudre ces
équations différentielles linéaires. L’étude de la dynamique en boucle ouverte nous a conduit
a proposer des techniques de commande pour stabiliser le modele qui est d’origine instable
(deux modes instable).Pour cela nous avons étudié et appliqué quelques lois de commande
optimale (LQ,LQG) sur notre modeéle. Les résultats obtenus sont trés satisfaisants vis-a-vis les
performances et le découplage des différents états de I’hélicoptere.

Ce travails que nous avons entamé ouvre beaucoup des perspectifs afin de compléter et
métriser la dynamique compliquée de I’hélicoptére, citons par exemple, 1’étude de Ia
dynamique non linéaires, ou chaotique de 1’hélicoptére, I’intégration de I’effet de flexibilité
des rotors, et des turbulences aérodynamiques ainsi que d’autres méthodes de commande

robustes.
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LES ANNEXES.

ANNEXE A.
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ANNEXE B

Un sommaires des tous les équations du mouvement.
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ANNEXE C : Matrices A,B, C et D
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Annexe D

Systémes des unités :

Il 'y a deux systemes de technologie des unités de base en service en aérodynamique.
Elles sont le systeme des unités international (SI) et le systeme de technologie des unités
britannique (B.E.S.). Dans 1964 le bureau national des Etats-Unis des normes a officiellement
adopté le systéeme des unités international a utiliser en tout de ses publications. La NASA ont
adopté une politique semblable et c'est le systeme des unités utilisées dans ce rapport. Le
tableau 11 énumere les unités de Sl et de B.E.S. pour les deux dimensions de base et certaines

des quantités plus communes.

DIMENSIONS ET UNITES: Tableau des Systémes des unités

Units
Quantity Basic dimensions
SI B.E.S.
Length L meter foot
Mass M kKilogram slug
Time T second second
Temperature 2 o0C (relative) OF (relative)
K (absolute) OR (absolute)
Units
Quantity Derived dimensions
S1 B.E.5.
Area L2 meters2 feet2
Volume L3 meters3 feetd
Velocity LT-1 meters /second feet/second
Acceleration LT-2 meters,/second? feet/second?
Force MLT-2 newton pound
Pressure ML~ 17-2 newtons,/meter2 pounds /foot2
Density ML-3 kilogram/meters slugs/foot3
Kinematic viscosity L2T-1 meters2/second feet 2;’ second
Momentum MLT-1 newton-second pound-second
Energy ML2T-2 joule foot-pound
Power mL2T-3 watt foot-pound/second
Angle | eseca-aa radian or degree | radian or degree
Angular velocity T-1 radians/second | radians/second
Angular acceleration T-2 radians,/second? radians/second?
Moment of inertia ML2 kilogram-meter?2 :zlug—i‘t:a




Suite Annexe D

1ft=0.3048m
linch =0.0254m
1slug =14.5939kg

1slug / ft* =1.3558kg /m’
1slug/ ft* =515.37kg /m®

1Ibf =4.4412 N
1Ibf / ft* = 47.8802N / m*

1Ibf /inch? =6894.7572 N / m?
1kgf =9.8066 N

ANNEXE E

La liste des dérivées d’un hélicoptére en vol stationnaire.

Les dérivatives en vol stationnaire.
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