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Abstract: In these work, we are interested to study Two nonlinear controllers. the first control
is the optimal backstepping controller for attitude control of an UAV model (X-31) using
quaternion. Which offers a none singular overall representation by the use of four element
vector (quaternions). The second controller is a Dynamic Inversion and extended state observer.
The objective of this controller is to make the roll angle, pitch angle, and yaw angle track the
given trajectories(commands) respectively. This design is developed using dynamic inversion
and extended state observer (ESO). dynamic inversion is used to linearize and decouple UAV
attitude system into three single-input-single-output (SISO) systems, then three proportional-
derivative (PD) controllers are designed for these linearized systems. Extended state observers
are used to estimate and compensate unmodeled dynamics and extern disturbances.

Keywords = attitude control; dynamic inversion; extended state observer; robustness, optimal
backstepping, nonlinear Hoo, Quaternion, UAV X-31.

Résumé : Dans notre travail, on s’intéresse a étudier deux commandes non linéaire. la
premiére commande est la commande optimale par backstepping pour Controller I’attitude d’un
drone X-31 utilisant les quaternions. La deuxiéme commande est la commande par inversion
dynamique et observateur de I'état étendue. L’objectif de ce contrdleur est de faire en sorte que
I'angle de roulis, l'angle de tangage et l'angle de lacet suivent les trajectoires données
respectivement. L'inversion dynamique est utilisée pour linéariser et découpler le systeme
d'attitude des UAV en trois systéemes a une entrée et une sortie unique (SISO). Puis trois
contréleurs proportionnels (PD) sont congus pour ces systémes linéarisés, I’observateur de 1’état
étendue est utilisé pour estimer et compenser les dynamiques non modélisées et les
perturbations externes.

Mots clés : control d’Attitude, inversion dynamique ,observateur de I’état étendue ,optimale par
backstepping, non linéaire Hoo, Quaternion, Drone X-31.
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Nomenclature

General Notation Conventions

E Repere terrestre.

B Repeére du corps.

[1E Vecteur exprimé dans le repére terrestre.

[1B Vecteur exprimé dans le corps.

[1E Matrice rotationnelle qui projette un vecteur en repére G sur repére F.

RE Matrice rotationnelle qui projette un vecteur dans le repére de la Terre au corps.

Vecteur dans l'espace R3.

)

Vecteur unitaire utilisé pour représenter la base du systéme de coordonnées.

ik Axes du repére terrestre.
bybyb, Axes du repére avion.
Dérivée temporelle de la variable.
Y, 0, Les angles d’Euler du lacet, du tangage et du roulis de I'attitude de 1’aéronef.

Convention de notation pour Quaternion
X Multiplication du quaternion.
do Le premier élément du quaternion
g1929q3L'élément X, y, z dans le quaternion
* Adjoint d'un quaternion.

Conventions de notation pour la dynamique et I'aérodynamique

F Force

M  Moment

M Masse

I Moment d'inertie.

I Moment d'inertie dyadique.

g Accélération gravitationnelle, fixée 8 9,81 m/ s2.
) Vecteur de vitesse de rotation du corps



Nomenclature

pqr leséléments de @ selon les axes b by, and b,
p Densité de I'air, réglée a 1.225 kg / m3 au niveau de la mer.

Ve Vitesse de fluide libre.

S Surface de l'aile de référence.
b Envergure de l'aile
c Corde aérodynamique moyenne, M.A.C.

a Angle d'attaque.

B Angle de dérapage

i Inclinaison latérale de I'avion par rapport a I'horizon.
\Y Vitesse de déplacement.

X Cap sur le plan horizontal.

Y Angle de montée.

L, D, Y Portance, trainée et force latérale.

T Poussée.
C Coefficient aérodynamique.
q Pression dynamique du fluide.

¢, a, r Se référer au canard, a l'aileron et au gouverne de direction.
8 Contrdle de la déviation.

8y 8, Déviation de la tuyére TVC dans les directions by et b,.

u Controle d'entrée

X Etats du systéme.

x,y,z Coordonnées cartésiennes de C.G de quadrirotor.

%, v,z Vitesses de translation.

X, ¥, z Accélérations de translation.

u, v, w Vitesses de translation.

@, 6, Y Angles d’Euler.

p, q, r Vitesses angulaires.



Nomenclature

R Matrice de rotation.
RP  Repére fixe lié a la terre

R™  Repere mobile.

r Vecteur de position.

\% Vitesse linéaire liée au quadrirotor.

Q Vitesse de rotation liée au méme corps.
Q, Vitesse relative de rotor.

Iy Moment d’inertie suivant 1’axe x.

ly Moment d’inertie suivant I’axe y.

I, Moment d’inertie suivant I’axe z .

m Masse totale du quadrirotor.
X Vecteur d’état.

Xd Etat désiré.

y Variable de sortie.

U Vecteur de commandes d’entrée.

1 Distance entre le C.G du quadrirotor et I’axe de rotation des hélices.
g Accélération de la pesanteur.

wj Vitesse angulaire du rotor i.

w;,  Vitesse angulaire qui assure le vol quasi-stationnaire pour le rotor i.
P Poids du quadrirotor.

F; Force de trainée.

F, Force de portance

Fi Force de portance produite par I’hélice i.

J Matrice d’inertie diagonale du quadrirotor.
Ir Matrice d’inertie de rotor.

b Coefficient de portance.

d Coefficient de trainée.



Nomenclature

Mgn

Mg

Moment de poussée autour de 1’axe X.

Moment de poussée autour de 1’axe y.

Moment de trainée autour de I’axe z.

Moment résultant des frottements aérodynamiques.
Moment gyroscopique des hélices.

Moment gyroscopique di aux mouvements de quadrirotor.

KKKy, Coefficients des frottements aérodynamiques.

KxKiyKi,  Coefficients de trainée de translation.

Kot Constante de couple mécanique.

Lot Inductance de moteur.

Rt Résistance de moteur.

iy Courant induit.

K. Constante électrique du moteur.

Thot Moment de torsion produit par le moteur.

Tioad Moment de torsion de charge généré par le systeme d’hélice.
Q Un quaternion représentant une rotation

n La vitesse angulaire du corps dans le repére avion

d Les perturbations externes.

u La loi de commande finale.

Qa Le quaternion désiré

Q. L’erreur sur le quaternion

0aux Lerreur sur la vitesse angulaire

I35 Matrice unitaire 3x3

Gevr Geo Partie vectorielle et scalaire d’erreur sur le quaternion
j Fonctionnelle de performance (codt)

A Vecteur de colt

Uj

La loi de commande virtuel du backstepping



Nomenclature

& La nouvelle variable de commande du backstepping

Z; L’erreur de poursuite sur le quaternion

Z, L’erreur de poursuite sur la vitesse angulaire

P; Solution de matrice de Riccati

H La fonction Hamiltonienne

N4 La vitesse angulaire désirée

e L’erreur d’observateur étendue ESO

Zig, Zig, Ziyy ~ EStimation des angles de Roulis, tangage et de lacet

a,8,p; les parametres d’observateur

ki Gain proportionnel

@c, 0.9, les valeurs de commande de Roulis, tangage et lacet
kg Gain dérivative

A;(x, ) Les parties non modélisées et les perturbations externes.

[Lmn Les moments de Roulis, de tangage et de lacet

Acronymes

OBC Optimal Backstepping Controller

DI Dynamic Inversion

ESO Extended State Observer

UAV Unmanned Aerial Vehicles

MAV Micro Air Vehicle

MALE Medium Altitude High Endurance

HALE High Altitude High Endurance

VTOL Vertical Take-off and Landing

DDL Degré de liberté

CG Centre de gravité

DC Direct current

PID Proportional Integrator Derivative

LQR Linear quadratic regulator

SMC Sliding Mode Controller

SISO single input single output

MIMO multi input multi output



INTRODUCTION GENERALE

Des nombreux véhicules aériens pleinement autonomes, nommeés aussi drones, existent
aujourd'hui grace aux avancées technologiques. Ces drones ont été employeés avec succes pour
répondre a une grande variété d'applications dans différents domaines de la surveillance, de la
robotique aérienne, des opérations de recherche et de sauvetage, de la reconnaissance tactique,
des recherches scientifiques, de la cartographie et d'autres. Les drones peuvent étre classés selon
leurs tailles et aussi selon leurs fonctionnements aérodynamiques. Pour ce dernier point, nous
parlons alors des drones a voilures fixes qui ressemblent aux avions, assurant un avancement
avec une grande vitesse, et des drones a voilures tournantes ou VTOLSs (Vertical Take-Off and
Landing) qui peuvent assurer des vols stationnaires et des vols d'avancement a faibles vitesses.

La commande des drones est trés complexe et a fait ’objet de nombreux documents de
recherche. Larecherche sur les robots mobiles avec un degre éleve d'autonomie devient possible
en raison du développement de la réduction des colts sur l'ordinateur et des systemes
électroniques et mécaniques [1]. La détermination et le contrdle de l'attitude de I'aéronef
couvrent toute I'ensemble des techniques pour déterminer I'orientation d'un aéronef et ensuite
le contrdler de sorte que I'aéronef pointe dans un sens souhaité.

Différentes stratégies de contrdle ont été largement développées ces dernieres décennies
pour contréler les drones a voilures fixes et les drones a voilures tournantes. Nous citons par
exemple les travaux développés dans [2], [3], [4] et [5]. Les auteurs dans [2] ont développé une
commande robuste Loop-shaping basée sur la valeur singuliere. Les méthodes de conception
basées sur LQR et LQG ont été étudiées dans [2] et [3]. Une conception et une simulation d'une
commande d'attitude de tangage pour un petit véhicule aérien sans pilote ont été faites dans [4].
De méme, la commande robuste par mode glissant et la commande H,, par retour d'état ont été
réalisées dans [5], [10] et [5] pour contréler les VTOLS de type Quadrotor. Dans [6], les auteurs
ont développé un contréleur basé sur la technique du backstepping en raison des nombreuses
applications en ingénierie et des différents avantages procurés par cette méthode de commande.
L’avantage principal est d’éviter I’annulation des non-linéarités utiles [6]. De plus, la méthode
du backstepping, basée sur la théorie de Lyapunov pour la conception de la commande, s’est
avéree particulierement bien adaptée aux problémes de la commande des systéemes lagrangiens
[7]. Elle a prouvé son efficacité pour les robots volants. Nous citons quelques références
utilisant cette technique : la commande de I’angle d’attaque et dérapage dans [8], la commande
de roulis a partir de la vitesse d’air et de la position dans [9]. Néanmoins, le colt de la
commande par backstepping reste tres éleve.

De nombreuses publications pratiques liees aux commandes optimales pour des véhicules
aériens sans pilotes (drone) ont vu le jour. Une méthode utilisée dans le développement d’un
Quadrotor expérimental a exploré les limites de la commande LQG linéaire utilisée. Cette étude



a suggéré la conception de commande SDRE non linéaire. Dans [10], le SDRE permet de
commander [’attitude et la vitesse d’un drone de surveillance a proximité de la zone de
recherche et de sauvetage. Dans [11], une commande en temps réel de vol de petits hélicopteres
autonomes dans le cas des trajectoires agressives est développée. La synthése d’une commande
optimale lorsque le modele du systéme est considéré dans sa globalité s’avere difficile a obtenir
a cause de la difficulté de la résolution de 1’équation HIB (Hamilton-Jacobi-Bellman) qui est
une équation aux dérivées partielles du premier ordre et le fait que le systéme est non linéaire
et d’ordre trés ¢élevé. La technique du backstepping offre une méthode systématique pour
répondre a ce type de probléme. Pour les avions de combat a réaction, la possibilité de faire des
manceuvres a taux élevé, également connues sous le nom de la super-maniabilité, est une
propriété de vol essentiel. Pour atteindre cette dynamique extréme, la capacité de faire des
manceuvres a angle d'incidence AOA (Angle Of Attack) élevé est une qualité importante.
Depuis la non-linéarité de 1’aérodynamique lors d’un vol a haut niveau d’AOA, la clé pour
réaliser une telle opération est une commande qui peut gérer un tel systéme avec un couplage
aérodynamique et inertiel non linéaire. Parmi les HARV (High Angle-of-attack Research
Vehicle) les plus connus, citons le F-18 et ’avion que nous utilisons dans ce mémoire le X-31
(canard drone)[13].

Le X-31 est un projet commun entre les Etats-Unis et 1’Allemagne développé
conjointement par les firmes Rockwell et MBB afin d'étudier le gain en manceuvrabilité offert
par une poussée vectorielle associée a des commandes de vol électriques permettant de garder
le contréle de I'appareil a tres forte incidence. Le probléme pour tout avion de combat qui veut
atteindre I'agilité et le vol supersonique est la nature instable pendant une opération subsonique
ou certaines des opérations les plus extrémes s’effectuent. Pour controler un aéronef instable
dans des conditions d'AOA élevées, souvent accompagnées de manceuvres a taux €levé, une
commande non linéaire doit étre déployé pour éliminer le couplage dynamique et obtenir une
agilité maximale sans perte de contrdle. 1l y a des théories de contrble capables de gérer la
situation, comme la méthode du backstepping [8] ou la méthode d'inversion de la dynamique
non linéaire NDI (Nonlinear Dynamic Inversion) [13][14].

Parfois, les techniques de contrle non-linéaires classiques deviennent incapables
d'assurer une bonne stabilité du systéme. Cela est due a la forte non-linéarité des systemes et de
forts couplages entre les dynamiques ainsi que des fortes perturbations aérodynamiques ou
externes. Récemment, des solutions ont été proposées pour éviter les instabilités causées par les
problémes cités ci-dessus. Ces solutions reposent sur l'intégration d'au moins deux méthodes de
contréle non-linéaires classiques dans le but de profiter des avantages de I'une de l'autre. Par
exemple, les auteurs dans [35] ont développé une stabilisation robuste d’un Quadrotor en
présence de défaillances de capteurs et en tenant compte des défauts d’actionneurs. Une
commande backstepping floue et robuste a mode glissant a été également, proposée dans [51]
pour un drone sous-actionné sous des perturbations externes et a paramétres incertains.
Plusieurs travaux associant la commande optimale et le backstepping ont vu le jour. Dans [15],
une commande optimale pour les systemes de la navigation dans des environnements



encombrés est proposée. Les auteurs dans [16] proposent une commande optimale H,, non
linéaire par backstepping pour le Quadrirotor afin de stabiliser les mouvements de rotations.
Dans [17], une commande optimale de ’attitude basée sur la technique du backstepping est
développée. Toutes ces publications ont traité le probléme du nombre élevé d’équations
différentielles en exigeant la connaissance compléte de la dynamique ou en réglant uniquement
le probléeme de I’attitude.

Dans ce mémoire, nous allons présenter deux contrdleurs non-linéaires intégrés. Le
premier contréleur est le contréleur OBC (Optimal Backstepping Controller) développé dans
[18]. Il est congcu en se basant sur la technique optimal H, non-linéaire et la technique
Backstepping. Cette stratégie est appliquée sur un Quadrotor dont I'attitude est représentée par
le vecteur quaternion pour éviter les problemes de singularités dans les formulations
mathématiques des angles d'Euler. Le deuxiéme contréleur est le contrdleur robuste DIC/ESO
(Dynamic Inversion Controller/Extended State Observer) développé dans [19] dont les
techniques d'inversion de la dynamique et PD (Proportionnel dérive) sont intégrées. Un
observateur d'état étendu ESO est congu pour estimer les termes non modélisés ou toutes autres
perturbations affectant le systeme. Ce contrdleur est employé sur le drone X-31. La raison pour
le choix du drone X-31, en plus de ces avantages de super-maniabilité et sa capacité de faire
des manceuvres a angle d'incidence (AOA) élevé ou les drones conventionnels perdent le
contréle, est que le champ de recherche rencontre toujours des défis en ce qui concerne le
contréle et la stabilité, parce que I'aérodynamique de la configuration du drone a aile fixe et
canard est complexe et nécessite une analyse approfondie[12]. Une étude comparative entre ces
deux contr6leurs en terme de performance est réalisée.

Ce mémoire est organisé comme sulit :

Le chapitre lest une introduction générale au monde des drones en général et des

drones Quadrotor et X-31 en particulier. Les équations de mouvement rotationnel du Quadrotor
et de X-31 sont décrites.

Le chapitre 2 présente une synthése sur les controleurs existés dans la littérature. Nous
citons quelques contréleurs tels que les controleur Backstepping, H.,, PD et d'inversion
dynamique.

Dans le chapitre 3, nous détaillons la conception des deux contrdleurs OBC et
DIC/ESO. Les lois de contrdle congues sont alors décrites en détail et des simulations sont
analysées et discutées.

Enfin, une conclusion générale résume le travail avec quelques perspectives proposees.
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CHAPITRE 1
GENERALITES SUR LES DRONES

1.1 Introduction

Les drones sont des engins volants qui sont capables de transporter des caméras, des
capteurs, des équipements de communication ou d'autres dispositifs. 1ls sont utilisés pour réaliser
des missions de reconnaissance, de recherche d'informations ou des opérations de combat.

Dans ce chapitre nous allons voir leur historique et leur classification, exposer les
différents types de drones, parler de leurs domaines d’application et leurs utilisations dans le
domaine civil et militaire.

1.2 Technologies des drones

Le terme anglais « drone » désigne d'abord et surtout un avion-cible. Un aérodyne
automatisé et le systéme associé de mise en ceuvre sont aussi appelés « UAV » (pour «
Unmanned Aerial Vehicle », soit « véhicule aérien sans humain a bord ») et de plus en plus
souvent « UAS » (pour « Unmanned Aircraft System », soit « systeme d'aéronef(s) sans
humain(s) a bord »)[20].

Un UAV ou « Drone » est un aéronef inhabité qui utilise les forces aérodynamiques pour
produire un vol. Il peut étre piloté a distance, autonome ou semi autonome. Il est susceptible
d’emporter différentes charges utiles, le rendant capable d’effectuer des taches spécifiques
pendant une durée de vol qui peut varier en fonction de ses capacités[21].

Son utilisation a d’abord été connue dans les applications militaires comme la surveillance
et la reconnaissance et comme plateforme de désignation de cible ou comme arme. Puis,
plusieurs applications civiles sont devenues concurrentes, notamment dans 1’observation des
phénomeénes naturels (Avalanches, volcans...), la pulvérisation des pesticides sur les surfaces
agricoles, la surveillance de I’environnement (exemple : mesures de la pollution et sécurité
incendie) et des réseaux routiers, la maintenance des infrastructures, la recherche et sauvetage,
ainsi que des applications industrielles (exemple : inspections de canalisation des usines) ...etc.

Les deux principaux avantages d’un UAV par rapport a un aéronef standard sont :

» La miniaturisation possible.
» L’évolution dans un environnement « terne, sale et dangereux » inadapté aux pilotes
humains.

Ces avantages ont été reconnus trés tt dans le domaine militaire mais sont également valables
dans le domaine civil. La miniaturisation permet de réduire les colts de fabrication et de

0
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fonctionnement, ainsi qu’une mise en ceuvre plus simple qui ne nécessite ni installations au sol ni
expert en pilotage.

I.2.1 Histoire de I’apparition et de 1'évolution des drones

Les lourdes pertes humaines et matériels subies durant la premiere et la seconde guerre
mondiale par les deux antagonistes furent 1’origine de 1’idée d’engins volant sans pilote, mais
I’histoire des drones débuta bien avant [22].

Le 22 ao(t 1849 fOt Le premier usage enregistré d'un véhicule aérien non-piloté quand les
Autrichiens attaquérent 1’Italie « ville de Venise » avec des ballons non pilotés chargés des
explosifs (Figure 1.1).

Figure 1.1:Les ballons "bombes"

En 1883, Douglas Archibald attacha un anémometre & un cerf-volant et réussit a mesurer la
vitesse du vent a des altitudes de 400m. Quelques années plus tard, Arthur Batut équipa un cerf-
volant d’un appareil photo et réussit a prendre une photo ce qui a donné naissance des premiers
engins volant pour la surveillance et la détection.

Le premier avion sans pilote, destiné a l'utilisation en tant que « missiles de croisiére », ont
été construits pendant la premiére guerre mondiale. Le 12 septembre 1916, un avion automatique
de Hewitt-Sperry, autrement connu comme « bombe de vol », fit son premier vol démontrant le
concept d'un avion non piloté. En 1916, au Royaume-Uni, fut congu 1’Aerial Target, un projet
d'avion-cible. En 1917, aux Etats-Unis, le projet « Hewitt-Sperry automatic-air-plane » des
ingénieurs EImer Ambrose Sperry, Lawrence Sperry et Peter Cooper Hewitt s'est développé. En
France le 2 juillet 1917, le pilote
Max Boucher fait voler un avion Voisin sans l'intervention de I'homme sur 1 km.

Figure 1.2: Torpille aérienne, standard E-1
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Apres la premiére guerre mondiale, le premier drone francais stricto sensu a été congu,
réalisé et expérimenté dés 1923. Dans les années 1934-1938, des prototypes d’avions-cibles
autonomes furent construits au Royaume-Uni et aux Etats-Unis ot le Radio avion OQ-2 fut
construit a plusieurs exemplaires. En 1935, il démontra un bourdon de cible de prototype RP-1
(Figure 1.3) a I'armée des USA.

Figure 1.3:Drones RP-1 et RP-4 de Denny

Le grand essor des drones date de I'époque des guerres froide, de Corée, de Viétnam et du Golf.
A cette époque, les drones ont été développés de facon confidentielle et employeés par les USA
pour espionner ces pays entre les années 60 et 90. Le 1 mai 1960, un avion espion U-2 (Figure
[.4) de I’armée américaine fut abattu par ’armée soviétique lors de sa mission de photographie
dans I’espace aérien de I’'URSS. Le 1* juillet de la méme année, le RB-47 (Figure 1.4) fut aussi
abattu par les soviétiques en survolant les frontiéres de I’union soviétique.

Figure 1.4:Avions espion U-2 et de reconnaissance RB-47

Pendant la guerre du Vietnam en 1962, la société « Ryan Aeronautical » modifia ses drones de
cibles BQM-34 en drones de reconnaissance AQM-34 et AQM-35. Durant cette période, les
américains développaient d’autres drones a longue portée de reconnaissance et plus spécialisés
dans le domaine tels que le Ryan « model 147 » et Lockheed « D-21 »

Figure 1.5: AQM-35, Ryan Firebee et Ryan 147
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A partir des années 2000 et grace aux progrés technologiques par exemple dans
I'électronique, I'avionique, la communication, la mécanique, le contrdle automatique, le systéme
de navigation par satellite (GPS) et d'autres, le drone a fait son entrée dans le monde civil pour
des applications professionnelles qui demandent des vitesses de déplacement lentes telles que la
cinématographie du sport, le diagnostic de la construction (par exemple, en analyse structurale
thermique) ou dans la livraison[20]. En juin 2014, les Etats-Unis autorisent le premier vol d'un
drone a usage commercial, avec l'envoi d'un appareil en Alaska. Le marché du drone est
actuellement en pleine expansion, son chiffre d'affaires étant passé de 62 millions d'euros en
2012 & une estimation de 288 millions d'euros en 2015. En 2016, les autorités néerlandaises
annoncent avoir dressé des aigles et les avoir postés aux alentours de sites sensibles (installations
militaires, centrales nucléaires) pour que ces derniers attrapent des drones voulant au-dessus du
périmétre interdit, et les ramenent au sol.

Figure 1.7: Epandage par hélicoptére radiocommandé en chine et diagnostic de construction par drone

1.2.2 classification des drones

Les drones aériens peuvent étre classés selon plusieurs critéres[22] : la taille, le
fonctionnement aérodynamique, la capacité d'emport des armements pour les drones
militaires....etc.
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1.2.2.1 Classification des drones selon la taille

Les drones sont de différentes tailles allant de plus grands drones aux micro-drones. Ils
sont classés comme suit.

e Lesdrones HALE :

Les drones HALE (Haute Altitude Longue Endurance de l'anglais High Altitude, Long
Endurance) font partie de la classe de grande taille et le plus souvent a voilure fixe. Ayant une
autonomie de plusieurs jours pour certains. lls sont chargés de missions de surveillance et de
reconnaissance a haute altitude (jusqu’a 20km). Ces drones ont une masse supérieure a 10 tonnes
avec une envergure de 20 a 40m.

Figure 1.8: Exemples des drones HALE, RQ-4B Global et RQ-170 Sentinel

e Lesdrones MALE :

Les drones MALE (Moyenne Altitude Longue Endurance de I'anglais Medium Altitude,
Long Endurance) sont utilisés pour des vols de plus longue durée a une altitude opérationnelle
moyenne de 10 a 15 km et ayant une autonomie d'une trentaine d'heures. lls sont déployés pour
des missions de reconnaissance aériennes. Leur masse est généralement inférieure a 10 tonnes et
sont capables de voler jusqu’a 12000m dans un rayon d’action inférieure a 1000 km avec une
vitesse qui varie entre 220 et 360 km/h.

Figure 1.9: Exemples des drones MALE, MQ-9 Reaper et MQ-1C Gray Eagle

e Lesdrones TUAV :

Les drones TUAV (de l'anglais Tactical Unmanned Aerial Vehicles) est une classe de
drones caractérisée par une taille un peu grande avec une envergure d’environs 10m avec une
masse qui peut atteindre jusqu’a 1 tonne, ayant une autonomie d'une dizaine d'heures et évoluant
a moins de 5 000 métres d'altitude. Ils sont destinés a surveiller le théatre des opérations a petite

)
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échelle et a servir le cas échéant de relais de communication. Les capacités d’endurance requises
pour ce genre de missions, de 1 a 8h [28], privilégient les configurations a voilure fixe. Ils
peuvent atteindre une vitesse de 700km/h dans un rayon d’action entre 30 et 500km pour un
plafond de 500m.

Figure 1.10:Exemples des drones TUAV, Hermes 450 et RQ-7 Shadow

e Les Mini UAV:
Les mini drone sont de petite taille avec une envergure d’environs 50cm et une masse de 2
a 5 kg. lls peuvent effectuer leurs missions avec une endurance un peu faible (30mn) dans un
rayon d’action qui peut atteindre jusqu’a 10km. Ils sont destinés essentiellement pour la collecte
des renseignements dans les combats rapprochés. Leur capacité de décollage et d’atterrissage
verticaux rend leur application considérable dans des environnements encombres.

Figure 1.11: Exemples des mini-drones, Bayraktar et Hovereye

1.2.2.2 Classification des drones selon le fonctionnement aérodynamique

Le fonctionnement aérodynamique des drones fournit aussi une autre possibilité de
classification. Ainsi, les drones peuvent étre classés principalement en trois familles : Drones a
voilure fixe, drones a ailes battantes (ornithopteres) et drones a voilure tournante.

e Drones a voilure fixe :

Ces configurations sont constituées d’une paire d’ailes assurant la sustentation, un
fuselage, une dérive et un empennage. La propulsion est assurée par une ou plusieurs hélices.
Ces mini-drones sont capables d’atteindre une vitesse de 65 kilométres par heure a un plafond de
plus de 100 métres.

)
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Figure 1.12:Exemples des drones a voilure fixe, Carolo P50, eBee et Techpod

L’inconvénient principal de ces configurations est qu’elles n’autorisent pas le vol stationnaire,
des vols a basse vitesse et a basse altitude et aussi le besoin de piste de décollage ou
d’atterrissage.

e Drones a ailes battantes ou ornithopteéres :
Pour ces drones, la sustentation et le pilotage sont assurés grace a des ailes battantes. Ils

sont dotés d’une capacité de vol avec des trajectoires similaires a celles des insectes ou du colibri
et de vol stationnaire & basses vitesses comme les voilures tournantes. Ces configurations
permettent des manceuvres agiles tout en étant plus discrétes que les voilures tournantes ce qui
représente un autre avantage certain pour les missions de reconnaissance ou de surveillance.

Figure 1.13:Exemples des drones a ailes battantes, Le micro Delfly et Le Robobee

e Drones a voilure tournante :

Les engins a voilure tournante sont des appareils volants ayant la capacité de décoller,
voler et atterrir verticalement (ADAV, en anglais Vertical Take-off and Landing aircraft ou
VTOL) et donc n’ont pas besoin de piste de décollage ou d’atterrissage. Ils utilisent des voilures
tournantes ou rotors multiples pour voler en état stationnaire au-dessus d’une zone précise ou
encore des vols a basse vitesse et a basse altitude. Ils peuvent réaliser une tres grande variété de
missions.
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Voilures fixes voilures tournantes ailes battantes

Figure 1.14:Drones a voilure tournante

1.2.3 Utilisation des drones

Les drones sont utilisés généralement pour les missions de surveillances et dans la récolte
d'information dans les champs de batailles. En plus de ses applications militaires, les drones sont
aussi utilisés dans des applications civiles telles que 1’agriculture ou la surveillance de zone[23].

1.2.3.1 Utilisation de drones militaires

Trois grandes catégories de missions militaires sont confiées aux drones :

v' Lasurveillance et le renseignement
Ils répondent a la trés grande capacité d'observation aérienne et d'écoute ainsi aux exigences

modernes de continuité du renseignement par la permanence spatiale et temporelle.

v' Le support au combat
IIs remplacent les satellites de communication géostationnaires et génent I'ennemi tout en
assurant la protection électromagnétique des frappes aériennes par aéronefs ou missiles
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Weight Lenght Wing span Ceiling Endurence
467 1bs o fr 13 fx 16.400 fx 6 h

Figure 1.16:Drone lancé d'un porteur mobile

v’ Le combat proprement dit
Ils sont employés comme moyen d'identification avancée sous contrdle d'un avion de combat

piloté.

Figure 1.17:Drone militaire employé comme moyen d'identification avancée

1.2.3.2 Utilisation de drones civils

Comme dans le domaine militaire, les exemples d'applications potentielles peuvent se
diviser en plusieurs grandes catégories :

a. Lasurveillance et I'observation :
v’ Etudes scientifiques
v Etude de ’atmosphére, des sols et des océans
v" Surveillance d’urgence
v" Incendies des forets, avalanches
v Recherche et sauvetage
b. Des missions exploitant le vecteur aérien :
v Transport de fret
v’ Cartographie
v’ Utilisation par I'industrie cinématographique
c. Des missions spécifiques :
v" Relais de communications
v Missions dangereuses (détection de gaz toxiques, radiations)
v Recherche et sauvetage (mer, montagnes, désert...)

1.3 Le Quadrirotor et I'avion X-31

Dans notre projet, on s’intéresse en particulier aux Quadrirotors et aux drones basés sur le

model d’avion de combat X-31.
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1.3.1 Le Quadrirotor

Le quadrirotor est un appareil moins compliqué appartenant aux mini-drones. 1l comporte
quatre rotors pour sa sustentation et sa propulsion (Figure 1.18) : deux tournent dans un sens
(rotatifs) et deux tournent dans l'autre sens (contre rotatifs) pour compenser le couple de lacet. Le
mouvement vertical de I'appareil s'effectue en augmentant (montée) ou diminuant (descente) le
régime des quatre rotors. Le mouvement en lacet s'effectue en augmentant la vitesse du couple
rotors rotatifs et diminuant celle du couple contre rotatifs (virage a gauche). Tandis que les
mouvements en roulis et en tangage s'obtiennent tout en augmentant la vitesse d'un rotor et
diminuant la vitesse de l'autre du méme couple. La portance et le couple du quadrirotor sont alors
contrélés via la vitesse du rotor [6].

Figure 1.18: Le Quadrirotor

1.3.2 L'avion X-31

L'avion X-31 est un avion a réaction expérimental germano-américain développé
conjointement par les firmes Rockwell et MBB afin d'étudier le gain en manceuvrabilité offert
par une poussée vectorielle associée a des commandes de vol électriques permettant de garder le
contrble de I'appareil a tres forte incidence. Il s'agit actuellement du programme d'essai le plus
complet en matiére de recherche sur la poussée vectorielle. Le X-31 est aussi le premier appareil
de la série des avions-X a avoir €té piloté par un pilote d'essai non américain[24].
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Figure 1.19:L’avion X-31 et quelques drones de modéle réduit de X-31

Le développement des missiles air-air forca les états-majors de NATO & considérer de
nouveau la manceuvrabilité d'un appareil comme une caractéristique indispensable pour lui
permettre de se mesurer a ses adversaires lors de combats a courte distance. En 1987, la DARPA
et le BWB décident donc de concevoir conjointement un démonstrateur technologique hautement
manceuvrable capable d'évoluer sous fort facteur de charge, a faible vitesse et a forte incidence.
C'est une étape importante pour implémenter et vérifier le développement de l'algorithme de
controle dans un véhicule réel. Malheureusement, il est impossible d’avoir un véritable avion X-
31 a tester. Quelques universités utilisent une sorte de modele réduit de X-31[25] (voir Figure
1.20). Les tableaux 1.1 et 1.2 ci-dessous regroupent tous les paramétres physiques de X-31 et son
modéle réduit.
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Figure 1.20: Construction d’un Drone de modéle réduit de X-31par Kang, Hsin-Yi National Chung Kung
Département d'aéronautique et d'astronautique 13 juin 2016

Tableau 1.1: Les données physiques et leur symbole utilisés dans le modele réel et les équations [13]

symbole description valeur unité
M La Masse 10617 Kg
Ixx Moment d’inertie de Roulis 22682 Kg.m?
lyy Moment d’inertie de Tangage 77095 Kg.m?
Izz Moment d’inertie de Lacet 95561 Kg.m?
Ixz Produit de moment d’inertie 1125 Kg.m?
S Surface des ailes de référence 57.7 m?
Envergure des ailes 13.11
q La corde aérodynamique moyenne 4.4 m
Xp Pilote devant centre de gravité 7 m
Xc Canard devant centre de gravité 9.68 m
Xy Gouverne apres centre de gravité 7.91 m
X7 Tuyére du moteur apres centre de gravité 8.5 m

Tableau 1.2: Les données physiques de modele réduit de X-31 [25]

Description Value Unit Description Value Unit
M Masse 1.76 kg T M.A.C 0.023 m
Lex Moment inertiel 0.029 Kg. m?2 Tnax | POUSSE statique 1950 g
Max
Ly Moment inertiel 0.246 Kg. m? | 8¢ max }\’/Iangle canard +30-90 | Deg
ax
I,y Moment inertiel 0.227 Kg.m? | 8 . |L’angle Ail/rud | +30 Deg
r max
L, Moment inertiel 0.047 Kg.m? | 8y .. |angle TVCMax | +-15 Deg
S Surface de 0.3357 m? X Tuyére aprés 0.65 M
référence CG
b Envergure des ailes 1 m? Vpae | Voltage batterie | 22.2 v
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Les avantages et les inconvénients de configuration canard pour les drones a aile fixe sont [12]:
Avantages :

v' Les canards produisent une portance positive et réduisent donc la trainée totale de ’avion
(les queues horizontales produisent une portance négative pour équilibrer le moment de
l'aile).

v" Les canards assurent un controle supérieur du décrochage, la configuration canard étant
congue de telle sorte que 1’aile avant cale devant les ailes principales.

v" Les canards permettent un meilleur controle de I'aéronef & grands angles d'attaque. Ceci
est important dans les avions de combat trés manceuvrables.

v Les instabilités inhérentes aux canards peuvent, lorsqu'elles sont couplées a un systéme
de contrdle automatisé, donner a I’aéronef une maniabilité beaucoup plus grande que les
dispositifs arrierent.

v Les canards peuvent atteindre des rapports de portance-trainée mieux ajustés que les
arrangements d’arriére-queue lorsqu'ils sont congus avec soin.

Inconvénients :

v’ Les vortex perdus et produits par le canard font que 1’aile principale fonctionne avec une
efficacité sous-optimale ce qui nécessite une plus grande surface pour générer la méme
quantité de portance qu'une conception conventionnelle.

v Une conception soignée est nécessaire pour maintenir la stabilité statique et le contrdle de
I'avion,

v Nécessité souvent des systémes de contrdle automatisés complexes.

v’ Le calibrage des canards est beaucoup plus critique que le calibrage arriére. En réalité, les
performances de I'aéronef sont gravement affectées lorsque le canard est trop petit ou trop
grand.

v Il est plus complexe de concevoir une configuration canard efficace que l'arrangement de
la queue arriére, et il y a un grand nombre de variables a prendre en compte pour tout
bénéfice dans la conception a réaliser, y compris l'espacement, le décalage, la distance
entre les ailes du canard, I'impact de vortex sur l'aile principale et d'autres.

1.4 Capteurs embarqueés sur les drones

Les drones sont équipés par plusieurs capteurs qui servent principalement a effectuer des
mesures tridimensionnelles (position, vitesse, accélération, orientation). Ces mesures permettent
d’alimenter des entrées de la commande en temps réel. Dans ce qui suit, nous citons quelques
capteurs utilisés pour le pilotage, la navigation, le controle et la connaissance de I'environnement
de vol.

1.4.1 Gyroscope

Le gyroscope mesure les vitesses angulaires dues a la rotation du repere attaché au
vehicule autour du repére inertiel. L'intégration de ces mesures donne l'attitude du véhicule.
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Les gyroscopes les plus utilisés actuellement sont basés sur I'analyse de vibration, comme
le cas des gyroscopes VSG (Vibratory Structure Gyroscopes), ou sur les principes d'optiques
employant l'interférence de la lumiére (I'effet de Sagnac), comme I'exemple des gyroscopes a
fibre optique FOG (Fiber Optic Gyroscopes) et des gyrolasers RLG (Ring Laser Gyroscopes)

[51].

Axe de

Repere du Rotation

gyroscope

Rotor
cardan

Figure 1.21:Gyroscope

1.4.2 Accélérometre

L'accélérometre est un capteur qui se comporte comme une masse couplée par un ressort
(voir Figure 1.22). Son objectif est de mesurer l'accélération apparente a qui est la différence
entre I'accélération linéaire du véhicule et I'accélération gravitationnelle g obtenue en se basant
sur la deuxiéme loi de Newton [51].

Figure 1.22: Accélérométre

1.4.3 Capteur du champ magnétique (boussole numérique)

Ce capteur fournit les mesures du champ magnétique terrestre (intensité et/ou direction).
Néanmoins, ce capteur est affecté par plusieurs effets dus aux changements de température, aux
parasites magnétiques générés par des moteurs électriques ou d'autres objets magnétiques voisins
ce qui limite son utilisation [51].

Figure 1.23:Capteur du champ magnétique
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1.4.4 Capteur de pression d'air

Le capteur de pression mesure la pression atmospheérique. Cette mesure peut étre utilisée
pour mesurer 1’altitude. La mesure dépend fortement des changements climatiques.

Figure 1.24:Capteur de pression d'air

1.4.5 Systeme de positionnement global (GPS)

Le systeme GPS (Global Positioning System) est un systéme de navigation par satellites
concu par le ministere de la defense américain DoD (Department of Defense). Il déterminer la
position en 3D du véhicule, a partir des mesures des pseudo-distances fournies par le récepteur,
et la vitesse linéaire du véhicule a partir des mesures de la fréquence Doppler du signal recu par
le récepteur. Chaque satellite transmet un signal radio contenant sa position et le temps de
transmission. Le récepteur GPS calcule la pseudo-distance entre le satellite et le récepteur
réception. La position peut étre calculée géométriquement a partir de 4 mesures de distance [52].

Figure 1.25:Systeme GPS

1.4.6 Capteur a ultrasons

Le capteur a ultrasons est un capteur de distance utilisé généralement pour mesurer la
hauteur au-dessus du sol [52].

emitter

Figure 1.26:Capteur a ultrasons
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1.4.7 Unité de mesure inertielle (IMU)

L'unité de mesure inertielle IMU (Inertial Measurement Unit) est un dispositif qui
comporte des capteurs inertiels placés sur le véhicule. Ces capteurs contenus sont : accélérometre
triaxial, gyroscope triaxial et magnétomeétre qu'on les a définis au-dessus [52].

Set end of IMU’s flex
connector onto J2

Figure 1.27: Exemple d'unité inertielle

1.4.8 Caméras

Les cameras peuvent étre montées sur les drones pour fournir une information visuelle sur
le milieu environnant. Cela se fait par estimation de position et d'orientation par rapport aux
objets observés. La figure 1.28 montre un exemple de camera mesurant le nuage de points 3D en

une seule fois.

IR emitter

. gj
Q
LfW Rees E]
o QDE% Controlier

Sensor matrix

Figure 1.28: Caméra

1.4.9 Télémeétre laser (Lidar)

Le télémetre laser permet de fournir les mesures de distance par rapport a une cible
éloignée ou par rapport au sol. Le principe de mesure repose sur la transmission d'un signal qui
se propage du télémeétre vers la cible ensuite retourné par réflexion, et la distance se déduit par
mesure du temps séparant I'émission de la réception [52].

Figure 1.29: Télémétre laser
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1.5 Equations de mouvement d'un drone

Dans ce paragraphe, nous allons décrire les équations de mouvement d'un drone, en
particulier celles du Quadrirotor et de X-31, aprés avoir cité les repéres des coordonnees utilisés
et les différentes représentations de I'attitude.

1.5.1 Triedres de référence

Les forces et les moments qui s'exercent sur un appareil doivent étre exprimés dans un
repére convenablement défini. L'aérodynamique et la mécanique du vol font parfois appel a des
repéres différents et il convient d'y accorder une attention particuliére. Des conventions en
matiere d'orientation et de notation ont été établies[26]. Quelques reperes de coordonnées sont
définis dans la figure ci-dessous.

2 ze bx

‘ -
A -+ hy
i A
- % ‘ bz
- \”401-
Qe »
k Je
0. ' .

yi
xi

Xe

Figure 1.30 :Relation entre différents triédres de référence

1.5.1.1 Repére inertiel (i)

Un triedre inertiel est défini comme étant soit fixe dans I'espace ou en mouvement a vitesse
constante. En dynamique du vol, il est nécessaire de spécifier un triedre (repere) inertiel de
référence car les lois fondamentales de la mécanique classique sont valides seulement que dans
un repére inertiel [26].

Le repere inertiel est décrit comme suit (Figure 1.30) :

- L'origine O est au centre de masse de la Terre.

- L'axe zj est I'axe de rotation de la terre autour du péle Nord.

- L’axe xi est dans le plan équatorial pointant vers 1'équinoxe de printemps.
- L'axe yi complete un systéme orthogonal.

1.5.1.2 Repére terrestre (e)

La position dans I'espace d'un objet mobile est a priori définie dans un repére "fixe", c'est-
a-dire lié a la terre. Ce repére est defini comme suit :

- L'origine O est le centre de la terre,



CHAPITRE | GENERALITES SUR LES DRONES

- L'axe ze est I'axe de rotation terrestre,

- L'axe Xe est I'axe joignant le centre de la terre et le point d'intersection de I'équateur avec le
méridien de Greenwich,

- L'axe ye compléte un systéme orthogonal.
1.5.1.3 Repére avion (b)

Ce triedre est rigidement lié a I'appareil (considéré lui-méme comme rigide). 1l est défini
par :

- O est l'origine conventionnelle des axes située dans le plan de symétrie de I'avion et qui peut-
étre le centre de gravité,

- les axes b, et b, sont deux sens rectangulaires arbitrairement choisies dans le plan de symétrie
de l'avion,

- b, est orienté positivement de l'arriére vers I'avant de I'avion,
- I'axe b,, normal a b, est orienté positivement vers le ventre de I'avion,

- l'axe By compléte le triedre positif (il est donc orienté positivement vers la droite du pilote).

Ce triédre est utilisé pour exprimer les forces de propulsions et a I'expression des moments.

Figure 1.31 :Repére avion (body frame)

1.5.1.4 Repére aérodynamique

Ce triedre est lié a la vitesse de l'avion (c'est le repére soufflerie). 1l est défini par [25]:
- I'axe i, est porté par la vitesse et orienté positivement dans le sens de la vitesse,

- l'axe [, est perpendiculaire a fi,, situé dans le plan de symétrie de l'avion, et orienté
positivement vers le ventre de lI'avion,

- l'axe ﬁy compléte le triedre positif.
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Figure 1.32: Repére aérodynamique
a et 8 sont les angles d'incidence et de dérapage respectivement.

Le repere aérodynamique est souvent utilisé pour exprimer les forces aérodynamiques. Les
coefficients aérodynamiques sont pratiqguement toujours exprimés dans ce repére. L'orientation
des axes de ce triedre aérodynamique n'est pas liée "rigidement” a I'avion mais a la vitesse.

1.5.2 Représentation de I'attitude

L'attitude est I'orientation relative du repére mobile (b) par rapport au repére inertiel (i).
Différentes formes de représentation d‘attitude ont été adoptées dans la littérature telles que les
représentations par les angles d'Euler (roulis ¢, tangage 8, lacet y), par la matrice de rotation R
et par le quaternion Q. Ces représentations sont inspirées du théoréme de rotation d'Euler.

1.5.2.1 Représentation de I'attitude par les angles d'Euler

Nous utilisons souvent trois angles pour décrire 1’orientation d'un aéronef dans 1’espace. Il
s’agit de y pour lacet, 6 pour tangage et ¢ pour roulis. Les angles sont appliqués a la rotation du
trois axes du mobile b,, By, b,dans 1’ordre. Dans le sens visuel, les angles correspondent au cap

horizontal de I'avion, angle de tangage par rapport a I'horizon, et enfin 1’angle d’inclinaison.

Puisque les angles sont appliqués sur des reperes de référence consécutivement, la matrice
de transformation des coordonnées totales (matrice de passage) peut étre formée par
multiplication consécutive de deux rotations dimensionnelles sur chaque axe. Cette matrice de
transformation, nommée aussi Matrice Cosinus Directeur (DCM) ou de rotation, du repere avion
(b) au repére inertiel (i) sera définie ci-dessous.

Les angles d'Euler (¢,6, ) peuvent étre déduits directement par I'intégration des vitesses
angulaires fournies par les gyroscopes. Soit w € R3 le vecteur vitesses angulaires exprimées
dans le repére mobile (b), I'équation qui lie ce vecteur vitesses aux angles d'Euler est donnée
comme suit [27] :
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) cosf singsin@  cos¢psind

o= L 0 cos¢pcosd —singcost|w. (1.2)
| cosf .

P 0 sing cosp

D'aprés I'équation (1.1), il est évident que la mise a jour des angles de roulis et de lacet
présente des singularités quand I'angle de tangage du véhicule est égal a /2.

1.5.2.2 Représentation de I'attitude par la matrice de rotation

C'est la forme la plus globale pour représenter I'attitude d'un corps, également appelé groupe
orthogonal spécial SO (3) qui est I'espace de matrices 3 x 3 satisfaisant certaines contraintes.
Comme il utilise neuf chiffres pour représenter trois degrés de liberté angulaires, il y a six
contraintes indépendantes sur les éléments de la matrice. Chaque colonne (et chaque ligne) est un
vecteur unitaire, ce qui nous donne 3 contraintes et les colonnes (et les lignes) sont orthogonales
entre elles, ce qui donne 3 autres contraintes. Le groupe orthogonal spécial SO(3) est donné par
[27] :

S0(3) ={R € R¥3,det(R) = 1,RTR = RRT = I3,3} (1.2)
ol RT est la transposée de R et I35 est la matrice d'identité tridimensionnelle.

Supposons que nous avons un vecteur X dans le repere inertiel (i) et voulons le représenter dans
le repére avion (b), nous avons :
xp = RTx. (1.3)
La relation qui lie la matrice R aux angles d'Euler(¢,8, ) est la suivante [27] :
cOcp spsOcy —cpsyp  cpsOcy + spsy
R =|cOsyY spsOsyY +cpcy cpsOsy — spcy|. (1.4)
—s60 s¢pco cpch

Les notations s et ¢ désignent le sinus et le cosinus.

L'éguation cinématique de rotation du corps rigide décrite par la matrice R est donnée par [28] :
R = RS(w) (1.5)

avec S(.) la matrice antisymeétrique définie par :

O _X3 xZ
S(x) = [ X3 0 —-x (1.6)
_XZ x1 0

Et qui a les propriétés suivantes :

ST ==5x), SX)y==-SPx=xxy, Sx)x=0, Sx)2=xxT —xTxl; , S(Rx) =

RS(x)RT
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ol x ety eR3etx;, i =1,2,3, sont les composantes de x.
1.5.2.3 Représentation de I'attitude par le quaternion

Malgré les avantages de la transformation directe des coordonnées, il est trés difficile pour
comprendre ’attitude en examinant la matrice 3 par 3. Au lieu de cela, le Quaternion, composé
de quatre composantes seulement, est plus intuitif & imaginer. Cela permet de réduire les colts de
calcul en plus qu'il résout le probleme de singularité dans la représentation par les angles d'Euler.
En raison de ces avantages, le quaternion est devenu un sujet populaire dans le domaine de
I’infographie.

Un Quaternion Q = (g, q), avec g, € Ret g € R3, désignant respectivement sa partie
scalaire (partie reelle) et sa partie vectorielle (partie imaginaire), est un nombre dans un sens
généralisé. En plus du nombre complexe conventionnel, W.R. Hamilton a ajouté deux numéros
"imaginaires" similaires. Un quaternion standard peut étre écrit sous la forme suivante [29]:

Q=qo+ qii+ qoJ + qsk (1.7)

Avec la partie "imaginaire" définie exactement comme le nombre complexe conventionnel :

~

P=-1, *=-1, k*=-1 (1.8)
=k, fk=0 ki=] (1.9)

C'est en fait la méme chose que la définition de produit vectoriel a trois dimensions. En outre,
cela implique que les trois axes imaginaires i,j,k, et la partie numérique réelle sont 4 axes
perpendiculaires.

Si nous définissons un quaternion avec une longueur de 1, c'est-a-dire |Q| = m =1,le
quaternion peut étre vu comme un vecteur de rotation et un angle. La partie réelle correspond au
cosinus d'un certain angle 8, l'autre partie imaginaire marque le sens de rotation avec sinus, qui
est la complémentaire de la partie réelle. En fait, c'est comme un nombre complexe ordinaire. Un
nombre complexe avec la longueur de 1 aura sa partie réelle la partie cosinus et imaginaire la
complémentaire du sinus avec :

sin@ /2
qo = cos(g) q= k sin (—) = k sm9/2] [ (1.10)
k; sin6/2

Dans I'équation ci-dessus, k est un vecteur unitaire exprimé dans le repére original et qui
représente l'axe de rotation du repére de départ A au repere de fin B.

Comme mentionné précédemment, le quaternion est strictement défini pour avoir la longueur de

|, c'est-a-dire :
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Q5| = /QTQ = \/COSZ(g) + [k% + k3 + k3sin2(2) (1.12)
= \/cosz(g) + sinz(g) =1 (1.12)

Le quaternion appartient alors a la sphére tridimensionnelle S® et satisfait la contrainte suivante :
el =qo* + q"q = 1. (113)

N'importe quel vecteur 7' est aussi un quaternion et est composé du vecteur dans le repére
inertiel :

7 =[] (1.14)

La matrice de rotation peut s'écrire en fonction du quaternion comme suit :

9°+ 6 — 45— a5 2(q192 — 9093) 2(q193 + 9092)
Rma)=| 2(q192+9093) 90> — @i +d5—4q5  2(q293 — 9091) (1.15)
2(4193 — 9092) 2(q293 + 9091)  90°—qF — 45 + 45

avec q;, i = 1,2,3, sont les composantes de q.
Cela nous donne :
R(qo,q) = Iz3x3 + ZS(CI)Z + 2q0S(q) (1.16)

Les angles d'Euler peuvent aussi étre déduits a partir du quaternion et de la matrice de rotation
comme suit :

¢ = atanZ(R32, R33)

= atan2[2(q,qs + 90q1) ; 1 —2(q7 + q3)], (1.17)

0 = —asin(R31) = —asin[2(q:193 — q0q2)], (1.18)
Y = atan2(R,4, R11)

= atan2(2(q1qz + 9093) ;1 — 2(q5 + q3)], (1.19)

ou atan2 est la fonction tangente inverse dans les quatre quadrants.

L’un des aspects les plus importants de toute représentation d’attitude est le changement du
systéme en fonction du temps. Non seulement la dérivée temporelle du systéeme peut nous donner
une idée de la fagon dont I’orientation change et comment la cinématique se fonctionne,
I’équation de la dérivée temporelle est important pour tout estimateur d’état a bord de l'avion.
L'équation cinématique de rotation du corps rigide peut étre exprimee a l'aide du quaternion
unitaire Q par [18] :

y_loe(9)= i 4
¢= ZQ ® (‘U) I [QOlsxs + S(q) “ (120)

Ca)
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Le symbole @ est le produit des quaternions qui ont les propriétés suivantes :
e Inverse du quaternion : Q! = (qo, —q)

e Quaternion Identité: Q ® Q! =[1,0,43]", avec 0,43 est un vecteur ligne contenant des
Zéros.

e Multiplication entre deux quaternions Q(n,,q) et P(n,,p) :
Q ® P = [ngn, — q"p; g0 + Mpq + S(@)p]- (1.21)

Le détail des formulations du quaternion est trouvé dans la référence [33].

1.5.3 Equations dynamiques des drones

En appliquant les lois de Newton, I'équation dynamique de rotation d'un drone est donnée
comme suit [19] :

Jo ==S(w)Jw+ 1T+ T4 (1.22)

ol 74 est le couple aérodynamique, T € R3 est le couple du systeme exprimé dans le repére (b),
w est la vitesse angulaire du systéme exprimée dans le repere (b) et J est la matrice d'inertie
symétrique positive

1.5.3.1 Mouvements du Quadrirotor

1.5.3.1.1 Forces appliquées sur le Quadrirotor
D’apres la premiére loi de la dynamique de Newton :

L) 3 F (123
Le poids du Quadrirotor : Il est donné par :

P=mg (1.24)
Ou : m est la masse totale et g la gravité.

La force de portance : Elle est perpendiculaire a 1’écoulement d’air et dirigée vers le haut, C’est-
a-dire qu’elle a tendance a faire élever le Quadrirotor. Elle représente la force totale produite par
les quatre hélices. Elle est donnée par [21] :

F, = b(wf + w5 + w5 + wi) (1.25)

Avec b est le coefficient de portance, il dépend de la forme et le nombre des pales et la densité de
I’air. Pour cela, on utilise la matrice de rotation R.

F, = b(wf + w5 + wi + w}).R (1.26)

La force de trainée : C’est la résultante des forces qui s’opposent au mouvement du Quadrirotor
dans I’air (force de frottement). Elle s’exerce parallélement au sol, de méme direction que le
mouvement du Quadrirotor, mais dans le sens opposeé. Elle est donnée par la relation suivante :
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F, =Kt.v (1.27)

avec Kt est une matrice constante appelée coefficient de translation aérodynamique, et v est la
vitesse du Quadrirotor.

La force de perturbation : D'autres forces sont considérées comme une perturbation résumée
comme Fyereyurpation - Parmi ces forces, il existe :

La force de Coriolis : C’est une force inertielle agissant perpendiculairement a la direction du
mouvement d'un corps en déplacement dans un référentiel en rotation uniforme.

La force de Coriolis a pour conséquence de dévier la trajectoire d’un corps en mouvement vers
sa droite dans 1’hémisphére nord et vers sa gauche dans I’hémisphére sud, la droite étant définie
lorsqu’on regarde vers 1’avant du déplacement.

Effet de sol : Cet effet est la conséquence de I’interférence entre la terre et le flux d’air circulant
a travers les lames. L’effet du sol augmente lorsque le drone se rapproche de la terre.

La force du moyeu : C’est la résultante des forces horizontales agissant sur tous les éléments de
la lame [21].

Les forces expliquées préecédemment se résument ensemble pour trouver la force totale agissant
sur le Quadrirotor.

m.v=P+ Fp + Ft + Fperturbation (|28)

1.5.3.1.2 Moments appliqués sur le Quadrirotor

D’aprés la deuxieme loi de la dynamique de Newton

d;j;?.) = X Moy (1.29)

J : matrice d'inertie symétrique de dimension (3x3). Elle est donnée par :

I, 0 0
J=l0 I, 0 (1.30)
0 0 I

Les moments agissant sur un Quadrirotor sont cités comme suit :

Le Moment de la poussée : Le moment de poussée est une partie des moments externes agissant
sur le systeme deécrit par la poussée de I'hélice F, et la distance [ de Centre de Gravité du centre
de I'hélice [30].

» La rotation autour de I’axe x : elle est due au moment crié par la différence entre les
forces de poussée des rotors 2 et 4, la force F, multipliée par la distance [, génere un
moment négatif autour de I’axe y, et de la méme manicére, la force F, génére un moment
positif, ce moment est donné par la relation suivante [21] :

M, = —F,.1 + F,.1

=—b.lL w,2 + b.l. Wy2
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=b.l.(—w,2 + w,2) (1.31)

» La rotation autour de I’axe y : elle est due au moment crié par la différence entre les
forces de poussée des rotors 1 et 3, F; génére un moment positif autour de I’axe x, alors
que Fsgénere un moment négatif.

Ce moment est donne par la relation suivante [21] :

My, =F,.l — F;.1
=b.l.w;z — b.l. w52
= b.1. (wyz — ws2) (1.32)
Moments dus aux forces de trainée :

» La rotation autour de I’axe z : elle est due a un couple réactif provoqué par les couples
de trainées dans chaque hélice, ce moment est donné par la relation suivante :
MZ :_M1+M2_M3+M4

= —(d.w?) + (d.w3) — (d. w%) + (d. w)
=d.(—wqz + W2 — W32 + Wy2) (1.33)
Avec : d est le coefficient de trainee
Moment résultant des frottements aérodynamiques : il est donné par :
M, = Kr.0? (1.34)

Avec : K, est une matrice constante appelée coefficient de rotation aérodynamique, et Q est la
vitesse angulaire.

Le moment gyroscopique : L’effet gyroscopique se définit comme la difficulté de modifier la
position ou I’orientation du plan de rotation d’une masse tournante. Il se crée dans les systémes
physiques en mouvement avec des parties rotatives. Lorsque la trajectoire du Quadrirotor
change, le rotor subit des rotations du fuselage.

Il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le moment gyroscopique des hélices et 1’autre
le moment gyroscopique di aux mouvements du Quadrirotor [30].

» Moment gyroscopique des hélices : il est donné par la relation suivante :

0
( 1(;, ] (1.35)
—1iw;

Mgp = Y1 QA

Avec Jr est I’inertie des rotors.

» Moment gyroscopique di aux mouvements de Quadrirotor : il est donné par la
relation suivante :

My = 2 A0 (1.36)

)
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Avec | est I’inertie du systéme.

La matrice d’inertie du chaque rotor est supposée diagonale :

L, 0 0
Jr=(0 Ly O (1.37)
0 0 I,

L'équation générale du moment devient :
JQ = =My, + M, + M, + My — My, — M, (1.38)

1.5.3.1.3 Modele dynamique du Quadrirotor selon Newton-Euler

En utilisant la formulation de Newton-Euler, les équations sont écrites sous la forme suivante :

11.2.4.1. Equations de mouvement de translation

r=v
{mi) —F +F +P (1.39)

Avec m: La masse totale du Quadrirotor.

Fy: est la force de portance totale générée par les quatre rotors, elle est donnée par :
FF=Rx[00 X F]" (1.40)
F; = bw;2 (1.412)

F;: La force de trainée selon les axes (X, Y, z), elle est donnée par :

—K, O 0
F, =0 Ky 0 |7 (1.42)
0 0 _KtZ

K K1y Ky, Les coefficients de trainée de translation,

P: Force de gravité, elle est donnée par :

0
0
mg

p= (1.43)

On remplace par les équations (1.40), (1.42), (1.43), I’équation (1.39) devient :

4 cpcsO + spsi Kexx | 0
m || = |cpsOs — spcp | ¥, F; — [Kpyy| + |0 (1.44)
7 cpcl K,z mg

On obtient alors les equations différentielles qui définissent le mouvement de translation :
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mi = (cpcpst + sps) (S F) — Kok
mj = (cosOsp — spcp) Ty F) — Koy ¥ (1.45)
mz = (cpc8) (s F) — Ky +myg

11.2.4.2. Equations de mouvement de rotation
Ona[21]:
JQ=—-QN]Q+M; — M, — My, (1.46)
Mg Moment provoqué par les forces de pousseée et de trainée
[(Fy — F)
M, = |I(F, — F3) (1.47)

d(—wq2 + W2 — W32 + W42

My, - Moment gyroscopique des hélices, il est donné par :

N
Mgh = |-/ (1.48)
0
M,: Moment résultant des frottements aérodynamiques, il est donné par :
erd.)z
M, = |K,,6? (1.49)
I(‘I‘Zl/)2

KK,y K., Les coefficients des frottements aérodynamiques.

On remplace par les équations (I1.8), (I1.25), (I1.26), (I11.27), I’équation (I1.24) devient :

.. . . 22 .
L, 0 0 ¢ ¢ I, 0 0 ¢ er‘{’z 7.0,.0
0 Iy 0 9 = - 9 A (|0 Iy 0 0 ) — Kryg e R
0 0 Il p| o o Lllwl |k,g2l Lo

lb((u42 - 0)22)
+ lb((ulz - 0)32) (|.50)
d(—w12 + wy2 — w32 + a)42)

Ceci conduit aux équations difféerentielles definissant le mouvement de rotation :

Lig = =00z — 1) — Kpxp® = Jr2,0 + Ib(wy2 — w52)
1,0 = oI, — I,) — K02 + -2,¢ + Ib(wy2 — w32) (1.51)
IZI»Z} = ¢é(1y - I)() - Krzljjz + d(—wyz + wy2 — w32z + W42)

Avec
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'QT' = —w; + Wy, — W3 + Wy (|52)

Selon les équations qui définissent la translation et la rotation du systeme on peut décrire la
dynamique du Quadrirotor comme sulit :

((ﬁ = glpw_&qﬂ _]_T_Qrg' +Lu2
Iy x Iy Iy
i lah) Keyao o o1
0 = @y 5 —76 +—.Qr<p +—u3
v (=) KTZ 2
| =902 - 4, (153)
Ktx
X =—uuy ——=X
Yy =—UyUy ——=Y
. Z=—Uzu; ——z+g
Avec
uy = (cpcpsb + spsy) (1.54)
u, = (cpsfsy — spcy) (1.55)
u; = c¢ch (1.56)

Le vecteur de commande U est constitué de quatre entrées définies comme suit [17] :

U = [uguyuziy] (1.57)
Ou

U = b(wyz + wy2 + w32 + wy2) (1.58)

Uy = b(wge — w;2) (1.59)

u; = b(wyz — w32) (1.60)

Uy = d(—wqpz + wy2 — w32 + Wy2) (1.61)

Les équations (1.58), (1.59), (1.60), (1.61), peuvent étre arrangées dans une forme matricielle :

u b b b b |[¥2?
u O —b 0 b [[®2?
Uz —b 0 [|ws2 (162)

Uy —d d —d 0] |wg2

N

Si les vitesses du rotor nécessitent d’étre calculées a partir des commandes d’entées, une relation
inverse peut étre acquise en inversant la matrice de 1’équation (1.62) comme suit :
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1 o0 L L1
2 4b 2b 4d
w1 1 Loy 2 Uy
w?; _|w 2 1a || U2 (1.63)
(1)23 i 0 — i _i Us '
2 4b 2b 4d | |u,
@a 11, 1L
4b  2b 4d
Prenant la racine carrée, les vitesses du rotor peuvent étre calculées comme suit :
1 1 1
w4 _\/(Eul +Eu3—au4) (1.64)
1 1 1
() =\/(Eu1_EuZ +au4) (|65)
1 1 1
(1)3 =\/(EU1_EU3_EUA) (|66)
1 1 1
Wy —\/(Eu1+5u2 +Eu4) (1.67)

1.5.3.2 Mouvements de X-31
1.5.3.2.1 Forces appliquées sur le X-31

Cinq forces principales agissent sur le CoG de I'avion. 1l y a quatre forces de base du vol :
la force de portance, le poids, la trainée, la poussée et une force latérale Y. Ces forces agissent
cependant sur différents référentiels.

La poussée T peut étre écrite sous la forme suivante [13] :

T, =T cos (8,) cos (5,) (1.68)
T, =T cos (8,) sin (6,) (1.69)
T, = T sin (6,) (1.70)

A noté que la deviation latérale positive sur un TVC (le systeme de poussée vectorielle) &,
geénere une force positif T, a droite et conduit a un moment négatif —n; comme il est indique
dans (1.84).

De méme, le longitudinal positif §, provoque une force descendante au niveau de la tuyere T, et
crée un moment de montée my.

Le poids est relativement simple, simplement en représentant la gravité dans le repére fixe. Il est
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O i
0
g

EB4 =RT (1.71)

Par definition, la portance L est perpendiculaire au flux d'air entrant. Ainsi, il agit sur I'axe Z du
repere § . C'est le repére avant la rotation finale Rg du repére du sens du déplacement [Axhiy )"
(Repére aérodynamique-voir Figure 1.292.) au repére avion [b,b,b,] . La force latérale Y est
également dérivée dans le méme repére que la force de portance. Notre derniére rotation
consécutive du repere du sens de vol au repére fixe est le Rg, qui représente I'AOA en tournant
sur son axe y. En conséquence, la force latérale est en fait le méme vecteur avant et apres la
rotation Rg.

La trainée D est le terme d'amortissement de toute vitesse et doit étre parallele au flux d’air
entrant. 1l est opposé au sens de vol et s'exerce donc sur le sens du fi,. Les forces
aérodynamiques peuvent étre écrites comme suit :

EE,., = RS 3 + RERY ED (1.72)
—L 0
Avec le calcul similaire des coefficients aérodynamiques non dimensionnés :
L =74qSC, (1.73)
D =gSC, (1.74)
Y =gSCy (1.75)
Les forces totales s'exercant sur le corps peuvent étre écrites comme suit :
F=FEo+T+Eba (1.76)
Et selon [13], nous avons le développement suivant :
F, = Lsin (a) — D cos () cos (B) + T, + MgK - b, (1.77)
F, = —Dsin (B) + T, + Mgk - b, (1.78)
E, = —L cos (a) — D sin (a) cos (B) + T, + MgK - b, (1.79)

1.5.3.2.2 Moments appliqués sur le X-31

Tous les moments exercés par I'effet aérodynamique peuvent étre représentés de la maniere

suivante :
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I = GShC, (1.80)
m = gscC,, (1.81)
n = gshC, (1.82)

Les moments dans le sens des axes du repére fixe [BxByBZ] sont designés par [l mn]
respectivement. Les coefficients aérodynamiques non dimensionnels sont mis a I'échelle en
fonction des parameétres physiques du véhicule. Il est courant d'utiliser des coefficients dans le
domaine de la dynamique des aéronefs pour donner une idée générale du systéme.

En plus des moments aérodynamiques, la poussée fournir également une partie du moment
de torsion si la ligne de poussée ne passe pas par le CoG. Dans le cas du X-31, le turboréacteur et
sa tuyere sont placés au centre de la masse. Cependant, c'est le systeme de poussée vectorielle
qui donne un moment de torsion supplémentaire. Le systeme de poussée vectorielle, également
appelé « dispositif d'augmentation de contréle » dans [31], dévie le sens de la poussée et crée un
décalage par rapport au centre de masse et génere un moment pour augmenter le contréle
d'attitude. Le moment généré est calculé comme suit :

mr = xTTZ (|83)
TLT = _xTTy (|84)

T, et T, sont des composantes de vecteur de poussée dans le sens By et b,. yr Est la distance du
bras de levier entre la tuyére et le CoG. Cet élément de force supplémentaire a la tuyere générera
un moment de contréle supplémentaire.

1.5.3.2.3 Attitude de X-31

A partir de I'équation (1.22) et en négligeant le couple aérodynamique, les accélérations
angulaires, ou le taux de changement des mesures gyroscopiques p, q,r, ainsi que les taux de
variations des angles d'Euler peuvent étre déduits par les équations suivantes [13] :

@ =p+ tan 8(q sin @ + r cos @) (1.85)
i __ gqsin@+rcos@

Y= cos @ (|'86)

0 =qcose—rsing (1.87)
p=(c;r+cp)g+c3l+cun (1.88)

G =cspr —cg(p? —12) + c;m (1.89)
T = (cgp — C1)q + ¢l + cgn (1.90)
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2
Oilcy = LZtlemliy _ (eolytldles Ll DTl o e _ 1
1 ¥ ) ¥ » €3 5 G4 5 ¢5 ly'6 I'7Iy'
Ly(Ly=Iy)+1%, _ Ik 2
Cg = > , Cg = 3o 2=Ll1,— Iz,

@, 0, Y Les angles de roulis, tangage, lacet. Respectivement p, g, r sont la vitesse angulaire de
roulis, de tangage, de lacet respectivement. [, m,n sont moment de roulis, de tangage, de lacet
instants produite par la surface de contrble ou de poussée aérodynamique respectivement.
L, L, I, Sont moment d'inertie de roulis, de tangage, de lacet respectivement. I, I, I,,,, sont
produit des moments d'inertie. En raison de fort couplage indésiré entre les axes d’'UAV et
I'existence de dynamiques non modélisée et les perturbations externes, une commande d’attitude
robuste est nécessaire pour que l'attitude de ’'UAV sui la commande donnée rapidement et
réguliérement.

L'éguation mentionnée est basée sur le fait que le véhicule X-31 est un objet presque symétrique.
c'est-a-dire tout moment d’inertie impliquant un sens de y, ou que I, , I, sont presque nuls et
peuvent étre négligés.

1.5 Conclusion

Ce chapitre permet au lecteur d’avoir des concepts préliminaires sur les robots volants et
leur principe de fonctionnement. Le Quadrotor est I’un des robots volants qui est en investigation
ces dernieres années. Ce systéme est constitué de quatre rotors, deux de ces rotors tournent dans
un sens et les deux autres dans le sens inverse. En variant les vitesses de rotation de ces rotors, le
Quadrotor peut faire des mouvements différents aussi bien en translation qu’en rotation. L’avion
de combat X-31 fait des manceuvres a taux €levé, également connues sous le nom de la super-
maniabilité. La capacité de faire des manceuvres a angle d'incidence (AOA) ¢élevé est une qualité
importante. Depuis la non-linéarité de I’aérodynamique lors d’un vol a haut niveau d’AOA, la
clé pour réaliser une telle opération est une commande qui peut gérer un tel systeme avec un
couplage aérodynamique et inertiel non linéaire.

Nous constatons que la configuration X-31 et Quadrirotor adoptée dans ce travail a connu
une grande considération dans cette derniére décennie, non seulement a 1’échelle scientifique
mais aussi a celle commerciale. Cela est essentiellement d( aux avancees croissantes des
technologies d’instrumentation et des calculateurs.

Cependant, les chercheurs sont toujours contraints a respecter les difficultés et les
contraintes imposées par les phénoménes atmosphériques et les effets aérodynamiques qui sont
généralement difficiles a estimer et a modéliser. En plus des fortes non linéarités des systemes
drones, des importants couplages entre les différents axes, des importantes perturbations externes
et d'autres, cela conduit a des difficultés lors de conception des lois de contrdle. Dans le chapitre
I1, nous présentons un apercu sur les différentes techniques de contrdle des drones.

Ca)
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CHAPITRE II
SYNTHESE DES TECHNIQUES DE CONTROLE

11.1 Introduction

Des véhicules aériens pleinement autonomes existent aujourd’hui grace aux algorithmes
récemment développés qui permettent I'élaboration des taches de navigation, de guidage et de
pilotage, et aussi grace aux techniques avancées qui permettent le contrble de ces véhicules.
Plusieurs techniques de contrble appliquées aux drones ont été développées dans les dernieres
décades. Elles ont été congues de facon prédominante a l'aide de techniques de contréle
classiques. Une bonne technique doit éliminer tout risque d’instabilité (décrochage) et améliorer
les performances du drone (minimiser les erreurs en régime permanent, atténuer les oscillations)
afin d’obtenir la convergence la plus rapide possible. Dans ce chapitre, nous allons brieévement
présenter quelques techniques de commande utilisées pour les systéemes linéaires et les systémes
non linéaires.

11.2 Théorie du controle

La théorie du controle dans I'ingénierie des systemes de contrdle concerne le contrdle des
systemes dynamiques en fonctionnement continu. L'objectif est de développer un modéle de
commande permettant de contréler de tels systemes en utilisant une action de contrdle de
maniere optimale, sans retard ni dépassement (over shoot) et en assurant la stabilité du contr6le.

Pour ce faire, une commande avec le comportement correctif est requise. Cette commande
surveille la variable de processus controlée (PV) et la compare a la référence ou au point
d'équilibre (SP). La différence entre la valeur réelle et la valeur désirée de la variable de
processus, appelée signal d'erreur, ou erreur SP-PV, est appliquée en tant que rétroaction
(feedback) pour générer une action de commande pour amener la variable de processus contrdlée
a la méme valeur que le point d'équilibre. D'autres aspects qui sont également étudiés sont la
contrélabilité et I'observabilité. Sur ces aspects sont basés les types avancés d'automatisation qui
a révolutionné la fabrication, l'aviation, les communications et d'autres industries. Ceci est un
contrble de rétroaction, généralement continu, qui consiste a prendre des mesures a l'aide d'un
capteur et a effectuer des ajustements calculés pour maintenir la variable mesurée dans une plage
définie au moyen d'un "élément de controle final"[32].

11.2.1 La theéorie du controéle classique
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Un systéeme de contr6le est une interconnexion des composants formant un systéme de
configuration qui fournira une réponse désirée au systéme. Un systéme de commande en boucle
ouverte utilise un dispositif de commande pour contréler le processus directement sans utiliser de
rétroaction, et utilise un contréleur et un actionneur pour obtenir une réponse désirée. Un
systéeme de contrble en boucle fermée utilise une mesure de la sortie et du retour de ce signal
pour le comparer a la sortie désiré (référence ou commande) [32].

En boucle fermée, la commande utilise le feedback pour contréler les états et les sorties
mesurées par des capteurs d’un systéme dynamique. Le résultat (le signal de commande) est
"transmis" comme entrée dans le processus, se fermant la boucle.

Les commandes en boucle fermée ont les avantages suivants sur les commandes en boucle
ouverte :

a. Rejet de perturbations

b. Une performance garantie méme avec les incertitudes des modeles lorsque la structure du
modele ne correspond pas parfaitement au processus réel et les paramétres du modele ne
sont pas exacts

c. Des processus instables peuvent étre stabilisés

d. Réduction de la sensibilité aux variations de parametres
Amélioration du suivi des performances de référence

r + e u y
AD-Q—DC > P >

Figure 11.1: Fonction de transfert en boucle fermée

La commande C prend alors I'erreur e (différence) entre la référence et la sortie pour changer les
entrées u du systeme sous controle P.

11.3 Techniques de contréle linéaires

Les techniques de contrle linéaires s'appliquent aux systémes qui obéissent au principe de
superposition, ce qui signifie que la sortie est proportionnelle a I'entrée. Ils sont régis par des
équations différentielles linéaires. Ces systéemes sont applicables a des techniques mathématiques
puissantes dans le domaine des fréquences telles que la transformée de Laplace, la transformée
de Fourier, la transformée en Z, la courbe de Bode, le lieu des racines et le critére de stabilité de
Nyquist. Celles-ci conduisent a une description du systéme utilisant des termes tels que la bande
passante, la réponse en fréquence, les valeurs propres, le gain, les fréquences de résonance, les
zéros et les pbles[47].

11.3.1 La technique PID

@)
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Une commande proportionnel intégral dérivative est un mécanisme de rétroaction
largement utilisée dans les systemes de contrdle [32].

P Keit)

rl] vit)
Plamt/ |. -

Process

5 eft)
- +
|

Figure 11.2: Régulateur PID

Y

Un régulateur PID calcule en permanence une valeur d'erreur e (t) en tant que différence entre
un point d'equilibre désiré et une variable de processus mesurée et applique une correction basée
sur des termes proportionnels, intégraux et derivés.

Si u (t) est le signal de commande envoyé au systeme, y (t) est la sortie mesurée, r (t) est la
sortie désirée et e (t) = r (t) — y (t) est I'erreur de poursuite, une commande PID a la forme
générale :

u(t) = Kpe(t) + K; [ e(r)dr + Kp = (I1.1)

La dynamique en boucle fermée souhaitée est obtenue en ajustant les trois parametres K , K; et
Kp.

11.3.2 Techniques optimales

11.3.2.1 La technique LQR

La technique LQR est un probléme de commande optimale ou une fonction de codt est
minimisée. Dans ce processus, nous obtenons la solution requise. La formulation du probleme de
LQR[3] est :

Considerons le systeme

X =Ax+ Bu , y=Cx+Du (1.2)
La fonction de co(t optimale a minimiser est :

] = %fooo(xTQx + uTRu)dt - Min (11.3)
ou @, R sont les matrices de pondération.

Le probleme de LQR est résolu en utilisant I'équation d'Euler-Lagrange, la théorie de Hamilton
Jacobi-Bellman et le principe minimum de Pontriagin.
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Pour trouver une commande, on doit trouver une solution positive pour P de I'équation
algébrique de Riccati suivante :

ATP + PA+Q —PBR™'BTP =0 (1. 4)
Le vecteur de commande optimale peut étre déterminer comme suit :
u® = —Kx(t), K =R 1BTP (11.5)

Cette solution permet d'obtenir un systeme en boucle fermee asymptotiqguement stable. Toutes
les variables d'état doivent étre disponibles pour la mesure. Le schéma du systeme dynamique de
la technique est indiqué dans la Figure 11.3.

X ref izj U X I X c ¥

Fy

K

Figure 11.3: Schéma de commande LQR
11.3.2.2 La technique LQG

La commande LQG est une technique qui réunit le filtre de Kalman avec le contréleur
LQOR suivant le principe de séparation et qui permet de calculer le gain d'une commande par
retour d'état dans un souci particulier de réduire les bruits blancs.

La représentation d’états du system avec perturbation est donnée par I'équation suivante [3] :
x=Ax+Bu+Tw y=Cx+v (1.6)

w est le modeéle de perturbation et v est le bruit du capteur.
La fonction moyenne de codt a minimiser est :

J = lim E {fOT(xTQx + uTRu)dt} - Min (1.7)

La matrice de gain de retour d'état optimal est K = R~1BT P et est obtenue en résolvant
I'équation algébrique de Riccati (11.4).
L’équation de 1’¢état du filtre de Kalman est

X = A% + Bu+ L(y — C%) (11.8)

L'entrée de I'observateur d'état est u et y, la sortie est I'estimation X comme montrée la Figure
I1.5. Le gain statique de I'observateur d'état optimal L peut étre trouve par I'équation donnée ci-
dessous

L =Z2CTR;? (11.9)

<@
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Dans I'équation (11.9) L est le gain statique du filtre de Kalman, X est une matrice de colt définie
positive. R, et Q, Est I'ensemble des matrices de pondération de I'état et des vecteurs d'entrée,
respectivement.

La matrice de cott X peut étre déterminé en résolvant I'équation suivante :

AS + ZAT —SCTR;ICZ + Q[T =0 (11.10)
lw
r v
X ¥
» C
4
K "

Figure I11.5: Schéma de I’observateur d’état
Différence entre LOR et LQG :
LOR:

v" 1l n'y a pas de bruit dans le systéme.
v’ L’état complet est observé.

LQG:

v Il y a du bruit gaussien dans le systeme aussi bien que la sortie.

L’état complet du systéme peut ne pas étre observé directement.

v' Comme I'état n'est pas observé directement, nous utilisons d'abord le filtre de Kalman
pour obtenir une estimation de I'état X a partir de la sortie y.

<\

11.3.2.3 La technique H,

La commande H,, appelée encore commande fréquentielle avancée ou commande robuste
multivariables, est une nouvelle approche de ’automatique fréquentielle. Elle a été initiée par
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Zames au début des années 80 et développée, en particulier, par Doyle, Glover, Khargonekar et
Francis. Elle est devenue ces dernieres années une des méthodes phares de la « Commande
robuste », elle est utilisée pour mise au point rapide de lois de commande robustes des systemes
linéaires stationnaires et multivariables. Elle prend une place de plus en plus importante parmi
les méthodes de synthése de contréleurs [34].

Dans cette approche, 1’un des points intéressants est qu’elle permet de prendre en compte,
a priori et explicitement, des spécifications fréquentielles et temporelles du cahier de charges qui
est ainsi traduit directement sous forme d’un critére mathématique a vérifier. Celui-ci est formulé
en utilisant la norme H, d’ou le nom qu’on donne a cette méthode de synthése. La synthése du
controleur qui satisfasse ce critere se fait algorithmiquement par résolution du probleme
d’optimisation en exploitant la puissance de calcul des ordinateurs actuels.

La commande H, possede plusieurs avantages parmi lesquels :

v" La commande prend en compte des spécifications temporelles et fréquentielle du cahier
de charge ;

v' Le critére est construit directement du cahier de charge (la traduction des spécifications
en terme de gabarits fréquentielles correspond aux pondérations) ;

v' Elle permet de synthétiser des correcteurs qui prennent en compte a la fois les
spécifications robustes et les spécifications de performance ;

v’ Elle permet de traiter simplement la commande des systemes MIMO.

Sous sa forme la plus simple, le probléme standard de H, est un probléme de réjection de
perturbation. 1l consiste a minimiser I’effet d’une perturbation w sur le comportement du
systeme. Le signal w est supposé d’énergie finie et sa taille est mesurée en norme ¢,. Son effet
sur le systeme est mesuré par la norme £, d’un vecteur “ coiit ” z.

Enfin, on peut agir sur le systeme par une commande u et on dispose d’une observation y. |l
s’agit donc de synthétiser une loi de commande u = k(s)y qui minimise I’'impact de w sur z.

On mesurera cet impact par le rapport % La stabilité interne du systéme bouclé devra bien sar

llwll2
étre assuree. Ce probléme standard est représenté schématiquement par la Figure (I1.5) ci-
dessous.

P L.

<

| K

Figure 11.6: Probleme standard de H,
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I1.4 Techniques de contrdle non-linéaires

Avec la complexité des nouvelles installations industrielles, les correcteurs classiques
deviennent impuissants et donnent souvent des résultats moins performants. Pour surmonter ce
probleme, la tendance des recherches actuelle est vers les commandes non linéaires robustes qui
donnent des résultats acceptables dans des larges domaines de fonctionnement [45]. Ceci couvre
une classe plus large des systemes qui n'obeissent pas au principe de superposition et s'applique a
un plus grand nombre de systéemes réels car tous les systemes de controle réels ne sont pas
linéaires. Ces systemes sont souvent régis par des équations différentielles non linéaires. Les
quelques techniques mathématiques qui ont été développées pour les gérer sont plus difficiles et
beaucoup moins générales. Celles-ci incluent la théorie des cycles limites, les cartes de Poincarg,
le théoreme de stabilité de Lyapunov. Les systemes non linéaires sont souvent analysés a l'aide
de méthodes numériques sur les ordinateurs, par exemple en simulant leur fonctionnement a
I'aide d'un langage de simulation. Seules les solutions proches d'un point stable présentent un
intérét, les systemes non linéaires peuvent souvent étre linéarisés en les approximant par un
systéeme linéaire utilisant la théorie des perturbations et des techniques linéaires peuvent étre
utilisées [32].

11.4.1 Commande par linéarisation

Les méthodes basées sur la linéarisation constituaient jusqu'a tres récemment l'essentiel des
techniques utilisées pour la commande des systemes non linéaires. Elles permettent, en
moyennant des approximations et/ou des transformations, de ramener les équations du systeme

sous une forme linéaire [42].
11.4.1.1 Linéarisation locale

Cette approche repose sur la premiére méthode de Lyapunov. Elle consiste a déduire le
comportement d'un systéme non linéaire a partir de son systeme linéaire associé obtenu par une

linéarisation Jacobienne autour du point de fonctionnement désiré [36].
11.4.1.2 Linéarisation exacte

Cette approche consiste a linéariser le systeme en boucle fermée par une série de
transformations sans faire d'approximations. La commande choisie est composée de deux parties
: La premiére a pour réle d'annuler les différents termes non linéaires du procédé, alors que la

deuxieme est choisie pour satisfaire les exigences en boucle fermée du systeme linéarise [36].

11.4.1.3 Linéarisation entrée/état

Cette approche consiste a choisir la loi de commande u afin que toutes les équations d'état
du systéeme compensé aient une forme linéaire. Cette solution revient a annuler les différentes
non-linéarités présentes dans les équations en insérant des termes absorbants dans l'expression de
la commande afin d'obtenir des relations linéaires entre la nouvelle entrée u et les différentes
variables d'état. Certaines propriétes structurales du systeme peuvent faciliter la linéarisation

'
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11.4.1.4 Linéarisation entrée/sortie

Le modéle d'un systéme est souvent représente par les équations d'état et une équation de
sortie. La linéarisation des équations d'état ne garantit pas forcément celle de I'équation de sortie.
Quand on s'intéresse aux variables de sortie (probléme de poursuite par exemple), il est plus
intéressant de linéariser la relation entrée/sortie au prix de laisser une partie des équations d'état
non linéaire. C'est le probleme de la linéarisation entree/sortie [36].

11.4.2 Technique Backstepping

La détermination d’une commande pour un systéme non linéaire, ou le vecteur d’état est de
dimension élevée, peut souvent s’avérer une tache difficile (voir impossible). La technique du
Backstepping offre une méthode systématique pour répondre a ce type de probléme. Elle a été
développée par Kanellakopoulos et al [37] et saberi et al, [38]. Les avantages de cette technique
font qu’elle reste d’actualité. Citons pour cela quelques récentes publications: commande
backstepping en mode glissant pour les systemes non linéaires fractionnes [39], commande
backstepping pour les systémes non linéaires a retard [40], commande backstepping robuste par
retour de sortie [41], commande adaptative backstepping pour la résolution du probleme de la
stabilisation de I’attitude[42].

L’idée de la technique Backstepping consiste a calculer une loi de commande afin de
garantir que la dérivée de la fonction de Lyapunov définie positive soit négative pour un systéeme
fragmente en un ensemble de sous-systémes. A chaque étape, 1’ordre du systéme est augmenté et
I’équation non stabilisée est traitée. A la derniére étape, la loi de commande est trouvée. Celle-Ci
permet de garantir, en tout temps, la stabilité globale du systeme tout en travaillant en poursuite
et en régulation.

Ainsi, la technique Backstepping permet de surmonter 1’obstacle de la dimension et
d’exploiter la souplesse de la conception dans le but de résoudre les problemes de commande
pour des systemes d’ordre plus élevé. Sans faire nécessairement appel a la linéarisation, la
technique Backstepping permet de conserver les non-linéarité utiles quand il y en a.
Contrairement a la plupart des autres méthodes, la technique Backstepping n’a aucune contrainte
au niveau du type de non linéarité. Cependant, le systeme doit se présenter sous la forme dite
paramétrique pure ou stricte [43].

» Systéme a forme Paramétrique Pure
Un systéme non linéaire est dit systéme a paramétrisation pure s’il se présente sous la forme
suivante :

X = FO(xifl)

&= F1(x,¢1,¢2)

Ek—l = Fr—1(x, 81,0, €2 &x)

%k=Fk(x'51""'fk,u) (“11)
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ou x € R™ est 1’état du systéme et &;, -+ &, sont des lois de commande virtuels. La forme de ce
systeme représente la classe de systémes triangulaires. Le systéme a paramétrisation stricte n’est
autre que le systeme affine par rapport a ¢; du systeme a paramétrisation pure.

» Systeme a forme Parameétrique Stricte
Un systeme non linéaire est dit systéme a paramétrisation stricte s’il se présente sous la forme
suivante :

X = fo(x) + Go(x)&;
& = fi(x, &)+ G, (x, )&,
& = fo(x, &, E)+ Go(x, &1, §,)&5

ék-l = fre1(6 &0y Em1 ) + Gro1 (6,84, 0, E—1)
E.k =fk(xi§11'"lfk)+Gk(xi§11""fk)u (“12)

ou x € R™ est I’état du systéme et &;, - &, sont des lois de commande virtuels scalaires. Les &
systemes sont appelés « stricts » car les non linéarités f; et g; dans I’équation &(i = 1, ,k)
dépendent seulement de x, &;, -+, &;.

11.4.3 Commande Optimale

La théorie de la commande optimale est basée sur I’optimisation. De nombreux cours ont
été établi par Bourles [53], Laroche [54] et Ostertag [55]. De plus, elle s’inscrit dans la continuité
du calcul des variations [56]. Historiquement, la théorie de la commande optimale est liée a la
mécanique classique, en particulier aux principes variationnels de la mécanique (principe de
Fermat, de Huygens, équation d’Euler-Lagrange). Le point clé de cette théorie et le principe du
maximum de Pontryagin formulé en 1956 [56].

L’un des problémes fondamentaux dans I’analyse et la conception d’asservissement des
systemes est la capacité des systemes a rejeter les perturbations [44]. L’ objectif est de stabiliser
le systeme pour le rendre insensible a certaines perturbations. De ce fait, le but de la commande
robuste est double : parvenir a stabiliser le systéme en boucle fermée et atténuer I’influence de
I’apport exogene sur la sortie inconnue.

Le formalisme H,, s’est avéré utile pour formuler les problemes de la commande robuste.
I1 a été rapidement associé a des techniques d’optimisation. Le probléme du rejet des
perturbations peut étre retracé dans les années 1960 et au début des années 1970 [44]. Durant
cette periode, le réle de la théorie des jeux differentiels a été reconnu comme un cadre pour la
commande de rejet de perturbations [43].

11.4.4 Technique H, non-linéaire

La théorie du contréle H,, non linéaire qui a débuté vers 1990, prés d'une décennie apres
La formulation de Zames de la théorie linéaire est maintenant compléte. Presque tous les
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problémes résolus dans le cas linéaire ont été formulés et résolus de maniére équivalente pour le
cas non linéaire. Dans la plupart des cas, les solutions sont des généralisations directes de la
théorie linéaire, tandis que dans d'autres, les solutions impliquent des outils plus sophistiqués
d'analyse fonctionnelle et de jeux différentiels. Cependant, peu de problémes difficiles subsistent
parmi lesquels figurent notamment comment resoudre efficacement les équations de Hamilton-
Jacobi qui sont les pierres angulaires de toute la théorie [45].

Le probleme de commande H,, non linéaire consiste a concevoir un contréleur dynamique
de modéle d’état non linéaire sous la forme suivante [46] :

= 4(§) + By
K: {E k 11.13
u= C(®) (1143
Qui assure
» La stabilité asymptotique du systéme non linéaire en boucle fermée.

» L’atténuation des effets des entrées exogenes.
& est le vecteur d’état du correcteur, y est le vecteur de sortie du systéme et u est la commande.

Le probléme d’atténuation des entrées exogenes par retour d’état d’un systeéme non linéaire est
équivalent a trouver une commande qui rend ce systéme dissipatif.

La norme H, linéaire est définie comme une norme sur les matrices de transfert, et ne se
généralise pas directement aux systemes non linéaires. Cependant dans le domaine de temps, la
norme H, n'est rien d’autre que la norme induite par la norme £, sur ses signaux [46], c’est a
dire pour un systeme X de vecteur d’entrée u et de vecteur de sortie y :

1Z]loo = maxye,, 122 (11.14)

[lullz

Cette derniére norme convient également aux systemes non linéaires, et elle est appelée « gain

L, » d’un systéme non linéaire.
Gain £, : Nous considérons la forme générale d’un systéme non linéaire suivant :

x =F(x,w,u)
z=Z(x,u) (11.15)
y=Y(xu)

OU x € R™ est le vecteur d’état, u € R™ est la commande, y € RP est la sortie de mesure,
Z € R® est la sortie objective et w € R" est I’entrée exogéne.

Le gain £, d’un tel systéme est défini par :

_Jy lzlat

ainL, = 11.16
98N 2 = T o 2ar (11.16)

T Est I’horizon.

Un systéme non linéaire avec 1’état initial x(0) = 0 a un gain £, inférieur ou égale a y (y>0)

si pour tout T > 0 et w(t) € £L,[0,T] :
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[INzlde < y2 [7 w(o)1? dt (11.17)

Un systeme non linéaire de la forme générale (11.14) est dissipatif s’il existe une fonction V (x)
non négative telle que V (0) = 0 et fOT{ llz|I? — y2||[W||2}dt < V(0) —V(T) < —=V(T).

Cette derniere inégalité signifie que la norme H,, du systeme pour T — oo est inférieure ou
égale a y.

Pour y = 1, cette inégalité signifie que 1’énergie en entrée est plus grande ou égale a 1’énergie
de la sortie. En d’autre terme, 1’énergie a été dissipée d’ou le nom systeéme dissipatif.

Le probleme de commande H, non linéaire est équivalant a trouver un correcteur K de la
forme(11.12) qui :

» Stabilise le systeme (11.14),

Iy 1Z®)l2at
[ wlzac”
11.4.4.1 Résolution de I'équation de Hamilton-Jacobi

> Minimise

Nous supposons que f(.),B(.),Q(.) et R(.) sont de classe CX(2) pour k > 1, telles que
la fonction définie par 1’équation (11.19) est continument différentiable.

HYPOTHESE :

La linéarisation des équations (11.17) autour du point d’équilibre vérifie que ( —— f(o)

0f(0)

,B(0))
stabilisable et ( C(0),

) détectable [43].

Sous I’hypothése, nous savons que le probléeme ITHNNOC (Infinite Time Horizon Nonlinear
Optimal Control) a une solution de classe C? dans un voisinage Q, du point x = 0, dans le cas

linéaire. De toute évidence, en prenant V(0) = 0 et en laissant p=2_

a —, ) alors sur Qy,V(x) =

xTP,, ol P satisfait I’équation ARE (Algébrique Riccati Equation). De plus, la commande

avT (O)

optimale existe sous la forme u* =R 1(0)BT(0)———. L’existence de cette solution

stationnaire est prouvée directement en montrant que Ies fonctions correspondantes aux
problemes a horizon fini linéarisées convergent vers une limite explicite quand t —> oo. Cette
idée a été étendue au probléeme ITHNOC des équations (I11.17) et (11.18). Sous les conditions
indiquées par 1’hypothése, il existe une solution de classe C2 au probléme non linéaire sur une
région () supérieure au voisinage (), contenant le point d’équilibre x = 0. La clé de cette analyse
est le lien entre les solutions stationnaires de 1’équation HJB (11.19) et le multiplicateur de
Lagrange correspondant au probléme d’optimisation avec contraintes :

dH(xu A) OH(x u",A)\T

)T A= - (A,

j = ()
K= FCO+ Y gy Coue) = FG) + B, x(0) =x, (1119
j=1

J (0, u()) =3 [T (TOQx(®) + uTMR@u()dt  (11.19)
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T () + BGow) + 2 (xTQ()x + uTR(x)w) = 0 (11.20)
ou (x,4) = (x1,, X, Ay, -, Ap) € R?™,x € R™ Iétat du systeme et A € R™ le multiplicateur
de Lagrange qui découle du principe du maximum de Pontryagin.

Supposons que A: 2 — R™ est de classe C* pour k > 1 et posons A(x) = (A;(x),*, A, (x)T

pour x € £, alors il existe une fonction V : Q> R de classe Ck*1 telle queaV ) - A(x) si et

9Ai(x) _ 9j(x)

seulement si ——— ox; ox,

,Vx € A,i,j = 1,2, ,n.

De plus, si cette équation est satisfaite, alors, la fonction V avec V(0) = 0 est donnée par :
V(x) =xT [ A(tx) dt (11.21)

La symétrie dans 1’équation signifie que la dérivée particlle de A par rapport a x est une matrice

ax(x) AT(x)_ D’ oAT ) _
ox

symétrique, c’est-a-dire autre part, V(x) étant une fonction scalaire et ——

azv(o) 92vT(x)

A(x), alors la dérivée partlelle second ordre de V par rapport a x satisfait oz

matrice hessienne de V (x) doit étre symétrique) [49].

11.4.5 Technique d'inversion de la dynamique

Il s'agit de la commande non linéaire la plus populaire actuellement. Les travaux initiaux
sont principalement dus a Alberto Isidori. Depuis, les applications de cette technique a
I'aéronautique ont été nombreuses. Ces applications concernent principalement des lois de
pilotage uniquement (en vitesse angulaire) et des tentatives de robustification non-généralisables.

L'inversion de la dynamique s'appuie sur des représentations d'état de type non-linéaire
affine ou pseudo-affine. Ces représentations d'état sont non-linéaires par rapport a l'état du
systeme, et affine par rapport aux commandes. Ainsi, dans le cas d'une représentation d'état
affine multivariables, on représente le systeme par [19] :

X =f()+ X219 u; = f(x) + G(x)u (11.22)
y = h(x) (11.23)
ou x € R™ est le vecteur d'état, u € R™ est le vecteur d'entrée, y € R™ est vecteur de sortie,

fr 91, gmsont des champs vectoriels dans R™, G(x) = (g,1(x), - gm(x) ) est une matrice n x
m et h(x) = col(hy(x), -, hy (x) est une fonction de m-vecteurs.

Soit Lgh; représente la dérivée de Lee le long du champ de vecteur f, et L’]Ehl- signifie de prendre
k itérations de dérivé de Lee le long du champ de vecteurs f. Considérons la i-eme sortie y; du

systéme non linéaire affine ci-dessus, en la dérivant par rapport au temps, nous obtenons :
dh;
S - n l i
Y= 2j=1 _6x]- X;. (11.24)

En remplacant par la i-eme équation de (11.21), cela donne :
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Vi = ax fj( x) + ii gjk(x)uk
= k=171

= Leh; (%) + X Ly, hi (0w (11.25)

Sit ZiLqLg, hi(x)uy est égal a zéro, c'est-a-dire u n'apparait pas dans y;, alors en dérivant y; par
rapport au temps jusqu'a que l'entrée apparait successivement dans I'expression de la dérivée, on
obtient :

y? = Lihy(x0) + Ty Lgie L b GO (11.26)
ou y; est le plus petit temps. Nous devons dériver I'expression jusqu'a ce que l'entrée apparaisse
dans y(y‘) Ensuite, nous pouvons réécrire I'équation de sortie (11.22) comme suit [19] :

y® = A(x) + B(x)u (11.27)
Ou

yl()/l) L}fllhl
y» =1 ;A = (11.28)
(¥m) L™ hn
Ym
y—-1 y—-1
Ly, Ly “hy .. gmLf hy
B(x) = : (1.29)
Ym- Vm—
Lo, Lf" "R oo Lg, L™ iy

Par conséquent, la loi de commande découplée et linéarisée peut étre définie comme :
u=B"(x)(v - A(x)) (11.30)

avec B'(x) la pseudo-inversion de la matrice B(x) et v la pseudo-entrée. Remplacant (11.29)
dans (11.26), on obtient y@¥) = v

Cependant, I'équation du systeme (11.26) n'est qu'une approximation du systéme non linéaire
actuel. En supposant que le modeéle réel du systéme soit décrit par y") = F(x,u), alors il ne

peut pas étre découplé et linéarisé exactement par la loi de commande @ = BT(x)(v — A(x)).
Soit :

A (x, 1) = F(x, 1) — (A(x) + B(x)@1) (11.31)

alors y = F(x,u) +A (x,4). A (x,41) Signifie une dynamique non modélisée ou des
perturbations externes. L'effet de A (x, @) sur le systtme doit étre estimé et éliminé. Un
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observateur d'état étendu est congu dans [19], et redéfini dans le chapitre I1l, pour gérer des
dynamiques non modélisées et des perturbations externes.

11.4.6 Technique mode glissant

L’idée de base de la commande par régime glissant est premi¢rement d’attirer les états du
systéme dans une région convenablement sélectionnee, puis de concevoir une loi de commande
qui maintiendra toujours le systeme dans cette région. En résumé, une commande par régime
glissant est divisée en deux parties [51]:

U = Ueqt Uglis (11.32)

Ueq : La commande équivalente ou nominale est déterminée par le modéle du systeme. Cette
partie est congcue avec la méthode de la commande équivalente dont le principe est basé sur la
détermination du comportement du systéme lorsqu’il est sur la surface de glissement s.
Ugliss - Le glissement est utile pour compenser les incertitudes du modeéle. 1l est constitué de la
fonction signe « sign » de la surface de glissement s, multipliée par une constante Kgliss. La
surface de glissement est définie dans 1’espace d’état des erreurs afin de garantir la convergence
des états.

E Régle / Equation de Filtrage de chattering | (! y(t)
| glissement ) Fonction de saturation| PLANT

v

UAV

Observateur

-

Figure 11.7: Bloc diagramme d’un contr6leur mode glissant SMC

11.4.7 Commandes adaptatives

Adapter veut dire changer un comportement en conformité avec de nouvelles
circonstances. Intuitivement, un controleur adaptatif est un régulateur qui peut modifier son
comportement en réponse aux changements de la dynamique d'un system et aux perturbations.
Le contrble adaptatif consiste a éliminer les perturbations structurelles (les variations des
parametres) agissant sur la performance du systeme de contr6le. Un systeme de contrble est
adaptatif si, en plus d'une contre réaction conventionnelle, il contient une boucle fermée de
controle de son indice de performance. Une solution de probléme est apportée par I'approche
appelée commande adaptative [52].

11.4.7.1 Principe de la commande adaptative

La commande adaptative est un ensemble de techniques permettant un ajustement
automatique en temps réel des parameétres des régulateurs des boucles de commandes afin de
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réaliser ou maintenir un niveau de performance désiré lorsque les parameétres du processus sont
inconnus et/ou varient dans le temps [36].
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Figure 11.8: Principe des systémes de commande adaptative.

11.4.7.2 Déférentes techniques de commande adaptative
Deux approches principales ont été établies pour pallier des contraintes :

1. La commande adaptative a modele de référence (Model Reference Adaptative Control
MRAC).
2. La commande auto-ajustable ou auto-réglable (Self-Tuning Control : STC).

La déférence entre ces deux modes réside dans le mode d'ajustement des parametres du
régulateur.

Pour la commande adaptative a modéle de référence, cet ajustement a une seul étape (méthode
direct) : il est possible d'ajuter directement en boucle fermée les parameétres du régulateur.
Pour la commande auto-ajustable, I'ajustement se fait en deux étapes (méthode indirect) : la
reconstitution du régulateur passe par l'identification en boucle fermée des parameétres inconnus
du systéme [36].

11.4.7.3 Systéme de commande adaptative

Un systéme de commande adaptative mesure un certain indice de performance du systeme
de commande et, a partir de I'écart entre I'indice de performance désiré et I'indice de performance
mesuré, le mécanisme d'adaptation modifie les paramétres du systéme ajustable. On génere des
signaux de commande auxiliaire afin de maintenir l'indice de performance du systeme dans le
voisinage des valeurs désirées. On note que les systéemes de commande adaptative, méme s'il
s'agit de la commande d'un systéme linéaire a parametre inconnus, sont des systemes non
linéaires car les parametres du régulateur dépendent des variables ou des procédes a travers les
mécanismes d'adaptation. Ceci explique les difficultés d'analyse et de synthese de tels systemes
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11.3.7.4 Commande adaptative directe et indirecte

Deux approches principales existent pour la commande adaptative (des processus a
parametres inconnues ou variable dans le temps) :

eLa commande adaptative direct dont laquelle les paramétres du régulateur sont ajustés
directement et en temps réel a partir d'une comparaison entre les performances réelles et la
performance désirée (c'est le cas en particulier de la commande adaptative a modele de référence
(Model Reference Adaptative Control "MRAC").

eLLa commande adaptative indirecte qui suppose une estimation des parametres du processus par
une procédure d'identification (c'est le cas des régulateurs auto ajustables (self-tuning control
"STC")) [36].

11.4.7.5 La différence entre MRAC et STC

Le probleme de la commande adaptative avec le modéle de référence (MRAC) est de
déterminer le mécanisme d'ajustement (MA) pour qu'un systeme stable qui mene l'erreur a zéro
soit obtenu. La différence entre le (MRAC) et le (STC) réside dans le mode d'ajustement des
parametres du régulateur [36].

Pour STC, l'ajustement se fait en deux étapes en utilisant d'algorithmes explicites ou
indirects. La reconstruction du régulateur passe par l'identification en boucle fermée du

parametre inconnu du systéeme puis par I'adaptation de ces parametres [36].

Pour MRAC, I'ajustement se fait en une seule étape. Il est possible d'ajuster les parametres
de régulateur directement en boucle fermeée en utilisant des méthodes direct ou implicites.

11.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté des commandes de systemes dynamiques linéaires et
non linéaires. Nous avons commencé par introduire des techniques de control classiques qui sont
devenus impuissants et donnent souvent des résultats moins performants qui causent I’instabilité
des systemes.

Aprés, nous avons présenté des techniques de commandes non linéaires robustes qui
donnent des résultats acceptables dans des larges domaines de fonctionnement. Nous avons
étudié la technique de commande par backstepping qui est une technique itérative. Elle permet
d’aboutir a une loi de commande élaborée étape par étape via des commandes virtuelles jusqu’a
la derniére étape qui donne la loi de commande réelle du systéme. La dimension réduite de
chaque sous-systéme reste le point clé de cette technique. En effet, elle permet d'avoir des
commandes virtuelles plus simples pour chaque étape.

De méme, on a présenté la technique d’inversion de la dynamique qui permet d'annuler la

non-linéarité¢ du systeme directement a I’aide de I'état de transformation non linéaire de la
Feedback.

Dans le chapitre suivant, on va présenter la conception de deux types de commande, a savoir le
OBC et le DIC/ESO. Pour ce dernier controleur, une combinaison de I’inversion de la
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dynamique avec un observateur d'état étendu est présentée. L'idée est de prendre les

perturbations qui peuvent affecter la sortie du systeme comme une nouvelle variable d'état pour
établir une commande d"attitude robuste.
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CHAPITRE I
DESCRIPTION DES CONTROLEURS OBC et DIC/ESO

I11.1 Introduction

La commande d’attitude d’un corps rigide en rotation est un probléme qui reste toujours
d’actualité vu la complexité de la représentation du mouvement de rotation dans I’espace 3D. En
effet, la seule représentation de 1’attitude qui est globale et unique est celle donnée par la matrice
des cosinus directeurs qui est un élément de I’espace SO (3) alors que la vitesse angulaire est un
élément de R3. De ce fait, la commande doit tenir compte de ces deux espaces. Or dans la
littérature, diverses méthodes de commande non linéaires ont été proposées pour traiter le cas de
I’attitude mais elles se basent presque toutes sur la représentation par les angles d’Euler ou par
les parametres de Rodrigues qui sont des représentations minimales certes mais non globales. Par
conséquent, les résultats obtenus sont généralement locaux [43].

Afin de répondre au double probléme de globalité et d’optimalité de la commande en
attitude, nous nous sommes inspiré de la méthode développée par [18] pour étudier une
commande globale de I’attitude utilisant la représentation globale par les quaternions. En effet,
nous appliquons la commande optimale H, et la technique du backstepping au systeme
décomposé en équation cinématique et équation dynamique. A cet effet, nous commencgons par
considérer I’erreur de poursuite et résolvons 1’équation de Hamilton-Jacobi relative au sous-
systeme cinématique ou 1’état (2., est considéré comme une entrée virtuelle du sous-systeme
cinématique. Ainsi , nous obtenons la vitesse angulaire virtuelle optimale v, stabilisant le sous-
systéme et minimisant ’indice de performance. Par la suite, nous introduisons ’erreur sur la
vitesse angulaire virtuelle optimale v, pour le sous-systeme dynamique. Ensuite, nous étudions
la commande d'inversion de la dynamique combinée avec l’observateur de 1’état étendue en
utilisant les angles d’Euler pour représenter la rotation du méme systéme que la commande OBC
(drone X-31) afin de faire une étude comparative des performances de ces deux commandes.

111.2 Description du contréleur OBC

Dans cette section nous allons concevoir une loi de stabilisation d’un systeme drone de
type Quadrirotor afin que les états convergent vers 1’équilibre le plus proche. Le quaternion est
utilisé pour décrire I'attitude.

Soit le quaternion Q et le systeme dynamique décrits par les équations suivantes [18] :
0 =500 @ 2(t) (111.1)

JOA) = —Q(t) X JOE) + ut) + d(t) (111.2)

&)
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ol J = diag(J1,/,,J5) est la matrice d’inertie du corps et satisfait | = J7 > 0, 2 = (0,2) avec
N = [0,0,,0;]" € R3 est le vecteur vitesse angulaire du corps dans le repére fixe, u =
[uy, uy, us]” est la loi de commande et d(t) € R® est le vecteur de perturbation externe. Le

quaternion Q(t) € R* est définie par Q(t) = [qo(t), q1(t), 42(t), a3()]" = [qo(t), g, (t)]” ol
eI, =1,vt=0.

Si Qg est le quaternion désiré écrit en forme dynamique suivante :

da(t) =5 Qa(t) ® 24(t) (111.4)

avec 2; = (0,024),2, € R® est la vitesse angulaire désirée, alors le vecteur derreur du
quaternion de forme multiplicative est :

Qe(t) = Q1 (H) ® Q1) ou Qu(t) ® Qu(t) = QL) . (111.5)
La dérivée de I'équation ci-dessus donne :
Qa(t) ® Qe(t) + Qu(t) ® Qe (1) = Q(1) (111.6)
qui conduit a :
0a(®) ® Qe () + Qu(t) ® €e(t) =5Q() R A(D) , (111.7)
de(t) =5 (Qz1(H) ® Q) ® (1)) — Q2 (1) ® Fa(t) ® Qe (®) (111.8)
0e(t) = (Qe(t) ® 2(t) — 2(t) ® Qe (D) ; (111.9)
Alors
e(t) =3 Qe(t) ® (A1) — Q21(1) ® a(t) ® Qe (D)) . (111.10)
Soit on met :
Q1 () ® 4 (t) ® Qe(t) = 23(t) (111.11)
avec
25 = RT(Qe(t)4(1) (111.12)

Avec l'aide de la formule de Rodriguez, on peut définir la matrice de rotation en fonction du
quaternion comme suit [28] :

RT(Qe(0) =1+ 2q0S(Qu(1)) + 25%(Qu(1)) - (11.13)

Et soit 2,,,, une vitesse angulaire auxiliaire définie comme suit :

Qaux(t) = 0(t) = 24(8) , Daux(t) = 02(8) — 274 (t) (11.14)

Le systeme d'erreur du quaternion peut étre représentée sous la forme :

<a)
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Qe(t) =3 Qe(t) ® Rgua(t) (111.15)
A partir de (111.12), on peut écrire :
2 4(t) = RT(Qe(£))24(8) + R™(Qe(£)) 24 ()
= ST(@(D)R (Qe(£)Na(t) + RT(Qe(£))24(t) (111.16)
De I'équation (111.14), nous obtenons :
JQaux(t) = J2(t) = ]2 4(2)
JDaux () = =0 X JO(E) +u(t) + d(£) = 0" ()

]-Qaux(t) = _(-Qaux(t) + -QZl(t)) X](-Qaux(t) + -QZ (t)) + u(t) + d(t) _]-Q*d(t) (“I-l7)

avec X leproduit vectoriel.

Enfin, et en utilisant la matrice antisymétrique, nous obtenons :
Qaux (t) = _]_ls(naux (t))jnaux(t) - ]_1S(Qaux (t))]-Q:i (t) - ]_15(02 (t))][)aux (t)

—J 7S5 (0))]25 () = ST@(E)RT (Qe (1)) 24(t) — RT(Qe ()2 (8) +JMu(t) +J71d(t)
(I.18)

Soit: v(t) = u(t) = S(2aux)/ 2 (1) — S(25())]2a(8) = JST(2(D)RT(Qe (D)) 2a ()
~JR"(Q.(£))22a(t) (111.19)
alors (I11.18) peut s'écrire comme suit :
Qaux(®) = =] 7 S (Qaux () Qaux(t) = J 'S (0)] 2anx (1) + ] v(2) +J7d(1)
=[] 7' S (Qaux ()] =TS (GO 120ux (&) + ] v(©) +]71d() . (111.20)
Dans ce cas, I'équation (111.18) peut étre écrit comme suit :
Qaux(t) = A2 () aux (t) + Bav(t) + G ()W (L)

A () = 7182 ®)] = J71S(Q3()]; B2() =171 GO =Y w(t) =d(b)
(111.22)

Prenant Q. (t) = (qu0(t), e, ()T, le développement de (111.15) conduira a I'équation
cinématique du mouvement de corps rigide décrit en fonction du quaternion comme suit :

Geo(t)

100 1) = FEQe(©)an(® (11.22)

de® = (

&)
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E(Q.(t)) est la matrice Jacobienne cinématique définie par :

—aT t)
E(Q. =( Gev ) 111.23
Q) = 5 + o (O3 (1-23)
et la matrice S(q.,,(t)) € R3*3 désigne une matrice antisymétrique donnée par :
0 qev(g) _Qev(z)
5(ev) = |=qev(3) 0 dev(1) (111.24)

qev(z) _Qev(l) 0

Nous mettons :

X1(8) = qev(®) ;. %2(8) = Laqux (t) (111.25)
avec
Qe(t) = Q7' (1) ® Q) = [deo(t), qer(D]", B, (t) = %E1(x1(t)) (111.26)

Donc, le systéeme sous forme hiérarchique basé sur (I11.21) et (111.23) sera présenté comme suit :
) 1
x1(t) = > (=5(qer(8)) + geo (D) I3x3)x2 (1)

= 2 E (1 (0)x2(8) = By (D)x2(8) (111.27)
X2(t) = Az(t)x2(t) + B2 ()v(t) + G (w2 (D) . (111.28)
et I'état d'équilibre doit conduire au point d'équilibre x4(t) = [+1,0,0,0,0,0,0]7.
111.2.1 Commande d’attitude optimale

Dans cette section, nous considérons un probléme de commande impliquant une notion
d'optimalité par rapport a une fonction (colt) non linéaire des systemes modélisés par des
équations différentielles, en dimension finie, définies comme suit :

x = Flx(),ut)) (111.29)

ou x e R™ est le vecteur d'état, t € R est la variable temporelle et u € R™z est I'entrée du
contréle. Pour de tels systemes, le but est de déterminer un contréleur pour amener le systeme
d’un ensemble initial a un ensemble final en minimisant le critere appelé colit. Dans ce cas, nous
considérons le probleme de contrdle optimal comme suit :

min j(x,u)
x = f(x,u) (111.30)
x(to) = Xo

Soit la fonction codt avec contrainte présentée par :
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JGow ) =)o u) + ffj AT (F(x,u,t) — %)(t)dt (111.31)
ol
XXU3 (xu) = 0w = d(x(ty), ty) + ff: L (x(t), u(t), t)dt (111.32)

ou X xU5>3(x,u) »j(x,u) € R,X x U est un espace normé. Ici X est I'espace des fonctions
continument différentiables R o [t,, tc] — R™ et U est I'espace des fonctions continues définies

sur [to, tr] = R™. Nous considérons une nouvelle fonction LXXUXM>3 (x,u,d) = j(x,u,l),
ou M est I'espace des fonctions différentiables R — R™ et A est le vecteur codt.

Cette nouvelle fonction nous permet de passer de la résolution d'un probléme d'optimisation avec
des contraintes a un probleme d'optimisation sans contraintes. Considérons la fonction co(t
suivante :

ju, ) = jlx,u) + fttof/l MOT(f(x,u) — x(t))dt (111.33)
Nous considérons la fonction Hamiltoniénne suivante :
H(x(t),u(t),A(t)) = L(x,u) + A(t)Tf(x,u) (11.34)

Le point clé de cette théorie est le principe du Maximum de Pontryagin formulé en 1956, selon
lequel le contréle optimal minimise la fonction j avec les conditions d'optimalité suivantes :

Ao =-Z@u (111.35)
0D (x(tf),tr)
AT(t) = a’;Tff)f (111.36)
L (111.37)
o0
x(ty) = x° (111.38)

L'objectif principal dans la conception d'une loi de contrdle optimale est pour que I'état stable
converge vers I'équilibre le plus proche. Le contrdleur est établi en deux étapes (comme le
backstepping classique) passant par un contrdleur virtuel et une matrice P; définie positive
calculée par I'équation de Riccati.

La stabilité locale et la détectabilité sont alors assurées par I'existence d'une solution appropriée
des équations algébriques de Riccati. En supposant que le systeme (111.27)-(111.28) est
stabilisable et la paire (4;, B;)doit étre stabilisable, alors il existe un contréleur virtuel v; et une
matrice définie semi-positive P; tel que le sous-systéme puisse étre représenté sous la forme [18]:

zi(t) = Ai(®)z;(t) — A;(Dvi—1 () + V;_1(D) — Bi(H)v;(¢) — By (Dw;(0) (111.39)

i =1an.n est le degré de différentiabilité du systéeme (i = 1,2; n = 2 dans notre cas), avec la

nouvelle variable z définie comme suit :
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zi(t) = vi—1 () — x;(¢)

et le contrbleur de Backstepping virtuel v donné comme suit :

Bi(t)v;(t) = Bi()R; ' B/ (t)P;z;(t) + v;_1(t)
—Ai(O)vi—1(t) + BBl (t)P_12i-1(t)

qui stabilise asymptotiquement le systéme sans perturbation.

111.2.2 Conception du contréleur OBC

(111.40)

(IN.41)

La technique du Backstepping est appliquée au systeme d'équations (111.1)-(111.2). A cet
effet, nous décomposons le systeme global en deux sous-systemes, le sous-systeme cinématique
(111.2) et le sous-systeme dynamique (I11.2). Puis, nous considérons I'état 2,,,, comme une entrée
virtuelle du sous-systéeme (111.1). Nous résolvons I'équation de Hamilton-Jacobi pour obtenir la
vitesse angulaire virtuelle optimale v, stabilisant le sous-systeme (I11.1) et minimisant I'indice de
performance. Par la suite, nous introduisons I'erreur sur la vitesse angulaire afin de déterminer la
loi de commande qui permet de suivre la vitesse angulaire virtuelle optimale v; pour le sous-

systeme dynamique (111.2)

Etape 1 : Soit I’erreur sur le quaternion suivant :

23 = voSign (4o (0)) — ¢o(t)

= x14519N (40 (0)) — x1(t) ,
Par dérivation de z;, par rapport au temps, nous obtenons :

7y = x14819N (q0(0)) — %1(¢)

X1(t) = B1p1(xz) = Byv18ign (¢ (0)) ;
ou v, est considérée comme 1’entrée de la commande du sous-systeme.
Ainsi

7y = x145i9n (g0 (0)) — Byv;8ign (q0(0))

Soit la représentation de la nouvelle variable de commande &, de maniére que :

Z; = A1z, + B1¢4
Pour A; = 0, nous obtenons :

B1&1 = x14519n (q0(0)) — B1v4Sign (qo(0)).
Prenant :

1 1 1 _ 1
Ly= EZIQlZl + E€IR1§1 + Ez’lrplBlRl 1BIP121; et P, = Eleplzl

(111.42)
(1.43)
(111.44)
(111.45)
(111.46)
(111.47)
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La fonction Hamiltoniénne pour ce cas est :
1 1
Hy = EleQ121 + EE1TR1S(1 + A1 (B:1&1)
¢1(Z1, t) = %ZlTplzl (|“48)

L’utilisation des conditions d'optimalité donnent :

=G =~z (111.49)
A= —""";(ZZ;'” =Pz (111.50)

Des conditions d'optimalité, nous obtenons :
OH;
130

R1€1+BI11 :O:>

0=

& = —R['BTA, = —R7'BTP, 7, (111.51)
Pour x;4 = [0,0,0]7, lanouvelle variable de commande est &, = RT*ET P, q.,
Par dérivation de (I11.50) et comparant avec (111.49), nous obtenons :

Pz; = —P;(Bi(—Ri{'BI P121)) — Q12 (111.52)
L’équation de Riccati devient :

—P, = —P,E;R{*ETP, + Q, (111.53)

avec @, est choisi comme matrice symétrique et R, comme matrice diagonale. La nouvelle
variable de commande ¢, soit :

B1& = BiRT'E{ P1qe,

= X145i9N (q0(0)) — B1vs8ign (qo(0)) ; (111.54)
Par conséquent, la commande virtuelle v, est donnée par :

v, = —R7YET P, q,sign(q,(0)) (111.55)
Etape 2 : Soit I'erreur sur la vitesse angulaire :

z; = v15ign (qo(0)) — @1 (t) = vysign (qo(0)) — x2(t) (111.56)

Par dérivation de z, par rapport au temps, nous obtenons :

Z, = Vy5ign (qo(0)) — x5 (t)

Z, = v;sign (qo(0)) — Ayxy — Byv, — Boawy,
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Z, = V18ign (qo(0)) + A (22 — v45ign (qo(0))) — Bzvz — Boowy; (111.57)
Soit la représentation par la nouvelle variable de commande &,:

ZZ :A2Z2 +Bzfz _Pz_lB{P121 (|“58)
Dans ce qui suit, nous prenons le cas des perturbations w,donné par [49] :

w, = — BT P,z, (111.59)

2y3
avec
. . . - 1
B;&, = —B,v, + Vysign (qo(0)) — A,v;sign (qo(0)) + Py 'Bi Pz, — ﬂBZZBgZPZZZ (111.60)
soit
1T 1T
¢2 =EZ1P121+EZZP2Z2 (I“Gl)

Puisque la dérivée de z; dépend essentiellement de la variable v; (commande virtuel actuel) et
v;—; (commande virtuel passé), on peut alors introduire par analogie la variable z;_; par
récurrence. Le z; passé est calculé par :

Zl = 31Z2 - BlRl_leplzl (|“62)
La fonction Hamiltoniénne pour ce cas est :

2
1 1 1 1 | |
Hy= ) 57l Qi+ 5 6 Rofy + 5 2] PUBART B iy — 17 A PaBraBL Pz + A2y + 12,
i=1 5

1. L. 1. —1pT 1 T 1,
H, = 5% Q121 + 572 Q27, + 5% ByPiR{"B; Pz, — 47 z3 P, B33 By, Pz, +§fz R3¢
5

+A7(B1z, — B1R{*B] P,z)) + A5 (A2, + B,&, — P; BT Py zy) (111.63)
L'utilisation des conditions d'optimalité pour A, et A, nous donne :

A = —=Q1zy — PByRT*BT Pz + (ByRTBIP)T Ay + (P 1BTP)T A,

A = —0Qy2, + P,B,2, (111.64)
. 1
Ay = —Qy2; — Agpzzz — Pz — ﬁszzszszzzz (111.65)
sachantque A, = 9% = Pz A, = 9% = P,z, (111.66)
0z, 0z,

L'utilisation des conditions d'optimalité nous donnent :

M2 — 0= Ry, +BIA, = 0> & = —R;'BIP,z, (111.67)

j’l =Pz, + P121 = —Q12; + P1B;7;,
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—P, = —P,B,R{'BTP, + Q,. (111.69)
De méme :

. ) 1
Ay = PyZy + Przy = —Q,2; _Agpzzz - BIP121 - Z_VZPZGZGZTPZZZ,
2

. 1
Pz, = —Q3z; — Agpzzz - B1TP121 - 2_)/2P2G202TP222 — Py(Ayz; + B¢, — Pz_lB1TP1Z1)
2

. 1 _
Pz, = —Q3z, — Agpzzz - BIP121 - ﬁPZGZG;PZZZ — P,Ayz; — P,B,(—R; 1BgP2Z2) +
Psz_lBlTPlzl (1.70)

. 1
Pz, = —Q3z, — Agpzzz — PAyz, + PZBZRz_lBgPZZZ - 2_]/2PZGZG§PZZZ
2

> T 1 T —-1pT
—P, = AP, + PA; + PZ(Z)/Z G,Gy — BaR;"By)P, + Q;

2
—P, = AYP, + P,A, + P,I,P, + Q,. (111.71)

Par conséquent, I'équation de Riccati est déterminée. Q, est choisi pour étre une matrice
symétrique. Donc, la loi de commande est :

_ . : _ 1
B,v, = B,R; B P,z, + vjsign (qo(0)) — A,v;sign(qe(0)) + Py 'B{ Pz, — ﬁBzszszzzz

(111.72)
En d'autre terme
Z5 = v15ign (q¢(0)) — x4, soit :
Z; = v35i9n (0(0)) — gyr- (111.73)

Alors
vy = Ry Py (vysign (qo(0)) — 2aux) +J (Vasign (qo(0)) — A,v,sign(qo(0)))
+/(—P; ' B] P1qysign (q0(0))) — J (% B32B7,P,(v15ign(qo(0)) + 2aux) ) (111.74)
En remplacant A, par sa valeur, la commande réelle u est finalement calculé :
Ay = =] SW0aux)] —]71S(23)),
U = vy + S Qaux)] 2y + SW2D] 025 +]ST(RT Q)24 + IR (Qe) g (111.75)

111.2.3 Résultats de simulation du controleur OBC
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Les performances de la commande d’attitude proposée ont été étudies en simulation avec
les paramétres constants g¢ = 1,q4 = [0,0,0]7 ,

La vitesse angulaire initiale w;,;r = [@init1, @initzr @inits]” = [0,0,0]7
En Cas 1, nous prenons comme condition initiale suivante :
Q.0 = [0.8224,0.2226,0.4397,0.3604]7
En Cas 2, nous prenons comme condition initiale suivante :
Q.0 = [-0.02226,—0.8224,—0.3604, —0.4397]"

L'erreur sur le quaternion Q(t) = [qo(t), q1(t), q2(t), q5(t)]" des différentes commandes est
présentée dans les Figures Il1.1 et 111.2. les différentes composantes des vitesse angulaires
sont représentées par les Figures 111.3 et 111.4. Comme nous pouvons voir dans la Figure 111.1,
I’erreur depoursuite du quaternion converge rapidement vers 0. La Figure I11.2 montre que
I'erreur de poursuite du quaternion converge rapidement vers 0 pour le cas 2 pour des
conditions initiale snégatives.

5
g -
09y
— - Qc(
0.8 — et
..... Qe2
071 Qe3
06 |
Ui ! ‘l-_:-=
¥
04}
d A4
0.3¥
o2f
o1l
Ol:z‘:z:*z.=.=_=:=-=.‘::=ﬂ=:==_=‘__=-
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
temps s

Figure 111.1: Erreur de quaternion pour des conditions initiales positives (Cas 1)
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051 I
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Figure 111.2 : Erreur de quaternion pour des conditions initiales négatives (Cas 2)
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Figure 111.3 : Erreur sur la vitesse angulaire (Cas 1)
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I’erreur sur la vitesse angulaire1
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Figure 111.4 : Erreur sur la vitesse angulaire (Cas 2)

La Figure 111.3 montre que I'erreur de poursuite de la vitesse angulaire converge vers 0 rapidement.
L'erreur de poursuite est a 107°> prés par conséquent cette commande réunie I'efficacité et la
rapidité et assure la robustesse vis a vis des perturbations externes. La Figure I11.4 montre que
I'erreur de poursuite de la vitesse angulaire converge vers 0 rapidement pour des conditions
initiales négatives. La Figure I11.5 montre que les perturbations sont rejetées par la commande
Backstepping optimale. En effet, cette commande est une commande robuste. La simulation dela
commande optimale, utilisant la technique du Backstepping, appliquée au Quaternion a
montré son efficacité.
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Figure 111.5 : Perturbation maximale de sortie rejetée par la commande OBC
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Figure 111.6 : La commande u

111.3 Description du contréleur DIC/ESO

L’inversion de la dynamique est l'une des méthodes de feedback linéarisation largement
utilisé dans I'ingénierie et a été appliquée avec succes dans le contréle de vol [14]. Cependant,
pour effectuer la linéarisation exacte, le mod¢le de systeme précis est nécessaire pour 1’inversion
de la dynamique, et cette exigence ne peut généralement pas étre satisfaits a cause de I'existence
des dynamiques non modélisée et les perturbations externes. Certaines méthodes de commande
robuste combiné avec la technique de I’inversion de la dynamique ont été proposées afin
d'améliorer la robustesse de contréle en vol comme : réseau de neurones [57],[58], la commande
robuste par loop-shaping [59], la commande de la logique floue [48] et d'autres méthodes de
controle adaptatif. L'idée principale de la plupart de ces méthodes est d'estimer les facteurs
incertains et les éliminer. Un observateur d'état étendu (ESO) [50] peut étre utilisé pour estimer
les incertitudes et les perturbations qui est la partie clé de commande de rejet de perturbation
active (ADRC) [44]. L'ESO prend les perturbations qui peuvent affecter la sortie du systeme
comme une nouvelle variable d'état et utilise un mécanisme de feedback pour établir I'état
étendu. Cet observateur ne dépend pas du modéle mathématique des perturbations. Dans ce
travail, nous utilisons I’inversion de la dynamique combinée avec I'observateur d'état étendu
pour établir une commande d"attitude pour les drones.
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Figure 111.7 : Schéma bloc de commande d'attitude basé sur l'inversion dynamique et I’ESO
111.3.1 Observateur de I'état étendue OBS
Considérant un systéme SISO d’ordre 2 suivant :
y=ftyy,w)+bu (111.76)

ou f représente la dynamique réelle du systeme et w représente la dynamique non modélisée et
des perturbations.

Soit x5 = f(t,y,y,w) et X3 = a(t). Nous appelons x5 un état étendu de ce systeme. Ensuite, le
systéme peut étre décrit comme suit :

X1 = X2
X, = x3+bu
xj _ 3a(t) (1.77)
y = X1
Un observateur non linéaire de la forme :
(€ =ZzZ1—)
JZl = Zy— ,818
Z, = z3—f,fal(e,as,8)+ bu (11.78)
% = —Bfallead)
peut étre congu pour le systeme (111.77) ou :
le|*sign(e)le| > &
fal(e,a,6) = {ale__a le] < 6 6>00<a<1 (l79)

Si les parameétres a4, a5, B1, B2, B3, 8 sont correctement choisis, alors cet observateur peut estimer
les valeurs en temps réel de x, (t), x,(t) et de I’état étendu x5 (t) du systeme (111.77), c'est-a-dire
z,(t) = x1(t), z5(t) = x,(t)z5(t) = x3(t). Cet observateur est appelé l'observateur de [I'état
étendue (ESO) du systeme (111.77).

Si f(t,y,y,w) = fo(t,y,y,w) + fi(t,y,y,w), ou f, et fysont les éléments connus et inconnus
de f respectivement, alors f; peut étre estime comme suit : f; = z; — f,. Généralement les
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parties inconnues de la dynamique non modélisée ou les perturbations externes peuvent étre
estimées et compensées par I'ESO.

111.3.2 Conception du commande DIC/ESO

Maintenant nous examinons le probleme de commande dattitude. Le schéma de notre
commande d’attitude proposée est décrit dans la Fig.111.7. Soit :

x=col(p,0,y) , y=x , u=col(l,mn) (111.80)
En dérivant y deux fois par rapport au temps, nous trouvons :

y=A(x)+ B(x)u (11.81)
ou

A(x) = col(ay, a,,as3) (111.82)

c3+cgcosptanf cysingptanf ¢, + cqcos@tanf
B(x) = < —c, Sin @ C; COS —Cg Sin @ ) (111.83)
C4 COS @ sec O ¢y sin ¢ sec 6 Cy COS (@ sec O
Les expressions de a4, a,, a; sont omis en raison de leur complexité. Choisissant :
u=u=BTtx)(v-AX))
alors
y=v (111.84)

Il peut étre clairement vu que le systeme (111.80) a été découplé et linéarisé en trois systemes
SISO qui sont simples a traiter.

Toutefois, en raison de I'existence des dynamiques non modélisées et des perturbations externes
dans le modele du systeme, le systéme réeel sous le controle i est :

y=v+A (x, 1) (111.85)
ou A (x,u) représente la dynamique non modélisée et les perturbations externes. Le systéme
(111.84) peuvent également étre considérés comme trois systemes SISO avec perturbations. En
supposant que les attitudes de commande sont données par (¢, 8., @.), hous concevons trois

commandes proportionnelle (PD) derivees pour chaque canal SISO du systéeme (111.84), c'est-a-
dire que nous définissons v comme pseudo-entrée :

v, kpa(Bc = 6) — kgp0 (111.86)

(2 kpl((pc - (,0) - kdl(p
-6
Vs kp3 (d)c - d}) - kd3ljj
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Puis (111.85) devient :
@ = kpi1(pc — @) — ka1 + 41(x, 1)

6 = kpo(6:, — 0) — kg20 + 4,(x, 1) (111.87)

Y = kps(Ye — ) — kaz + A3(x, )

En raison de la similarité de la forme des trois systemes dans (I111.87), nous prenons simplement
en considération la premiere équation de (111.87).
Considérant ¢, comme I'entrée de commande et soit :

xl = (p ) xZ = (P ) x3 = _kpl(p - kdl(p + Al(x,ﬁ) ) jC3 == a(t) (|“88)

La premiere équation de (111.87) peut étre exprimée comme suit :

5C1 = x2

X, = x3+ kplgoc

%3 = a(d) (111.89)
y = X1

Selon (111.78), un observateur de I'état étendue ESO pour ce systeme peut étre congu comme suit

€ = Zip Y

Z1p = Z39 — P1€

Zyp = Z3p — Bafal(e, a1, 8) + kp19, (111.90)
Z3g = —Bsfal(e, ay, &)

Si les parametres sont choisis de maniere appropriée, alors z;,(t) — x;(t), z,(t) -
x2(t) , Z34(t) = x3(t). Nous pouvons obtenir une estimation de 4, (x, @) telle que :

Al(x, ﬁ) = Z3(p + kp1§0 + kd1¢ (I“gl)

Nous supposons que l'amortissement nécessaire et la fréquence de canal ¢ sont &; et w;
respectivement. Si nous avons mis v; = k(e — @) — kg1 — 4:(x,u) au lieu de vy =
kp1(@c — @) — ka1 et choisissons des gains PD comme k,; = w? | kg = 2& w,, alors la
fonction de transfert en boucle fermée du premier systéme SISO du systeme (111.85) devient :

2

Yo wf (111.92)

©c  S24+28 wistw?

C’est un systeme de deuxiéme ordre qui a la fréquence et l'amortissement désirés. Nous
concevons I’ESO correspondant pour les deux autres systemes SISO respectivement pour

estimer la dynamique non modélisée et les perturbations externes :
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Az(x, ﬁ) = Z3p + kp29 + kdg('b
A3(x,0) = z3y + kpsp + kaz (111.93)

0U z3y , Z39 SONt la sortie de I'ESO correspondant. ky,, k3, kq; et kq3 peuvent aussi étre choisis
comme kp, = w3 , kgy = 26w, , kyz = w5 , kgz = 2&w3, 0U &, w, sont la fréquence et
I'amortissement désirés du canal 0 et &5, w5 sont la fréquence et I'amortissement désirés du canal

Y.

Nous avons mis aussi :
Uy = kpZ(ec —0) - kdzé =y (), v3= kp3(lpc -Y) - kdslp — A3 (x, ).
Enfin, sous le contréle de vy, v,, v3, le systéme (111.80) est équivalent a :

o _ w?} o _ w3 LA (111.94)

Z T s2428 wys+w? ] G_C T s2425,was+wd E - s2+2&3w3s+w3’
La commande réelle peut étre exprimé comme sulit :

l w%(pc — Z3¢
(m) =B'(x)(v — A(x)) = B"(x) || w36, — 2739 | — A(x) (111.95)

n (x)%ll}c — Z3y
111.3.2 Résultats de simulation du controleur DIC/ESO

Dans cette section, quelques exemples de poursuite d'attitude sont donnés pour démontrer
la méthode proposée. Supposons que les trois canaux d'UAV de type X-31 ont la méme
fréquence et amortissement exigés : w = 4 rad/s, ¢& = 0,8. Les surfaces de contrble
aérodynamique qui offrent des moments sont modélisés comme des systéemes inertiels de
premier ordre. Définissons k,; = kyy = kp3 = 4% kg =kgy =kgz =2%4%08 . Les
parametres des trois ESO peuvent étre configurés pour étre les méme, c'est-a-dire : §; =
100, 8, = 3000, 85 = 5000,6 = 0.1,a; = 0.9,a, = 0.3. Les résultats de simulation sont
présentés pour montrer la bonne performance et robustesse de cette commande.

A partir des Figures 111.8, 111.9, 111.10 et 111.11, nous pouvons voir que les angles de roulis
¢,de tangage 6 et de lacet ¥ suivent les commandes rapidement. Dans cette situation, la réponse
de commande DIC sans les ESO sont presque les mémes.

Cependant dans le cas de I’inversion de la dynamique sans observateur de 1’états étendue,
la courbe présente un dépassement puis le paramétre converge vers la valeur désirée.
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angle de roulis
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Figure 111.8 : Angle de roulis pour ¢, =0
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Figure 111.9 : Angle de tangage pour le cas ou 1. est une onde carrée avec amplitude 10deg et frequence
0,1Hz.
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Figure 111.10 : Angle de lacet pour . =0
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Figure 111.11 : Angle de roulis pour ¢, = 10
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Figure 111.12 : Exemple de cas de présence des dynamiques non modélisés par plus de 10 % de
perturbation dans chaque moment d'inertie dUAV

La Figure 111.12 montre la réponse d'attitude de trois canaux, ou les angles désirées sont ¢, =
10deg, 6,.= -10deg, Y. =10 deg. On peut voir que I’angle de commande individuel peut étre bien
suivi dans chaque canal. Le systéme non linéaire est entierement découplé. Cependant, s'il existe
des dynamiques non modélises dans le modele du systéeme, I'importance de I'ESO est démontrée.
La Figure 111.13 montre que les perturbations sont rejetées par la commande d'inversion de la
dynamique avec 1’observateur de 1’état étendue. En effet, cette commande est une commande
robuste.
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Figure 111.13 : Perturbation de sortie maximale rejetée par la commande DIC avec ESO

111.4 Etude comparative des deux contréleurs OBC et DIC/ESO

Apres avoir étudié la conception et la simulation des deux contrdleurs, la commande

optimale par Backstepping et I’inversion de la dynamique combinée avec 1’observateur de 1’état
étendue et la méthode PD, on compare les erreurs de poursuite entre les valeurs actuelles et les

valeurs désirées des angles d’attitude.

Les indices permettant de comparer les performances des commandes ci-dessus incluent :
le temps de montée, I'erreur statique (SSE) et le pourcentage du dépassement (P.O). Le tableau
ci-dessous présente une comparaison des performances des commandes. La Figure 111.14 montre
que Perreur de poursuite de Backstepping optimale converge rapidement vers 0 alors que I’erreur
de poursuite de DIC et DIC/ESO prend un instant t <1s avant de converger vers 0.

Figure 111.14 :
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Comparaison entre les trois commandes OBC, DIC sans et avec 1’observateur ESO.



CHAPITRE I

DESCRIPTION DES CONTROLEURS OBC ET DIC/ESO

Tableau I11.1 : Comparaison des résultats de simulation

le temps de le pourcentage du I'erreur statique Le temps
montée dépassement d’exécution
OBC 0.1s 0% 0 5s
DIC sans ESO ls 1% 0 10
DIC avec ESO 04s 0% 0 16s
i Apgle df' Roullis _____ <ans ESO
o { avec ESO
o ’ .
S it/
0™ : : : : : . : 3
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
temps s
. Anlgle del tangalge _____ sans ESO
% \ avec ESO
O > - -
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Figure 111.15 : Comparaison entre I’inversion dynamique sans et avec 1’observateur de 1’état étendue pour le

temps de montée et le pourcentage de dépassement.

Dans la Figure 111.15, on voit que I’erreur de poursuite de la commande DIC/ESO converge vers
le O plus rapidement que la commande DIC sans ESO.

111.4 Conclusion

Nous avons établi dans cette section une commande optimale utilisant la technique du
Backstepping pour la commande de I’attitude d’un systéeme dynamique en rotation paramétré par
les quaternions. Nous avons décomposé le systéeme global en deux sous-systémes : le sous-
systeme cinématique et le sous-systtme dynamique. Puis, nous avons considéré 1’état wg,,
comme une entrée virtuelle du sous-systeme cinématique. Nous avons résolu I'équation de
Hamilton-Jacobi pour obtenir la vitesse angulaire virtuelle optimale v, stabilisant le sous-
systéme et minimisant un indice de performance. Par la suite, nous avons détermine la loi de
commande qui permet de suivre la vitesse angulaire virtuelle optimale pour le sous-systéeme
dynamique. La commande optimale obtenue est établie par résolution analytique de deux
équations de dimensions quatre et trois respectivement ce qui réduit la complexité par rapport a
un systéme globale d'ordre sept. Les résultats de simulation numérique ont permis de démontrer
I'efficacité de la commande proposée. Nous pouvons remarquer que la commande optimale
utilisant le Backstepping stabilise I'attitude pour t < 10s .
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L'autre commande d’attitude d’UAV étudiée est a l'aide de I'inversion de la dynamique et
d’observateur de 1'état étendue. Ce contrOleur utilise I’inversion de la dynamique par
linéarisation des équations dynamiques d'UAV. La dynamique des perturbations externes et non
modeélisée est estimée et compensée a l'aide de I’observateur de I'état étendue. Les simulations
numeriques sont effectuées pour un UAV de type X-31. Les résultats de simulation montrent que
le contrdleur proposé est efficace et robuste. Il est évident que les effets de commande avec
I'ESO sont beaucoup mieux que sans I'ESO. La commande avec ESO aide a estimer et
compenser les erreurs du modele. La commande par I'ESO a des hautes performances.

D’apres de I’étude comparative, on conclut que la commande optimale par Backstepping
réunie l'efficacité et la rapidité et assure la robustesse vis a vis des perturbations externes. Et on
trouve que cette commande est plus performante que les commandes d'inversion de la
dynamique sans et avec 1’observateur de 1’état étendue.



CHAPITRE I DESCRIPTION DES CONTROLEURS OBC ET DIC/ESO

Conclusion générale et perspectives

Dans ce mémoire, nous nous sommes intéresses a deux techniques bien particulieres de
commande des systemes non linaires a savoir la commande Backstepping optimale et la
commande par inversion de la dynamique et observateur de 1’état étendue. L’objectif était de
faire une étude comparative de ces deux contréleurs.

L’asservissement optimale de ’attitude d’un systeme dynamique en rotation paramétré par
les quaternions a fait I’objet du premier défi a relever. A ce titre, nous avons réussi a écrire le
modelé du systéme global qui est d’ordre 7 sous forme de deux sous-systémes d’équations : le
premier sous-systéme représente la cinématique du corps qui est d’ordre 4 et le second sous-
systeme sa dynamique qui est d’ordre 3.

Nous avons commencé dans un premier temps par considérer la vitesse angulaire w issue
du sous-systeme dynamique comme une entrée virtuelle du sous-systéme cinématique. Le calcul
de cette entrée de commande virtuelle est déduit de la résolution de 1’équation de Hamilton-
Jacobi qui est le résultat de la minimisation d’un indice de performance sous la contrainte de
1’équation cinématique et la contrainte de la norme unitaire du quaternion pour le premier sous-
systeme (cinématique). Suite a cela, nous avons pu déterminer la loi de commande qui permet de
suivre cette commande virtuelle d’une maniére optimale. Les résultats de simulation numérique

ont permis de démontrer 1’efficacité de la commande proposée surtout en termes de convergence.

Nous avons ensuite présenté un contréleur d'attitude utilisant I'inversion dynamique et
l'observateur d'état étendu. Ce controleur utilise I’inversion dynamique pour linéariser 1’équation
dynamique du drone X-31. La dynamique non modifiée et les perturbations externes sont
estimées et compensees a l'aide de l'observateur d'état étendu. Les résultats de la simulation
montrent que le contr6leur proposé est efficace et robuste.

A Tissue de ce mémoire, nous avons pu identifier quelques pistes qui constituent des
perspectives prometteuses a ce travail. Sur le plan théorique, on peut envisager une étude sur
I'optimalité globale a partir des optimalités locales de chaque sous-systéeme. Sur le plan pratique,
une extension des méthodes proposées est possible pour traiter les erreurs de modeéle, le bruit et
le biais qui peuvent affecter les variables mesurées. Pour le probléeme de la commande optimale
du drone X-31, a développer une commande optimale qui utilise directement les vecteurs de
mesure inertiels dans l'algorithme de commande sans passer par une estimation a priori de
I’attitude.

@)
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Annexe A

Commande NDI par les quaternions :

L'idée de commande NDI est assez intuitive. Si nous avons le modeéle dynamique complet du
systéme, nous pouvons prédire la réaction dynamique en fonction des états. Avec les effecteurs de
commande, nous pouvons "annuler” ces dynamiques et faire en sorte que la dynamique non linéaire
originale apparait comme un systéme linéaire. En raison du fait qu'il reste encore de dynamique non
linéaire se produisant, le systeme linéaire que nous voulons approcher sera choisi en fonction de la

dynamique originale.

La boucle rapide est pour la dynamique de rotation. Qui prennent la commande de la vitesse de
rotation, annuler les termes gyroscopiques et générer la commande de moment nécessaire, et donc la
déviation des surfaces de commande en conséquence. La deuxiéme boucle (B. Lente) est la dynamique
des angles aérodynamiques. Plus précisément, c'est I'angle de la relation aérodynamique. Parce que
pendant le vol agressif, la préoccupation la plus importante pour le pilote est la vitesse de roulis et le
Facteur de charge (G- loading) de I’avion, qui est liée directement aux forces aérodynamiques

générées par les ailes.

S + Qupy 5+ Qpgr
oo (12) o (1 2)
Te
e “| NDlen NDlen | % | x-31 Vy
—‘.@—. i _[y bDLIC|E ; w_par f— bﬂ'L!C'E ECC - mOdel.e [[BI_J_ »>
Be=01 ¥ Ba | lente €S Py | rapide 5, |dynamique
. Ly timiteur i ?:f da 8y ’ oar >
He He de vitesse I“ld c f'd 5Zc
K [
5
Lim | s+ 4

Figure A.1 Structure de commande NDI de X-31
A.1 NDI en boucle rapide

Avec la structure standard pour la commande NDI [13] [14], nous devons formuler les

équations dynamiques du systeme sous la forme suivante :
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P fo ()
H = fr() +gr(u fr) = |fa(*) (A1)
4 fr(®)

Ou l'indice f signifie la dynamique de boucle interne rapide représentant la dynamique

d'attitude de I'aéronef. La dynamique peut étre écrite a partir de 1’équation dynamique dans 1.5.3.2.3 :

vi Izz1 Ixzn Ixz(Ixx_Iyy"'Izz)pQ"'Izz(Iyy_lzz)_la%zqr
x) = +
fi)( ) Ixxlzz_@z IXXIZZ_IJ%Z Ixxlzz_l)%z
— 1
fa(x) = Ly [m + (Ipz — L) qr + L, (r? — p?)] (A.2)

— _ DIz l+hen [Ixx(lxx_lyy)"'la%z]pq_Ixz(lxx_lyy+lzz)qr
VAGE +

Ixxlzz_la%z Ixxlzz_la%z

Avec couplage d’entrée :

[ = GSb[Ciy (@) + Cy (@) 22 + € (@) =] (A3)
m = GST[Crny (@) + Cmy (@) 3] (A4)
n = qSb[Cug (B + Co, (@) 37 + Cr (@) 7] (A5)

Maintenant, nous pouvons aussi écrire nos termes de commande.la matrice de transition et termes

d’entrée :

[9ps, (%) 0 Ips, () Gps, (X) 0
gr(x) =10 ges,®) 0 0 gg5,(X) (A.6)
Irs, ) 0 g, () gr, () O

5]
U=

5, ol 8, =8, — 8, () (A7)
5

5]

Avec mappage des ¢léments d’entrée :
pour montrer comment les données utilisées en entrée et en sortie par les activités et les événements

de votre processus sont transformees.

o)
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Iz2C1 (@) +IxzCng (@)
Sa Sa

( _
9ps, (X) = qSb

l)()(lZZ_lazcz
IzzC15 (@) +IxzCng (@)
St St (A.8)

Ixxlzz_b%z

Ips, (X) = qSb

— _ —Iy;TXT
Lgpgy (x) - Ixx’zz_ly%z
( _ ascCmg (a)
gqsc (x) — I—C
4 vy (A.9)
gqu( ) = E

IezCls (@) +IxxCns (@)
Sa Sa

(995, = asb

{lgpaT (x) = qSb

— —LxT
\9ps, ® = 2o

IXJCIZZ_IJ%Z

Ixzcl&r (a)+1xxcn6T(a) (AlO)

Ixxlzz_IJ%z

Ixxlzz_lazcz
Ou x; est la distance entre la tuyére et le CoG et T la force de poussée.

Pour une inversion standard, nous avons choisi notre entrée comme suit. La sortie souhaitée peut étre

directement obtenue ou "linéarisée” :

. (%)
uz|8. | =g7'(%) [ ]—lfq(f) (A.11)
l5YJ T‘(E)
S,
D fo () Da
H =f; () + gy g ®) qd —[fq(f)‘ = fr() = fr(0) + [a (A.12)
T fr (%) Ta

Finalement, le systeme complet est linéarisé en fonction de I'AOA, du glissement latéral et de I'angle

de roulis.

La vitesse de rotation désirée que nous pouvons choisir comme ci-dessus semble étre limitée par

I’effort de commande maximum que les actionneurs et 1’aérodynamique peuvent produire :

ﬁd wp(pc _p)(l +-Qp/5)
Qd = wq(qc q)(l + -Qq/s)
fd = wr(rc T)(l + -Qr/s)

1> >

(A.13)
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L'erreur est passé a un régulateur Pl ou peut étre considérée comme un filtre passe-bas qui détermine
la fréquence du systeme. Considérons la dynamique de notre systéme linéarisé, les équations peuvent
étre representées sous la forme suivante :

Xy = Wy (X, — %) — Qox + 222 (x, — x) (A.14)

N

Nous pourrions alors avoir notre fonction de transfert de boucle et notre fonction de transfert de
systeme :

_ (wxt0x)stwxy x _ (5+02,) Wy
L(s) = 52 ’ Xe | (S+2)(s+wy) (A.15)

A.2 NDI en boucle lente

Nous considérerons la dynamique de 1’angle aérodynamique. Semblable a la session précédente,
nous formulerons nos équations sous une forme spécifique. Cependant, en raison de la dynamique

naturelle de I’avion, 1I’équation de 1’état sera différente [25].

a
.3] = fs(x_sl) + gs(fslrfszfﬁ) (A-lG)

i

Nous avons divisé I'état en deux sections, x,, contient les états auxquels nous avons déja effectue NDI.

X, =[Vya pul" (A.17)

Xs, = [pqr] (A.18)
fa @)

fs(cs) = [fp(Xs,) (A.19)
fu @)

1o (55) = e (SCL(@) + Mg cos (1) cos () = Ty sin ()} (A.20)

f5(@sy) = == {GSCy,(a)B cos (B) + Mg cos () sin (1) — Ty sin () cos (@)} (A21)

1
fuCis,) = 517 5Cr (@) { tan (¥) sin () + tan (B)}

1
+o7 1@SCr(@)f tan (v) cos (u) cos (B) — Mg cos (y) cos (k) tan (B)}



Annexe A

+ %{ tan (y)( sin (@) sin (a) — cos (u) sin (B) cos («)) + tan (B) sin (a)} (A.22)
Nous formulons I'équation (A.16) sous la forme suivante :

a

B ] = fs(Xs,) + g5, (Xs)Xs, + g5, (X5, (A.23)
i

Avec la matrice de mappage d’entrée :

—tan (B)cos (@) 1 —tan (B) sin (a)
s, Xs,) = sin (@) 0 — cos (a) (A.24)
cos (a)/sin(Bf) 0 sin(a)/sin (B)
I[ 0 a5, (Xsy) 0 0 Yo (x_sml
95, (o) =95, Gs1) 0 6, (ﬁ) 85, (ﬁ) 9p, Xs1)| (A.25)
94, O 9, ) Iy, Fs) 8, () g )
N — —qSCLg (@)
Ou ‘g%c (xsl = m (AZG)

Cependant, pour obtenir la commande de rotation désirée comme dans le NDI a boucle rapide, I'effort

de commande est déja calculé :

B
be,

U, 2 |8 | = —g7t G fy ) (A27)
8y,
6, ]

Xs=[VyapBupcqcr] (A.28)

Remplacer dans I'équation (A.23), nous pouvons obtenir I'équation suivante :

a
Bl =06 + g5, (65X, + gs, (05, (A.29)
u
Pc
= £ + 95, () H = 95, (%5) = 97 G f (%) (A.30)
rc
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Cependant, I'acquisition de p, q. et 7. ne peut pas étre facilement effectuée en inversant I’équation.
Ceci est da au fait que le NDI de boucle interne nécessite également p.. q. et r,. lorsque calculer les

termes gyroscopiques dans fr(x,) . donc on neéglige le terme ug [14].

a
[ﬁ ] = fs(X5,) + g5, (Xs)%s,, (A.31)
]

Apres la simplification de I'équation, nous pouvons facilement calculer notre sortie de commande p.q.

etr..

Pc C:Zd
Xs,, = [qc‘ =95, ) (|Ba | — G5, (A32)
Ha

Te

Dans le travail original de Snell [13], il modélise le systeme linéaire pour gu'il soit :

(g = Waate — (W + Do) + (<) (@ — ) (A33)
fa = wgp.-(wp + 05)B + CEE) (B — ) (A.34)
fla = fiey, + 22 (e, — 1) (A35)

ficp Est la commande de roulis passe-bas.

— He (A36)

nu'Clp =

Snell choisit la bande passante de w, = 2rad/s, avec le terme passe-bas 2, = 0.4rad /s, vitesse de
rotation 2, = 0.3rad/s.

Une commande P-I similaire a la linéarisation a boucle rapide :

g = (ac — @) (wg +2) (A37)

fa= (Be = B)(wp +5) (A.38)

fla = (e — 1) (@, +22) (A.39)
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Ainsi, la bande passante du systeme lineaire est définie pour avoir w, = w, = 1rad/s and wg =

0.9rad/s, avec le terme intégral 2, = 2, = 0.02 and 25 = 0.02rad/s .

A.3 Résultats de la simulation

140
Vinf (m/s)
120 + -
a (deg)
-——-F
100 - :
\ B (deg)
80 F
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40
,20 I
0 5 10 15 20 p” |

Figure A.2 les angles aérodynamiques
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Figure A.3 trajectoire
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Figure A.4 les vitesses angulaires

le générateur de manceuvre peut générer une entrée pilote de a et ji a travers une méthode itérative. La
commande générée par le générateur de manceuvre est transmise a travers une mise en forme de signal
de systéeme linéaire et alimente le NDI a boucle lente.

La commande générée et les états résultants sont illustrés a la Figure A.2 et A.3.

La commande de vitesse des sorties NDI en boucle lente et I’erreur est transmise via un gain P-| et
forme la commande d'accélération angulaire de p, g et 7. La commande est envoyée a la boucle rapide
NDI ou la commande annule la force gyroscopique et génére une commande d'actionneur.

En regardant la Figure A.2 et A.3, il est trés clair qu'il y a treés peu d'erreur entre signal de commande
et le résultat réel. La conclusion est vraie sauf le manceuvre générateur ne peut pas suivre la commande
en raison de la commande de trajectoire violente. Le résultat est trés bon.

A.4 Poussée vectorielle :

Poussée vectorielle , aussi commande du vecteur poussée ou TVC , est la capacité d'un avion , fusée ou
un autre véhicule pour manipuler le sens de la poussée de son moteur afin de contrdler la position ou
la vitesse angulaire du véhicule.

Pour les aéronefs, la méthode était a l'origine envisagée pour fournir une poussée verticale vers le haut
afin de donner une capacité de décollage et d'atterrissage verticale (VTOL ) ou courte ( STOL ). Par la
suite, on s’est rendu compte que ’utilisation de la poussée vectorielle dans des situations de combat
permettait aux avions d’effectuer diverses manceuvres non disponibles pour les avions a moteur
conventionnel. Pour effectuer des virages, les aéronefs qui n'utilisent pas la vectorisation de poussee ne
doivent compter que sur les surfaces de contrdle aérodynamiques, telles que les ailerons ou

les élévateurs ; les vaisseaux avec vectorisation doivent encore utiliser des surfaces de contrdle, mais
dans une moindre mesure.
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Annexe A

A.4.1 Histoire

La poussée vectorielle a été imaginée par Michel Wibault et mise en ceuvre pour la premiére fois par
I'avionneur britannique Bristol Aéroplane Company. Cette technologie a d'abord été utilisee afin de
réaliser des décollages et atterrissages verticaux, puis dans les années 1990 afin d'améliorer la
manceuvrabilité des avions de combat. Ce dispositif permettait en effet de réaliser des virages a fort
angle d'attaque et de voler a trés basse vitesse

A.4.2 Principe

Le principe de la poussée vectorielle est d'orienter le flux a la sortie du réacteur en utilisant une tuyere
orientable. Les premiéres tuyeres ne pouvaient étre pivotées que verticalement, agissant sur le tangage
de I'avion uniquement. L'arrivée d'une seconde génération de tuyeres orientables horizontalement a
permis d'agir également sur le Lacet. Une autre évolution sur les biréacteurs est la possibilité de
mouvoir deux tuyeres de maniere asynchrone, c'est-a-dire indépendamment l'une de l'autre. Ceci
permet le contrdle du roulis et améliore encore la manceuvrabilité et les trajectoires de l'avion.

Figure A.5 une poussée verticale vers le haut afin de donner une capacité de décollage et
d'atterrissage verticale.

L’action sur la poussée vectorielle est incorporée avec les commandes des gouvernes. Sur les avions de
chasse comme le Su-37, les tuyéeres sont orientées grace a des vérins hydrauliques disposés autour de
celles-ci. En cas de panne du systeme hydraulique, un systeme pneumatique ramene et verrouille la
tuyére en position neutre. Sur certains avions comme le X-31, ce n'est pas la tuyére qui est mobile,
mais des panneaux déflecteurs, actionnés par des vérins hydrauliques, qui guident le flux de poussée.
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Figure A.7 Schéma de principe d'une poussée vectorielle sur un missile.
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Figure A.8 Moment de poussée vectorielle

Tableau 1 Approximation des coefficients des forces aérodynamique
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Coef. Approximation des coefficients des forces aérodynamiques
a® o® o o3
o o a’
-1.73074 E-13 -4.55181 E-09 +1.05377 E-06 - 7.53902 E-05
Cp(a
(@) + B8.38565 E-04 | +6.8166435 E-02 +0.031321913
3.85119E-14 -1.36183E-11 +1.83108E-09 - 1.12387E-07
Cy(a)
+ 2.87863E-06 - 2.98973E-05 +0.002310071
1.83146E-10 - 1.82458E-08 - 4.89738E-06 +0.001116867
Oy (a)
- 0.061576775 -0.161987094 -0.015086919
0 2.16121E-09 - 4.79288E-07 +2.91271E-05
Cp ()
- 0.000177299 +0.009653169 +0.003815982
0 0 0 0
frﬁ,(ﬂf)
0 0 -1
0 0 0 0
Cyy ()
fa. 0 0 0
0 1.931E-11 -4.98703E-09 +4.58837E-07
Cy,, (@)
- 1.68066E-05 +0.0001259449 + 0.003236518

Tableau 2 Approximation des coefficients des moments aérodynamiques

o
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Approximations des coefficeints des moments aérodynamques

Coef. o® o8 ot o3
o? ol of

(@ 4.91796E-13 | + 1.81067E-09 -4.51658E-07 | +3.75585E-05
-0.001180732 | +0.010568349 | -0.083588788
CIP (@) 2.46726E-13 + 2.89722E-09 - 6.593E-07 + 5.02484E-05
-0.001403253 +0.009368111 -0.078285489
4.30185E-12 -7.98271E-09 | +1.67113E-06 | - 0.000125695
G (@) +0.003573161 | -0.022525193 -0.0758901
C{EG @ -1.20465E-14 + 8.54994E-12 - 1.7579E-09 +1.57143E-07
-6.16355E-06 | +5.11295E-05 | +0.002346565
Cgé.r @ -5.31398E-15 +3.3101E-12 - 6.15656E-10 +4.,94371E-08
- 1.74829E-06 + 1.61374E-05 + 0.000507964
; 4.6273E-12 -1.34607E-09 | + 1.44272E-07 - 6.66764E-06
mo(@) +8.80921E-05 | +0.002907947 | +0.001436932
0 0 0 0

Ciny (@)
0 0 -3
Cmé-c -9.9798E-15 - 5.0072E-12 + 1.54809E-09 -1.32161E-07
+ 3.84916E-06 -4.46671E-05 + 0.005052863
s 0 4.63561E-08 -1.2966E-05 | +0.001549639
co(®) -0.070398444 | -0.137580555 | -0.099241141
Cnﬁ @ -6.5435E-13 + 1.27567E-09 - 2.69626E-07 +1.97183E-05
-0.000415504 | -0.009013965 | +0.175202791
oy (@ 1.11711E-12 | + 3.84628E-09 -7.95876E-07 | + 5.19084E-05
-0.001140853 +0.001564168 -0.000286817
c 3.48365E-13 | + 2.49322E-09 - 6.69396E-07 | +6.01596E-05
() -0.001987539 | +0.017397535 - 0.32966209
Cnaa (@) -1.07828E-14 + 5.8109E-12 - 1.01864E-09 +7.90021E-08
- 2.72807E-06 + 2.49532E-05 +0.000760346
Cag, (@ 6.616196E-14 | -2.822004E-11 | +4.568825E-09 | - 3.463623E-07

+ 1.168576E-05

-9.462342E-05

-1.910177E-03
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Organigramme de commande optimale par backstepping

X1d
Etape 1
* erreur du
Z1; X4 ; xl"ﬁQuaternion

]
'Vo(r) = xld(t.); (f)o(f) = xl(f)
|
Z, = Vv, sign (% (0)) — ¢y (1)
Y
-P, = _PlElRIIETpl +Q

%

v = —R;E;'Ry Pig, sign (4 (0)

) / erreur sur la
. . vitesse angulaire

vi(t) = x 4(t) ; ¢ (t) = x,(t)
Y |
z, = vy sign (g, (0)) - ¢,

Y

Y
B,v, = B,R;'B] P,z, + v, sign (q, (0))

. - 1
— A,vsign(qo (0)) + P} By Pz - FBzngzpzzﬁ
2

Y
= v, 18 Q) JO + S () 0,

+ 78T (Q) R (Q,) Q4 + JR" (Q,) O,

|
La loi de commande '
finale
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