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Résume

Ce projet de fin d’études porte sur la commande d’un simulateur d’hélicoptere
TRMS. Aprés un bref apercu sur le principe de vol, ensuit, une breve description du
simulateur TRMS .un modele mathématique est proposé. Ainsi, une présentation de
deux techniques différents de commande, la premiere structure est basé sur un
régulateur PID, la deuxieme méthode est de nature totalement différente dite
commande adaptative & modele de référence, Enfin, une étude comparative entre les
différentes approches et différentes commandes est proposee.

Mots clés : simulateur d’hélicoptére, TRMS, régulateur PID, commande adaptative
modéle de référence

Abstract

This work relates to the control of a helicopter simulator (TRMS). After a short
description of the flight principles and a description of the simulator (TRMS), a
mathematical model of this one is proposed. Then, presetation of two differents
methods of control.the first is a regulateur PID ,the second method is nature totally
different ,is model reference adaptive control . Finally, a comparative study between
the different approaches of controls is done.

Key words: Helicopter simulator, TRMS , regulateur PID, model reference adaptive
control.
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Notation

Notation

M, : Le moment résultant correspondant aux forces de gravités.
My : La masse du rotor principal.

m,, : La masse de la partie principale de la poutre.
My, : La masse du rotor secondaire.

m; : La masse de la partie secondaire de la poutre.
mep : La masse du contrepoids.

m, : La masse de la poutre du contrepoids.
My : La masse du I’hélice principale.

Mg : La masse de I’hélice secondaire.

L, : La longueur de la partie principale de la poutre.

L, : La longueur de la partie secondaire de la poutre.

L, : La longueur de la poutre du contrepoids.

lep : La distance entre le contrepoids et I’articulation.

g : L’accélération gravitationnelle.
M,, : Le moment de la force aérodynamique développé par le rotor principal.
Wy : La vitesse angulaire du rotor principal.

: Exprime la dépendance de la force aérodynamique de la vitesse angulaire

Fy (o) du rotor principal.
M,3 : Moment de la force centrifuge.
Qp : Vitesse angulaire de la poutre autour de 1’axe vertical
oy, : ’angle d’azimute de la poutre.
M, 4 : Moment de friction.
Q, : La vitesse angulaire autour de I’axe horizontal
avy : I’angle d’élévation de la poutre.
k, : Constante de friction a déterminer expérimentalement (par identification).
Ju : Le moment d’inertie par rapport a I’axe horizontal.
Tins : Le rayon de I’hélice principale.
Tts : Le rayon de I’hélice secondaire.
M, : la somme des moments des forces agissantes dans le plan horizontal.
Ih : La somme des moments d’inertie par rapport a I’axe vertical.
W, - La vitesse angulaire du rotor secondaire.
Fy (,) : Exprime la déper_1dance de la force aérodynamique de la vitesse angulaire
du rotor secondaire.
ky, : Constante de friction a déterminer expérimentalement par 1’identification.
Jir . Le moment d’inertie dans le moteur secondaire.
Jinr : Le moment d’inertie dans le moteur principal.
W : Vitesse angulaire du moteur.
u : Tension de commande.
I : Moment d’inertie.
R : Résistance de I’armature.
K, : Constante de la FEM.
K; : Constante du couple.
T, : Couple résistant généré par la charge.
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Tonr
Ttr
Kinr
Kir
MRAC

RGC
SPR
SISO

TRMS
SCSI BOX

: La constante du temps du moteur principal.

: La constante du temps du moteur secondaire.
: Le gain statique du moteur principal.

: Le gain statique du moteur secondaire.

: commande adaptative a modéle de référence.
: Régulateur a gain constant.

: Strictement positif réel.

: signal input signal output.
: Twin Rotor MIMO System.
: Standard Cable Supplied BOX.
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Introduction générale

Pendant des décennies, les chercheurs de tous les domaines s’intéressaient aux
systemes aéronautiques. Plus particulierement, Les chercheurs automaticiens qui se
sont penchés sur le probléme de la commande des avions et des hélicopteres. En effet,
ces engins sont des systemes complexes non linéaires multi variables, instables dans

certaines plages de vol et présentent une dynamique fortement couplée.

L’application des commandes développées en théorie n’est pas toujours
systématique. Cependant, les phases de validation dans les conditions réelles s’averent
nécessaires surtout en 1’absence de modeles précis ce qui implique 1’utilisation de la
commande robuste. On entend par 1, les commandes qui conservent les performances

en présence d’erreurs de modélisation et de perturbations extérieures.

Les avancées récentes en informatique et en électronique de puissance
réduisant les colts de fabrication des systémes prototypes, ont rendu raisonnable le
prix de la construction physique de simulateurs réels miniatures, qui permettent de

tester de nouvelles lois de commandes.

L’objet du présent travail fait partie du méme axe de recherche, qui consiste en
la validation de différentes techniques de commandes non linéaires sur un simulateur
appelé TRMS (Twin Rotor MiMo System)

Ce manuscrit s’articule autour de quatre chapitres :

Dans le premier chapitre, nous présentons le systéme en question, ses constituants,
son principe de fonctionnement, et I’environnement de développement.

Le second chapitre sera consacré a une modélisation analytique du TRMS, suivie de
quelques simulations en boucle ouverte.

Dans le troisieme chapitre, nous présentons la théorie de deux types de commande

différents : la premiére commande est a base d’un régulateur PID qui utilise la
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méthode de synthese de la réponse a temps fini (DeadBeat). La deuxiéme, est de
nature adaptative a modéle de référence en employant le critéere d’hyperstabilité
comme méthode de synthese.

Le quatrieme chapitre, concerne la synthése et 1’application des lois de commande
sur Matlab/Simulink. Les résultats de simulation seront présentés puis discutés selon

leurs performances et robustesses.

Ce travail sera cl6turé par une conclusion générale.

Mémoire fin d étude
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Chapitre | Présentation du simulateur d hélicoptere

Chapitre

Presentation du simulateur d’hélicopteére

1.1 Introduction

Les systémes aéronautiques relévent de processus suffisamment complexes et onéreux
au point ou il n’est plus possible d’implémenter des commandes directement sur ceux-ci.
D’un autre coté, le développement de 1’électronique de puissance permet 1’¢laboration de
systemes miniatures. En effet, plusieurs prototypes sont mis en ceuvre pour tester les
commandes avant de les transférer sur le systéme réel. Le simulateur d’hélicoptére (TRMS)
est I’un de ces prototypes qui supporte I’implémentation des diverses commandes. Il sera
donc I’objet de notre travail.

Ce chapitre abordera un petit apercu sur le principe du vol des hélicopteres, ensuite

seront présentés les détails du simulateur.

1.2 Principe de vol d’un hélicoptere

Essayons de simplifier le principe de vol d’un hélicoptére en nous référant a 1’avion.
Dans un avion, la traction est assurée par les hélices qui font prendre de la vitesse a 1’avion.
Quant a la portance, ce sont les ailes qui, par leurs formes aérodynamiques, créent une force
proportionnelle (au carré généralement) de la vitesse de traction provoquant, ainsi, I’envol de
I’avion, dés que sa vitesse est suffisamment importante.

Pour un hélicoptére, c’est le rotor qui joue a la fois le réle de l'aile et de I'nélice. Il assure,
ainsi, traction et portance.
Ainsi, Pour changer de direction I’hélicoptére doit changer I’angle d’attaque de son rotor pour

créer une portance dans la direction voulue.
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PORTANCE

g
, MOUVEMENT
b RESULTANT

Figure 1.1: forces agissanz sur I’hélicoptére en vol POIDS

Le rotor est entrainé en rotation par un groupe motopropulseur, constitué d'un moteur (&
pistons ou turbine a gaz), d'un embrayage et d'un réducteur aussi appelé BTP (boitier de
transmission principal).

Cependant, comme pour I'nélice, le rotor exerce sur l'air un couple di & son mouvement.

L'air en retour (principe d'action-réaction), exerce un autre couple d'intensité égale mais de
sens opposé. Imaginez que vous essayez d’introduire une vis encastrée dans un mur
extrémement dur avec une visseuse puissante, vous tourneriez avec la visseuse ! C’est le
méme phénomeéne qui est observé avec le rotor principal.

Pour contrer cet effet de couple et permettre un vol stable, on dispose a l'arriére des

hélicopteres un "rotor de queue™. Son role consiste a contrer le couple du rotor principal.

C’est le systeme le plus couramment utilisé actuellement mais il existe d’autres

systemes qui jouent le méme role tel que : jet d'air, fenestron, deux rotors principaux (ce qui

annule l'anti-couple), mais aussi deux rotors d‘anti-couple.

Torque
mpensation

1

Rotation

Figure 1.2 : Effet de couple et role du rotor de queue
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Le rotor anti-couple consomme environ 10 % de la puissance, son interaction sonore
avec le rotor principal le rend bruyant, dangereux (extrémement coupant), sensible au vent de
travers, il est également colteux et fragile, toutes ces raisons motivent les constructeurs a
I'éviter ou a l'optimiser.

1.3 Description du simulateur [1], [2]
Le TRMS (Twin Rotor Mimo System) est un dispositif de laboratoire congu dans le but

d’expérimenter de nouvelles lois de commandes. Son comportement est similaire a celui d'un
hélicoptére. Du point de vue commande ; c’est un exemple présente un systeme non
linéaire d'ordre supérieur fortement couplé.

Le TRMS est formé de (figure 1.3):

e une poutre pouvant pivoter sur sa base de maniere a ce qu'elle puisse tourner librement
dans les plans vertical et horizontal.

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

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

e Une tour pour maintenir la poutre.

e Une base comprenant des circuits électronique pour I'adaptation, la synchronisation
et le filtrage des signaux entrants et sortants .

e Un boitier de marche/arrét des moteurs.

Rotor de queue

Bouclier de queue

Bouclier principal

Moteur DC +  Pivot
tachymétre

Poutre libre

Moteur DC +
[ ¢—— Tour tachymeétre

TRMS \

Figure 1.3 : le simulateur d’hélicoptére TRMS
(Twin Rotor MIMO System)

Contrepoids
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L’¢tat de la poutre est décrit par 4 variables : les angles horizontal (azimut) et vertical
(élévation) mesurent a 1’aide d’un capteur se trouvant au niveau du pivot (et qui représente
également les sorties du systeme).

Les deux autres variables sont les vitesses angulaires des rotors, mesurent par des générateurs

tachymétrique couplés aux moteurs DC.

[ B0 mm ,\\
écrou de fixation | /
de l'axe horizontal\.\
T By - / rotor d'élevation
';1'-:‘-1"%7 B ——
L= [y —————
horizontal ,{‘ - ' S
i "\ écrou de fixation §
i de l'axe vertical &1
cet angle ~ 28° i
/
contrepoids “fm S Tour
J
ON  OFF
la base _ ! ‘?j \ vert  fouse
-~ - ! VA=
|| EFeedback SR
/ \
i 1 boitier de selection
i \ ON/OFF

Figure 1.4 : Description du TRMS

Il existe un fort couplage entre les actions des rotors, chaque rotor influence les deux
angles.
L’articulation sphérique permet a la poutre de pivoter simultanément dans le plan horizontal

et vertical. C’est un systeme a deux degrés de liberté, mais on peut restreindre le mouvement

a un degré de liberté a I’aide de 2 vis. (Figure 1.5)

Figure 1.5 : Vis de fixation (& gauche axe vertical, a droite axe horizontal)

Dans un hélicoptere réel, la force aérodynamique est contrdlée par changement de
I’angle d’attaque. Cependant, pour le TRMS, [P’angle d’attaque étant fixe, la force
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aérodynamique est commandée par changement de la vitesse des rotors. On utilise donc les
tensions appliquées aux moteurs comme variable de commande.

1.3.1 Propulseurs

Le TRMS posséde deux propulseurs, un principal qui agit dans le plan vertical, et
I’autre secondaire qui agit dans le plan horizontal. Chaque propulseur est composé d’une
hélice. Ces derniéres sont entrainées par des moteurs a courant continu (marque MAXON),

couplés avec des tachymetres. La tension de commande varie entre+ 2.5V, le signe de la

tension indique le sens de rotation.

1.3.2 Commande des moteurs

Les moteurs électriques a courant continu offrent I’avantage de présenter des vitesses de
rotation proportionnelles a la tension qui leur est appliquée. Le mécanisme utilisé est un
hacheur, qui est un convertisseur statique alimenté par une source de tension continue

produisant aux bornes du moteur une tension de valeur moyenne réglable. Ce hacheur est

commandé par des trains d’impulsions (MLI) qui sont générés a partir du signal de

commande provenant du PC a travers la carte d’acquisition.

Générateur

Signal de MLI | HACHEUR
commande MLI -

Propulseur

Figure 1.6 : schéma synoptique du fonctionnement du propulseur

1.3.3 Les encodeurs optiques [3]

Ces capteurs servant a la mesure des angles d’azimut et d’¢lévation se
situent a D’intérieur du pivot sphérique de la poutre. Il s’agit de deux encodeurs

optiques incrémentaux dont le principe de fonctionnement est le suivant [figure 1.7]:
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infrared infrared output
source X / rean'er/ impulses
£ § e <3 S
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time

Figure 1.7 : encodeurs optiques

Les faisceaux lumineux émis par les deux photodiodes (A et B) passent a travers deux

anneaux de fentes sur le disque. Les fentes sont décalées, de sorte que les tensions des

récepteurs (A et B) soient des ondes rectangulaires en quadrature de phase. Le dispositif
ainsi réalisé permet de déterminer le sens de rotation.
1.3.4 La base du TRMS [2]

A I’arriére de la base se trouvent les différentes connectiques (figure 1.8):

e Connecteur ON/OfT :fiche DIN pour connecter la boite de I’intercepteur ON/OFF des
moteurs ;

e Seélecteur 110/220 V;

e Fiche d’alimentation 110/220 V ;

e Connecteur CNL1: il se branche avec le PLlde la boite d’adaptation, avec une large
nappe de 40 pistes. Les signaux sont ceux des deux capteurs de position, ce sont des
signaux digitaux sur 16 bits ;

e Connecteur CN2 : il se branche avec PL3, avec une nappe de 20 pistes. Les signaux
sont les tensions de commandes des deux moteurs ;

e Connecteur CN3: il se branche avec PL2, avec une nappe de 20 pistes. Les signaux sont

ceux des tachymeétres.
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Fiche DIN pour connecter

le boitier ON/OFF d i
e boitier es nappe de 20 pistes

t
Ot de la carte d'interface
du PC
¥
Selecteur
Q | On I:I:l
I
< —_interupteur- il met sous large nappe de 40
- tension la commande |[ pistesde la carte
0,0 [ o of d'interface du PC
|
Alimentation générale ‘l‘
Figure 1.8 : La base du TRMS
1.3.5 Boitier marche/arrét
C’est un petit boitier avec deux boutons poussoirs, 1'un vert ON  OFF

vert rouge

pour fermer le circuit d’amplification des moteurs, et 1’autre rouge Z =

pour couper I’alimentation. Son role principal consiste a protéger les

boitier de selection

moteurs en cas de mauvaise manceuvre. Il est connecté a Iarriére de la ON/OFF

base du TRMS.
1.3.6 La SCSI BOX

La SCSI BOX (figure 1.9.n) a comme r6le d’adapter les signaux entre la carte
d’acquisition et les différents connecteurs de la base du TRMS et de séparer ces différents
signaux en fonction de leurs types. La boite dispose de quatre connecteurs :

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

e un grand connecteur PL1pour les entrées digitales des capteurs de positions (deux
encodeurs optiques).

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

e un autre petit connecteur PL3 pour les entrées analogiques (retour tachymetrique des

deux moteurs).
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PC

Narrow nibbon 20
way cables from PC
interface card

Wide 40 way
ribbon cable from
PC interface card

Figure 1.9 : Branchement des différents connecteurs

1.3.7 Carte d’acquisition ADVANTECH PCI 1711 [pcil711]

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

e La fonction Plug & play .

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

e 12 bits utilisés pour | a conversion des entrées analogiques.

e La fréquence maximale d’échantillonnage est de 100KHz.

e Gamme des entrées analogiques programmables est controlable par software.

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

e 16 canaux d’entrées digitales.

e 16 canaux de sorties digitales.

o Un compteur / timer programmable.

e Scan automatique des gains /canaux.

Son principal r6le dans notre application est de permettre la commande digitale d’un

systeme continu a travers un PC, en convertissant les signaux analogiques en numériques et

Mémoire fin d étude 10



Chapitre | Présentation du simulateur d hélicopteére

vice-versa. Dans notre cas, on utilise :
e Deux sorties analogiques (convertisseur D/A) pour délivrer les tensions de commande de

références ;

e Les entrées digitales des deux encodeurs optiques pour mesurer 1’angle d’¢lévation et

d’azimut de la poutre ;

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

des deux moteurs.

I.4 Environnement de développement [4], [6]
Ce banc d’essai utilise une approche novatrice d’implémentation, qui jouit d’une
flexibilité accrue et d’une architecture totalement ouverte. Cette approche est appelée HIL

pour « Hardware-In-the-Loop » ou bien « Rapid Prototyping ».

Cette approche élimine 1’étape entre la synthése du régulateur en simulation et son
implémentation réelle sur un systeme embarqué spécialisé. Cette derniére provoque des pertes
de temps considérables, en testant et en calibrant a nouveau le régulateur implémenté. Voici,

ci-dessous, un comparatif succinct entre cette approche et 1’approche classique :

Traditional Approach Rapid Prototyping Process

g .

- Algorithm 3 Algorithm design

EJ' development g and prototyping

5 L

E =

= v o

= a,

g Hardware and é

software design

Y

Implementation of Implementation of
production system production system

Figure 1.10 : Rapide prototypions VS processus de développement traditionnel

Avec le « hardware-inthe-loop », on teste directement le contréleur synthétisé en

simulation sur le systeme physique reel, a I’aide d’un simple PC de développement. En effet,

Mémoire fin d étude 11



Chapitre | Présentation du simulateur d hélicoptere

sont nécessaire :

e un PC standard (pour le développement et pour la commande).

e un carte d’acquisition pour la conversion A/D et D/A.

e le systeme physique a commander.

o les logiciels appropriés.

Les logiciels utilisés sont :

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

e SIMULINK: C’est un langage de haut niveau graphique, a 1’aide duquel on programme
avec des objets ou blocks. Ces objets peuvent étre soit des blocks standards ou bien des
blocks spécialisées congus par ’utilisateur (ex: les S-functions).

e REAL TIME WORKSHOP : c’est le programme le plus important, il génére
automatiquement du code source C++ optimisé, a partir du modéle simulink. De plus, ce
code est paramétrable pour plusieurs targets (cible) d’implémentation, Dans notre cas le
target est un processeur Pentium sous WINDOWS comme systeme d’exploitation.

e Compilateur C++ : il compile le code génére par real time workshop et fait 1’édition des
liens pour générer un exécutable qui communique avec la cible d’implémentation
(target), c’est le compilateur VISUAL C++ 6.0 PRO ;

e REAL TIME WINDOWS TARGET : Dans le cas d’un environnement WINDOWS, ce
petit kernel (noyau), est essentiel. Son rdle est primordial, il assure le temps réel pour
notre régulateur car WINDOWS est un OS événementiel. de ce fait, il ne permet pas
I’exécution en temps réel. Il s’exécute comme un service réside dans le niveau zéro
(mode noyau) et intercepte les interruptions matérielles avant WINDOWS.

Ensuite, il communique avec 1’exécutable du régulateur et joue le role d’interface avec le
systéme physique a travers la carte d’acquisition. Il contrdle, donc, le flux de données et
de signaux du modele (maintenant exécutable) vers le systeme physique et vice versa.

e On a besoin, également, des librairies ou drivers de la carte d’acquisition, pour les
intégral dans notre programme

Voici, ci-dessous, un schéma (figure 1.11) qui illustre la relation qui existe entre les différents

modules :
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Simulink
Model
I
¥
Real Time | c > Crs Executable
Workshop code Compiler i Frogram

Real Time Parametaer Changes

I Raal Tima
|-=!==- Windows
@ P U ’ ot

-, 1O Board

Figure 1.11 : processus de génération du code exécutable

Et voici un autre schéma (figure 1.12) qui illustre les différentes cibles (targets) et les

différentes maniéres dont on peut implémenter notre régulateur :

Design and Test
Simulink
Model
Real Time C C++ Executable
Workshop code Compiler Program
h
Real Time Parameter Changes
Live Operation c
o
o Ta
« 20
8
i
° -]
Q£ G
© =
= 5]
c
s}
= Hardware B
o ardware <
£ “— i Industrial PC
] Sl
m =5
=
o
o - Target
|9 Hardware C
4P 5 - Other ‘-
Microprocessor

Figure 1.12 : différentes cibles d’implémentation

Pour passer d’un régulateur simulé (non temps réel) vers un programme temps réel, il

suffit uniqguement d’ajouter dans le modele de simulation sous SIMULINK, les différents
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blocs des entrées/sorties de la carte d’acquisition (ANALOG INPUT, ANALOG OUTPUT,
ENCODER CHANNEL ...etc).

Pour notre carte d’acquisition, la librairie utilisée est la suivante :

Analeg Output
nalog Uutpy Feadback DAL Digital Input Unit

Analeg Input Feedback Encoder
Crigital Output Unit

Figure 1.13 : Librairie de la carte d acquisition

Et voici, ci-dessous, un exemple complet de commande en temps réel avec MATLAB :

Measure System States AT
i oty Output Control

1. Rotor Only
1
[0 3P| ormgnonroma:
14
>
Switch

3. Tail and Rotor
“hltage Rotor
o 3]
L PupatTallvolisge o f
- Ly
i

rorfigh CIgy AT fag ke
Counts- *Radiank 1

Encoder Rotor Angle

oooo
(Pitch) E0

Sealing and Satety
Fotor “bltage

Rotor Desired
Trajestary

[
|

Taf fagk

Courts->Ridian, Suiteh
oooa Sealing and Safety “ihage Tail
° Tail “oltage vt Roion voliage
Tail Desired
Encoder Tail Angle Trajectory
(¥aw)
Display Results
| W]
x E} P [ red A1 soinal Rotor Aag k
Lt | [
el bl
| Switchl
Deslred and Aetial TallAag ke
| H

Figure 1.14 : exemple d’implémentation d’un contréleur

En vert : blocs de communications avec la carte d’acquisition, a gauche les encodeurs
et a droite des sorties analogiques (tension de commande).
En rouge : blocs de protection des moteurs, car la tension max est de + 2.5V.

En gris : blocs de conversion, car les encodeurs incrémentaux donnent le nombre
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d’impulsions qu’il faut convertir en radian.

En bleu : est la partie essentielle qui est le bloc de notre régulateur. Ce bloc peut étre
écrit dans n’importe quel langage, on peut méme importer un régulateur déja écrit et
I’implémenté, grace a I’architecture ouverte de cette approche.

Apres compilation du programme, il sera indépendant de MATLAB et
SIMULINK, néanmoins, on peut utiliser uniqguement SIMULINK comme interface

homme/machine, pour visualiser et récupeérer les signaux.

1.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons d’abord donné le principe du vol d’un hélicoptere
réel. Ensuite nous avons fait une breve description du simulateur (TRMS), ainsi que son
principe de fonctionnement. Enfin, on a expliqué I’environnement de développement

utilisé.
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Chapitre

Modélisation du TRMS

1.1 Introduction

L’analyse du comportement dynamique d’un systéme passe nécessairement par
la recherche de 1’ensemble des relations, entre les grandeurs d’entrée et de sortie de celui-Ci.

Cet ensemble constitue un modele mathématique exprimant la dynamique du systéeme
sous forme d’équations différentielles ordinaires, a dérivées partielles, ou d’équations aux
différences.

La construction d’un modeéle mathématique peut s’effectuer par application des lois
usuelles de la physique, ce modele est alors dit « modele de connaissance ». Cependant, en
automatique, il arrive que, pour un manque d’informations disponibles sur le systeme, on se
contente de reproduire le comportement entrée/sortie du systétme a partir de données
expérimentales en considérant ce dernier comme une boite noire. On parle alors

d’identification.

On désire, toutefois, que le modele puisse prévoir au mieux le comportement du
systeme aux diverses excitations (commandes, perturbations ...). Ainsi, plus il est détaillé
plus il est fidéle au systéme. Néanmoins, cela engendre une complication de 1’étude et de la
synthése d’éventuelles lois de commande. Un compromis doit alors étre fait en passant par

des hypotheses simplificatrices afin de pouvoir répondre aux contraintes pratigques.

Dans ce chapitre, nous commencerons par une modélisation détaillée du simulateur
présenté dans le chapitre précédent, on présentera ensuite les modéles découplés et on

terminera par quelques simulations en boucle ouverte.
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11.2 Modele non linéaire [3]

Les méthodes de modélisation classiques des systéemes couplés, non linéaires et d’ordre

élevé, basées sur les équations de Lagrange, conduisent dans la majorité des cas a des modéles
complexes. Pour cela, on utilisera les équations fondamentales de la dynamique (Lois de

Newton).

Le modele physique est développé sous certaines hypotheses simplificatrices :
e la dynamique des sous-systemes de propulsion peut étre décrite par des équations
différentielles du premier ordre.
e les frottements dans le systeme sont du type visqueux.
e les sous-systeme hélices-air peuvent étre décrits par les postulats de la théorie de

I’écoulement aérodynamique.

11.2.1 Modélisation du sous systeme d’élévation

Considérons le mouvement de la poutre uniquement dans le plan vertical (rotation

autour de I’axe horizontal), la seconde loi de Newton donne :

Fa, (11.2)

Avec :

(11.2)

Jo = Z]vi (11-3)

Ainsi 1’équation (I1.1) peut étre mise sous la forme :

]vdv = Mv1+Mv2+Mv3+Mv4 (”4)
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ou:

Mv4

: La somme des moments dans le plan vertical.

. La somme des moments d’inertie par rapport a 1’axe horizontal.
L’angle d’¢lévation de la poutre.

: Moment de la gravitation.

: Moment de la force aérodynamique.

 Moment de la force centrifuge.

- Moment de friction.

11.2.1.1 Moment de la gravitation M,

La figure suivante montre 1’ensemble des forces de gravité qui agissent sur le sous-

systeme d’élévation. Le moment gravitationnel résultant est la somme des moments de chaque

force.
Plan vertical
Figure I1.1 : Forces de gravité agissantes sur le TRMS
m m m
M, =g {[(ﬁ +my, + mts) A= (Tm +mpy, + mms) . lm] cosa, — (Tb I, + mg, lcb) sinav} (11.5)
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Ecriture sous forme condensée :

M, = g{[A — B] cos a,, — Csina,} (11.6)

A= (%+mtr +mt5).lt
Avec < B = (me + My + mms) L
€= (%2l +maley )
Ou :

M, : Le moment résultant correspondant aux forces de gravités.
My : La masse du rotor principal.
m,, :Lamasse de la partie principale de la poutre.
my, . Lamasse du rotor secondaire.
m, :Lamasse de la partie secondaire de la poutre.
mcp : La masse du contrepoids.
my, :La masse de la poutre du contrepoids.
My,s - La masse du 1’hélice principale.
m;, :Lamasse de I’hélice secondaire.
L, :Lalongueur de la partie principale de la poutre.
[, :Lalongueur de la partie secondaire de la poutre.
[, :Lalongueur de la poutre du contrepoids.

ey *Ladistance entre le contrepoids et I’articulation.

g :L’accélération gravitationnelle.

11.2.1.2 Moment de la force aérodynamique M,,

La figure 1.2 ci-dessous montre la direction de la force aérodynamique de portance
dans le plan vertical. Cette force dépend de la vitesse angulaire du rotor principal dont la
relation est déterminée expérimentalement.
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axe vertical de rotation

Force de portance

axe horizontal de rotation

/ TRMS 33-220 \

Figure 11.2 : Moments de la force aérodynamique et de friction dans le TRMS

My, = Ly Fy(wn) (11.7)

Ou:

M, : Le moment de la force aérodynamique développé par le rotor principal.

Wm - La vitesse angulaire du rotor principal.

F,(wy) : Exprime la dépendance de la force aérodynamique de la vitesse angulaire du rotor

principal.

11.2.1.3 Moment de la force centrifuge M, 3
La masse de la poutre lorsqu’elle effectue un mouvement de rotation dans le plan
horizontal génére une force orthogonale & la direction de rotation. Cette force est
proportionnelle au carré de la vitesse angulaire de la poutre dans le plan horizontal, elle est
nulle lorsque la poutre est élevée a% rad, et négative lorsque I’angle d’élévation est
supérieur a% rad, et positive lorsqu’il est inférieur a % rad, son expression mathématique est :

my
2

My,

> I, + myg, lcb)}sinavcosav (1.8)

My = —th{(%+mtr g ) L + (S M+ Mg ) b +

AVEC :
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Qy, : Vitesse angulaire de la poutre autour de 1’axe vertical et oy, est I’angle d’azimute de la

poutre.

Ecriture sous forme compacte :

My = —Q,%(A + B + C)sina,cosa,

11.2.1.4 Moment de la force de friction M, 4

My, = —Quk,

AVeC :
day

Q, = dt

Q, : La vitesse angulaire autour de 1’axe horizontal

(11.9)

(11.10)

k, : Constante de friction a déterminer expérimentalement (par identification).

11.2.1.5 Moment d’inertie Iy

Le moment d’inertie par rapport a I’axe horizontal ne dépend pas de 1’angle d’élévation

car dans le plan vertical, la distribution de la masse est indépendante de I’anglea, .

[ Jo1 = My, lmz2

l
]vZ =my mTZ

Jvz = mepley

2

< ]174 =my ?2
Jvs = My,

2

]U6 =T:lnt?

]v7 = %Tms2 + ‘m'mslm2

_ 2 2
K]vS = My T + Myl

Ou
Tms : L€ rayon de I’hélice principale.

T;s . Le rayon de I’hélice secondaire.

(11.11)
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11.2.2 Modélisation du sous systéme d’azimut
Le mouvement dans le plan horizontal est repéré par 1’angle d’azimutq,,. On remarque,
cependant, que la rotation de la poutre dans le plan horizontal est influencée par I'angle

d’¢lévation o .

11.2.2.1 Influence de I’angle d’élévation sur le moment d’inertie

Le moment d’inertie d’un corps est fonction de la masse et de sa distribution
géométrique dans ce corps. Pour cette raison, dans plusieurs systémes mécaniques
multidimensionnels comme c’est le cas du TRMS, on remarque que la distribution
géométrique de la masse dépend de la position géométrique du corps, comme le montre la

figure 11.3.

Helicopter Elewation Mass distribution

C

High elevation ‘:i:é"

High mass dispursion

Low Elevation

Leea mass dispursion
Figure 11.3 : influence de I’angle d’élévation sur le moment d’inertie

11.2.2.2 Influence de I’angle d’élévation sur le bras de levier des forces

Le moment d’une force dépend de la distance perpendiculaire entre cette force et I’axe
de rotation. Dans notre cas, le mouvement dans le plan horizontal est généré par deux forces :
e La force de friction au niveau de I’articulation dont le bras de levier est supposé
tellement petite qu’il n’est pas influencé par 1’angule d’élévation.
e Et la force aérodynamique qui posséde un bras de levier variable en fonction de
I’angle d’¢lévationa,.
De la méme maniere que pour le sous-systeme d’élévation, le mouvement de la poutre dans le

plan horizontal peut étre décrit par la deuxieme loi de Newton :

d’a, (11.12)
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Ou: M, est la somme des moments des forces agissantes dans le plan horizontal, et J,, est la

somme des moments d’inertie par rapport a 1’axe vertical.

Ainsi :
2
Mh - Mhi (”13)
2
8
Jn = Z]m- (11.14)
i=1

11.2.2.3 Moment de la force aérodynamique

Pour déterminer le moment de la force aérodynamique, considérons le cas présenté dans

la figure 11.4.
o Horizontal plane
Tail rotor
N | & Main rotor
- \‘Q\% B
Horizontal axis
Figure 11.4 : Moment de la force aérodynamique dans le plan horizontal
Mhl = lch(a)t)COSCZU (”15)
Ou:

W, La vitesse angulaire du rotor secondaire.
Fy (w,) : Exprime la dépendance de la force aérodynamique de la vitesse angulaire
du rotor secondaire.

11.2.2.4 Moment de la force de friction M,
MhZ = _'Qhkh (“16)

Avec : k, Constante de friction a déterminer expérimentalement par I’identification.
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11.2.2.5 Moment d’inertie ],

Les moments d’inertie par rapport a 1’axe vertical sont :

-

m
]hl = Tm (lmCOS(XU)Z

m
Jn2 = ?t(ltCOS%)z
Jn3z = %(lbsm%)z

< Jha = My (l;cosa,)? (1.17)

Jns = Moy (lmCOSC{v)Z

]h6 = Mgy (leSl'TlCZU)Z

m
Jnr = =1 + ms (lcosa, )?

2 _ 2 2
\]h8 = My Tns + My (lmCOSOIU)

Ou sous forme compact :

Jn(a,) = Dcos*a, + Esin‘a, + F

(1.18)

Avec :

/ mm 2 mg 2

D= (T+mmr +mms)lm + (?+mtr +mts)lt
m
< E Z?blg +mcblfb
my

\F =mmsrn%s + Zsrtzs

Ou

Jir : Le moment d’inertie dans le moteur secondaire.

Jmr : Le moment d’inertie dans le moteur principal.

11.2.3 Modélisation des propulseurs
Le TRMS posséde deux propulseurs constitués chacun d’un moteur a courant continu

plus une hélice, un pour le rotor principal et I’autre pour le rotor de queue (rotor secondaire).
Les deux moteurs DC sont identiques, mais avec des charges mécaniques différentes.
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Figure 1.5 : Circuit de I'un des propulseurs du TRMS

L’équation différentielle du moteur DC est supposée du premier ordre, en negligeant la
constante de temps électrique devant la constante de temps mécanique.

Cette equation différentielle est donnée par :

K:
Avec :

o : Vitesse angulaire du moteur (rad/s).
u : Tension de commande (V).

| : Moment d’inertie.

R : Résistance de I’armature.

K, : Constante de la FEM.

K; : Constante du couple.

T, Couple résistant généré par la charge.

La charge Ty, représente le couple résistant généré par les frottements mécaniques et les
frottements aérodynamiques de 1’hélice avec 1’air. Ces frottements sont difficilement
modélisables. Pour cela, leurs caractéristiques statiques sont déterminées expérimentalement.
Elles dépendent de la forme et des dimensions de chaque hélice. Dans le TRMS, I’hélice du
rotor principal est différente de celle du rotor secondaire.

Pour cela, on a introduit deux nouvelles variables: U,, pour le vertical et Uy, pour
I’horizontal, comme 1’illustre la figure (I1.6).
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Uv Kmr Uvv w
> > PV (uvv) —m>
Tmr.s+1
Uh Ktr Uhh W
—> — » Pn(umn) —»
r.s+

Figure 11.6 : schéma bloc des propulseurs

T,.: La constante du temps du moteur principal.

T, : La constante du temps du moteur secondaire.
K,,, : Le gain statique du moteur principal.

K., : Le gain statique du moteur secondaire.

Py (Uw) et Pn(Unn) sont les caractéristiques statiques des frottements, déterminées
expérimentalement.
Ainsi, les sous-systémes propulseurs sont décrits par des équations différentielles du premier

ordre avec des fonctions non linéaires a la sortie :

du 1
d:v = Tmr (_uvv + Kmruv) (”-20)

wm = PV (uUU)

duhh 1

ac T,
wy = Pp(upp)

(—upn + Kerup) (11.21)

11.2.4 Effet gyroscopique
Lorsqu’on met une hélice en rotation autour d’un axe, plusieurs phénomenes

surviennent, notamment, I’effet gyroscopique ou le mouvement de précession.
De plus, un objet en rotation posséde un moment cinétique (ou moment angulaire)
proportionnel & son inertie et sa vitesse angulaire S = I. @. Le théoréme de Koeing met en

relation le moment cinétique et la somme des moments :

dS _
a2

i
En effet, dans un hélicoptére on a une hélice (masse) qui tourne autour d’un axe
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principal tout comme dans un gyroscope. Ce que I’on retient en premier lieu, c’est que 1’axe
et I’hélice vont toujours tendre a étre sur le méme axe de rotation, et lorsqu’une force viendra
perturber le systeme (propulsion, frottement de I’air sur les pales,...), celui-ci voudra la
compenser en entamant une rotation autour d’un axe du plan horizontal paralléle a la force
appliquée.

Donc par analogie, toute force appliquée ailleurs que sur le centre de masse du systeme
provoquera un mouvement résultant perpendiculaire, en plus de la résistance de I’air lors du
mouvement du simulateur.

D’ou les relations suivantes :
Sy = Jo€ly = Jor ¢ (11.22)

Jirw, : €St le moment cinétique génére par le rotor de queue pour contrer 1’effet gyroscopique

da a la rotation de 1’hélice principale.
Sh = Jn(@,)Qp = Jor 0 COSQ, (11.23)

Jour 0, COSr, - €St le moment cinétique généré par le rotor principal pour contrer T'effet

gyroscopique du a la rotation de I’hélice du rotor secondaire.

11.3 Modele d’état non linéaire

En utilisant les relations mathématiques développées précédemment, on peut réécrire les
équations régissant le mouvement du systéme comme suit :

ds,
E = lva(wm) - ka‘p + g ((A - B)Cosav—()sinav)
(11.24)

1
- EQ,% (A+ B + C)sin2a,

da, (11.25)
dt 2y
N (11.26)
v Jv
du,, 1 (11.27)

dt Tmr (_uvv + Kmr uv)

wm = PU(uUU)

ds 11.28
d_th = [,F,(w;)cosa, — Qnky, (11:28)
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dah

-0 11.29
dt h (11.29)
Sp + Jr O coOSsay, (11.30)
'Qh =
]h(av)
duhh 1 “31
Fral T_tr(_uhh + Koup) (11:31)

o we = Pp(upn)
Ainsi,

en classifiant les différentes variables comme suit :
e Vecteur d’entrée : U = [U,U,]"
e Vecteurd’état: X =[a,S, Uy, apSyup, |7
e Vecteurdesortie:Y =[a, a) ]"

. e L X=fX)+g9xU
On obtient une représentation d’état non linéaire sous la forme :

. . Y =h(X)
ou il y a 6 variables d’état.

Représentation d’état :

[ i = x2+]t;fh(x6)

X2 + Jer Pr(x6)
Iy

%y = Ly E,(P,(x3)) — ks + g((A — B)cos(x;) — Csin(xy))

e )12
%[XS +]mr2;§§f))€0$t-(x1)l (A + B+ C)Sin(le)
< (11.32)

(—X3 + Kmr ul)

5(3:

Tmr
%4 = Xs + Jnr Pv(x3)COS(x1)
t Jn Cx1)
+ mer
5 = LFy (P (xp))cos () — ki lxs Juc 5 )cos()
1
\ Xe = T_(_x6 + Kir i)
tr

Mémoire fin d étude 28



Chapitre 11 Modelisation du TRMS

La figure (I1.7), montre le diagramme fonctionnel du TRMS :

a,(t)

Figure 11.7: Schéma bloc du TRMS

11.4 Le modele découplé
En contraignant le mouvement de la tige dans un seul plan soit I’horizontal ou le

vertical, on obtient deux sous modeles ayant chacun un degré de liberté.

11.4.1 Modéle 1 DDL vertical
Ce modele est dérive du modele couplé, en fixant I’angle d’azimut ay,, et en posant u, = 0.

On choisit le vecteur d’état suivant :

X = [av Sv uvv]T
IT

L3
= Q, o, (1)
U, et |G, || P | vl S F, bl [ i 15 et 1/ T, )J—>1f,s.+——--
S
o, \

S, F,

—;9.3{(.4 - Blcos o = sm vl'.t.-:l--‘—

Figure 11.8 : Schéma bloc du modele vertical

La représentation d’état est alors :

(X% = ?2
v X
i3 = L F,(P,(x3)) — ky .=+ g((A — B)cos(x;) — Csin(xy)) (11.33)
< v
1
553 = T (—X3 + Kmrul)
N
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Remarque :

Le modele vertical obtenu ne dépend pas de I’angle d’azimutah.

11.4.2 Modéle 1 DDL horizontal
De la méme facon que pour le modele vertical, dans le modele couplé on pose ¢, = a,,

Ety, = 0. Etonchoisit X = [ah S, uhh]T comme vecteur d’état.

Le modéle horizontal est ainsi :

(% = ——x

L Jh(am) ™2

Xy = I F (P (x ))cos(a )—Lx
< X2 tf'n\ X3 v0 JAC) 2 (11.34)
\ X3 = T_tr(_x3 + Kirup)

W, S, F, S, o (1)
U= |G,||B| 19| 5, F, = | s =l V3, fr—1/s —>
o - Qh.

Figure 11.9 : Schéma bloc du modeéle horizontal
1.5 Simulations

Afin de pouvoir utiliser le modéle du TRMS pour des simulations ou pour développer
des lois de commandes, nous devons déterminer les différents paramétres et constantes de
temps du systeme, ainsi que les caractéristiques statiques des fonctions non linéaires en
utilisant I’identification.

Les courbes obtenues expérimentalement (annexe A), sont approximées par des polynémes en
utilisant la fonction polyfit de Matlab.

Ainsi, pour le rotor principal on obtient les expressions suivantes:

Fonction non linéaire du rotor principal :
P,(U,,) = 90,99.U, + 599,73.U;, — 129,26.U,}, — 1238,64.U3, + 63,45.U%, + 1283,41.U,,  (I1.36)

Fonction aérodynamique principal :

F,(w,) = —3,48.10"2. w5, + 1,09.10~%. w} +4,123.10°%. w3, — 1,632.10~*. w% +9,544.102%.w,,  (11.35)
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Et pour le rotor secondaire ona :

Fonction non linéaire du rotor secondaire :

P,(Uyy,) = 2020. U7, — 194,69.U%, — 4283,15.U3, + 262.27.U%, + 3796,83.U,, (11.37)

Fonction aérodynamique secondaire

F(w,) = —3.10*. »? — 1,595.10~ 1. w? 4 2,511.10~7. w? — 1,808.10~*. w? + 0,0801.w, (11.38)

Pour les rotors principal et secondaire, les polyndmes décrivant les fonctions non

linéaires des moteurs peuvent étre remplacés par :

Rotor principal :

P, (U, )=600atan(2U,,)

Rotor secondaire :

P,U,,)=1200atan(3,8U,,)

(I1.39)

(11 .40)

Les parametres du modele sont représentés sous forme de tableau, ils seront utilisés lors

de la simulation du modele [5]

Tableau 1.1 : Les paramétres du modéle

Parametre Valeur
A 0.0947
B 0.1105
C 0.011702
D 0.048814
E 0.0016087
F 0.006225
]v(kg_mz) 0.055448
Jer (kgm?) 1.6543.10-5
Jor (kg m?) 2.65.10-5
L (m) 0.24
Le(m) 0.25
T 1.432
Ty, 0.3842
Ko 1
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K, 1
K, 0.00545371
K, 0.0095

11.5. 1 simulation de modéle du TRMS :

Jaune

»
L outz
= modéle horizontal
stept le d tdel I rouge
ouz angle dazimut de 1a poutre » >
Gain 4
vitesse angulaire du MCC principale
Qutd K-
Gain §
vitesse angulaire de |a poutre autour de 'axe n-:ur\z-:untal__l\ bleu
I Outs ] 1
] 2
Gain § I:l
Step2 U angle d'élévation de la poutre [
N I
.
modéle vertical

modéle du TRMS

Figure 11.11: schéma de simulation du TRMS en détail
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11.5. 2 Résultant de simulation :

Modeéle couplée

Les figures 11.12 et 11.13, montrent les réponses libres et forcées du simulateur d’hélicopteére,

o, =0° :

avec les conditions initiales : oy

-0.5

(pesjuone ag|a,p a|iue

15 20 25 30 35 40 45 50
temps (sec)

10

Fmm——-

e

mm————

e ——————

[P

mmm———

(pes) snuwinzey,p ajfue

1

0.5 f--n---
0

a5k------

15 20 25 30 35 40 45 a0
termps (sec)

10

oho =0°

Figure 11.12 : réponses libres du TRMS avec oy

0.5

A

(pesiuone ag|a p ajbue

15 20 25 30 35 40 45 a0
temps (sec)

10

e e e ol A Lo

L
'
]
'
]
i
'
'
'
4
'

10

=
(=7 I
)

(pet) ainwizey p ajfue

15 20 25 30 35 40 45 50
temps (sec)

10

ah0=0

=(.5 et ayy=

:Uh

Figure 11.13 : réponses du TRMS pour U,
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e modele découplé

Modéle vertical

alphaw (rad)

0 50 100 150 200 250

Figure 11.14: réponses libres du modele vertical avec a,o =0°
i

] &0 100 1580 200 250

Figure 11.15 : réponses libres du modele vertical avec a,o =0°,u,=0.5v

Modeéle horizontal

T e Tt IS S S S S S

alphah (rad)
)

L et s W SR S S S e

1 i i i i i i i i i
O 20 401 &0 80 100 120 140 160 180 200
Figure 11.16 : réponses libres du modeéle horizontal avec oy =0°

0.2 T T T T T T T T T
e e e e

5 [ S O A S © o -

alphah (rad)

e R e .

0 20 40 g0 a0 100 120 140 160 180 200

Figure 11.17 : réponses libres du modele horizontal avec any =0°,up=0.5v
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La réponse libre du sous-systéme d’élévation est oscillatoire amortie, cela est due aux
forces gravitationnelles qui agissent uniquement sur le plan vertical, et poussent le simulateur a
se stabiliser en un point d’équilibre a, = —0.93 rad. Par contre, le sous-systéme d’élévation reste
dans sa position d’origine tant qu’il n’y pas d’excitation du Rotor de queue.

Lorsqu’on excite le systéme, le sous-systéme vertical tend vers un nouveau point d’équilibre car
la commande 0.5 n’est pas suffisante pour I’élever vers un angle supérieur. Cependant, le sous
systétme horizontal a le comportement d’un intégrateur, il diverge méme pour de petites
excitations. Ceci est di essentiellement a la faible inertic du mouvement horizontal ou il n’y a

vité qui U mouv .
as de force de gravité qui s’oppose au mouvement

11.6 Conclusion

Dans ce chapitre, on a établi un modéle mathématique du simulateur d’hélicoptére
TRMS, celle-ci a abouti a une représentation d’état fortement non linéaire, couplée et

découplée. Cette modélisation nous permettra par la suite de concevoir des contrdleurs.
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Chapitre

Rappel théorigue sur les commandes utilisées

[11.1 Introduction

Dans ce chapitre, nous allons aborder les développements théoriques de deux techniques
de commande en vu de leurs applications sur le modele du TRMS, nous commengons par une
commande robuste via un régulateur PID et terminerons par une commande adaptative a modele
de référence (MRAC) étudié dans[7].

[11.2 Commande par régulateur PID robuste
[11.2.1 Introduction

Quoique que se soient les théories de commande moderne développées sensiblement
dans les différents secteurs, les régulateurs proportionnel-intégral-dérivé (PID) sont employés
pour un éventail plage dans le domaine de commande des processus industrielles tel que, la
commande du moteur, la commande des véhicules, et dans la globalité des instruments
industriels, etc... ains, plus de 90% des systemes de commande industriels mis en applications
sont basés sur des agorithmes qui emploies des régulateurs standard simple a synthétisés [8,9].
Plusieurs méthodes d'optimisation des paramétres des régulateurs PID sont éaborées [10,
11,12], parmi eux les méthodes fréguentielles, les méthodes basées sur la compensation des

poles, les méthodes empiriques [11].
[11.2.2 Rappel sur lerégulateur PID

Avec ses trois termes couvrant les fonctionnalités de traitement ont état transitoire et
réponses stables, le régulateur (PID) offre la solution la plus simple et la plus effective a
beaucoup de problémes de commande dans le monde réel. De plus, Les régulateurs PID sont
géné&ralement des blocs de construction standard employées en raison d automatiser les
processus industriels. Ainsi, Le régulateur PID le plus simple alaforme de base suivante :
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)= K 6lt) + K, [efr)dr + K, %(e(t)) (111.1)

Oou:

u(t) : est le signal de commande,

e(t) : est défini comme I’ erreur de régulation e(t) = la valeur désirée — la valeur mesurée ou la
sortie commandée.

K, K; et K, sont lesgains du controle

La mise sous forme bloc du régulateur PID est montrer par lafigure 111.1. Ainsi, sa modélisation
sous Matlab/ Simulink est peut étre directement éaboré par une simple conversion du schéma

bloc donnéefigure 111.2.

&(t)

[r—- K elt) «ﬁ

Figurelll.l: structure de régulateur PID

@ -
dt o

(in) :}Kp ol ()

Umax

?
K‘V
y

Isat

Figurelll.2: modée simulink de régulateur PID

Mémoire de fin d' éude



Chapitre 11 Rappel théorigue sur les commandes utilisées

[11.2.3 commande Robuste a tempsfini (DEADBEAT) [13,14]
[11.2.3.1 Rappéd sur lacommande a tempsfini

Le but d'une commande a temps fini est de conduire un systéme a un état désiré dans un
nombre fini de pas du temps (pas d’ échantillonnage pour les systemes discrets ou pas de calcul
pour les systémes continus). Ceci est accompli seulement dans le cas ou le modéle du processus
a commander est parfaitement connu. De plus, souvent le but pour un systeme de commande est
de réaliser une réponse rapide a une entrée échelon avec un dépassement minimal. Nous
définissons une réponse a temps fini comme une réponse qui atteint rapidement la valeur désirée
est en méme temps avec un dépassement minimal. Dans cette étude, Nous employons un tube de
tolérance de 2% comme gamme de variation acceptable de la réponse désirée. Alors, s la
réponse entre dans cette bande a ce temps fini, on dit qu’ elle a satisfait |e temps d'établissement
sur laconsigne, lafigure I11.3 illustre laréponse atemps fini et ces caractéristiques :

e FErrer =0 d'éat stable
e Réponserapide —»temps de montée et temps de réponse minimum

e 0.1% < dépassement en pourcentage < 2%

'/Less oscillatory No St,iloedy@st?te error
’/ oripples

% +2%
Settling down in the shortest time

Faster initial response

Response

Figurelll.3: les caractéristiques de la réponse a temps fini (optimal e)

Pour un systeme de commande qui réalise en méme temps une réponse rapide avec
temps de stabilisation minimum possible et une erreur a un état équilibrée qui converge vers
zéro, ce systéme est appelé * systeme de commande a temps fini (Deadbeat)’. La figure 111.4
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illustre I'opération de comment les régulateurs atemps fini affectent le systéme pour satisfaire les

performances souhaités.

1 1
Deadbeat
Controller

08| 0
06| 0g
04 04

02 © 027

1

o
o £©00000000000000000000¢9  ( 00000000000000000000000
o

Figurelll.4: la performance d un régulateur a tempsfini (DeadBeat)

Concevoir un systéme avec une réponse a temps fini, nous considérons la fonction du

transfert d'un systéme en boucle fermée, un systéme de troisieme ordre :

3
Q)

n (1.2)

T(s)=
S’ +aw,S + Bo,s+o,’

Premiére étape, normalisé le systéme en divisant le numérateur et le dénominateur par o °on

obtient :
T(s)= L .3
s*/w . +a(s’/,})s’ + B(s/w,)s +1 (-3)
On pose §:i pour obtenir
a)n
T(5)=1(S +aS +5S+]) (111.4)

L'équation (111.2) est normalisée, de troisiéme ordre, avec fonction de transfert de la boucle
fermée. Pour un systéme d'ordre supérieur, la méme méthode est utilisée pour tirer I'équation
normalisée. Les coefficients de I'équation «, B,y ont été sélectionnés a partir du tableau (I11.1),
par exemple, s hous avons un systéme de 4%™ |'ordre avec un temps de réponse de 0.95
secondes, nous constatons a partir du tableau (I11.1) que le temps du d'éablissement est
normaise a:

o, T, =481 (111.5)

Par conséquent nous exigeons que :
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481 481
=——=——=5.063
o, T 0.05 (111.6)

S

L'équation caractéristique de lafonction de transfert en boucle fermée égal a

s'+aw,S’+ oS +yo s+ o, (111.7)
Ou:
a=220; f=350; y=2.80
Une fois o, est choisi, la fonction du transfert de boucle fermée compléte a savoir la forme de

I”équation (I11.2). D'ou, lafonction du transfert est égale a:

5.063
s +11.13865° +89.71889s> + 363.3975+ 657.1

T(s) (111.8)

Order(np) a B Y 0 TS
2nd 1.82 4.82
3rd 1.90 2.20 4.04
4th 2.20 3.50 2.80 4.81
5th 2.70 4.90 5.40 3.40 5.43

Tableaux (111.1) : coefficients épuisés et temps de la reponse. Tous les temps normalisés par @,

[11.2.3.2 schéma de commande a temps fini (DeadBeat)

Soit le schéma de commande avec un régulateur PID donné par lafigure suivante :

R(s) C(s)
G G(9)

Figurelll.5: systéme du contréle avec réaction
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Le systeme de commande éudié est un systéme avec contre réaction non unitaire avec action de
dérivation et d’amplification, tel que les différents composants sont données par les équations

suivantes:
Régulateur PID :
2
G.(9) = K[K,(s ;LXs+Y)] (1119

Fonction de transfert du systéme a commander :

1
)= s+ D(s+ 25+ 4] (111.10)
Lesblocslinéaires:
Hi(8) =1+ Kps) . H,(9) =K, (111.12)

Ainsi, Lafonction du transfert du systeme en boucle fermée aprés simplification est la suivante :

C(s) K[K,(S*+ Xs+Y)]
R(s) ' +{7T+K,KK,}S*+{14+ KK, + KK K X +} & + {8+ K, + KK, X + KK K,Y} s+ {KK,Y}

(111.12)

Les performances souhaitées en boucle fermée exige que I'éguation caractéristique est donnée

par :

s*+11.1386s> + 89.71889s” + 363.397s+ 657.1 (111.13)

Par analogie entre les deux équations caractéristiques I11.12 et 111.13 on obtient un systeme a

quatre équations et cing inconnus :
(K} =657.1; {8+ K, + K X + K K,Y} =363.397
{14+ K, + K, K, X} =89.71889 ; {7+KK,} =11.1386

Larésolution de ce systéme permet d’ obtenir les valeurs suivantes :
K,=17,Y =38.6529, K, =0.243, X =14.21, K, =-45.848

Ainsi, lasimulation de ce systeme de commande pour un profil de temps de 30 seconds et avec
une consigne échelon unitaire, le résultat de smulation est montré par la figure I11.6 ; la réponse
obtenue a un dépassent sous 2% avec un temps de réponse environ de 0.97 secondes.
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Response
= =
m (mx]

=
=

=
ka

Figurelll.6: réponse de systéme 4°™ ordre
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I11.3 Théorie de la commande adaptative a modele de référence

[11.3.1 Introduction :

La commande adaptative directe a modele de référence (MRAC) a été proposé pour la
premiere fois en 1961 [15] se basant sur la minimisation d’un indice de performances, approche
connue généralement sous la regle de conception du MIT. La stratégie MRAC spécifie laforme
désirée de la réponse du processus a un signal de commande par I'intermédiaire d’ un modéle de
référence défini paramétriguement, image donc des performances souhaitées en boucle fermée.
Ensuite, un mécanisme d’ adaptation élabore, a partir de la sortie du processus et de la sortie du
modéle, un jeu de parametres congu de telle sorte que la différence entre ces deux sorties tend
vers zéro. Cette stratégie a été éendue ultérieurement ala méthode du gradient accéléré [16]. La
stabilité de ces systémes de commande adaptative a été démontrée indépendamment de la loi de
commande sous-jacente s |’ algorithme d’ adaptation paramétrique vérifie quatre propriétés bien
définies. Les trois premiéres sont apportées par |I'algorithme des moindres carrés modifiés
incorporant une régularisation du gain d’ adaptation et assurant la borgnitude des paramétres. La
derniere concerne |I’admissibilité du modéle identifié par rapport a la loi de commande, elle
requiert la condition d excitation persistante ou un gel de I’ adaptation des que les informations
du comportement entrée-sortie ne sont plus pertinentes pour I’ estimation. Ce résultat a été obtenu
en présence d’ erreurs de modélisation et de variations paramétriques petites en moyenne.

Les méthodes adaptatives avec modele de référence doivent étre considérées comme
provenant de trois approches différentes. La premiere, basée sur la représentation d’ état décrite
par Landau [17], suppose que les variables d état sont mesurables. La seconde adopte une
représentation entrée-sortie a partir du concept du signal d’ erreur augmentée de Monopoli [18].
Dans cette approche, les observateurs adaptatifs sont contenus dans le régulateur pour
contrecarrer I’impossibilité d’ accéder a la totalité du vecteur d' état. La troisiéme concerne la
simple approche adaptative de la commande introduite par Kaufman [19]. Cette approche repose

sur laméthode du retour de sortie qui ne nécessite ni retour d’ état ni observateurs adaptatifs.

L’ approche MRAC abordée dans cette étude est de nature différente, car elle permet de

palier les inconvénients de la structure directe, basée essentiellement sur les principes suivants :
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- une adaptation indirecte (modél e identifié off line).
- adoptant la représentation d’ état décrite par Landau.
- adaptation par signal de synthese comme entrée de commande additionnel.

- un critere de synthese basée sur la notion stabilité (éviter le probleme de la stabilité local).

Lafigure (111.7) met en évidence la différence entre ces deux cas.

Modéde X

deréférence

T Perturbati onl g;
+ X

Adaptation paramétrique

Adaptation a
synthése du signal

M écanisme €
d’ adaptation

Figurelll.7 : Sructure d’ une commande adaptative a modél e de référence
a entrée de synthése additionnel.

Ce probleme de stabilité conduit beaucoup de chercheurs au début des années 60 a
considérer la synthese des contrleurs adaptatives en utilisant la théorie de stabilité et
particulierement |a seconde méthode de Lyapunov [20]. Cette méthode offre des propriétés d’ une
stabilité globale sans aucune restriction, soit sur les conditions initiales des états, soit sur la
nature des entrées de références utilisées. Cependant |’ inconvénient majeur de cette approche est
la nécessité de trouver une fonction appropriée de Lyapunov, et cette fonction doit étre bien
définie pour toutes les lois adaptatives connues. Donc, il y a un probléme de généralisation de la
méthode de Lyapunov. Cet inconvénient a motivé Landau [21] d appliquer un nouveau concept
dit critere d hyperstabilité [22] pour la synthese de la commande adaptative a modele de

référence.
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Soit le systéme dynamique non linéaire suivant :

X(t) = AX(t) + BU () + fo (%.1) (111.14)

Y(t) = CX (1) (111.15)

Avec A est une matrice de taille nxn, B est une matrice d’ entrée de taillenxm, X(t)
vecteur d état de dimensionn, U vecteur de commande de dimension m et f,, (X,t) représente

le terme non linéaire variable dans le temps. Le vecteur Y et la matrice C représentent la

variable et la matrice de sortie respectivement, de dimension appropriée.

Avec les mémes dimensions du processus a commander nous écrivons le moddle de
référence. L’ objectif de ce régulateur est de ramener la dynamique du systéme non linéaire actuel
aun comportement similaire a celui d’ écrivant le modele de référence.

Le modele de référence est donné par laforme suivante :
X () =A X (t)+B.r(t) (111.16)

Yo (t) =C, X, (1) (111.17)

Avec A, et B, desmatricesdedimension nxn et nx m respectivement, X, (t) variables

d éat du modele de référence, r(t) signal de référence, et Y (t) lasortie du modéle de référence.

Le vecteur d erreur e(t) est défini comme étant la différence entre le modéle de référence et

le processus a commander :
e(t) = X, (t) — X(t) (111.18)
Ou e(t) représente |’ erreur sur |’ éat.

On désire avoir apres I'intégration de ce controleur !ime(t) =0 . Les lois de commande

sont calculées a partir des états du vecteur d entrées-sorties du processus, du modele de référence
et |I’erreur de régulation. Ainsi, laloi de commande a géenérer par le régulateur a gain constant est

calculée a partir des grandeurs mesurées via des gains appel és gains d’ adaptations linéaires.
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Cette de loi de commande peut S écrire sous laforme :

U(t) = -K,.X(t) + K,.r(t) (111.19)

La dérivation de |'erreur sur I'éat donnée par (111.18), permet d obtenir en utilisant la
représentation d’ état du modéle de référence (111.16) et le processus a commander

(111.14) I’ équation dynamique de |’ erreur :

(1) = A, X,y (1) + (BK, — A)X (t) + (B, ~ BK,)r ()~ i (%) (111-20)
Avec |’ addition et la soustraction du terme A X (t) , I’ éguation de I’ erreur devient :
6ft) = A1) + (A, — A+ BK,)X (1) + (B, — BK,)I (1)~ fy (.1 (1121
S
f (1) =0 (111.22)
B,-BK, =0 (111.23)
A,—-A+BK, =0 (111.24)
Sont vérifiés alors |’ équation de I’ erreur se réduit a:
(111.25)

et) = A&(t)

En assurant que e— 0 pour t —»> o0 s A, est une matrice de Hurwitz (ses valeurs propres
sont a parties réelle négative). La premiere condition est vérifiée si le processus & commander est
linéaire invariable dans le temps. Les deux autres conditions sont utilisées pour la détermination
de K, etK,.

Les conditions (111.13) et (111. 14) sont vérifiéess :
K,=B"(A-A) (111.26)
K,=B"B, (111.27)
Avec (+ représente |e pseudo inverse d'une matrice: B* = (B"B) B
L'expressionde K, et K, peut avoir lieu si lamatrice d’ entrée B est de rang maximal. De
plus, lesvaleursde K | et K, ne garantissent pas les équations (l11. 26) et (I11. 27) amoins que
les conditions d' Erzberger soient vérifiees[31] :

(I, -BB*)(A-A)=0 (111.28)
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(I,-BB")B, =0 (11129).

Avec |, est une matrice d'identité detaillenxn.

Ces conditions ont été tirées des équations précédentes déterminantes les gains régul ateurs.
Maisen généra on a:

(1,-BB")B,, #0 (111.30)

Donc les conditions d Erzberger n'ont pas été veérifiées, alors le modéle de référence
propose doit étre a nouveau redimensionné. Pour cela, Landau a proposé une forme d’ état
canonique commandable pour le modéle de référence dite forme d’ état de type Lvenberger, qui
assure alafois les conditions d’ Erzberger et la commandabilité du modéle de référence. De plus,
nous mentionnons aussi que le modele du processus a commander soit connu et entiérement

commandabl e (tous les modes du processus soient commandabl es).

Cependant, dans le cas contraire c'est a dire (processus non linéaire ou variable dans le
temps) laloi de commande ne donne pas des résultats souhaités, d’ ou la nécessité de faire appel
aune loi de commande additionnelle qui compense e terme non linéaire tout en garantissant une

stabilité asymptotique des états du systéme.

111.3.2 Commande adaptative a modele deréférence (MRAC)

Dans la section précédente nous avons discuté la détermination des gains du régulateur
(RGC) en supposant gue le processus a commander est linéaire invariable dans le temps. Si on
considere maintenant que le processus a commander est non linéaire et/ou variable dans le temps
(lacondition (111.22) n’ est pas vérifiée), le systéme corrigé s écarte alors du modele de référence
et la correction du systeme de commande nécessite |’addition d’'un signal de synthese pour
compenser le terme non linéaire et les variations paramétriques du processus a commander.

Lacondition (111.22) n’est pas vérifiée alors |’ équation de I’ erreur (111.21) devient :

e(t) = A(t) - fy (x.1) (111.31)

Pour compenser le terme f,, (x,t) , on doit gjouter ala loi de commande é aborée pour le

régulateur a gain constant, un signal de synthese de nature non linéaire calculé sur la base des
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Grandeurs mesurées sur le processus a commander, le modéle de référence et I'erreur de

régulation ; d’ou laloi de commande a appliquer est donnée par :

U(t) =u,(t) +u,(t) (1.32)
Avec
U, (t) = —K . X(t) +Kr(t) (1.33)
Et
u,(t) = 5Kp(t).X(t) + oK, (t).r(t) (11.34)

u, : représente le signal de synthése additionnel.

Le réarrangement des équations (111.32), (111.33) et (111.34) permet d'écrire la loi de
commande appligquée au processus :

U () = —(K, = 3K, (£))-X () + (K, + 5K, (1).r(t) (111.35)

oK, et 5K, : sont les gains d’ g ustements non linéaires dépendants du temps.
e(t) = Aye(t) + (A, — A+ BK,)X(t) + (B, — BK,)r(t)
= B(oK,r(t) + K X (1)) - i (x1)
Le calcul des gainsK, et K, selon les équations, (111.26) et (111.27) permet de réduire a

(111.36)

nouveau |’ équation de |’ erreur a:

oft) = A,.&(t) - Bw, — f,, (x.1) (111.37)

Avec
w, = K,,.r(t) + K. X(t) (111.38)

Les gains d’ gjustements oK, et 6K, doivent compensés le terme non linéaire et permettent

de revenir anouveau al’ équation d' erreur (111.25).

L’ équation (111.37) présente un systeme de commande a transmission directe linéaire avec

une contre-réaction non linéaire, son schéma fonctionnel donné par lafigure suivante :
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O . ~ve 1 (s1,-A)B €

v

Bloc non
linéaire

Figurelll.8: Schéma structurelle d’ un systeme avec un contre réaction
non linéaire variable dans le temps

Puisque le terme f,, (x,t) est généralement inconnu, les gains d’ gjustements oK, et oK |

ne peuvent pas étres déterminés explicitement.

Le systéme donné par |’ éguation (111.37) est hyperstable si et seulement si :
Lapartie linéaire est strictement positive réelle :

Re|(sl, - A,) “B]>0 pour toute w (111.39)

Et lapartie non linéaire vérifie I’ inégalité de Popov :

t

[€" (@) w,(r)dz = 2 pour toute t > 0 (111.40)
0

Comme la matrice A est prédéerminée par la dynamique de I’erreur, la condition

d hyperstabilité de la partie linéaire ne peut pas étre toujours veérifiée. Pour satisfaire une telle
condition, on introduit dans la chaine directe un compensateur linéaire destiné a amplifier et
filtrer I’erreur e(t) avant d’ attaquer le mécanisme d’ adaptation, choisi de telle sorte que le bloc

linéaire soit hyperstable (figure (111.9)).

Alorsle vecteur de sortie du bloc linéaire est donné par :

Y, (t) = C.e(t) (111.42)
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u=0 © (S'In_An)ilB Ce

v

Bloc non
linéaire

Figurelll.9: Schéma structurelle d’ un systeme avec un contre réaction non linéaire
variable dans le temps et un filtre dans |a chaine directe

Lebloc linéaire caractérisé par A,,, Bet C, soit SPR s :

Re|C.(sl, - A,) *B]> 0 Pour toutew (111.42)

et le bloc d' adaptation non linéaire vérifie I’ inégalité de Popov :

t
[T ®w, (dt > —2 Pour toute t, > 1, (111.43)

4

L’ erreur converge asymptotiquement vers zéro.

Le probléme d’ hyperstabilité de la partie linéaire est résolu pour un choix de la matrice C,
selon laloi suivant (proposition de Landau) :

C :BTP (|||.44)

e

Tel quelamatrice P est une solution de I’ équation de Lyapunov :

PA +AP=-Q (111.45)

Les coefficients de lamatrice P et Q sont définis positifs. La satisfaction de I'inégalité de
Popov est une opération trés compliquée. De ce fait, Landau a présenté une solution pour le
choix de oK, et oK  [23].
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Proposition delandau :

L’'inégalité (111.43) est satisfaite en adoptant une loi d adaptation proportionnelle intégrale
du type:

K, () = [ ¢(r)dz + ¢, (1)
i (111.46)

K, (1) = [y (e)de +y, (1)

Avec

¢(r) =FY (1) X7 (r)G
$(t)=FY ()X ()G (111.47)
vy(r) = MY, (@)1 (0N
Vo@D =M Y, 1 ON

LesmatricesF, G , M et N sont définies positiveset F’', M’ sont définies semi-positives.

Landau a propose des simplifications sur les équations de¢,, ¢,, v, et y,, dans le but de

résoudre |’ éguation de Lyapunov et simplifier la structure du mécanisme d’ adaptation, données

par :
Q=diag(m,,1m,,erreeen. ,N,) Avecn, =0 (111.48)
G=N=1F=M=Al,, e F'=M"=4,1, (111.49)
avec

A >0Et 4,20

La matrice |, est une matrice d'identité de taillenx n. En utilisant ces simplifications les

expressionsdeq,, ¢,, v, ,y, deviennent :

¢ (t) =AY (r) X7 (r)
¢ () =AY ()X (t) (111.50)
v, (r) =AY (2).r" (7)
wo(r) =AY ()T (1)
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Les directives de choix de A, et A, pour résoudre les équations précédentes seront
présentées dans la section

Ainsi, le schéma fonctionnel du mécanisme d’ adaptation et le schéma de commande peuvent
étre donnés par les figures suivantes :

}.)
\ 4
—

+
o 2 '$

Figurelll.10 : Schéma fonctionnel du mécanisme d’ adaptation de la commande MRAC

Modélede | X

référence

v
il
(]
o<

A
)

processusa | X

commande

< ®
7 . < X
Mecanisme [T ¢
» D adaptation ;
Y,

Figurelll.11 : Schéma de commande adaptative & modéle de référence (MRAC).
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111.3.3 Optimisation de la loi de commande

Dans la section précédente, plusieurs paramétres ont éé utilisés pour la synthése du
meécanisme d’ adaptation. Ces parametres incluent les valeurs propres du modéle de référence, les
gains A, etd, des équations d adaptations et la matrice Q déterminantC,. Dans le but de
compléter la synthese du systeme de commande adaptative a modele de référence. Nous

proposons des directives pour le choix des valeurs propres du modele de référence, les gains 4,

et A, pour le mécanisme d adaptation et lamatrice Q déterminantC, .

[11.3.3.1 Modélederéférence

La contribution du modéle de référence dans le systeme de commande d aprés les
démarches présentées précédemment et primordiale pour la synthese de la loi de commande.
Ainsi, pour assurer la stabilité du systeme global et la convergence des grandeurs commandeés, le
modél e de référence doit étre stable (une matrice Hurwitz). De plus, doit avoir des performances

(dynamiques et statiques) souhaités en termes de temps réponse, dépassement et écart statique.

A partir de la proposition de Landau, le modele de référence doit avoir une forme canonique
commandable de type Lvenberger; de méme dimension que le processus a commander.
Certaines contraintes peuvent étre apparues a cause des limitations physiques du processus a

commander, a ce fait, le choix du modéle de référence doit prendre en compte ces limitations.

[11.3.3.2 Choix des gains d’ ajustements

LesvaleursdeA, , A, doivent vérifier la condition (111.49) et choisir arbitrairement a travers
le processus a commander et I’ erreur d’ adaptation. STOTEN [24] recommande de commencer
avecA, = A, =1, par lasuite st on augmente A, on réduit le temps consomme par |e mécanisme
d’ adaptation et augmente le rapport A, /A, jusqu’aavoir I’ amortissement désirée. Alors a chague
étape de changement sur les gains A, etA,, il faut faire des simulations pour examiner |’ apport
de ce changement. Les valeursfinalesde A, et 4, ne sont pas critiques, mais elles ne peuvent pas
étres augmentées indéfiniment parce que cela peut magnifier le bruit dans la boucle. STOTEN a
tiré aussi une analogie entre A, , A, et les constantes intégrales, proportionnelles d’un régul ateur

Pl standard respectivement. STOTEN atrouvé aussi empiriquement gque la valeur de 100 pour
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A, €t 10 pour A, ont donné des résultats satisfaisantes, donc un rapport del, /A, = 0.1. Mais
cette proposition reste relativement juste ; car on a mentionné précédemment que le choix de A,

et A, dépend en premier lieu du processus a commander et I’ évolution de I’ erreur d’ adaptation.

[11.3.3.3 Choix delamatrice Q

Le choix delamatrice Q est aussi relativement arbitraire utilisé pour résoudre I’ équation de
Lyapunov qui calcule la matriceP . Cette derniére sert a son tour dans la détermination de la
matriceC,. Q Est définie symétrique positive. L’ application de la proposition de Landau,
permet de rendre Q une matrice diagonae. La plage de choix de ces é éments est trés vaste qui

donne au mécanisme adaptative plusieurs configurations possibles. HORNER a trouvé

qu’ augmenter les valeurs dans Q a augmenter la vitesse d’ adaptation du mécanisme ; mais peut

conduire aussi a une instabilité du systeme de commande si le taux de la mise a jour n’ était pas

suffisamment grand. Cela suggére que le choix des ééments de la matrice Q €t le taux de la

mise a jour ne devrait pas étre choisis separément. HORNER a aussi trouve que les valeurs le

long de ladiagonale de lamatrice Q sont associées avec les états du systeme [35].

[11.4 conclusion

Cette partie du mémoire a été consacrée a la présentation de deux techniques différentes
de commande, la premiére structure est basée essentiellement sur un régulateur PID standard
avec |’ utilisation d une méthode d’ optimisation (DeadBeat control) qui assure des performances
en boucle fermée tel que le temps de réponse, un dépassement minimal et |’ erreur de réglage
converge vers z&o, la deuxieme méthode est de nature totalement différente dite commande
adaptative a modéle de référence, elle est basée essentiellement sur I’ adaptation de la loi de
commande afin que la sortie du processus a commander suit celle d’un modée dit ‘modéle de
référence’ prescrit les performances souhaitées. Pour la synthese de cette commande, un critére
de stabilité dit ‘critére d' hyperstabilité qui assure a la fois les performances souhaitées et la
stabilité globale du systeme de commande.

Dans le but de tester les structures de commande présentées aprés une étude théorique, une
application sur simulateur d’ hélicoptere auralieu afin de montrer |’ apport de chaque commande.
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Chapitre

1V

Application des commandes sur le simulateur d’hélicoptere

V.1 Introduction

L’objectif de ce chapitre est de synthétiser des lois de commandes afin d’asservir I’angle

d’élévation et d’azimut du TRMS. En se basant sur les théories présentees dans le chapitre 111.

Avant l'application d’une technique de commande a un syst¢eme complexe il faut choisir
entre deux stratégies de commande, d'abord la commande centralisée, ou bien la commande
décentralisée en s'appuyant sur les critéres suivants : réalisabilité de la commande, temps de

calcul et ordre du régulateur.

L'utilisation de la commande centralisée nécessite une bonne connaissance du systéme,
dont le temps de calcul est trés grand. Par contre l'utilisation de la commande décentralisée
facilite la synthése et donne des lois de commandes non gourmandes en temps de calcul.

Le systeme global sera décomposé en deux sous-systéemes (vertical et horizontal),
chacun d'eux est commandé indépendamment Les interconnexions seront considérées comme

étant des perturbations.

IV.2 linéarisation tangente

IV.2.1 principes

Notre systéme étant affine en la commande présente une dynamique sous la forme:

X=f0)+g0)u
y = h(x)

(IV.1)
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On peut écrire ces équations de fagon générale :

X=fC)+g(xu) (IV.2)
y = h(x)

Selon I’approche analytique, la linéarisation tangente se base sur un développement en
série de Taylor des équations du modéle disponible et sur une approximation de ces équations a
I’ordre 1. Pour quantifier le mod¢le linéaire obtenu, ce développement se fait autour d’un point
de référence qui doit étre un point d’équilibre du systéme afin de satisfaire I’hypothése de
stationnarité temporelle. Le modele linéaire obtenu correspondra a une approximation de la

dynamique du systéme au voisinage de ce point d’équilibre.

IVV.2.2 points d’équilibre
Les points d’équilibre d’un systéme (ou ensemble d’équilibre) sont les points ou

’équation de la dynamique de ce systéme s’annule (i.e. les points de R" xR™ oul la fonction non-
linéaire f(x)+g(x,u) s’annule).
Cet ensemble est défini par :

€ = {(x0, up) € R" X R™/f (%) + g(x0,uo) = 0} (IV.3)

1VV.2.3 Linéarisation local

Cette linéarisation est effectuée au voisinage d’un point d’équilibre (équation
(IV.3)) selon une approximation au premier ordre des équations du systeme. Pour se
faire, on développe les champs de vecteur f et g en série de Taylor a ’ordre 1 au voisinage de
ce point d’équilibre (X, U,). (Annexe B)

On obtient alors :

a(f + ]
(fax 9) (x—x0) + %

(x0,u0) (xoo)

(IV.4)

f)+ g u) = f(xo) + g(xo,up) + (u—up)o?(x — xp,u — ug)

Puisque (Xo,Up) est un point d’équilibre (f(Xo)+g(Xo,Ug)=0) et en négligeant les termes d’ordre
supérieurs a 1, on peut obtenir une approximation linéaire du modeéle au premier ordre en

considérant les variables d’écart :

a(f + 9
5: 209 5x + 22 Su (IV.5)
0x (xo,u0)

AVEC : §x =X — Xg et Su = U — Up
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IV.2.4 Le modéle linéaire tangent

De la linéarisation locale (IV.5), on définit le modele linéaire tangent comme le

modele linéaire

I’ensemble des modeles linéarités locaux.

relatif aux points d’équilibre du systeme correspondants donc a

Ce modéle linéaire tangent est ainsi défini par un ensemble de systemes d’équations

linéaires de la forme :

6x = A(.X'O,U.()).6X + B(XO,U()).(SU. (|V6)
ou
I(f+9) ag
A(xg,uy) = —== et  B(xy,ug) == [(xq,up) € E
(%0, up) ox oo (%0, up) ol ey ) (%0, up)

Notre systeme a été linéarisé

autour de 9 points d’équilibres selon les angles

d’¢lévations et d’azimut. Le tableau suivant définit leur ordre (afin qu’on puisse les repérer

facilement par la suite) ainsi que les commandes (uy,un) correspondantes:

o - /6 0 /6
/6 1)  (0.4748,0) 2) (0.7832,0) 3) (0.9790, 0)
0 4)  (0.4748,0) 5) (0.7832,0) 6) (0.9790, 0)
- /6 7) (0.4748,0) 8) (0.7832,0) 9) (0.9790, 0)

Tableau IV.1 : points de fonctionnement choisis pour la linéarisation

On obtient donc les différentes matrices définissant les modeles linéaires correspondant aux

différents points d’équilibre cités dans le tableau (IV .1).

0 17.9064 0 0 0 3.5158 0 17.9064 0 0 0 3.5158 0 17.9064 0 0 0 3.5158
-0.1787 -0.0977 0.1655 0 -0.2319 -0.0192 -0.1153 -0.0977 0.1907 O 0 —-0.0192 —0.0243 -0.0977 0.1708 0 02122 -0.0192
A= 0 0 —-0.6983 0 0 0 A= 0 0 —0.6983 0 0 0 A 0 0 -0.6983 0 0 0
' 0.1573 0 0.3032 0 22.6999 0 z 0 0 0.1802 0 17.8214 0 * 7| -0.2167 0 0.1521 0 22.6999 0
—0.0015 0 -0.0029 0 -0.2156 0.1736 0 0 -0.0017 0 -0.1693 0.2004 0.0021 0 -0.0014 0 -0.2156 0.1736
0 0 0 0 0 —-2.6028 0 0 0 0 0 —2.6028 0 0 0 0 0 —2.6028
0 17.9064 0 0 0 3.5158 0 17.9064 0 0 0 3.5158 0 17.9064 0 0 0 3.5158
-0.1787 -0.0977 0.1655 0 -0.2319 -0.0192 -0.1153 -0.0977 0.1907 0 0 -0.0192 —-0.0243 -0.0977 0.1708 0 0.2122 -0.0192
0 0 -0.6983 0 0 0 0 0 -0.6983 0 0 0 0 0 —0.6983 0 0 0
A= 0.1573 0 0.3032 0 22.6999 0 As= 0 0 0.1802 0 17.8214 0 A= -0.2167 0 0.1521 0 22.6999 0
—-0.0015 0 -0.0029 0 -0.2156 0.1736 0 0 -0.0017 0 -0.1693 0.2004 0.0021 0 -0.0014 0 -0.2156 0.1736
0 0 0 0 0 —2.6028 0 0 0 0 0 —2.6028 0 0 0 0 0 —-2.6028
0 17.9064 0 0 0 3.5158 0 17.9064 0 0 0 3.5158 0 17.9064 0 0 0 3.5158
-0.1787 -0.0977 0.1655 0 -0.2319 -0.0192 -0.1153 -0.0977 0.1907 0 0 —0.0192 —0.0243 -0.0977 0.1708 0 0.2122 -0.0192
A< 0 0 -0.6983 0 0 0 Ao 0 0 -0.6983 0 0 0 ola - 0 0 -0.6983 0 0 0
! 0.1573 0 0.3032 0 22.6999 0 * 0 0 0.1802 0 17.8214 0 ° | -0.2167 0 0.1521 0 22.6999 0
-0.0015 0 -0.0029 0 -0.2156 0.1736 0 0 -0.0017 0 -0.1693 0.2004 0.0021 -0.0014 0 0 -0.2156 0.1736
0 0 0 0 0 —-2.6028 0 0 0 0 0 —2.6028 0 0 0 0 0 —2.6028
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Le champ de vecteur g ne dépendant pas de X, la valeur de la matrice B reste la méme pour tous

les points de fonctionnement :
0
0
0.6983
0
0 0
0 2.6028-

S O OO

Avec i=1:9.

0 0 0 0O
0 01 0O

1VV.3 Commandabilité du simulateur

La matrice ¢, = [é i=1:9

La commandabilit¢ d’un systéme non linéaire passe par le calcul du rang de la matrice

commandabilité Co. Celle-ci se calcul via les crochets de Lie jusqu’a I’ordre n-1 :

Co=[g(x) —adrg(x) adfg(x) —ad}g(x) ad}g(x) —ad? g(x)]
Avec :

a a
adrg() = [f,91=2.f-L g

adf = [f,adf ' g(x)]
ad? g(x) = g(x)

Et

Si le rang de cette matrice commandabilité est complet (rang (Co) =n), on conclut que le
systeme est faiblement commandable. Mais ce calcul étant fastidieux, on peut passer par le
calcul des différents commandabilité des modeéles linéaires, cela conduit a la commandabilité
local.

On définit les matrice de commandabilité linéaire par :
Co,=[B AB A?B A?B A!B A?] Avec:i=:9

Le rang de cette matrice est de 6, on conclut donc que le systeme est localement
faiblement commandable. On peut donc procéder au calcul des différents régulateurs.
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IV.4 Commande par régulateur PID robuste

Dans cette partie nous avons appliquée la théorie présentée dans le chapitre précédent
pour la commande du TRMS. En premier lieu se sera pour les sous systemes vertical et
horizontal a base des modéles linéaires obtenus, dans la section précédente sous forme d’une
fonction de transfert. En suit, une tentative d’appliquer ces commandes sur le modele du TRMS
couplé.

IV.4.1 Méthodes de conception et procédures

D’abord, les techniques de découplage sont employées pour séparer les deux sous-
systemes SISO vertical et horizontal. Ainsi, le systtme TRMS sera modélisé en deux sous-
systéemes comme Ci-dessous:

Découpler le TRMS pour devenir deux systemes séparés

Partie horizontale (Rotor de la Queue)

Ha(s)

R(S K, HPIDZH@HHorizontal Cis)

Figure IV.1 : La structure du systeme de conception robuste (horizontal)

Partie verticale (Rotor Principal)

Rﬁ@ Ki [[PIDy 2 Vertical | Cn(®)
- T_

Hi(s)

Figure IV.2 : la structure du systéme de conception robuste (vertical)

La figure (1V.3) est la structure de base pour la conception d’un syst¢éme de commande robuste
créé en 1994 par Richard Dorf et Jay Dawes. Ce schéma de commande avec un régulateur PID
robuste permet donne des résultats intéressants seulement pour des systémes d’ordre inférieur.
En conséquence, il y a un besoin de gain plus variable quand les systémes est d’ordre élevé sont
analysés. Cette méthode de conception a été testé également pour démontrer que ce type de

systeme de commande sont insensible a la variation du paramétre de systéme jusqu’a +50%

Mémoire de fin d’étude 59



Chapitre IV Application des commandes sur le simulateur d’hélicoptere

R(s
= K |-+po-<e=9 (%) )
Ka
H(s) T

Figure IV.3 : La structure de base du systéme robuste

IV.4.1.1 cas du modeéle vertical
Ici, la structure de commande est appliquée sur le modele linéaire de la partie verticale du

TRMS ; le modéle linéaire est un systéme de troisieme ordre qui est la fonction du transfert du

rotor de queue. Ainsi, 1’utilisation du régulateur PID G.(s) permet d’obtenir le schéma de

commande donné figure (1V.4)

R(s
=, (o) £ oo o
G(s) ] G(9)
Kal e
H(S) |
Hl(s)

Figure 1V.4 : Schéma de commande avec PID robuste
Déterminer la fonction du transfert de la boucle fermée :

C(s)_ G1(8)G2(s)
R(s) 1+G2(s)H2(s)+G1(s)G2(s)H1(s)

Ou :

=G (8)

61(5)- K[K3(SZS+XS+Y N

2.385
G,=—= 2
$°+0.796s +2.133s +1.442

H1(s)=(1+Kps)
H2(s)=Ka
La fonction du transfert en boucle fermée peut étre établie :
C(s) 2.385K [K3(s 2+ Xs4Y )]
R(S)  541{0.796+2.385K, KK 3)s3+{2.133+2.385KK 3+ 2.385KKp K 3X +1s2
+{1.442+2.385K 5 +2.385K K 3X +2.385KKp K 3 }s+{2.385KK 3 }
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Par la conception de méthode de Richard et en utilisant le principe de la réponse a temps
fini ; I'équation caractéristique de la fonction du transfert est égale a I'équation caractéristique de
la fonction du transfert optimale. Nous avons mis I'équation caractéristique optimale en égalité
avec la fonction du transfert de la boucle fermé a:

s* +aw s’ + P ’s’ + yo s+ o’
En regardant la table (IV.1) pour sélectionner les coefficients, déterminernp pOUr G¢(s)G(s) , OU
n,égale le nombre de poles dans G(s)G(s)
Définir :
a=220; p=350; y=2.80
w,=T.' (80% du temps d’établissement désiréT,)

on= Ts 481 500625
Tsx80% 1.6

Par consequent, I'équation caractéristique de la fonction des transferts épuisée est :

s* +6.61375s° +31.63138s* +76.07348s +81.67711

Comparaison de I'equation caractéristique et définir K égal a 1 alors :

{0.796+2.385Kp K 3} = 6.61375
{2.133+2.385K 3+2.385Kp K 3X | = 31.63138
{1.442+2.385K 5 +2.385K 3X +2.385Kp K3 } = 76.07348

{2.385K 3 } =81.67711

On choisit :

K, =05
Ou:

K, =-0.809

K, =4.878;X =3.07LY =7.0196

K : est choisi jusqu'a ce que le systeme satisfaire les exigences de la réponse a temps fini

IV.4.1.2 cas du modeéle horizontal
Dans cette partie on utilise la méme procédure pour la commande de la partie horizontale,
un systeme de troisieme ordre qui est la fonction du transfert de rotor principal du TRMS.

Déterminer la fonction du transfert de la boucle fermée :

C(s) G,(s)G,(s)
R(S) 1+G,(s)H,(s)+G,(5)G,(s)H,(s)
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Ou:
KK, (s*+Xs +Y )]
S
9.296
$%4+2.772s% +0.4407s

G,(5)=G,(s) =

Gz(s) =G(s)=

H,(s) = 1+ Ks); Hy(8) =K,

La fonction du transfert de la boucle fermée peut étre établie que :

Ces) 9.296K [K (s +Xs +Y )]

R(s) s*+{2.772+9.296KK K, }s° +{0.4407 +9.296KK, +9.206KK XK, | 5% +{9.296K , +9.296KK X +9.296KK Y K, }5 +{9.296KK Y |

L'équation caractéristique de la fonction de transfert en boucle fermée égal a:

s*+aw,s’ + fao,’s’ +yo,* s+ @,

En regardant la table, Ou
a=220;=350; y=2.80

T, :
T, =2sec;w, = . _481

=222 -3.00625
T.x80% 1.6

Par conséquent :

s* +6.6138s° +31.6314s% +76.07355 +81.6771

Comparaison de I'équation caractéristique et définir K égal a 1 alors :

{2.772 +9.296K K, }S *=6.6138

{0.4407 +9.296K , +9.296K XK, }s? =31.6314
{9.296K , +9.296K ,X +9.296K YK, }s =76.0735
{9.296K Y } =81.6771

On choisit :

K, =05
D'ou :

K, =-1.2672

K,;=0.8265X =6.1192)Y =10.6307
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IV.4.2 Evaluation des performances

La programmation des schémas de commande présentés précedemment pour la partie
verticale et horizontale sous Matlab/Simulink.

Pour la partie verticale le schéma de simulation est donné par la figure (1V.5)

o - 2.385
" 5% +0.7965% +2.1335 +1.442

Le temps de réponse désiré est de 2 secondes. Ainsi, le calcul des différents gains
permet d’obtenir les valeurs numériques suivantes :K, =-0809 etK, =4.878 Kp est mis
arbitrairement. Ce résultat dansx =3.071 ety =7.0196.K =10 Est trouvé pour produire la réponse

désirée.

| o o

Step

[]

Model of
vertical part
TRMS

Vertical
-l Desire+Actual

Figure IV.5 : Model de Simulink d'axe vertical avec plan robuste épuisé

Les résultats obtenus dans la figure (IV.6) montent que I’angle d’élévation suit
parfaitement la consigne avec une dynamique optimale, un dépassement de I’ordre de 15% un
temps de réponse de 2,5 secondes, 1’erreur est pratiquement nulle et la commande toujours dans
sa région admissible (pas de saturation).

La figure (IV.7) montre le cas d’une poursuite d’une consigne variable (une sinusoidale),
on remarque que la sortie suit parfaitement sa consigne sur tous l’intervalle du temps ; et

de méme ’erreur converge vers z€ro avec une tension de commande du moteur inférieura 2,5 V.
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Chapitre IV

—— cansigne
— sortie

.

-v-

(pes) neyde

a0

25

temps (sec)

w10

(n) apuewwod g

30

10

temps (sec)

ssssssssshssssscsssslssssssasasndesssasasssndasssssssas

0.5

a0

temps (sec)

=10)

Figure IV. 6: Réponses du modéle vertical pour (k
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. . , ey . . , . T
La figure ci-dessus montre les réponses pour une référence sinusoidale d’amplitude —

Fréquence 0.005 Hz :

1 T T T
= Consigne
05 b ceennenns g e feeeeenes — sorie
e=) I |
& : :
g D oo T e
= I I I
_1 i i i
- R oneaee et
1 : | |
0 50 100 150 200
. 10" temps (sec)
1 : : !
S Y] SE— S - L ]
i | : ;
e 0 : : :
E I I I
JF | N S— S—— - R— - — ]
] 1 1 1
(& ! 1 1
-] W R— — - S— L — 4
15 ‘ ‘ :
0 50 100 150 200
. 107 temps (sec)
1 : : :
g AT T [ prr 1
= I I ;
2 I I I
5 0 pAl—— : +
5 : : :
0 50 100 150 200

temps (sec)

Figure IV.7 : Réponses de modéle vertical pour (k=10)
avec une référence sinusoidale
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Pour le modéle horizontale avec un systeme troisiéme ordre ou:
9.296

s®+2.772s% +0.4407s
L’objectif est de ramener 1’angle horizontal a une réponse optimale avec un temps de

G,(5)=G(s) =

réponse de ’ordre de 2 seconds. Ainsi, Pour trouvere,,T, est divisé par 80% le temps

d’établissement désiré. Par conséquent, choisirky=05 etx =6.1192 résulte que Y =10.6307 et

K, =-1.2672 etK, = 0.8265 et MettreK =7.

N

PID
Step
controller Model of
Horizontal
part TRMS

ol

H(s)

Figure 1V.8 : Model de Simulink d'axe horizontal avec plan robuste épuisé

1.5

— sortie
— congigne

____________________

alphah (rad)

la commande (u)
[ (]
H
1

0 5 10 15 20 25 30
termps (sec)

I . S R

erreur (&)

0.5

0 5 10 15 20 25 30
temps (saec)

Figure 1V.9 : Réponses de modele horizontal (k=7)
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La figure ci-dessus montre les réponses pour une référence sinusoidale d’amplitude 5

Fréquence 0.005 Hz :

1 1 1 :
. . — sortie
05 beemens g e e —— consigne

= ; . :
o
- 1 T T e L T T T ISP
A=
=
T ns R e il et

-1 i i i

a a0 100 150 200
« 10" temps (sec)

SR | S w— — -S—— R |
@ 1 : 1
B 0&5p--f---mmeeee-- RRELELELELEEEE T EARECELECEEEEEE .
: ' = '
£ 0 : : :
=] I
[} '
o

BITeur ()

a a0 100 150 200
temps (sec)

Figure 1V.10 : Réponses de modele horizontal pour (k=7)
avec une référence sinusoidale

Les mémes remarques ont été enregistrer pour le partie horizontale, tel que, dans la
régulation il y a dépassement optimale de I’ordre de 5% avec un temps de réponse de 2
secondes ; I’erreur converge vers zéro méme dans le cas d’une poursuite sinusoidale et une

tension de commande du moteur inférieura 2,5 V.
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IVV. 5 Commande adaptative du modele de TRMS linéaires

Dans cette partie nous présentons ’application de la commande adaptative a mod¢le de

référence au simulateur d’hélicoptere (TRMS). L’application des directives de synthése abordées

dans le chapitre III sur le modele d’hélicoptere.

IV. 5.1 modéle découplée

IV.5.1.1 Modele vertical

On étudi¢ le simulateur d’hélicoptére TRMS autour de point de fonctionnement a,=an = 0

On choisit le modéle de référence pour valeurw,, déterminée sur la base de la rapidite de

systeme (plus cette valeur est grande plus le temps de régulation est petit).

Donc a partir (annexe C), tableaux(C.1) pour le systéme

3°™ ordre :

3
a)n

G(s)=
s°+3m,5% +3w’s + @’

vm

%m | (75750 -1.1954 -0.0629)(
s, |=| 16 0 0 Sun |+

H

u

0 0 16 0 Ju,, X
%y
y=(0 0 0.2515) s,,
uvvm
+
r e
.
- A
> % 0 179064 0 (g 0
Mécanisme s, |=|-0.1153 -0.0977 0.1907 ||s, |[+| O |u
d _ad,aptatlon U u, 0 0 -0.6983 )\ u,, 0.6983 X
» linéaire et >
non linéaire

v

a,
y=(1 0 0)s,
uVV

Figure IV.11 : Structure d 'une commande adaptative @ modeéle de référence

pour modele vertical linéaires

Mémoire de fin d’étude

68



Chapitre IV Application des commandes sur le simulateur d’hélicoptere

I
|
I
I
> Mécanisme d’adaptation !
€ U, :
—— L.
| linéaire 1
I > I
r 1 1
— 1 9
|
I
| . ; .
| Mécanisme d’adaptation
I -
| g s
I _ non linéaire
I >
X 1
AN S Y
]

Figure IV.12 Structure de mécanisme d’adaptation linéaire et non linéaire
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Figure 1V.14 Schéma de simulation du mécanisme d’adaptation non linéaire
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IV.5.1.1.1 Simulation et représentation des résultats

Le schéma de simulation tel qu’il est présenté dans la figure (IV.11) est exécuté sur un
profil du temps de 30 seconds avec une entrée échelon de consigne et variable de forme
sinusoidale d’amplitude n/6 et fréquence 0.05 Hz, la figure (IV.15) et (IV.16) montrent les
résultats de simulation. On remarque que la sortie du modéle vertical (I’angle d’élévation) suit
parfaitement le modéle de référence, ’erreur converge vers zéro et la commande inférieur a
2,5V.

Les gains d’adaptation linéaires sont : kp, = [0 -22.9128 -1] et ky, =0 avec des valeurs
initiales : oy =Svo =Uwo =0; et la pulsation propre du modéle de référence w, =3.00625
correspond & un temps de réponse 2 seconds, Q est choisi positive (généralement matrice
d’identité), avec un gain d’amplification d’erreur Ce, =[-0.928 -0.0218 103.6130] et A;=A,= 1.
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Figure 1V.15 : Réponses du modéle vertical pour une commande
adaptative a modéle de référence
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La figure ci-dessus montre les réponses pour une référence sinusoidale d’amplitude /6
fréquence 0.05 Hz :

alphav (rad)
=

modéle de référence
=

0 0 0 5

o
=

temps (sec)

Ly

0.0 :
0

erreur (&)
—_

0 10 20 30

temps (sec) termps (sec)

Figure IV.16 : Réponses du modéle vertical a une commande adaptative a modele de
référence avec consigne sinusoidale

==
=

&0

IV.5.1.1 .2 Application pour le modele vertical non linéaire du TRMS

Cette partie est consacrée a I’application de la commande adaptative développée pour le
modele linéaire (partie vertical) sur le modéle non linéaire (figure 1V.17 et 1V.18) en vu de tester
sa robustesse vis-a-vis I’effet de non-linéarité. Les résultats de simulation présentés dans la
figure (1V.19), montrent clairement que la loi de commande développée a pu maintenir les
performances méme dans la présence d’une force non-linéarité (plus spécialement la partie
moteur). Ainsi, on peut dire que cette structure est robuste vers cette fonction et parallélement

garantie la stabilité du systéme de commande.
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Figure IV.17 : Structure d’'une commande adaptative a modéle de référence
pour le modéle vertical non linéaire

0.00545371

alphavy
In1 Qutt p{ 1
Integrator? ; Outt
i
I, ) laforce p{2)
hioc des | @erodynamigue outd
propulseurs ]
vertical
UV
Fen Uy
»(3)
Qut3

Figure 1V.18 : Schéma de simulation du modéle vertical non linéaire
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Figure 1V.19 : Réponses du modéle vertical non linéaire par

une commande adaptative a modeéle de référence

1V.5 .1.2 Modéle horizontal

De méme, nous avons développé une loi de commande pour la partie horizontale du
simulateur d’hélicoptére TRMS autour de point de fonctionnement a,=on = 0. Le modele de
référence est le méme avec la méme valeur de w, . Le schéma de commande est donné figure

(IV.20).

On choisit le méme modéle de référence pour la commande du modeéle vertical :

3

@,

$°+3w,s° + 30 + @

G(s)=
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Figure IV.20 : Structure d’une commande adaptative a modeéle de référence
pour modele horizontal linéaire

On a sauvegardé toujours la méme structure du mécanisme d’ajustement non linéaire
donnée dans la partie verticale, tandis que les gains d’adaptation linéaires pour le modéle
horizontal sont calculés de la méme facon on utilisant les expressions donnés chapitre I11. Tel
que on trouve : kpn = [0 -6.1472 -1] et kyn =0 ; wn =3.00625 ; des valeurs initiales :
tho =Sho =Unno =0.

Un gain d’amplification d’erreur Ce, =[-3.3650 -0.0813 386.2006].

IVV.5.1.2.1 Simulation et représentation des résultats

La simulation du schéma de commande (1V.20) pour le méme profil a donné les résultats
montrés par la figure (IV.21). On remarque que la sortie du modéle horizontal suit parfaitement
le modéle de référence avec une dynamique hyperamortie a temps de réponse de 1’ordre de 2

seconds.
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Figure 1V.21 : Réponses de modéle horizontale par commande
adaptative a modele de référence
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Chapitre IV
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La figure ci-dessus montre les réponses pour une référence sinusoidale d’amplitude /6

fréquence 0.05 Hz :

(pe1) yeydpe

76

temps (sec)

de référence pour une référence sinusoidale

temps (sec)
Figure 1V.22 : Réponses de modele horizontale par commande adaptative a modele
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Application des commandes sur le simulateur d’hélicoptere

IV.5.1.2.2 Application pour le modele horizontale de TRMS non linéaire

On utilisant le modele vertical non linéaire pour vérifiée la robustesse de la commande
adaptative. Ainsi, le schéma de commande est donné par la figure suivante :

()
-/

[
>

P —7.5750 -1.1954 -0.0629)(«,, ) (0.25
s, |=| 16 0 0 S, |[+| 0 |u
0. 0 16 0 Uy 0 Xm
A
y=(0 0 0.2515)| s,,
uvvm
r e 7
Mécanisme Modéle horizontal
d?df;ll?tatlon U‘ o X
»| linéaire et > non linéaire
non linéaire

v

Figure 1V.23 : Structure d 'une commande adaptative a modeéle de référence

pour modele horizontale non linéaire
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Figure 1V.24 Schéma de simulation du modéle horizontale non linéaire
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Figure 1V.25 : Réponses de modele horizontale non linéaire par

la commande adaptative & modéle de référence

Les mémes constatations ont été tiré pour I’application de la loi de commande adaptative sur
le modele non linéaire horizontal ; les figure (IV.25) et (IV.26) montrent est justifier les
constations précédentes.
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Application des commandes sur le simulateur d’hélicoptere

IVV.5.2 Modele couplée

Cette partie de travail a été faire dans le but de voir la possibilité d’appliquer les deux lois
de commande (développées pour le modeéle vertical et le modéle horizontal) en méme temps sur
le modele linéaire du TRMS (au tour du point de fonctionnement a,=0n= 0 : matrice A5) en vu
de tester la robustesse de cette commande sur 1’effet de couplage entre les deux parties
constituant le simulateur d’hélico. Ainsi, le principe d’exécution est réalisé par le schéma montré

par figure(1V.26)
X n®=AX,1)+B,re) X
y =me m (t)
ey ?')
\
r - A
v > Mécanisme
X, —p d’adaptation du
> modele vertical Uy
Modgle linéaire X
du TRMS
Up o
Xh > Mécanisme
r | d’adaptation du
> modele horizontal
4
(STH /4
\|,
+1
X e =A%, ©)+B,r@) Xm

y =C,X, )

Figure 1V.26 : Structure d'une commande adaptative a modeéle de référence
pour modele linéaire du TRMS

IV.5.2.1 Simulation et représentation de résultat

Le schéma de commande est simulé toujours pour le méme profil (pour 30 seconds avec
entrée échelon de consigne et entrée sinusoidale. La figure (IV.27) et (I\V.28) montrent les
résultats de simulation. On remarque que 1’évolution des sorties du TRMS suit parfaitement les
modeles de référence malgré 1’existence du couplage entre ces deux variables, les erreurs et les
deux tensions de commande des moteurs restent dans la région admissible (< 2,5 V).

Les gains d’adaptation linéaires :

Kov = [0 -22.9128 -1], konh = [0 -6.1472 -1] et kyy =0 kyn =0
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Les valeurs initiales :

oo =Svo =Uwo =0 ; atng =Sho =Unno =0

Parametre de modéle de référence :

o, =3.00625.

avec gain d’amplification d’erreur : Ce, =[-0.928 -0.0218 103.6130] et
Cen=[-3.3650 -0.0813 386.2006]. A=A,= 1.
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Figure 1V.27 : Réponses du modele de TRMS pour une commande
adaptative a modéle de référence

Meémoire de fin d’étude 80



Application des commandes sur le simulateur d’hélicoptere

Chapitre IV

La figure ci-dessus montre les réponses pour une référence sinusoidale d’amplitude s

Fréquence 0.05 Hz :

(pes) seydpe

temps (sec)

temps (sec)

temps (sec)

temps (sec)

temps (sec)

temps (sec)

(peJs) yeydje

temps (sec)

temps (sec)

Figure 1V.28 : Réponses du modele de TRMS pour commande adaptative & modéle de référence

avec une consigne sinusoidale
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Application des commandes sur le simulateur d’hélicoptere

IVV.5.2.2 Application pour le modele de TRMS non linéaire

Dans cette partie nous avons appliqué le méme algorithme de commande développé pour

le modele linéaire, au modele non linéaire couplé est multi variable figure (1VV.29). Les résultats

obtenus présentés par la figure (IVV.30) montrent que 1’algorithme de commande adaptative a pu

maintenir les mémes performances malgré 1’existence de couplage et la force non linéarité du

modele de TRMS. On conclut alors que, le mécanisme d’ajustement a pu compenser 1’effet du

non linéarité et du couplage en méme temps ; chose qui prouve la robustesse de cette commande.

Alors, on a pu dans ce travail d’¢élaborer une commande robuste du modele (non linéaire, couplé

et MIMO) de TRMS a partir des modeéles linéaires découplés de type SISO.

X @) =AX ) +B,r(t) X
y =C, X, (t)
ey ?’D
.
r - A
Y > Meécanisme
Xy —> d’adaptation du
> modele vertical Uy
Modeéle non linéaire X
du TRMS
Up
X > Mécanisme
h —: d’adaptation du
” modele horizontal
4
€h /)
S,
+Ak
X =AX,0+Br0) | Xy

y =C_ X, ()

Figure 1V.29 : Structure d’'une commande adaptative a modeéle de référence

pour modele TRMS non linéaire
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Figure 1V.30 : Schéma de simulation du modéle TRMS non linéaire couplé
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Figure 1V.31 : Réponses de modéle de TRMS non linéaire par

commande adaptative a modéle de référence
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V. 6 Conclusion

Cette partie du mémoire est consacrée a I’application des deux techniques de commande
présentées dans le chapitre précédent au modele du simulateur d’hélico présenté au chapitre II.
Telle que, aprés une linéarisation du modéle TRMS par la méthode de la tangente en utilisant le
développement de Taylor, la commande par la méthode de la réponse a temps fini via un
régulateur PID a été appliquer sur les modéle linéaires obtenus pour la partie verticale et
horizontale de I’hélico. Egalement, la commande adaptative a modéle de référence a été testée
sur les mémes modeles linéaires du TRMS (découplés et couplés). Ainsi, on conclut apres
simulations des algorithmes de commande que les deux types de commande montrent des
performances acceptables. Cependant, la commande adaptative prouve une excellente
robustesse vis-a-vis le couplage entre les deux sous systeme et 1’effet de non linéarité du modele

de I’hélico.
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Conclusion générale

Dans ce travail, deux types de commandes ont été le sujet de cette étude. Commande par
un régulateur PID robuste, et commande adaptative a modéle de référence (MRAC) synthétisée
par la théorie d’hyperstabilité, appliquées sur le modéle du TRMS ; Ce dernier est un systéeme
non linéaire multivariable, a deux entrées et deux sorties avec un couplage important, instable en
boucle ouverte.

En effet, la modélisation du TRMS nous a conduits a un modele mathématique
multivariable, non linéaire et fortement couplé, qui a nécessite une linarisation de ce modéle

autour un point de fonctionnement nécessaire a I’étape de commande.

L’application de la commande avec PID robuste en utilisant la méthode de la réponse a
temps fini (DeadBeat) sur le modele découplée du TRMS est d’une efficacité importante,
seulement cette robustesse est perdue lors d’un mod¢le couplé et non linéaire. Cependant, la
commande adaptative a modele de référence garde toujours cette sa robustesse méme dans les
cas les plus compliqués (un systeme non-linéaire, couplé et multivariable). Ainsi, on conclut que,
le mécanisme d’adaptation de cette loi de commande élaborée via la théorie d’hyperstabilité a
partir du modéle linéaire découplé prouve sa validité dans le cas d’un modéle non-linéaire et
couplé.

Les simulations effectuées sur le procédé avec la commande a temps fini en utilisant un
régulateur PID ont mis en évidence 1’inconvénient majeur de cette commande car elle ne prend

pas en considération les effets d’accouplement et la nature non linéaire du procédé.

Pour palier a ce probléme, une solution a été proposée pour diminuer ces effets. Telle
que, la commande adaptative qui se préte bien a ce type de situation, car elle admise par principe
de conception d’un mécanisme dit ‘mécanisme d’adaptation destiné spécialement a compenser
toutes les influences indésirables est garantir des performances souhaitées modéliser par une
fonction dit ‘modele de référence’. Donc, le role de cette commande est d’assurer le suivi de ce
modele de référence. Les effets indésirables sont considérés comme étant le couplage et la non
linéarité du procédé controle.

Néanmoins, tous ces résultats n’excluent pas des améliorations qui peuvent étre apportées

dans le future a notre travail. Il s’agit en fait des points suivants :

Meémoire de fin d’étude



Conclusion générale

Plusieurs perspectives a notre avis pour ce travail peuvent étre envisagées. Tel que, les
méthodes de commandes adaptatives qui utilisent I’identification instantanée du modele du
procédeé afin de palier le probléme de la non lin€arité. Parallelement, I’emploie des techniques de
découplage pour permettre 1’utilisation des techniques classiques de la commandes adaptatives.
D’autres approches de la commande adaptative peuvent étre utilisées comme la commande
adaptative directe auto-ajustable, ou bien I’association de ces techniques avec les techniques de
I’intelligence artificielle a savoir la logique floue et les réseaux de neurones. Finalement, des
méthodes de commande non linéaires des systémes MIMO peut étres utiliser pour palier les deux

inconveénients de fagon robuste.

D’autres perspectives peuvent étres considérer pour affiner le travail que nous avons
réalisé pour la commande du simulateur d’hélico. Néanmoins, leur implantation numériquement
nécessite la prise en charge des contraintes liées a 1’environnement et a I’outil mies a sa

disponibilité pour réaliser cette application.
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ANNEXE A

ANNEXE

Courbe expérimentales des caractéristiques non linéaires [5]

On obtient expérimentalement les deux courbes de la vitesse de rotation des rotors en

fonction de la tension d’alimentation des moteurs (principal et secondaire).

200 ROTATIONAL veLociTY OF MAIN ROTOR [rpm] AERODYNAMICAL Force FROM MAIN ROTCR [peul
T T 1000 . . ; . . —
T ] T T T T 7
BOOb—— 7_,.-'.'_' ........ . anok }."
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~ | | | | I _
400 e 1 b I B N
200 / i 1 00 : | _ | |
00k | . } § | .
L e ! i | |
/ ] )/,__H- SRS S
200} | ! ‘ 1 | |
i / | 200k /’/ 1
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inpuit veltage for DC-main motor rotational velocity of main rotor

Figure A.1 : graphes expérimentaux représentant la vitesse de rotation du rotor principal en fonction de la
tension a /’entrée du rotor (a gauche) et la force aérodynamique engendrée par la rotation du rotor principal (a
droite)

L’utilisation des la fonction polyfit de Matlab, nous permet d’approximer ces courbes
par des polyndmes déja donnés au chapitre Il, le tracé de ces polyndmes est illustré par les

figures ci- dessous :

200 MODEL of RoTATIONAL VELOCITY OF MAIN ROTOR [rpm] MODEL of AERODYMNAMICAL FORCE FROM MAIN ROTOR
T T T 1000 ! - ! - - —
H E B i i lll.llll.l
g00f H | T — E,./,.T.—-"." a0 } t i’
1 | /.-' | | /
| 600} i i - 4
400t e : O 1 . . /]
I | / | £00 | | ,/ |
| 3/ 200k
or { A { 1 i i | = |
| / e T B
400 F————- | S S :. R } L
_,/_/ : 400
| —— - - - 50 . . | . .
-1 05 0 0.5 1 -SDG -400  -200 0 200 400 600 800
input voltage for DC-main motor rotational velocity of main rotor

Figure A.2 : approximation polynomiale des caractéristiques du rotor principal
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De méme, les courbes expérimentales des forces aérodynamiques en fonction des

vitesses de rotation des rotors, sont données par les figures suivantes :

ROTATIOMNAL VELOCITY OF TAIL ROTOR AERODYMAMICAL FORCE FROM TAIL ROTOR [pou]
2000 T T 500 T T T T T T
_ Fl
wmoob o /
i { I -
| f/ |
0 L
i | 5 500
-1000F f.r/
L i |
-1500 - -100 ’ + - ] -
-1 05 1] 05 1 —10500 -1000  -500 0 500 1000 1500 2000
input voltage for DC-tail motor [nu] rofational velocity of tail rotor [rom]

Figure A.3 : graphes expérimentaux représentant la vitesse de rotation du rotor secondaire en
fonction de la tension a /’entrée du rotor (a gauche) et la force aérodynamique engendrée par la rotation
du rotor secondaire (a droite)

2000 MODEL of ROTATIONAL vELOCITY OF TAIL ROTOR MODEL of AERODYNAMICAL FORCE FROM TAIL ROTOR [pcu]
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Figure A.4 : approximation polynomiale des caractéristiques du rotor de queue
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ANNEXE

B

Validation de la linéarisation

Afin de valider la linéarisation et de justifier le choix des points de fonctionnements, le

calcul de I’erreur de linéarisation s’impose.

La formule de Taylor Lagrange pour le calcul du reste du développement de Taylor
peut étre une alternative a ce calcul celle-ci s’écrit comme suit : Soit le développement de Taylor

de la fonction f(x) au voisinage de a:
f(x)=f (a)+flﬂ(x —a)+f“ﬁ(x —a)2+...+w(x —a)" +R(x)
1 2! n!

selon la formule d’Euler Lagrange:

(n+1)
R(x)=1— ) (x gy
(n+1)!
avec ¢ un nombre compris strictement entre a et x.

Dans le domaine de 1’automatique, on fait appel au développement de Taylor dans le but de

linéariser des systemes. On s’arréte, donc, a I’ordre 1.La formule du reste devient alors:

F96) gy

R(x)= i

puisque nous avons affaire a des fonctions vecteurs, le reste se calcul a 1’aide du hessien

H(f ,x).

Les voisinages des points de fonctionnement ont été choisis de maniére a avoir une erreur entre le

modele linéaire et le modele non linéaire inférieur a 10%.

de ce fait, suivant I’espace opérationnel, le nombre de point de fonctionnement a €été fixe.
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ANNEXE

C

Méthodes des modeles [25]
Principe

Pour obtenir un fonctionnement désiré du systéme en boucle fermée, on peut
définir par une fonction de transfert, reliant I’entrée (consigne ou perturbations) a la
sortie y(t), ayant les performances souhaitées selon le cahier des charges.

Considérons les fonctions de transfert désirées pour différents des systéemes en
boucle fermée suivant :

a) Pour les systemes avec écart statique en position nul

AY (s) o,

n

CO)=30) T HE)

b) Pour les systéemes avec les écarts statiques en position et en vitesse nuls
AY (8) a o s+

AUG)  HG)

Ou H(s)=s"+ams" " +..+a, 0 's+a

G(s)=

o, : Parametre d’terminant la période transitoire d u systeme (plus cette valeur est

grande, meilleur est le temps de réponse), choisi en fonction du temps de réponse
désire: t, =7/,

La valeur de 7 est prisse a partir des réponses indicielles de différent ordre, avec les
coefficients de H(s) indiquées dans les tableaux (C.1)-(C.4) vis-a-vis d’un type
d’entrée telle que 1’échelon unitaire (Au(t) =1) avec des conditions initiales nulles.

Afin d’assurer un déroulement optimal de la réponse y(t), il a été proposée
différentes répartitions des pdles de 1’équation caractéristique H (S) tel que le
systeme en boucle fermée résultant se comporte comme un modéle donné reflétant les
valeur de meilleur performances. On en déduit ensuit les valeurs des parametres des
régulateurs et correcteurs.

On y expose ci-dessous les modeles continus basés les polyndmes de Newton,
de Graham et de Butterworth.
Le procédé¢ d’obtention des modele discrets consistera a passer par des
transformations telles que :

- pour un pas d’échantillonnage tres faible s = ZT_l ;
0
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- e 2 z2-1
- en utilisant la transformée bilinéaire de la forme s :_I_—.—l
Z+
0

1) Forme standard des polyndmes basés sur le binbme de Newton

Cette forme standard consiste a garantir a 1’équation caractéristique désirée
des pbles identique et le pble multiple n doit avoir la partie réelle négative ayant pour
valeur le module w, , déterminee sur la base de la rapidité du systeme (plus cette
valeur est grand plus le temps de régulation est petit). Alors la partie gauche de
I’équation (C.1) se transforme en bindme de Newton (s+,)" qui, aprés

développement, on obtient les valeurs désirées des coefficients de 1’équation
caracteristique (C.2). Pour les systémes jusqu’au huitiéme ordre 8, les expressions de
I’équation caractéristique désirée sont présentées dans le tableau (C.1)

Tableau C.1 : Formes standard des expressions du bindme de Newton

Ordre n Expressions
1 S +w,
2 s’ +2m,8 + &}
3 s°+3w,8° +3w’s + &’
4 s +4m,5° +60's’ +4w’s + o'
5 $°+5m,8* +10a’s® +10w’s* +5a)'s + @
6 $° +6m,5° +150s* +20@’s® +15m)s* +6w’S + @)
7 s’ +7w,8° +21a)s® +35ws* +35w.s° +21a)’s* + Tw’s + @]
8 s°+8m,8" +28w’s® +56@}s’° + 70w;s* +56@s® +28’s* +8a)s + !

2) Forme standard des polyndmes de Butterworth

Une autre répartition des racines de 1’équation caractéristique désirée proposée
par Butterworth consiste en ce que les péles, en respectant des angles identique entre
eux, réparties sur le cercle de rayon @, a gauche de I’axe imaginaire afin d’obtenir un

systéeme stable. Cela a conduit au résultat des expressions des polynémes regroupés
dans le tableau (C.2).
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Tableau C.2 : Formes standards des polyndmes de Butterworth.

Ordre :
Expressions
n
1 S+,
2 s’ +1.40 s+’
3 $°+2.0w,8% +2.00’s + @
4 $*+2.6m,8° +3.40’s* +2.6’s + @)
5 $°+3.24w 5" +5.240’s° +5.24w’s”* +3.24’s + @
6 $°+3.86,5° +7.4600's " +9.130’s ® + 7.46s > +3.86°s + w0’
7 s" +4.5m 5° +10.10°s° +14.60°s * +14.6w’s*® +10.10°s* + 4.50°s + @]
8 | s®+5.12m,s" +13.140’s® +21.84w’s° + 25.69@s * +21.84w’s® +13.140)s + &)

3) Forme standard des polyndmes de Graham et Lathrop basés sur le
minimum du critere ITAE.

Les expressions de ces polynémes sont groupées dans tableau (C.3) et
(C.4) respectivement pour les systemes avec écart statique nul et avec les écarts
statiques en position et en vitesse nuls.
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Tableau C.3 : Formes standards des polyndmes de Graham et Lathrop basés sur le

minimum ITAE :

J, = _[t |e (t)|dt Pour les systemes avec écart statique en position nul.
0

Ordre )
Expressions
n
1 S+ow,
2 s’ +1l4m,s +a)
3 s°+1.75w,8° +2.150°s + @’
4 s*+2.10,8° +3.40°s* +2.7w’s + @’
5 $°+2.8w,5* +5.00's° +5.50°s > +3.4w.S + @
6 s®+3.25m,5° +6.600s* +8.60@)s® + 7.450)s % +3.950)°s + w®
7 s’ +4.47w,5° +10.420)s° +15.08°s * +15.54ws° +10.64as* + 4.50°s + @]
8 | s®+5.20m,s" +12.80w’s® +21.60m’s® + 25.75w’s* +22.20w’s® +13.30w’s” +5.150s + @
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Tableau C.4 : Formes standards des polynémes de Graham et Lathrop bases sur le
minimum ITAE :

J, = jt |e (t)bt pour les systémes avec écart statique en position et en vitesse nul.
0

Ordre n Expressions

32w, + @’
s’ +3.2m,5 + o’

3.2507s +

2
s°+1.75w,5° +3.2507s + ;
3 5.140°s + o)
s*+2.41m,5° +4.93w’s’ +5.140°s +
4 5.240s + @}
$°+2.190 5* +6.500°s® +6.300°s * +5.24’s + °

6.760°S + @°

5 n n

s°+6.12m,5° +13.420%s* +17.16w’s° +14.14w;s* +6.76 1S +

n
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