REPUBLIQUE ALGERIENNE DEMOCRATIQUE ET
POPULAIRE

Ministere de I’enseignement supérieur et de la recherche scientifique

Université SAAD DAHLAB BLIDA-1-

Institut d’aéronautique et des études spatiales
Département de navigation aérienne
Option : CNS/ATM
(Communication, Navigation and Surveillance/Air Traffic Management)

Mémoire de fin de cycle

En vue de I'obtention du diplome de Master en aéronautique

Theme

_Contribution a la conception d’un systéme de

Réalisé par : Promoteur :

Sirine CHAITA Mr. Rachid BENAISSA

Encadrant :

Lt. Hamza MEHAYA

Promotion, Octobre 2021




Dédicace

Je dédie ce modeste travail
A mon grand-pere qui repose en paix
A mes tres chers parents
A ma famille

A mes amis



Remerciements

Je tiens au premier lieu de ce travail a remercier ALLAH le tout puissant

de m’avoir donné la foi et m’avoir permis d’en arriver la.

J exprime mes profonds remerciements a mon encadrant le lieutenant
MEHAY A Hamza pour son aide précieuse et tous ses conseils et remarques
qu’il m’a apporté tout au long du projet. Mes remerciements vont également au
colonel BENKHEROQUF Toufik pour sa disponibilité, ses remarques, ainsi pour

son aide et ses conseils précieux.

A toute I’équipe pédagogique du centre de recherche et développement
des forces aériennes et les intervenants professionnels responsables de ma
formation, je leur présente mes chaleureux remerciements, mon respect et ma

profonde gratitude.

Merci a tout le personnel de I’entreprise de rénovation des matériels

aéronautiques E.R.M.A Aéro.

Je tiens a exprimer toute ma reconnaissance & mon promoteur Monsieur

BENAISSA Rachid pour sa patience et sa disponibilite.
Un grand merci a mes tres chers parents, pour leur soutien inconditionnel.

Je remercie généreusement mes amis et collégues qui n’ont jamais cessez

de m’encourager tout au long de mes années d’études.

Mes sincéres remerciements a messieurs les membres du jury pour

I'nonneur qu'ils me font en acceptant de juger ce modeste travail.

Enfin, j’adresse mes Vifs remerciements a tous ceux qui ont participe, de

loin ou de pres, a I’élaboration de ce mémoire.



RESUME

Le travail présenté dans ce mémoire s’inscrit dans la dynamique de recherche
concernant la commande des UAVs. L’objectif de ce travail est I’implémentation de deux
types de commande (commande basée PID et commande FLOUE) pour un UAV a voilures
fixes avec deux types de systéemes de propulsion et comparer en termes de précision et

consommation d’énergie.

MOTS CLES
UAV a voilures fixes, Commande, PID, FLOUE, moteur sans balais.

ABSTRACT

The work presented in this thesis is part of the research process for the control of
UAVSs. The objective of this work is the implementation of two types of command (PID-
based command and FUZZY command) for a fixed-wing UAV with two types of propulsion

systems and to compare their precision and energy consumption.

KEYWORDS
UAV fixed wing, Control, PID, FUZZY, brushless.
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INTRODUCTION GENERALE

Les drones, Vvéhicules volants sans pilote, apparurent principalement a des fins
militaires, ils furent ensuite employés pour des missions de reconnaissance dans les années
1960. Leur utilisation pour des missions de surveillance s’est ensuite répandue. Depuis, de

nombreux drones ont été développés, et leur usage a des fins civiles a également débuté.

L'expérience déja acquise avec les drones et leurs développements technologiques
potentiels permettent d'affirmer que leur r6le va considérablement s'accroitre, tant dans les
domaines civil que militaire. Dans le domaine civil, en couvrant des besoins auxquels les
aeronefs pilotés traditionnels ne peuvent pas toujours satisfaire. Dans le domaine militaire,
en complétant, voire en remplagant, les avions pour certaines missions dangereuses ou

nécessitant de trés longue durée d’exécution.

Les drones ont connu un véritable essor grace a la nouvelle technologie, comme la
navigation par satellites et les microprocesseurs informatiques. L’implémentation d’un
systéme de Controle, Guidage et Navigation (Guidance, Navigation and Control Systems
GNC) permet a ces véhicules de naviguer dans leurs environnements sans intervention

humaine (d’une fagon autonome).

Dans le cas des missions de longue distance et longue durée ces drones sont surgis a

plusieurs contraintes parmi eux le poids et la consommation d’énergie ou I’autonomie.

Dans ce projet de fin d’étude on s’intéresse a concevoir un systeme de Controle,
Guidage et Navigation (GNC) par I’implémentation de deux types de commande :
commande linéaire basée PID, commande non-linéaire FLOUE, afin d’optimiser la
consommation de I’énergie embarquée qui permet ’augmentation de 1’autonomie du

systéme, ce qui est un but stratégique.

Pour bien mener ce travail, on a opté pour le plan suivant :
Le premier chapitre offre une vue générale sur les UAVs passant par un historique, les

classifications, les domaines d’utilisation et I’état de ’art de 1’ Aerosonde.

Le second chapitre fait rappel aux notions fondamentales afin d’éclairer le lecteur non
familier de ce domaine, en 1’¢laborant par la définition des forces aeérodynamiques qui
régissent a I’avion, puis la modélisation d’un UAV a voilure fixe ensuite les systemes de

propulsion « moteur thermique et moteur Brushless » qui font voler ce dernier.
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Le troisieme chapitre est consacré a définir les types de commande utilisées pour la
conception d’un systéme assurant le contrble et le guidage du drone, de plus, présenter
’architecture globale du fonctionnement de ’'UAV a voilure fixe.

Le dernier chapitre quant a lui, sera consacré a la simulation et discussion des résultats

obtenus,

Le manuscrit sera cl6turé par une conclusion générale, et quelques perspectives.



Chapitre I

Généralités sur les drones
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1.1 Introduction

Au cours des derniéres décennies, les véhicules aériens sans pilote (UAV) ou

communément appelés drones semblent étre un jeu changeur dans le monde entier.

Bien que cette technologie ait été développée a I'origine pour un usage militaire, en
ces derniéres années, il y a eu une augmentation significative de l'intérét parmi les civils en

raison du co0t abordable et facilité d'utilisation. [1]
1.2 Définition

Défini comme un véhicule aérien sans équipage a bord, télécommandé ou autonome,
et récupérable en fin de vol, le drone peut étre réutilisable. L’absence d’équipage a bord leur
permet des missions de plus longue durée ou a plus fort risque, et permet des codts réduits

par rapport a ceux des aéronefs pilotés [2].

L'intérét pour les drones n’est pas seulement di a ses caracteristiques, mais aussi au
fait qu’il représente un défi de taille de commande et de conception. L'intégration des
capteurs, des actionneurs et des algorithmes d’auto navigation dans un léger systéme volant

avec un temps de fonctionnement optimal n’est pas une tache triviale [3].

Que ce soit dans le domaine du militaire ou du civil (voir figures ci-dessous), les drones
sont généralement utilisés pour accéder a des zones a risque : un territoire ennemi dans le
cas d’un conflit, ou bien lors de la recherche de survivants dans des endroits inaccessibles

par les secours [3].

Cependant les drones ne sont pas cantonnés a la prise de vue aérienne a des fins de
renseignements tactiques et militaires, ils peuvent également étre utilisés dans le civil pour
la détection de feux de forét, I’inspection d’infrastructures particulieres (lignes a haute
tension par exemple), la surveillance du trafic routier, la prise de mesures atmosphériques,
etc. [3]

1.3 Etymologie

En frangais, le mot drone peut s’appliquer a un engin aérien, terrestre ou bien sous-
marin. En anglais, le mot drone signifie littéralement « faux-bourdon » (méle de l'abeille).
Cette détermination ne s’applique qu’a un engin aérien. Le nom a été donné par dérision

dans les années 1930 au Royaume-Uni a des DH.82 Queen Bee, la version automatisée pour

3
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servir d'avions-cibles du De Havilland DH.82 Tiger Moth : leur vol lent et bruyant

ressemblait plus a celui du bourdon a la vie éphémere qu'a celui d'une reine abeille (Queen
Bee). Ce nom fut repris par I'armée américaine dés 1941. [4] [27]

Figure I-1 : Le faux bourdon

I.4 Point historique : la naissance du premier drone

Le drone est tout d’abord une invention miliaire. Les forces armées utilisaient en effet
cette technologie bien avant que les drones civils voient le voir.

Aujourd’hui, le drone posséde de nombreuses fonctions : la prise de vue aérienne,

surveiller des troupeaux ou des champs agricoles, rechercher des personnes, etc. [28]

1.4.1 Une invention militaire

L’origine du drone remonte a la Premieére Guerre Mondiale, durant laquelle il était

développé pour les besoins de I’armée. Archibald Low, ingénieur et auteur anglais,

développe, des 1916, 1’Aerial Target, un projet d’avion-cible sans pilote, commandé a
distance au moyen des ondes de TSF en Grande Bretagne.



IAES CHAPITRE | : GENERALITES SUR LES DRONES

Figure 1-2: Hewitt-Sperry Automatic Airplane [29]

Dans le méme temps, en 1917 aux Etats Unis, les ingénieurs EImer Ambrose Sperry,

Lawrence Sperry et Peter Cooper imaginent un avion radio-commandé, le Hewitt-Sperry
Automatic Airplane.

Du coté francais, le capitaine Max Boucher, grace aux travaux préalables d’Octave
Détable débuté en 1894, réussit a faire voler sans pilote a bord de I’appareil, un avion Voisin,

le 2 juillet 1917 sur 1km.

Figure 1-3 : Aéroplane Détable de max Boucher [29]
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Georges Clémenceau, alors président de la Commission sénatoriale de I’armée, poussé
par cet exploit, lance en 1918 un concours d’avions sans pilotes. En effet, les pilotes de
I’armée coutent cher a I’Etat. La formation est longue et la réduction des pertes humaines

est non négligeables a la suite d’une longue guerre meurtriére. Placer le pilote a distance de

I’aéronef représente une réduction importante des risques.

Le 14 septembre 1918, Max Boucher, ayant amélioré son systeme, fait voler un avion
Voisin BN3 pendant 51 minutes sur un parcours de 100km. Le 17 avril 1923, accompagné
de I'ingénieur Maurice Percheron, il réussit a faire voler un véritable drone piloté via la TSF.

L’avion radio-commandé est né ! Mais la guerre est finie, et 'armée s’est désintéressée du
projet.
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Figure 1-4 : Plans du drone de max Boucher et Maurice Percheron en 1923

Durant la Seconde Guerre Mondiale, dés 1944, les Allemands développérent des

applications plus belliqueuses avec la mise au point de missiles sol/air radio — commandés.

Toutes ces armes novatrices ne purent étre fabriquées en grand nombre, mais les

technologies furent utilisées pour le développement de nouvelles armes chez les Alliés aprés
la défaite Nazi.
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Figure 1-5: Unmanned US Navy Grumman F6F — 5K Hellcat drone 1946 © US Navy

Naval Aviation News January 1981

Cependant la guerre froide, le drone est développé secrétement par I’armée américaine
comme un moyen de supériorité stratégique d’observation, de surveillance et d’intervention
militaire dans les lignes ennemies sans encourir les risques humains, qui étaient devenus
insupportables pour I’opinion publique. Il permet ¢galement le largage des tracts dans le

cadre de la guerre psychologique.

Figure 1-6: US Navy Culver TD2C-1 target drone © US Navy National Museum of Naval
Aviation photo n 2012 075 001
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Les drones sont engagés lors des Guerres du Vietnam et de Corée, puis lors de la guerre
du Kipour. lls font désormais parties des moyens tactiques et stratégiques des champs de
bataille. Les missions a risques sont facilitées puisque la crainte de pertes humaines a disparu

avec ’essor des drones.

Les drones armés sont développés durant les années 90. Ils peuvent non seulement étre
utilisés dans des missions de surveillance mais également dans des missions d’attaques au
moyen d’armes embarquées. Actuellement, les drones militaires vont de quelques centaines

de grammes a plusieurs tonnes en fonction de I'utilisation et de I’autonomie voulues.

Une nouvelle étape est en cours avec le développement des drones de combat.
Plusieurs programmes ont été lancé en France, en Europe, aux Etats unis ... mais, pour des
raisons de sécurité évidentes, les constructeurs et les Etats-Majors restent treés secrets a ce
sujet. D’autant plus que I’emploi des armes totalement automatiques, sans prise de décision

humaine, va a I’encontre des lois de la Guerre énoncée par la Convention de Genéve. [29]

Figure I-7 : Drone de combat Taranis en démonstration a la foire aérienne de
Farnsborough 2008 © Mike Young [30]

Au fil des années, la technologie évoluant, les modeles ne sont perfectionnés. De plus
en plus de pays s’équipent de drone militaire pour effectuer des missions de surveillances ou

méme éliminer des cibles stratégiques. [28]
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1.4.2 Les premiers drones civils

En ce qui concerne les drones civils radiocommandeés, deux entreprises majeures ont

permis de développer le marché :

e L’entreprise chinoise de drone DJI « Da-Jiang Innovations (great frontier

innovation) ».
e L’entreprise californienne de caméra GoPro.

Lorsque le fondateur de la marque DJI comprend I’engouement autour des premieres
action cam (caméra sportive), il a la brillante idée de combiner le chassis d’un drone avec
une caméra embarquée. Il permet ainsi a de nombreux amateurs de bénéficier d’'un nouveau
point de vue pour leurs photos ou leurs vidéos. A I'époque, les machines proposees etaient
les FA50 et F550 mais aussi le premier DJI Phantom. Ces drones étaient capables

d'embarquer une caméra GoPro (ou du méme type).

Coup de génie puisqu’aujourd’hui la marque chinoise détient 50 % du marché mondial
des drones et propose des modéles de plus en plus performants. Elle est suivie par la marque

francaise de drone Parrot qui propose également des modéles tout a fait remarquables.

D'autres marques ont aussi marqué I'histoire du drone civil, souvent méme avant DJI.

Nous pensons tout particulierement a Gaui, Multikopter ou Hubsan. [28]

1.5 Classification des drones

Les drones peuvent étre classés selon différents critéres incluant la taille, le poids, la

portée de la télémétrie, le type d’aile, I’endurance, I’altitude d’opération, etc...

Une classification intéressante fut proposée par I’European Association of Unmanned
Vehicles Systems (EUROUVS) plus tard devenue I’Unmanned Vehicles Systems

International (UVS International).

La classification est basée sur différents parametres comme le poids maximum au

décollage, I’altitude maximale et le temps de vol maximum.

Le Tableau I-1 est repris de Bento (2008, p. 55) ou I’auteur nous présente un sommaire

complet des quatre principales catégories de drone et de leurs acronymes. [5]
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» Les mini et micro drones (Micro-Air Vehicle (MAV)) sont :

e Les plus petits parmi les quatre ;

e Surtout utilisés pour des applications civiles, scientifiques ou commerciales.
> Les drones tactiques incluent :

e Lesdrones a portées rapprochées (Close Range (CR)) ;

e Lesdrones a portées courtes (Short Range (SR)) ;

e Lesdrones a portées moyennes (Medium Range (MR)) ;

e Lesdrones a longues portées (Long Range (LR)) ;

e Les drones d’Endurance (EN) ;

Et les drones a Moyenne Altitude et Longue Endurance (MALE).

Ils sont Utilisés pour les applications militaires.

» Les drones stratégiques sont :

e Beaucoup plus lourds et gros que ceux des catégories précédentes ;

e Congus pour les applications en Haute Altitude et Longue Endurance (HALE).
» Les drones spécialisés incluent :

e Lesdrones Létaux (LET) ;

e Les leures (Decoys (DEC)) ;

e Les Stratosphériques (STRATO) ;

e Et les Exo- stratosphériques (EXO).

10
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Tableau I-1 : Classification des drones. Tiré de Bento (2008, p. 55)

Poids Altitude de
maximum au vol
Catégorie | Acronyme , . Endurance Exemple
décollage maximale
(h)
(kg) (km)
Micro/Mini MAV 0.10 0.25 1 Microbat
drones — -
Mini <30 0.15-0.3 <2 Aladin
CR 150 3 2-4 R-Max
SR 200 3 3-6 Phantom
MR 150 - 500 3-5 6-10 Hunter B
Drones LR - 5 6-13 Vigilante 502
tactiques
EN 500 — 1 500 5-8 12 - 24 Aerosonde
MALE 1 000 — 1 500 5-8 24 - 48 Predator-I1T
Drones
Strategiaues | Ale | 2500-12500|  15-20 24-48 | Global Hawk
LET 250 3-4 3-4 Harpy
DEC 250 0.05-5 <4 Nulka
Drones STRATO | A déterminer 20 - 30 > 48 Pegasus
spécialisés
EXO A déterminer > 30 A déterminer |  MarsFlyer

11
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1.5.1 Selon leurs performances et tailles

> Micros-UAV

(Micro Air Veéhicule ou MAV), pouvant étre contenu dans une sphere de 30 cm. Ces
micro-drones sont différenciés par la miniaturisation des cartes électroniques et le choix des

matériaux, des capteurs et des systémes embarqués.

i il
o o
() le drone Aeryon-Scout 400 (b) le drone GTENG-T906W
Figure 1-8 : Exemples des micros-UAV
» Mini-UAV

Ce sont des drones plutdt 1égers et de taille réduite (jusqu’a quelques kilogrammes et
d’une envergure jusqu’a 1 a 2 metres) facilitant la mise en oeuvre et généralement utilisés

pour I’observation des zones difficiles d’acces.

(a) le drone Gozcu (b) le drone QX-105

Figure 1-9 : Exemples des minis-UAV

12



IAES CHAPITRE | : GENERALITES SUR LES DRONES

» Les drones MALE (Medium Altitude High Endurance)

Ils sont utilisés pour des vols de plus longue durée a une altitude opérationnelle de 10
a 15 Km. Avec une taille comparable aux avions traditionnels. Ils sont généralement voués

a ’observation, mais certains peuvent embarquer des armes.

(a) le drone Predator-3 (b) le drone Dominator

Figure 1-10 : Exemples des drones MALE

» Les drones HALE (High Altitude High Endurance)

Volent a une altitude d’environ 20 km. Il s’agit de drones de grande envergure volant
a trés haute altitude. Ils sont majoritairement utilisés pour des communications, comme
alternative aux satellites. Ces deux types de drones font partie de la classe de grande taille

pouvant accomplir des missions atteignant 2 jours.

(a) le drone RQ-4 Global Hawk (b) le drone GlobalObserver-Aglis

Figure 1-11 : Exemples des drones HALE

13
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» Drones tactique TUAV ( Tactical Unmmaned Aerial Vehicle )

Ils ont une autonomie d’une dizaine d’heures et un rayon d’action jusqu’a plus de cent
kilometres avec une altitude opérationnelle de 200 a 5000 métres. Ces drones sont plus petits

et fonctionnent dans des systemes plus simples que HALE ou MALE.

(a) le drone FT-200 FH (b) le drone Falco

Figure 1-12 : Exemples des drones tactiques

» Drones de combat UCAV ( Unmmaned Combat Aerial Vehicle )

Ils sont destinés a accomplir des missions de reconnaissance, d’attaque, de tir, et
d’occupation de I’espace aérien sur de tres longues périodes due aux systeémes d’armes et de

recueils de renseignements dont ils possédent.

(a) le drone X-47B (b) le drone Wing-Loong-11

Figure 1-13 : Exemples des drones de combat

14
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» RPH (Remotely Piloted Helicopter)

Les hélicoptéres télécommandés sont des véhicules aériens capable d’effectuer le
décollage et I’atterrissage vertical, ce sont des drones a voilure tournante appelé¢ aussi
VTUAYV (Vertical Take-off UAV). IIs sont utilisés dans des missions nécessitant un vol

stationnaire, ils sont également moins sensibles a la turbulence de I’air.[6]

(a) le drone YamahaRMax (b) le drone APID

Figure 1-14 : Exemples des drones RPH
1.5.2 Selon leurs voilures
> Drones a voilures tournantes

Ces drones assurent leurs sustentations par un ou plusieurs rotors équipés de pales
tournant autour de I’axe vertical, cela peut engendrer un vol stationnaire. Ces drones se

caractérisent, généralement, par une vitesse de translation limitée.
» Drones a voilures fixes

La poussée et la portance sont assurées par son moteur et ses ailes. Ces drones se

caractérisent, généralement, par une grande vitesse de translation.

Ce sont des drones destinés a des missions de plus grande portée ou le véhicule a

besoin d’une forme aérodynamique lui permettant de minimiser sa dépense d’énergie.

15
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>» Drones a ailes battantes

Pour ces drones, le pilotage et la sustentation sont assurées grace a des ailes battantes.

Dotés d’une capacité de vol avec des trajectoires similaires a celles des insectes, et de vol

stationnaire a basses vitesses ce qui est intéressant pour des missions dans des espaces
réduits.

Voilures Voilures Ailes battantes
fixes tournantes (ornithoptres)

Figure 1-15 : Classification des drones selon la voilure
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1.6 Domaine d’utilisation

1.6.1 Dans le domaine civil

Le drone est de plus en plus répandu dans les entreprises, pour son apport

d’information nouvelle, son autonomie et sa rapidité.

v

v

Dans ’agriculture

Il permet une surveillance sur les cultures ;
La pulvérisation précise de produit de traitements selon les besoins du terrain ;

La détection des maladies sur des cultures.

Figure 1-16 : espace agricole

Pour ’aménagement du territoire

Réalisation des cadastres, du géoréférencement, des implantations 3D, des
orthophotographies ;

Ouverture des perspectives dans 1’¢laboration de diagnostics dans des endroits
difficiles d’accés, comme les secteurs montagneux, les sites naturels protégés, les

monuments et les établissements important.

Figure 1-17 : carte 3D

17
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v Pour I’inspection

e Le drone facilite ’archéologie, il aide a la reconstruction, aux cadastres, a une vue
globale des travaux, pour de nouvelles découvertes ;

o Effectuer des cartes en 3D.

e L’inspection dans des zones en hauteur, par exemple, sur des €éoliennes, des, des

barrages et des toitures, avec les avantages d’un gain de temps et d’argent.

Figure 1-18 : drone d’inspection

v Dans la logistique

e Transporter du matériel d’urgence ou des médicaments. Ces boites a outils volantes,

permettent de gagner du temps dans des situations d’urgence.

Figure 1-19 : Drone transporteur

18
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v" Dans la sécurité

e Surveillance des batiments, des entrepdts, des manifestations en plein air, des zones
a risque, le trafic routier ;

e Permet d’avoir une vision aérienne de toute la situation.

Figure 1-20 : commande de drone de surveillance

v" Pour les loisirs et les métiers de I’audiovisuel

e Valorisation du patrimoine immobilier, culturel, et les régions touristiques ;

e Permet de prendre des clichés aériens et de découvrir une nouvelle vision ;

e Le drone est utilisé a la télévision, pour les téléfilms, les publicites ou les
documentaires, et dans le cinéma pour diverses maniéres de créer des images vues
du ciel, ainsi que des événements sportifs ;

e |l remplace les hélicoptéres chers et bruyants.

Figure 1-21 : paysage vu du ciel
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1.6.2 Dans le domaine militaire

Les drones jouent un rble toujours plus important dans les considérations militaires.
Ils ne sont plus utilisés aujourd’hui comme seule plate-forme de reconnaissance, mais de
plus en plus aussi comme systémes d’armes autonomes. Les avantages militaires des drones
de combat se manifestent principalement dans la lutte contre les insurrections et le

terrorisme. [29]

On peut en fait décomposer en trois grandes catégories, les missions militaires confiées

aux drones :

a) Marine

e Ombre des flottes ennemies.
e Des missiles décoratifs par émission de signatures artificielles.

e Placement et surveillance des bouées de sonar et éventuellement d’autres formes de

guerre anti sous-marine.

e Protection des ports contre les attaques en mer.

b) Armé de terre

e Surveillance de la contamination nucléaire, biologique ou chimique.
e Surveillance de ’activité de I’ennemi.

e Reconnaissance.

e Localisation et destruction des mines terrestres.

e Désignation et suivi des objectifs.

c) Aviation

e Surveillance longue distance et haute altitude.
e Elimination des bombes non explosées.

e Brouillage et destruction du systéme radar.

e [Evaluation des dégats d’aérodrome.

e Sécurité de base d’aérodrome.

20
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1.7 Etat de ’art de PAEROSONDE

L'Aerosonde est la plate-forme la plus petite et la plus simple pour les missions

météorologiques [30].

L'AAI Aerosonde est un petit véhicule aérien sans pilote (UAV) congu pour collecter
des données météorologiques, notamment des mesures de température, de pression

atmosphérique, d’humidité et de vent au-dessus des océans et des zones reculées.

L'Aerosonde a été développée par I’institut et est maintenant fabriquée par Aerosonde

Ltd, qui est une entreprise stratégique d'AAl Corporation.

L'Aerosonde est propulsée par un moteur d'avion modéle Enya R120 modifie et
transporte a bord un petit ordinateur, des instruments météorologiques et un récepteur GPS

pour la navigation.

Il est également utilisé par les forces armées des Etats-Unis pour le renseignement, la

surveillance et la reconnaissance (ISR). [31]

Figure 1-22 : Aerosonde "Laima" en exposition au musée de l'aviation, Seattle, WA [31]

21



IAES

CHAPITRE | : GENERALITES SUR LES DRONES

1.7.1 Caractéristiques générales

Tableau I-2 : Caractéristiques de 1’ Aerosonde

Equipage Télécommandé

Longueur 1.7m
Envergure 29m

Hauteur 0.60 m

Surface alaire 0.57 m?
10 kg

13.1 kg

Décollage maximal 13.1 kg

Centrale électrique

Moteur d'avion modifié Enya R120, 1.74 hp (1280 W)

Centrale électrique multi-combustible Lycoming EI-005

1.7.2 Performances

Tableau I-3 : Performances de I’ Aerosonde

Vitesse maximum 72 km/h
Range 150 km
Plafond de service 4,500 m
Taux de montée m/min
Chargement de l'aile 23 kg/m?
Puissance/Masse 98 W/kg
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1.8 Conclusion

Apres avoir définir et introduire le terme UAV, une classification des différents types
de ce dernier a été donnée.

Ce chapitre a présenté les concepts les plus reconnus des premiers véhicules aériens
congus ou méme imaginés par des savants durant les derni¢res années. Ainsi qu’un état de

I’art qui donne une description des différentes caractéristiques et performances du drone
proposé.

Le prochain chapitre sera dédié a la modélisation d’un UAV a voilures fixes.
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IAES CHAPITRE Il : MODELISATION D’UN UAV A VOILURE FIXE

1.1 Introduction

L’objectif de ce mémoire est la conception d’un systéme de commande pour un UAV
a voilure fixe. Deux types de systémes de propulsion ont été utilises : le premier est basé sur
un moteur électrique de type Brushless, le second est basé sur un moteur a piston. Par
ailleurs, le choix de commande a étudier était une commande linéaire basée-PID et une

commande basée-Floue.

La premiere étape dans la réalisation d’un systéeme de commande pour un drone
autonome est le développement d’un modéle mathématique décrivant son mouvement dans
I’espace. Ce dernier sera obtenu en appliquant les lois de Newton reliant la somme des forces

et des moments aux accélérations linéaires et angulaires d’un corps rigide.

1.2 Modélisation dynamique d’un aéronef a voilure fixe

11.2.1 Principe de fonctionnement d’un aéronef a voilure fixe

Le vol d’un aéronef peut se résumer en quatre forces. Pendant son vol, il est soumis a
la force gravitationnelle (le poids), la force de propulsion (la poussée) et aux forces

aérodynamiques FA comme I’illustre la figure I1-1 : [32]

Portance

Figure 11-1 : Les forces du vol

» La force de poussée

La poussée est une force motrice ou de traction qui s’oppose aux frottements de ’air.
Cette force est créée par le systeme de propulsion de l'avion (par les hélices ou par les

réacteurs) et est contr6lée par la manette des gaz. Celle-ci fait avancer l'avion.
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> Les forces aérodynamiques

Le mouvement relatif de 1’avion par rapport a la masse de I’air, crée une pression
dynamique de Iair sur la surface de I’avion. Cette pression crée Les forces aérodynamiques
(la force de portance et la force de trainée) montrées dans la figure 11-2 : [21]

ligne de portance. _______Résultante
référence )

) corde
ecoulement

d'AIR : extrados
errrrrrrryy SERRRPRIRES
angle d'attaqué -
e [N
Centre de intrados
poussée

Figure 11-2 : Les forces aérodynamiques

e La force de portance

Sur un avion, la portance permet a l'avion de s’élever dans les airs. Celle-ci est créee
par I'écoulement de l'air autour de l'aile. En effet, l'aile a une forme bombée sur le dessus
(extrados) et plate sur le dessous (intrados). La longueur de I'extrados est donc plus grande
que celle de l'intrados. Lorsque l'air s'écoule a haute vitesse autour de l'aile, I'air doit donc
parcourir une plus grande distance sur I'extrados que sur l'intrados. L'air s'écoulant sur

I'extrados voyage donc plus vite que celle sur I'intrados.

Selon le théoréme du physicien suisse Daniel Bernoulli, la pression d'un fluide
s'écoulant a grande vitesse diminue. L'air qui s'‘écoule sur I'extrados de l'aile voyage donc
plus loin et plus vite que celui de I'intrados. Une dépression est causée sur le haut de l'aile.
Puisque l'air a pression élevée a tendance a rejoindre l'air a basse pression, ce déplacement

d'air pousse l'aile vers le haut et fait lever I'avion. [34]

EXTRADOS
BORD D'ATTAOUE ! ‘ BORD DE FUNTE
INTRADOS

Figure 11-3 : Le profil de Iaile
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\k Tl'. |IT !;//,f

diminution de pression

ecoulemeant
du flux d air

augmentation de la pression

Figure 11-4 : Les forces de portance sur l'aile d'un avion

e La force de trainée

La trainée est la force qui s'oppose a la poussée. Celle-ci est créée par la résistance de
l'avion vis-a-vis 1’écoulement de l'air. I1 y a deux types de trainée. La trainée parasite et la
trainée induite. La traine parasite est causée par les parties de l'avion qui ne créent pas de
portance (le train d’atterrissage, la saleté...) tandis que la trainée induite est causée par les

parties qui créaient aussi de la portance, comme les ailes de I'avion. [33]
» La force gravitationnelle

Le poids est I'action de la gravite sur l'avion. Celui-ci s'oppose la portance. Il est impossible

de ne pas avoir de poids puisque le poids est le résultat de la gravité. Sans gravité, l'avion

flotte. [33]

11.2.2 Les commandes de vol

Un avion possede six degrés de libertés :
v Trois pour définir sa position ;
v' Trois pour définir son orientation.

Les commandes suivantes permettent de controler I’avion :

» Lacommande de la propulsion

La propulsion, sur un aéronef, est obtenue en créant une force, appelée poussée. La
commande de propulsion permet ’avion d'atteindre et de maintenir la vitesse nécessaire au

vol.

Il existe différents types de systemes de propulsion, les plus répandus sont : le moteur

a piston entrainant une hélice, le turbopropulseur et le turboréacteur.
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e Les 3 axes de ’avion

Les trois axes d'un avion sont des lignes imaginaires qui représentent les directions

dans lesquelles il peut se déplacer.
Les trois axes sont :

v' L’axe de roulis, qui s’étend du nez a ’empennage de l'avion ;
v L’axe de tangage, qui s’étend d'un bord a l'autre des ailes ;

v' L’axe de lacet, qui traverse l'avion verticalement a travers le centre de gravité. [33]

y Axe vertical
= LACET

+ : :
| /o Axe longitudinal A

-~

s ROULLS Axe lateral ff'z :ﬁ
TAMEAGE \ J

Figure 11-5 : Les trois axes d'un avion

» Lacommande du tangage

La gouverne de profondeur est une section amovible horizontale situé¢ sur ’empennage
de l'avion. Il contrdle le mouvement de tangage de l'avion. Lorsque le pilote tire sur le
manche, la gouverne pivote vers le haut créant de la trainée supplémentaire. Cette action
cause I'empennage de l'avion a tomber, et I'avion monte. Lorsque le pilote pousse sur le
manche, la gouverne de profondeur pivote vers le bas, I'empennage monte et I'avion pique

vers le bas.
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Le pilote pousse le manche vers Pavant

Figure 11-6 : L’effet de la gouverne de profondeur
» Lacommande du roulis

Les ailerons sont des sections situées sur les extrémités du bord de fuite de 1’aile. Ces
sections pivotent vers le haut et le bas pour faire virer I’avion, ils contrdlent le mouvement
de roulis de I’avion. Lorsque le pilote incline le manche vers la droite 1’aileron droit pivote
vers le haut, et I’aileron gauche pivote vers le bas. Ce déséquilibre des forces fait que I’avion
vire vers la droite. Dans le cas inverse (donc pour virer a gauche), I’aileron gauche pivote

vers le haut tandis que ’aileron droit pivote vers le bas.

Manche a
droite

Anghe
dinclimainon

Y Effet des
ailerons

Angle
dinclinnison

Manche
a gauche

Figure 11-7 : L'effet des ailerons
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» Lacommande du lacet

La gouverne de direction est une section verticale située sur ’empennage de 1'avion.
Il controle le mouvement de lacet de l'avion. Le pilote contrdle la gouverne de direction
grace au palonnier, deux pédales situées sous les pieds des deux pilotes. Lorsque le pilote

fait glisser la pédale gauche vers I'avant, la gouverne pivote vers la gauche.

Palonnier a droite

Angle de £
lacet S<g/ I~
Palonnier a gauche
Angle de

lacet

Figure 11-8 : L'effet de la gouverne de direction
11.2.3 Les hypothéses de modélisation

Afin de faciliter la modélisation d’un avion, nous adoptons les hypotheses

simplificatrices suivantes :

e Le repére fixé a la terre est inertiel.

e L’avion est un corps rigide. Cette hypotheése implique que le mouvement de I’avion
dans I’espace est défini par 6 degrés de liberté.

e La masse de I’avion et sa distribution sont constantes.

e La courbature de la terre est négligeable (terre plate).

e L’accélération gravitationnelle est constante en amplitude et en direction.

e La force de poussé est dirigée le long de 1’axe X a travers le centre de gravité [9].

Ces hypothéses sont valables dans le cas d’un vol dans une zone géographique limitée.

Elles s’apprétent bien pour les mini-UAV.
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11.2.4 Les référentiels

Pour décrire le mouvement d’un aéronef il est nécessaire de définir le systéme de

coordonnés convenable pour le développement des équations de mouvement.

Dans ce mémoire, on s’intéresse a deux systémes de coordonnées traitants le
mouvement de 1’aéronef 1’un est le référentiel du Corps du Drone, qui est fixé au corps de
I’aéronef, ’autre est le référentiel terrestre (NED), qui est fixé a la terre, et qui peut étre

considéré comme un repére inertiel.

La figure 11-9 montre le systéme d’axes li¢ au corps de ’avion XBYBZB et le systéme

inertiel d’axes fixé la Terre NED.

Xp Ya

2 ze VvV . Yb
i 2
z,
Ro Zp
XN R
Earth
Ye
Zp
Re,” YE
Y

Xi

XE
Figure 11-9 : Le systéme inertiel NED et le systéme d’axes li¢ a I’avion XzYpZp

> Le repeére fixe a la terre NED (NED : North, East, Down)

La position dans I'espace d'un objet mobile est a priori définie dans un repere "fixe",

c'est-a-dire lié a la terre (voir figure 11-9).

v L'origine O est fixe par rapport a la terre. Généralement, ’origine de ce repére
coincide avec le point de décollage de 'UAV.

v" ON est orienté vers le nord.

<

OE est orienté vers 1’est.

v" OD est orienté suivant la verticale descendante. [10]
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> Les repéres liés au corps de I’aéronef
e Triedre avion (OXgYgZg) (B=BODY)
Ce triédre est lié a I'appareil (considéré lui-méme comme rigide) (voir figure 11-9)

v" Le centre de gravité est l'origine conventionnelle des axes. Il est situé dans le plan de
symeétrie de l'avion.

v" OXB est orienté vers 'avant de l'avion.

<

L’axe OZB, normal a OXB, est orienté vers le ventre de 1'avion.
2

v' L’axe OYB compléte le triedre positif (il est donc orienté vers la droite de ’avion).

e Triedre aérodynamique (OX Y 4Z,)
Ce triédre est lié a la vitesse de l'avion. (Voir figure 11-10)

v’ Le centre du repére est généralement le centre de gravité de l'avion.

<

L’axe OXa est porté par la vitesse et orienté dans le sens de la vitesse.
v' L’axe OZAa est perpendiculaire a OXa, situé dans le plan de symétrie de l'avion, et
orienté vers le ventre de l'avion.

v' L’axe OYa complete le trigdre positif.

Le repére aérodynamique est utilisé pour exprimer les forces aérodynamiques et les
coefficients aérodynamiques. L'orientation des axes de ce triedre aérodynamique n'est pas

liée "rigidement” a I'avion mais a la vitesse. [10]

Figure 11-10 : Le repere aérodynamique
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11.2.5 Les équations de mouvement de ’'UAV

Dans cette partie nous avons établi les systémes d’équations qui régissent le mouvement

I’UAV a voilures fixe. La nomenclature est illustrée dans la figure 1I-11 et le tableau I1-1.

-
ZB
Figure 11-11 : Nomenclature de I’aérodynamique
Tableau I11-1 : Nomenclature de ’aérodynamique
Axe de Axe de Axe de
roulis Xp | tangage Yp | lacet Zp
Vitesses angulaires p q r
Composantes de la vitesse u % w
Composantes de la force aérodynamique X Y Z
Composantes du moment aérodynamique L M N
Moment d’inertie Iy Iy I
Produit d’inertie Iy, Iy Iyy

Les équations de mouvement peuvent étre découplées en équations de translation et
équations de rotation.
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Equations cinématiques de translation

Soient : p,, P, Pq les positions de ’'UAV dans le repére inertiel NED.[4]

Pel| =

. dt
Pa

Pn
Pe (11,1)
Pa

Les vitesses u, v, w sont exprimées dans le repére avion (Body).

Ijn u

-l

Pa W
Dn cOcy sesOcy—cosP cesOcy+ssy
[Pe] = [CG sy s@sOsP+copcy cesbsP—secy
Pa —s0 s cO co ch

11.2.5.2
P [9 0
lql= 0|+ Ry, (@) |6] +
r 0 0
P [6] [T
B[
r 0 0
1 0 0
[0 cos@ sin@
0 —sing cos@

p 1 0
lql = [0 cos @
r 0 —sing

On déduit I’expression inverse :

Equations cinematiques de rotation

N
RS, () R (0) [o
Y

0 0
cos@ sing@| |0|+
—sin¢@ cos @l L0

cos® 0 —sin 9]

01

0
0

U

0 1 0
sin® 0

cos 0
¢
0
Y

—sin 0
sin ¢ cos 0
cos @ cos 0

@=p+qsinptan 8+rcosptan 6

6=qcos @— rsing

Y=rsingsec 6+cospsec 0
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11.2.5.3  Equations dynamiques de translation (triedre avion)

Les équations de mouvement sont obtenues a partir de la deuxiéme loi de Newton, qui
montre que la somme de toutes les forces extérieures agissant sur le corps est égale au taux

de variation dans le temps de quantité de mouvement. [11]

— d —
YF = —(mV) (11,10)
Avec :
F=(Fyl +F, ]+ Fzk)
V=i +v]+ wk)
Pour :

O - Lamasse d'un élément de l'avion ;
V : la vitesse d'un élément de masse par rapport au systeme d'axes absolu ou inertiel ;
&r . la force résultante agissant sur &,, ;

Alors la deuxieme loi de Newton donne :

Y 8p=Y 8 o= F (11,11)

=y +Ux (11,12)
V=7 at )

Y6,=2=F (11,13)

dt

v, est la vitesse du centre de masse de l'avion, r, est le vecteur de déplacement d’un
r1rz 9 . d H 1 214
¢lément de I’avion et f est la vitesse d'un élément par rapport au centre de masse. r; est

mesuré a partir du centre de masse.

= (V) (11,14)

F=m—
dt

Cette derniere équation lie la force externe F sur I’avion au mouvement du centre de

masse de [’avion.
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Pour mieux expliquer les équations, nous utiliserons un vecteur arbitraire A,. Ainsi,
on sait que la dérivée d’un vecteur arbitraire A, par rapport a un systéme fixé a l'avion

X,Y,Z, qui tourne avec une vitesse angulaire o est représentée par :

_ dAg

t dt

dAg
dt

+® x4, (11,15)

a

Avec :
@ =i +qj+ rk)
Pour une force extérieure :
F=(Fyl +F, ]+ Fzk)

Le développement des équations donne :

Fy=m (i—? +qw + vr) (11,16)
Fy =m (%+ ru — pw) (11,17)
F,=m (%+ pv — qu) (11,18)

A partir des équations (11,16), (I1,17) et (11,18), on obtient :

u=rv—qw+ - (11,19)
vV=pw—ru+ fn—y (11,20)
W=qu-—pv+ fn—z (11,21)

Pour de nombreuses raisons, il est plus pratique d’avoir les équations de forces en
termes de a, B et V que u, v et w. Premieérement, les forces et les moments aérodynamiques

sont plus faciles a visualiser, a exprimer et peuvent directement étre mesurées. [12]
D’apres la Figure I1-11 on peut exprimer a, B et V en fonction de u, v et w.

a=tan"! (%) (11,22)
f = tan ! (5) (11,23)
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V=+vuz + v2 + w2 (11,24)

= (%) (11,25)
B = (”z”;zz)j%(’v‘v’fww) (11,26)
V= - (ui+ vy +wi) (11,27)

Par la suite, en substituant les équations [u, v, w] par [d, B, et V]

. qS T
V=- % Cp + —cosacosB + g(cos@cosBsinacosf3 + singcosbsinf3
—sinBcosa cos ) (11,28)
a= - qu_cisB C, + q — tanB(pcosa + rsina) +
Tsina
— B (cospcosBcosa + sinBsina) — —— (11,29)

B =z Cy + psina — rcosa + gcosB singcosO +
mV 14
sinf . . Tcosa
- (g cosasin® — g sinacos@cosd — T) (11,30)

11.25.4  Equations dynamiques de rotation

La deuxiéme loi de Newton annonce que la somme des moments externes agissant sur
le corps est égale au taux de variation dans le temps du moment d’impulsion angulaire (terme

en anglais, momentum) [13].
M = —(H) (11,31)

AVec :

M = (L + Mj+ Nk)

!

H = (Hyi+ Hyj + Hzk)

H = Moment cinétique angulaire

De la méme maniere qu’on a développé les équations des forces, on peut développer

les équations des moments.
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Le développement des équations donne :

Hy = plx — qlxy — rixz (11,32)
HY = _pIXY + qu - TIYZ (11,33)
HZ - —pIXZ—quz‘l'rIZ (11,34)

Avec .
Iy = [[f* + 298,
Iy = [[f(* +22)8y,
I; = [[f( +y2)8p,
Ly = [ff yx 8
Iyz = [[[yz8n
Iyz = [[[ x2 85,

Ou:

H=T+®= (T est le moment d’inertie de I’avion), on obtient selon les 3 axes.

L= H,+qH,—7H, (11,35)
M = H,+rH, —pH, (11,36)
N = H, +pH, — qH, (11,37)

Le développement des équations donne :

. Lez . qSb Iz—1 Ixz
p—;r:qI—xCl——( Ixy)qr+?qp (11,38)
q :Cilﬂ(,‘m—ax[;&)pr—lf—z(pz—rz)+j—pﬂpr (11,39)
y y x y
. Iz . qSb Iz—1 Ixz I
T_I_zp:qlz C”_( Ixy)pq—;qr—f.(lpq (11.40)

Le modele dynamique de ’'UAV est donné par la représentation d’état (I[,41) qui est
obtenue par le regroupement des équations de la position, des accélérations, et des équations

cinématiques.
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ucOcy +vsesd ey —vep sy +wcesd ey +wse sy
ucOsP+vsesdsy+veepcy+wcpsdsy—wsecy
—ush+ vsecO+wce ch

.
SI

fx
rv—qw + m
— Iy
pw —ru+ -
= qu-—pv+Z (11,41)
p + gsingtan 0 + rcosgtan 0
qcos ¢ — rsing
rsingsec 6 + cosgsec 6
I,pq — ILqr + 3L + T,N
- Ispr—Te(p? —1?) + LM
- Fqu - qur + F4L + FgN

QWL OES RS

F _ (Ixx_lyy+lzz)1xz
] =

2
IXXIZZ - IXZ

S ) S S
F2=(yy ZZ)ZZ XZ

2
IXXIZZ - IXZ

I
F — ZZ
3 Ixszz _Ixzz

I
F — XZ
4 Ixszz _Ixzz

F _ Izz_Ixx
5 = ———
lyy
Ixz
F6 —_— I_
yy
1
F7 = I_
yy

F _ Ixx(lxx_ Iyy) Ixz2
8

Ixszz_Ixz2

I
F — XX
9 Ixxlzz _Ixz 2

» Paramétres de vol

Les parametres de vol définissent I’attitude, la position, la vitesse linéaire, la vitesse
angulaire, 1’accélération linéaire, et I’accélération angulaire de 'UAV. La mesure ou

I’estimation de ces paramétres en temps-réel est nécessaire pour la commande de 'UAV.
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e Laposition de 'UAV est définie par la position du centre de gravité de I’avion. Les
composantes de la position sont la position nord (la latitude), la position Est (la
longitude) et I’altitude de 1’avion par rapport au repére lié au centre de la terre
(Py.,Pz.h).

e L’attitude de I’avion est définie par les trois angles d’Euler, notés ¢, 6, .

e Lestrois composantes de vitesse angulaire p, g, r, sont mesurées dans le repére lié au
corps de 'UAV.

e Lestrois composantes de vitesse de translation u, v, w, sont mesurées dans le repere
lié au corps de 'UAV. [14]

> Paramétres de commande de PUAV

Les parametres de commande de I'UAV sont les déplacements des surfaces de
commande et de la manette des gaz de 'UAV. La commande de cette derniere est notée &,
I’angle de 1’élévateur est noté &, ,I’angle de I’aileron est noté §, et I’angle de la gouverne

de direction est noté §,. [15]

1.3 Les actionneurs
11.3.1 Modéle de systeme de propulsion

11.3.1.1 Moteur Brushless

Les moteurs sans balais (« brushless ») permettent d’obtenir des ratios
performances/encombrement trés impressionnants par rapport aux technologies plus
conventionnelles. Associée a un systéme ¢électronique, I’amélioration des performances de

cette technologie est continue depuis une vingtaine d’années.[16]

Un moteur Brushless est une machine synchrone autopilotée a aimants permanents, est
une machine électrique de la catégorie des machines synchrones, dont le rotor est constitué
d'un ou de plusieurs aimants permanents et pourvu d'origine d'un capteur de position

rotorique (capteur a effet Hall, synchro-résolver, codeur incrémental par exemple) [17].

a) Composition d’un moteur Brushless

Un moteur brushless comporte les mémes éléments qu’un moteur a courant continu,

excepté le collecteur, mais ’emplacement des bobines et des aimants permanents sont
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inversés. Le rotor est composé d’un ou plusieurs aimants permanents, et le stator de plusieurs

bobinages [17].

Flasque de fixation d'ensemble

Stator interne

Axe d'entrainement

Alimentation
triphasée

N\
Ecrou roulement

'JQ\/\CIoche a aimants
Flasque arriére Sric §

Figure 11-12 : composition du moteur Brushless

b) Fonctionnement d’un moteur Brushless

Les bobines sont alimentées de facon séquentielle. Cela crée un champ magnétique
tournant a la méme fréquence que les tensions d’alimentation. L’aimant permanent du rotor

cherche a chaque instant a s’orienter dans le sens du champ.

Pour que le moteur brushless tourne les tensions d’alimentation doivent étre adaptées
continuellement pour que le champ reste en avance sur la position du rotor et ainsi créer un

couple moteur. L’animation ci-dessous montre le fonctionnement :

Figure 11-13 : Fonctionnement du moteur Brushless

40



IAES CHAPITRE Il : MODELISATION D’UN UAV A VOILURE FIXE

Les enroulements des trois phases étant fixes, la rotation de 1’aimant (inducteur)
plonge les enroulements dans un champ d’induction variable et provoque I’apparition d’une
tension induite de mouvement (fém.) aux bornes de chaque phase, a laquelle se superposent
les tensions induites de transformation par les inductances des phases. La tension induite ei
dans la phase i est donnée par la variation du flux totalisé correspondant. Dans le cas ou le
moteur est sans saillance les tensions aux bornes des trois phases statoriques s’écrivent selon

la loi d’Ohm [17] :

Vap = RGq—ip) + LD b e — ey € = —wpdppsin(po) (11,42)
Vpe = R(ip — i) + L% +e, — e, ep, = —wpbp sin (pe - 2?“) (11,43)
Veg = R(i, —iy) + L% +e.— e, e, = —wpPg sin (pB + 2?“) (11,44)

Ou v; ,i; et e; sont la tension, le courant et la f.e.m. dans la phase i. R et L sont la
résistance et I’inductance cyclique par phase, p est le nombre de paires de péles. w et 6 sont

respectivement la vitesse et la position mécaniques.

La dynamique du rotor est approximée a celle d’'un moteur a courant continu, elle est

donnee par les équations dynamiques suivantes :
V=ri+Llt+kw (11,45)
t
k= Jr 52+ C + ky0? (11,46)
t
Avec :
V . Latension d’entrée du moteur.
w : La vitesse angulaire du rotor.
k., k.,,: représentent les couples électrique et mécanique respectivement.
k..: La constante du couple de charge.
r . désigne la résistance du moteur.

J+ désigne I’inertie du rotor.

C,: représente le frottement sec.
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A partir des équations (I1,45) et (I1,46), le modele du rotor s’écrit sous la forme

suivante :
(b = bV - BO - Bl(,l) - 82(1)2 (11,47)
Avec :
_ CS . _ kekm . _ kT’ _ km
BO _]r ) Bl - T]r ) BZ - ]r / BZ - ]r

c) Types de moteurs Brushless

Selon les applications, il existe une grande variété de moteurs brushless avec des
caractéristiques de couples, de vitesses et d’inertie différentes en fonction de leurs

constitutions.[18]

» Moteurs brushless outrunner

On appelle « outrunner » les moteurs brushless dont le rotor est autour du stator. Cette
configuration est intéressante en termes de couple moteur, car les aimants sont disposés sur
un diametre important, ce qui crée un bras de levier trés intéressant. De plus, cette disposition
permet de placer facilement plusieurs séries d’aimants (jusqu’a 32 poles sur certains moteurs

brushless outrunners) et de bobines.

Les bobines sont toujours cablées par groupes de 3, et les aimants sont soit collés par

groupes de 2, soit constitués d’une partiec magnétique comprenant plusieurs poles.

Figure 11-14 : moteur Brushless outrunner
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Comme pour un moteur pas a pas, les moteurs brushless outrunners comprenant plus

de 3 bobines et 2 poles ne font qu’une fraction de tour lorsque le champ a tourné de 180°.

Leur fréquence de rotation est donc plus faible mais le couple tres élevé. Ces moteurs
brushless outrunners sont souvent utilisés dans des applications qui nécessitent un fort
couple, car ils peuvent étre reliés a la charge sans la nécessité d’un dispositif de réduction.

Leur coefficient Kv est relativement faible par rapport aux autres types de moteurs brushless.

Les principales applications des moteurs brushless outrunners sont les suivantes :
ventilateurs, moteurs de disques durs, Cd-rom, moteurs de vélos électriques, bateaux ou

avions radio commandés...

> Moteurs brushless inrunner

Contrairement au type précedent, les moteurs brushless inrunners ont le rotor a
I’intérieur du stator. Ils n’ont généralement qu’une seule paire de pdles sur le rotor, et 3
bobines au stator. L’inertie du rotor est beaucoup plus faible que pour un moteur outrunner,

et les vitesses atteintes par ce type de moteur sont beaucoup plus élevées.

Figure 11-15 : moteur Brushless inrunner

La gestion électronique de la commutation est par contre plus simple car le rotor tourne
a la méme fréquence que le champ magnétique. Le couple des moteurs brushless inrunners
est plus faible que pour un outrunner car les aimants sont sur un diamétre plus petit a taille
de moteur égale. Ce type de moteur brushless est trés utilis€ dans 1’industrie car il se

rapproche beaucoup d’un moteur a courant continu a balais et collecteur. [17]
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» Moteurs brushless disques

Le rotor et le stator peuvent également étre constitués de deux disques face a face, avec
les rayons et les bobines répartis selon les rayons de ces deux disques. Ce type de moteur
brushless est peu employé car I’action des bobines sur les aimants crée un effort axial
important qui nécessite des butées a billes conséquentes, sans offrir de différences notables

au niveau des performances par rapport a un moteur brushless outrunner. [17]

Figure 11-16 : moteur type disque

11.3.1.2 Moteur a piston

Les moteurs thermiques sont définis comme des machines qui transforment 1’énergie
thermique dégagée, obtenue par la combustion d’un mélange d’air et de combustible en
énergie motrice mécanique. Selon le lieu de déroulement de la combustion, ils se divisent en

deux groupes :

e Moteurs a combustion externe : ou la combustion est organisée a ’extérieur du

moteur. Ex : machine a vapeur...

e Moteurs a combustion interne : ou la combustion est préparée a I’intérieur du
moteur, dans la chambre de combustion. Les moteurs alternatifs et les turbines a gaz

(turbomachines) en font partie. [19]
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a. Principe de fonctionnement

Les moteurs a allumage commandé fonctionnent selon le principe du cycle a 4 temps,

ce cycle est caractérisé par quatre temps ou mouvements linéaires du piston :

> Admission

Le cycle commence au point mort haut,
quand le piston est a son point le plus
élevé. Pendant le premier temps le piston
descend (admission), un mélange d‘air et
de carburant est aspiré dans le cylindre via

la soupape d'admission.

» Compression

La soupape d'admission se ferme, le piston
remonte (compression) comprimant le

mélange admis.

> Détente

Le mélange air-carburant est alors
enflammé habituellement par une bougie
d'allumage, aux environs du deuxiéme
point mort haut (remontée compléte du

piston).

L'expansion des gaz portés a haute
température lors de la combustion force le

piston a descendre pour le troisiéme temps

(détente). Ce mouvement est le seul temps
moteur  (produisant  de  I'énergie

directement utilisable).

- _— Arbre a cames
/ 7
Soupape A =< Soupape
admission k d'échappement

Gaz venant— =\
du carburateur

1 74

(1) admission des gaz
(le piston descend)

(23 compression
{le piston remonte)

gy

GB : gaz bralés
GF : gaz frais

(3) combustion et détente
(le piston descend)
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» L'échappement

Lors du quatrieme et dernier temps
(l'échappement), les gaz brulés sont
évacués du cylindre via la soupape
d'échappement poussés par la remontée du
piston.

(@ échappement des gaz bralés
(le piston remonte)

b. Caractéristiques des moteurs a combustion interne

Soupapes Volume mort v

Bloc
moteur

PMH point mort haut PMB point mort bas

Figure 11-16 : Architecture d'un moteur a pistons

e L’alésage : c’est le diametre (d) du cylindre en millimetre.

e La course : c’est la distance (c) parcourue par le piston entre le Point Mort Haut
(PMH) et le Point Mort Bas (PMB).

e Lacylindrée :

La cylindrée unitaire (1},) d’un cylindre c’est le volume balayé par le piston entre
le PMH et le PMB.

v, ="% ¢ (11,48)
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La cylindrée totale (V;) d’un moteur c’est la cylindrée unitaire multipliée par le
nombre de cylindres.
V,=V.n (11,49)

Ou n- nombre de cylindres.
e Le rapport volumétrique (¢) : c’est le rapport entre le volume total d’un cylindre

(V+v) et le volume de la chambre de combustion (V).

V+v
€ = 7 (11,50)
e Le travail développé s'écrit :
W=C.2n.N (I1,51)

Ou C est le couple et N représente le nombre de tours effectués.
e La puissance de moteur : la puissance effective est le travail moteur fourni en une
seconde.

Soit pour N tours par minute :

pP=

L= = Cw (11,52)

Ou o : la vitesse angulaire de vilebrequin. [20]
c. Influence des paramétres moteur sur la puissance

> Pression d’admission

C’est la pression qui régne a I’entrée de la soupape d’admission. Elle est controlée, par

le contréleur de débit du mélange aspiré.
» Dosage

Le dosage correspond au rapport entre la masse du carburant et la masse d’air

composant le mélange carburé.
» Température

On démontre que la puissance effective est inversement proportionnelle a la racine
carrée de la température T. En pratique, une augmentation de 5°C provoque une diminution

de 1% de la puissance.
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> Humidité

C’est I’air sec qui intervient dans la combustion, la vapeur d’eau contenue dans 1’air
se comporte comme un gaz inerte. Si la quantité de vapeur d’eau contenue dans I’air
augmente, donc si ’humidité absolue augmente, le méme débit massique d’air humide va
correspondre a un débit massique d’air sec plus faible. La masse d’essence par rapport a la

masse d’air sec va donc augmenter.
> Altitude

Lorsque I’altitude augmente, la pression atmosphérique diminue. La masse volumique

de I’air diminue également d’ou la diminution de la puissance.

11.3.1.3 Hélice

L’hélice peut sembler étre un accessoire simple mais c’est parmi les éléments les plus

difficiles a choisir. Elle se distingue par quatre eléments caractéristiques :

e Son diametre.

e Son pas.
e Sa masse.
e Saforme.

Sa taille est le plus souvent exprimée en pouce.

Une hélice est composée d’au moins deux pales réunies par un moyeu, lui-méme
solidaire de I’arbre moteur. On remarque aisément que chaque pale vue en coupe présente

de trés évidentes similitudes avec une aile d’avion. [26]

a. Role d’hélice

La production d’énergie assurée par le moteur est transformée en une force de traction
rectiligne. De par ses qualités aérodynamiques, I’hélice transforme le couple fourni par le

moteur en une force assurant le déplacement de I’avion dans D’air.

Ce sont en réalité les mémes principes aérodynamiques qui sont utilisés. La pale placée
dans le vent relatif (le vent relatif est généré a la fois par la rotation de I’hélice et par la

vitesse de déplacement de I’avion) produit, grace a son profil, une force de traction.
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Avbre morewr (g
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grand pas

Vitesse
due

@ la ratation

Figure 11-17 : principe d’hélice

La forme vrillée de la pale s’explique par la différence de vitesse qui existe entre son

extrémité et sa base. Afin d’obtenir une force de traction sur toute sa longueur, un angle

d’attaque important est nécessaire la ou la vitesse est faible (pied de pale), et un angle

d’attaque faible 1a ou la vitesse est forte (bout de pale). Le calage des pales d’une hélice sera

adapté a la vitesse de vol. [26]

49



IAES CHAPITRE Il : MODELISATION D’UN UAV A VOILURE FIXE

b. Types d’hélice
> Le pas fixe

Le rendement n’est correct qu’a une vitesse donnée. Le moteur subit des sous régimes
et des sur régimes. La solution généralement adoptée consiste a caler 1’hélice en utilisation

intermédiaire.
» Le pas variable

Le rendement est correct sur toute la plage des vitesses de vol. Aucune surcharge ou

sous charge du moteur.

Un dernier point en ce qui concerne 1’hélice, c’est son équilibrage. Méme neuve, une
hélice a besoin d’étre équilibrée car les vibrations que le déséquilibre engendre vont mener
la vie dure aux roulements du moteur, aux éléments de la radio et a la cellule. Plus le diamétre

d’une hélice est grand et plus le probléme s’aggrave [26].

c. Choix du diametre/pas

e Plus le diamétre de I’hélice augmente et plus il y a de la traction.
e Plus le diamétre de I’hélice diminue et plus il y a de la vitesse.
e Plus le pas augmente et plus il y a de la vitesse.

e Plus le pas diminue et plus il y a de la traction.

Bien évidemment le diametre et le pas se juge de facon cohérente. Si vous augmentez
le diametre, il ne faut pas changer le pas sinon vous allez tirer a fond sur la batterie. Si vous
diminuez le diametre et le pas, vous vous retrouver avec un ventilateur qui ne va presque pas

faire bouger I’avion.

11.3.2 Servomoteur

Un servomoteur est un systéme qui a pour but de produire un mouvement précis en
réponse a une commande externe, C'est un actionneur (systéme produisant une action) qui

mélange I'électronigue, la mécanique et lI'automatique.

11.3.2.1 Composition d’un servomoteur
Un servomoteur est composé :

e d’un moteur a courant continu.
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e d’un axe de rotation.
e un capteur de position de I’angle d’orientation de I’axe (trés souvent un

potentiométre).

e une carte électronique pour le contrdle de la position de 1’axe et le pilotage du moteur

a courant continu. [28]

Butée

. limitant I'angle de rotation
Palonnier

Train
d'engrenages

By

“‘ i
h! aly
"llmmm ¥
\___ a’

e
.Iu

Moteur a
courant contin

Figure 11-18 : composition du servomoteur

11.3.2.2 Fonctionnement d’un servomoteur

Un servomoteur analogique dispose de trois fils codés par des couleurs. Deux fils sont
destinés a son alimentation. Le troisiéme fil sert a transmettre les ordres au servomoteur sous

forme d’impulsions codées en largeur.

Il suffit d'envoyer une impulsion et c'est le temps que durera cette impulsion qui

déterminera I'angle du servomoteur. Ce temps d'impulsion est de quelques millisecondes et

oL N =

varie d'un fabricant a l'autre, les valeurs suivantes sont assez standard :
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15ms

« 1ms=-45degré e
« 150 ms =0 degré ‘!
10a420ms
e 2ms = +45 degrés :
-

10a20ms

Y

Ainsi les équations simplifiées du servomoteur sont les suivantes :

= Equation électrique
L%+Ria+ef=ua
Avec . er = K,w
= Equation mécanique
S fy=CnC,
Avec :

C = Knig

i, - Courant rotor

ey . Force contre électromotrice
o: Vitesse arbre sortie

C,, : Couple moteur

C, : Couple résistant

L: Inductance rotor

R: Résistance rotor

K, : Constante de fem

J: Moment d'inertie

f: Coefficient de frottement
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11.4 Conclusion

Ce chapitre a donc détaillé le modele d’état qui décrit le mouvement de P'UAV a

voilure fixe ainsi les différents actionneurs y compris les propulseurs et les servomoteurs.

Pour le contrdle, la navigation et le guidage de 'UAV des commandes simples et

faciles ont été implémentées (Autopilotage). Cela sera illustrer dans le prochain chapitre.
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111.1 Introduction

Tout comme son nom, le pilote automatique signifie que le drone sera géré par lui-
méme, il constitue le centre nerveux du drone, il a été initialement développé pour stabiliser

I’avion.

L’objectif de ce chapitre est de concevoir un systéme de commande pour stabiliser un

UAV et d’assurer son guidage en tenant compte de la consommation d’énergie.

[11.2 Etat de I’art des architectures de commande linéaire pour

les UAVs a voilure fixe

Un aéronef peut effectuer plusieurs taches (Vol en palier, suivi de trajectoire,
décollage, atterrissage...etc.). La réalisation de I’ensemble de ces taches nécessite la
conception d’un systéme de commande [18] [20]. Dans ce qui suit, deux architectures de

commande sont présentées pour élaborer le systéme de commande.

Bennet propose ’utilisation des blocs Pseudo-dérivatives a retour. Dans son approche,
il commande la vitesse par la manette des gaz (pour éviter le décrochage), I’altitude par

I’angle de tangage, et le cap par I’angle de roulis [20].

Steven et Frank proposent plusieurs architectures de commandes, sous I’hypothése que
le P'UAV soit en vol de croisiere (mouvement longitudinale et latérale découplés).
L’architecture de commande du tangage est représentée sur la figure I1I-1. Dans cette
architecture, le tangage 6 est commande par la vitesse angulaire du tangage q. Cette derniere
est commandée par 1’élévateur. Les paramétres de commande sont déterminés a partir du

lieu des poles u modele linéarisé de ’'UAV autour d’un point d’équilibre.

b,
v G(s) k, . F(s) UAV .

-Il'd + :‘

Bc

ka

Figure 111-1 : La commande de I’angle de tangage proposée par Steven et Frank [20]
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Pour la commande de Ialtitude, ils proposent I’architecture des boucles de commande

imbriquées représentée par la figure 111-2. L’altitude est commandée par ’angle de tangage.

h
—-{c gr — G o Ky, 8, i

F(s) * UAV

=

Gp

Figure 111-2 : La commande de ’altitude proposée par Steven et Frank [20].

L’angle du roulis est command¢ par la vitesse angulaire (p). Cette derniére est
commandée par les ailerons. L’angle du Cap 1 est commandé a travers le roulis comme

représentée sur la figure 111-3.

Y
L2 [ — ,

=

_%_ kg 6 oo vav S e
)
pr

gyro

Figure 111-3 : La commande de I’angle de Cap proposé par Steven et Frank [20]

Beard et al, proposent une architecture de commande similaire pour commander

I’attitude, Ialtitude, et la vitesse de 'UAV comme I’illustrer sur les figures I11-4 et 111-5.

wc (pc Rﬂ" pc Sﬂ
Heading J attitude | Roll rate J o uav
hald hold hold
i ~ i oo lo |¥

Figure 111-4 : La commande du cap proposée par Beard et Al [20]
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he ) g pitch q°| O
altitude M attitude pitch rate Y UAV
hold hold hold

3y q Ia' h-

Figure 111-5 : La commande de la hauteur proposée par Beard et Al [20]

111.3 Conception du systéeme de commande

La figure 111-6 montre I’architecture globale du systéme de commande proposée. Cette
architecture est sous forme de boucles de commande imbriquées. Les correcteurs utilisés

sont de type PID et FLOU.

Boucle de roulis -

Boucle de tangage b

Y

Boucle de vitesse 5

— O

v L Gy vVa| g

| Vitesse désirée =é‘ . e

| ] Q " ‘f.g 0
[Aittude | h O - » roulis
[ _:_.®*Tangage desire Pe—lfS Cortectons [ 3™ 5| AEROSONDE J
¥ o 19 | » altitude

== Roulis désiré 4§ |1, cap g

o

(1]

o

Boucle d'altitude =

&

Boucle de cap [

Figure 111-6. Architecture globale de l'autopilote.

111.3.1 Systémes de contréle étudiés

Les systéemes physiques peuvent présenter une précision insuffisante, une instabilité,
un temps de réponse trop lent, un dépassement trop important, des vibrations, une grande
sensibilité aux perturbations. Pour cela, il est nécessaire de corriger leurs comportements a
I’aide de ’asservissement. Le systéme asservi doit comporter un réseau de correcteur

(controleur) dont I’objectif est d’améliorer les performances du systéme physique.
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111.3.1.1 Correcteur linéaire PID

a) Proportionnel (P)

Un correcteur du type proportionnel est constitu¢ d’un ’amplificateur de gain K. La
loi de commande est proportionnelle a I’erreur : u(t) = K. &(t) et la fonction de transfert de
ce correcteur est :

u(s)

C(S) = @ =K (HI, 1)

Le correcteur a action proportionnelle est le correcteur de base, il agit principalement

sur le gain du systéme asservi.

Une augmentation du gain entraine une diminution de I’erreur statique, ce qui améliore

la rapidité du systéme asservi. L’expression de la précision statique est :

1
" 14+KG(s)

E(s)] (111, 2)

%Lrg e(t) = lslirtl s&(s) = [[s
et elle dépend du gain K.

La stabilité du systéme asservi dépend également du gain K qui modifie I’emplacement

des pdles puisque 1’équation caractéristique est 1 + KG(s) = 0.

Effet : un correcteur proportionnel augmente la rapidité du systéme (effet souhaitable)
mais il augmente aussi son instabilité (effet non souhaitable en général). C’est le dilemme
stabilitée-précision.

b) Intégrateur (1)

Si on choisit un correcteur de type intégrateur pur, la loi de commande u(t) est de la

forme :
t
1
u(t) = Tf e(t)dt (111, 3)
l 0
et sa fonction de transfert est :
C(t) = 1 111, 4
" Tp.s (IIL, 4)
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L’intérét de ce correcteur est d’ajouter dans la chaine de commande une intégration.

Effet : Il permet d’améliorer la précision, mais introduit un déphasage de -90° qui
risque de rendre le systéeme instable (diminution de la marge de phase). Le correcteur intégral

est un correcteur a retard de phase.
c) Dérivateur (D)
La loi de commande est de la forme :

de(t)
dt

u(t) =T, (111, 5)
La fonction de transfert est donc :

C(t) = Ty.s (111, 6)

Ce type de correcteur est purement théorique, un systéme physique ne peut pas avoir

un numérateur de degré supérieur au dénominateur.

Effet : Une commande dérivée (K,;) aura l'effet d'augmenter la stabilité du systeme,
de reduire le dépassement, et d'améliorer la réponse transitoire. Le correcteur est un

correcteur a avance de phase.
d) Proportionnel Intégrateur Dérivateur (PID)

L’intérét du correcteur PID est d’intégrer les effets positifs des trois correcteurs
précédents. La determination des coefficients K, , T; du correcteur PID permet d’améliorer

a la fois la précision (T, et K,) la stabilité (T, ) et la rapidité (T, , K, ).

Le réglage d’un correcteur PID est en général assez complexe, mais des méthodes

pratiques de réglages permettent d’obtenir des bons résultats.

Notez que ces corrélations peuvent ne pas étre exactement précises, parce que K, ,

K; et K; dépendent l'un de l'autre. En fait, changer un de ces variables peut changer I'effet

des deux autres.
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Effet : Le correcteur P.1.D se comporte pour les basses fréquences comme un
intégrateur donc le systéme sera précis d’un point de vue statique, mais aux hautes

fréquences 1’avance de phase est de +90° donc on aura une amélioration de la stabilité.
e) Stabilité relative et marge de stabilité

Dans I’analyse qualitative d’un systéme bouclé, la stabilité absolue telle qu’elle peut
étre attestée par le critere de Nyquist n’est pas I'unique indice pertinent. La maniére dont un
systéme est stable est également primordiale et conduit a I"étude de la stabilité relative du
systeme bouclé. Dans le domaine temporel, cette notion est reliee aux paramétres tels que le
dépassement maximal et I’amortissement. Dans le domaine fréquentiel, le pic de résonnance
peut également servir a cet effet. Un autre moyen de mesurer le degré de stabilite relative
dans le domaine fréquentiel consiste & mesurer la distance du lieu de transfert en boucle

ouverte au point critique défini comme le point d’affixe (—1, jO) dans le plan de Nyquist.

Cette distance peut étre mesurée dans deux directions différentes donnant lieu a la

définition de la marge de phase et de la marge de gain.
e Marge de phase et marge de gain
La marge de phase est définie par :
Mg = ®(w,,) + 180°

Ou w,, est la pulsation de coupure a 0 dB, (gain-crossover fréquence), de la fonction

de transfert en boucle ouverte :
L(j wz,) =0dB

Pour trouver la marge de phase, on trouve la fréquence w,, ou la courbe d’amplitude

traverse la ligne de 0dB. La marge de phase est alors la différence entre la phase actuelle

We, et la ligne de —180-. Si la marge de phase est négative, le systéme est instable.

1
K =——
g [L(jwigoe)

KgdB = —20[0910|G(ja)_1800)|
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OU: w_qg0- €St la pulsation pour laquelle la phase de la boucle ouverte vaut

—180°, (phase crossover frequency).
Arg[L(jw_1g0:)] = 180°

Pour trouver la marge de gain, on trouve la fréquence w, ou la phase coupe I'axe
de—180°. La marge de gain est la différence entre I"amplitude |G(jw,)| = G, et la ligne de
0dB. Si la marge de gain est négative (quand la courbe est plus grande que 0dB a wy), le

systéme est instable.

Remarque :

Pour un systeme a minimum de phase, cela indique de combien le gain peut étre
augmenté avant de devenir instable. La marge de phase et de gain mesurent la distance du

lieu de Nyquist au point critique —1.

Ordre de la grandeur de marge :

v' Marges de gain minimales : de I’ordre de 10 a 12 dB,
v' Marges de phase minimales : de I’ordre de 45°a 50°.

Ces indicateurs sont représentés graphiquement dans les différents plans.

Im |L| dB
1
K, | —
M,
-1 0 _ -~ 0dB
Re K Weo °
¢ N g W_180° .
W-180°
Weo
—180 °
Nyquist Black — Nichols

Figure 111-7 : Marges de gain et de phase dans les plans de Nyquist et de Black
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|L| dB

@0

—180 °

w rad/s

Bode

Figure 111-8 : Marges de gain et de phase dans le plan de Bode

f) Avantages et inconvénients

Tableau I11-1. Avantages et inconvénients de correcteur PID

Correcteurs Avantages Inconvénients
P -Simplicité -Risque d'instabilité si Kc >> 1
-Meilleure précision
Pl -Simplicité -Systéme parfois lent en BF
-Erreur statique nulle
PD -Amélioration de la stabilité et de | -Sensibilité du systeme aux

la rapidité

bruits

Avance de phase

-Amélioration de la stabilité et de

la rapidité

-Sensibilité du systéme aux

bruits

PID

-Treés utilisé en industrie
-Action Pl + PD

-Réglage des paramétres plus
difficile

Retard de phase

-Diminution de I’erreur statique

-Rapidité diminuée

61



IAES CHAPITRE IIl : CONCEPTION D’UN SYSTEME DE COMMANDE POUR UN UAV A VOILURE FIXE

111.3.1.2 Correcteur FLOU

La logique floue s’affirme comme une technique opérationnelle utilisée en intelligence
artificielle. Elle fait une entrée discréte mais appréciée dans les automatismes de contrdle
industriel. Les bases théoriques de la logique floue (fuzzy logic) ont été établies au début des
années 1965 par le professeur Zadeh de I'université de Californie de Berkeley. Cette
technique associe les notions de « sous-ensemble flou » et de « théorie des possibilités ». Il
s’agit d’une approche calquée sur le raisonnement humain plutot que sur des calculs rigides,

pour des problémes mal définis, I’étre humain est irremplagable [21].

La logique floue est une extension de la logique classique qui permet la modélisation
des imperfections des données et se rapproche dans une certaine mesure de la flexibilité du

raisonnement humain.

Elle suscite actuellement un interét général de la part des chercheurs, des ingénieurs et
des industriels, mais plus généralement de la part de tous ceux qui éprouvent le besoin de
formaliser des méthodes empiriques, de généraliser des modes de raisonnement naturels,
d’automatiser la prise de décision dans leur domaine, de construire des systémes artificiels

effectuant les taches habituellement prises en charge par les humains [22].

a) Eléments de base de la commande floue

Les eléments de base de la logique floue sont :
» Variables Linguistiques

La description d’une certaine situation, d’un phénomeéne ou d’un procédé contient en

général des qualificatifs flous tels que :
* peu, beaucoup, énormément

* rarement, fréqguemment, souvent

* froid, tiéde, chaud

* petit, moyen, grand

* etc...

Exemple : la variable linguistique « température » peut appartenir aux ensembles flous

« froid », « tiede » ou « chaud ».
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> Fonctions d’appartenance

Dans la logique conventionnelle, I’appartenance d’un élément a un objet est décrite de
maniére binaire, c’est-a-dire que 1’élément peut soit appartenir entiérement ou ne pas
appartenir du tout a I’ensemble. On a donc deux possibilités {0,1}. Dans le cas de la logique
floue, un élément appartient a un ensemble avec un degrés d’appartenance, qui est compris
dans I’intervalle [0,1]. Ces deux logiques ne s’opposent pas, au contraire la logique floue est
une extension de la logique booléenne pour laquelle les degrés de Vérité (degrés
d’appartenance que 1’on note p), au lieu d’étre vrai ou faux peuvent prendre des valeurs

comprises entre 0 et 1[23].

Les fonctions d’appartenance peuvent théoriquement prendre n’importe quelle forme.
Toutefois, elles sont souvent définies par des segments de droites, et dites « linéaires par
morceaux ». (Tres utilisées car elles sont simples et comportent des zones ou la notion est

vraie, des zones ou elle est fausse, ce qui simplifie le recueil d’expertise).

v’ Fonctions d’appartenance d’entrée

e Demi-trapéze gauche

XA xB
e Demi-trapéze droit f
XA xB
e Triangle symétrique ou asymétrique
xA xB xC

e Trapéze symétrique ou asymétrique
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v" Fonction d’appartenance de sortie

Singletons ou Rectangles Etroits

Triangle / Trapeze

» Déductions aux inférences

NN
VAN

Plusieurs valeurs de variables linguistiques sont liees entre elles par des regles et

permettent de tirer des conclusions.

Les regles peuvent alors étre exprimées sous la forme générale :

Si condition 1 alors action 1 ou

Si condition 2 alors action 2 ou

Si...

Si condition n alors action n.

Les conditions peuvent dépendre de plusieurs variables liées entre elles par des

opérateurs OU ou ET. Si température froide et hygrométrie importante alors ouvrir la vanne

d’admission d’air chaud. Une simplification de la description des inférences s’obtient a

I’aide d’une représentation par tableau, appelée matrice d’inférence.

+200

Ecart d'
humadité

Ecart de température

+300 0 - =300

H O + |++
- | O] +

|==] —| ©
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b) Les différentes parties de la commande floue

Un contréleur flou est un systéme a base de connaissances particulier, en utilisant un
raisonnement en profondeur limité, dans une procédure de chainage avant régles (activation

des régles par les prémisses).

On peut distinguer plusieurs étapes dans le traitement des regles. Un schéma

représentatif peut-étre le suivant :

i Contréleur Flou Mécanisme de décision i
i - e e e »
; Traitement Agrégation :
! | Fuzzification [ des Inférence des —> Défuzzicati-
: prémisses régles on ;
s :
E ¥ E
i Mise en forme des Dénormalisation '
: s (Facteur d’échelle) :
: normalisation :
i {Facteur d'échelle) :
1I & & i
R I U :
Processus [*
Consignes

Figure 111-9 : Structure de base d’un contréleur flou

» Mise en forme des entrées, normalisation

Cette premiere étape permet le traitement des variables d’entrée du contrdleur flou par
exemple calcul de I’erreur et des variations d’erreurs. L utilisation de domaines normalisés
(univers de discours compris entre -1 et 1) nécessite une transformation d’échelle
transformant les grandeurs physiques des entrées en des valeurs normalisées appartenant a
I’intervalle [-1,1].
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> Fuzzification

C’est I’opération de projection des variables physiques réelles sur des ensembles flous

caractérisant les valeurs linguistiques prises par ces variables.

Le choix de la forme des fonctions d’appartenance (triangulaires, trapézoidales,
exponentielles, gaussiennes, ...) est arbitraire. Les formes triangulaires facilitent la
programmation ce qui explique qu’elles soient le plus fréquemment utilisées. Quant au
nombre de fonctions d’appartenance, il est généralement impair car elles se répartissent

autour de zéro [21].
» Traitement des prémisses composées

En général, les prémisses des regles vont comporter plusieurs clauses liées par des

connecteurs « ET », « OU » et « NON ».

Dans la pratique, pour les opérations de conjonction et de disjonction, on a souvent

recours, parmi les normes et co-normes triangulaires, aux opérateurs min et max. Quant a la

négation A° d’un ensemble flou 4 elle est caractérisée par :
Pac(x) =1 — py(x)
» Inférence floue

Elle repose sur I'utilisation d’un opérateur d’implication permettant d’évaluer le degré

de vérité d’une reégle R de la forme « Si X est Aet2 X Alors Y est B ».

En d’autres termes, cet opérateur quantifie la force de la liaison entre la prémisse et la

conclusion de la régle.
Les opérateurs les plus courants en commande sont de type conjonctif :
e L’implication de Mamdani (1974) :
g (x,y) = min (uy(x), pp(x))
e L’implication de Larsen (1980) :
Hr(x,¥) = pa(x). up(x)
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» Agrégation des regles

Selon le type de I’implication, classique ou conjonctive, ’opérateur utilis¢ pour
agréger les régles est de type conjonctif ou disjonctif. Ainsi, en commande, 1’'implication
étant généralement de type conjonctif, cela revient a considérer que les regles sont liées par

un opérateur OU. En pratique, on utilise I’opérateur max :
#e(y) = max (kg ()

» Défuzzification

La défuzzification consiste a transformer 1’ensemble flou résultant de I’agrégation des
regles en une grandeur de commande précise. La aussi il existe plusieurs méthodes parmi

lesquelles :

e La méthode de la hauteur.

e Le premier des maximas.

e Le dernier des maximas.

e La moyenne des maximas.

e Le centre de gravité.

e Le centre des aires.

e Le centre de la plus grande surface.

e Le centre des maximas.

Les méthodes de défuzzification les plus utilisées en commande floue sont le centre

de gravité, le centre des aires et le centre des maximas [21].

» Dénormalisation

Cette derniére étape transforme les valeurs normalisées des variables de commande en
des valeurs appartenant a leur domaine physique respectif.
c) Avantages et inconvénients de la commande floue
» Les avantages de la commande par logique floue

e Lasimplicité de définition et de conception.
e Le non nécessité d’une modélisation mathématique rigoureuse du processus.

e Laréduction du temps de développement et de maintenance.
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e Larobustesse de la commande.

e La maitrise du procédé avec un comportement complexe (fortement non-
Linéaire et difficile & modéliser).

e L’obtention fréquente de meilleures prestations dynamiques (régulateur non
linéaire).

e Deux solutions sont possibles : solution par logiciel (par microprocesseur) ou
solution matérielle (par fuzzy processeurs).
> Les inconvénients de la commande par logique floue

e Le manque de directives précises pour la conception d'un réglage (choix des
grandeurs a mesurer, détermination de la fuzzification, des inférences et de la

défuzzification).

L’impossibilité de la démonstration de la stabilité du circuit de réglage en

toute généralité (en lI'absence d'un modele valable).

La possibilité d'apparition de cycles limites a cause de fonctionnement non-

linéaire.

Il est difficile de trouver la méthode correcte pour la défuzzification. Le calcul
de la valeur de sortie nette est soit :
- complexe, lent et correct ou rapide, mais avec un mauvais résultat.

La cohérence des inférences non garantie a priori (apparition de regles

d'inférence contradictoires possible) [21].

111.4 Architecture globale avec commandes implémentées

En s’inspirant des travaux de Beard et al pour proposer ’architecture de commande
représentée dans les figures 111-10 et 111-12, ces architectures sont sous forme de boucles
imbriquées et tous les contrdleurs sont a base de PID ou flou. Le roulis est commandé par la

vitesse angulaire p qui est commandée a son tour par I’aileron.

De méme, le tangage est commandé par la vitesse angulaire g qui est commandée a
son tour par I’¢lévateur. La vitesse air de ’avion est commandée directement par la manette
des gaz (throttle). Les commandes de I’altitude et du cap, qui constituent la couche de
guidage de I’avion, sont effectuées, respectivement par I’asservissement du tangage et du

roulis.
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111.4.1 Architecture avec correcteur PID

Boucle

d'alfitude Boucle de
tangage
b,
h, PID PID PID
0,

Boucle de vitesse

Pc 8a
Y. PID PID ~(%— PID
Baiicls Boucle
oucie

i de roulis
de cap

Figure 111-10 : Architecture Globale du systeme de commande PID [24].

La forme discrete du contrbleur PID est adoptée, ou P est le gain proportionnel, | le
gain intégral, D le gain dérivé, T est la période et le N est le coefficient du filtre de I’action
dérivée.

Cette forme discréte du contréleur PID est adoptée pour faciliter son implémentation
sur les systéemes numériques.

1 N
PID(z) =P +1 * T, D T (111, 7)

-1
z 1+N*Tsm

En utilisant I’utilitaire Matlab « PID Tuner » (figure III-11) pour régler les gains d’un
controleur PID, I’algorithme implémenté par cet utilitaire ajuste les gains du régulateur PID

pour atteindre un bon équilibre entre la performance et la robustesse.
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LA
0, )

8-

Boucle de vitesse
0a

he —@HL

Pc

A

LA\ LA\

Ve —@-

; Boucle
Boucle

-q

TP

IAES
Plot: | Step reference tracking - Show response from block Hide parameters 4m
14 T T Contraller parameters
Tuned Block
T 7 p 1.6488 32153
1 4.6003 108177
D -0.2318 01395
M 4.0635 143589
s S o o S S |
% Performance and robustness
& i et ittt sttt ettt ittt ettty Mttt b Tuned Block
Rise time (sec) 0.36 0.22
___________________________________________________________________________________ | Settling time (sec) 112 1.04
Overshoot [} 917 3.86
: Peak 1.09 1.04
Block ragponse Gain margin (db @ rad/sec) 292 @511 144@ 585
Tuned response Phase margin (deg @ rad)sec) G0 @39 84 @815
Closed-loop stability Stable Stable
2 25
Time (sec)
Interactive tuning
Bandwidth:
T U B sonas [
039 39 39
Phase margin:
. . U 0 deg E‘
1] 45 a0
Figure 111-11 : L’utilitaire Matlab « PID Tuner »
111.4.2  Architecture avec correcteur FLOU
l
Boucle
d'altitude Boucle de
tangage

— h

R4

i de roulis
de cap

Figure 111-12 : Architecture Globale du systeme de commande FLOU

Le design du contréleur flou se fait de la méme fagon que tous les systémes flous avec

Matlab.
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On commence en tapant ‘fuzzy’ a la ligne de commande. On utilise 'erreur et sa
dérivée comme deux variables de contrle. On a donc un systéme trés simple, avec deux

entrées et une sortie.

4. Fuzzy Logic Designer: altitude — O >
File Edit View
\ e |
fiu)
/ {eugena} I
cmde
Werreur
FIS Name: atitude FIS Type: SUgeno
And method prod o Current WVariable
Or method probor || Mame Erreur
Type input
Implication — - -
Hange [-11]
Aggregation —=r
Defuzzification e o Help Close
System "altitude™ 2 inputs, 1 output, and 9 rules

Figure 111-13 : Le systeme de contrdleur flou

Il faut aussi bien choisir les limites du systéme (limites de I'entrée et de la sortie). On
a choisi que 3 valeurs linguistiques possibles, soit NG, Z et PG. Il est généralement plus
facile de commencer avec un nombre restreint de valeurs linguistiques possibles pour
simplifier le design initial. Par apres, si la précision demandée est plus grande, on peut

ajouter des valeurs linguistiques.
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Membership function plots 't oM 181

FIS Variables

ING I Z PG
X3 [

anreur cmde

VErTeur
08 D08 D4 02 ) 12 ) 4 18 18
input varnable "emeur
Current Variable Current Membership Function (click on MF to zelect)
Name Erreur Name NG
Type input L trapmf b
Params [1-1-050]
s -1 1]
Dizplay Range -1 1] Help Close
Ready

Figure 111-14 : Editeur de fonction d’appartenance pour I’entrée d’erreur

. If (erreur iz NG) and (verreur iz NG) then (cmde iz M) (1) ~
. If (erreur iz NG} and (verreur is Z) then (cmde iz N} (1)

. If {erreur iz NG} and (verreur iz PG) then (cmde is Z} (1)

If {erreur iz Z)y and (verreur iz NG} then (cmde is P} (1)

. If {erreur iz Zy and (verreur iz £) then (cmde is Z) (1)

. If (erreur iz Z) and (verreur iz PG} then (cmde iz N} (1}

. If {erreur iz PG) and (verreur iz NG} then (cmde is Z3 (1)

. If {erreur iz PG) and (verreur iz Z) then (cmde is Py (1)

. If {erreur iz PG) and (verreur iz PG) then (cmde is Py (1)

D 0o =] fhoLn e Lo S

If and Then
ErTeur is VETEUr is cmde is

none none

L] not (] not (] not

- Connection Weight:
or
® and 1 Deleterule |  Addrue | Change rue | ce| =

FIS Name: altitude Help | Close |

Figure 111-15 : Editeur de table de régle
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Les figures dans ce qui suit montrent les deux types de correcteurs FLOU utilisés (le
FLOU PD et le FLOU PID) dans les différentes boucles de la commande FLOUE.

N

A
4>© rm-y—v

h 4

Figure 111-17 : Boucle de commande d’angle théta « 8 »

El

» ,-K/
—~OH TR N Ny N
Elevators
> Au Gain3

2T

At ’,'K'/

Figure 111-18 : Boucle de commande de la vitesse angulaire « q »

%

O I S
o Au o .

A / Freey oo

Confroller

Figure 111-19 : Boucle de commande du cap « y »
inm out ‘|—
L
[TV

At ‘

Figure 111-20 : Boucle de commande d’angle « ¢ »
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Figure 111-21 : Boucle de commande de la vitesse angulaire « p »

_»Q- }:- . lm out 1 4..[
‘ U1 ==
Figure 111-22 : Boucle de commande de vitesse
Le tableau 111-2, montre les gains des boucles de la commande FLOUE.
Tableau I11-2. Les gains des boucles de la commande FLOUE
Boucle Type P I D
Altitude PD 1/520 / 1/1500
Angle « @ » PID 1/30 -0.003 1/1000
Vitesse angulaire « q » PID 1/110 1 -1/140
Cap « gy » PD 1/360 / 1/360
Angle « @ » PD 1/50 / 1/300
Vitesse angulaire « p » PID 1/50 -15 1/250
Vitesse PID 1/25 0.8 1/200

74



IAES CHAPITRE 11l : CONCEPTION D’UN SYSTEME DE COMMANDE POUR UN UAV A VOILURE FIXE

111.5 Conclusion

Ce chapitre a donc présenté la technique de commande choisie (commande linéaire
basée PID, commande non-linéaire flou) pour I"'UAV a voilure fixe. Ensuite définir

I’architecture globale avec correcteurs implémentés et leur application pour stabiliser le
systeme du drone.

Le prochain chapitre évalue le comportement du systéme réel tout en suivant un
scénario de guidage souhaité.
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IAES CHAPITRE IV : RESULTATS ET SIMULATION

V.1 Introduction

Ce chapitre décrit en premiere partie, la plateforme de simulation utilisée. Ensuite il
présente un scenario de guidage comportant toutes les configurations de vol pour tester les

architectures de commande implémentées.

Enfin, ce chapitre discute les résultats de simulation de la commande PID et FLOU

pour un UAV utilisant, respectivement, un moteur Brushless et un moteur a piston.

Le logiciel utilisé est Matlab/Simulink dont les blocs diagramme composé des sous-
systemes est donne, pour comparer les performances des systemes de commande

implémentées en termes de stabilité, précision et consommation d’énergie.

1VV.2 Plateforme de simulation

On a implémenté les modeles développés, a savoir, le modele de ’'UAV, des deux
systémes de propulsion et des deux types de commande, sur MATLAB/Simulink en utilisant,

notamment le toolbox « Aerosim ».
IV.2.1 Matlab

Le logiciel MATLAB est un logiciel de manipulation de données numériques et de
programmation dont le champ d’application est essentiellement les sciences appliquées. Son
objectif, par rapport aux autres langages, est de simplifier au maximum la transcription en

langage informatique d’un probléme mathématique.
IV.2.2 Simulink

SIMULINK est une extension de MATLAB qui permet aux ingénieurs de construire
des modeles dynamiques rapidement et avec une haute précision en utilisant les notations

des diagrammes de bloc.

L’utilisation du SIMULINK facilite la modélisation des systémes complexes non
linéaires. Un modeéle SIMULINK peut inclure des composants des systemes continus,
hybrides et discrets, ce modéle peut produire des animations et des graphes qui montrent le

progres de la simulation.
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1IV.2.3 Aerosim

Le toobox de simulation aéronautique « AeroSim » fournit un ensemble d'outils pour
le développement rapide de modéles aérodynamiques non-linéaires a 6ddl. La Figure 1V-1
et la Figure 1V-2 montrent respectivement la bibliotheque de I’ AeroSim et le schéma bloc

du modéle aérodynamique a 6ddl fourni par le toobox « AeroSim ».

En plus de la dynamique de base de I’aéronef, la bibliotheque comprend également
des modeles complets des avions qui peuvent étre personnalisés a travers des fichiers de
paramétres. Les composants du blockset AeroSim sont construits en utilisant uniqguement

blocs Simulink de base et code C/C++.

Les exemples de modéeles d’aéronefs comprennent 'UAV d’Aerosonde et le

Navion avion de ’aviation générale [8].

On a implémenté les paramétres de 'UAV « AEROSONDE » qui est le drone choisi
pour tester les commandes de controle et de guidage. La Figure V-3 montre le modéle
détaillé de la commande et de 'UAV implémentés sur MATLAB/Simulink.

I=TEY
File Edit WView Format Help
Actuators Acerodynamics Atmosphere
(R E N L] .
W | R
Equations of Motion Complete Aircraft Inertia hi ath
=z
*I_“.-u—-
-
[ T= 1L -
O!QO 1"l > a
Filot Interface Fropulsion Sensors Transformations
Flight
m+ft] | Gear

Unit Conversion FlightGear-Compatible

AeroSim Blodeset 1.01
Copyright (c) 2002 Unmanned Dynamics, LLC.

Figure 1V-1 : La bibliothéque de I’ AeroSim
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Controls

Reset

Winds

=

Atmosphere
Model

Equations
of
Motion

Sensors

Inertia
Model

Figure IV-2 : Schéma bloc du modéle aérodynamique a 6ddl d’AeroSim.
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Figure 1V-3 : Modé¢le de la commande et de 'UAV sur MATLAB/Simulink.
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IV.3 Génération de la trajectoire imposee pour tester les
commandes implémentéees

Pour tester les architectures de commande décrites dans le chapitre 111, on a opté pour

le scénario de guidage représenté sur la Figure IV-4. Ce scénario, d’une durée de 1000s,

décrit une trajectoire en forme de « 8 » et contient toutes les configurations de vol que 'UAV

doit faire. Les phases de vol dudit scénario sont définies dans le Tableau 1V-1.

Tableau I1V-1 : Phases de vol du scénario de guidage imposé.

Phase 1 Une montée a partir de I’altitude 1000m vers I’altitude 1100m avec

un cap de 45° pendant 250 secondes.

Phase 2 Un virage a droite pour prendre le cap 135° en maintenant 1’altitude

de 1100m pendant 125 secondes.

Phase 3 Un virage a droite pour prendre le cap 225° en maintenant 1’altitude

de 1100m pendant 125 secondes.

Phase 4 Un virage a droite pour prendre le cap 315° avec une descente a

partir de 1100m vers 1000m pendant 250 secondes.

Phase 5 Un virage a gauche pour prendre le cap 225° en maintenant

I’altitude de 1000m pendant 125 secondes.

Phase 6 Un virage a gauche pour prendre le cap 135° en maintenant

I’altitude de 1000m pendant 125 secondes.
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FH=1000m

Faint de depart

Figure 1V-4 : Scenario de guidage.

Pour quantifier la précision et la consommation d’énergie d’une commande, on
calcule, respectivement, I’erreur quadratique moyenne et la consommation du courant ou du

carburant par les équations qui suivent :

N
1
EQM = NZ(sd(k) —s(k))? (Iv, 1)
k=1
N
3600
consommation courant [A * h] = (Z I(k)) * (v, 2)
N * T
k=1
N
3600
consommation carburant [kg * h] = (2 c(k)) *aT IV, 3)
k=1 §

Ou:
54 - est la consigne
s : est la mesure
I : est le courant
c : est le flux de carburant
K : est I’itération de simulation
N : est le nombre total d’itérations

T; : est le pas temporel de simulation
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IV.4 Résultats de simulation de la commande PID et FLOUE

pour PUAYV utilisant le moteur Brushless

Les trajectoires de 'UAV représentées en 2 dimensions (longitude en fonction de
latitude) sur la Figure V-5, montrent clairement que la commande floue exécute le scénario
de guidage prescrit mieux que la commande PID. De plus, on note le virage effectué par la
commande PID avant de rejoindre le cap désiré.

-2.1275 T T T T

luzzy
— Trai
raind

-2.1285

Longitude [7]

2.129 .

I
,
1

213 | | | | |
0.785 0.7852 0.7854 0.7856 0.7858 0.786 0.7862
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Figure 1V-5 : Résultats de simulation pour le moteur Brushless

« Trajectoires ».

Les résultats de simulation de la Figure 1V-6 montre des oscillations, au début de la
simulation, dans le cap de ’'UAYV utilisant la commande PID. La commande floue, quant a
elle, suit la consigne de cap désiré avec un meilleur temps de réponse et une meilleure

précision. Cependant, cette commande génere plus de broutement sur le roulis.
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Les deux commandes générent du broutement sur la vitesse angulaire p et la

commande des ailerons, mais d’une amplitude moindre par rapport a la commande floue.
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Figure 1V-6 : Résultats de simulation pour le moteur Brushless

« Partie latérale ».

La Figure 1V-7 montre que ’'UAV suit la consigne d’altitude, avec une erreur qui ne
dépasse pas 15m et cela pour les deux types de commande. Toutefois, la commande floue a

une erreur statique par rapport a ’altitude désirée.

Pour I’angle de tangage, on remarque que la commande Floue est plus précise que la
commande PID. De plus, la vitesse angulaire g présente un broutement plus important dans

le cas de la commande PID, ce qui est traduit pratiquement par des vibrations.
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Pour I’¢lévateur, la commande floue génére des oscillations d’amplitudes supérieures

a ceux de la commande PID mais d’une fréquence moindre.
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Figure V-7 : Résultats de simulation pour le moteur Brushless

« Partie longitudinale ».
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La Figure 1V-8 montre que la vitesse de I’'UAV est proche de la vitesse désirée pour

les deux commandes. Toutefois, on note, dans le cas de la commande floue, des oscillations,

lors de changement de phase de vol. Ces oscillations sont causées par les oscillations de la

commande des manettes des gaz (throttle), qui se répercutent aussi sur le courant consommé.

Ces oscillations sont dues, éventuellement, aux paramétres de la commande floue.
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Figure 1V-8 : Résultats de simulation pour le moteur Brushless

« Rapport de la manette des gaz ».

Le tableau IV-2 présente les résultats de la comparaison entre la commande PID et la

commande floue, en termes de précision, qui est quantifiée par ’erreur quadratique moyenne

(EQM) et en termes de consommation de courant.

On constate que la commande PID est plus précise par rapport a la commande floue

pour l’asservissement de I’altitude, ce qui est d0 a Derreur statique de la deuxiéme

commande.

De plus, les oscillations de la vitesse dans le cas de la commande floue, rendent cette

derniére imprécise et énergivore (voir la consommation du courant).

Toutefois, la commande floue est plus performante dans I’asservissement du cap.
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Tableau IV-2 : Comparaison entre les deux types de commandes pour le moteur Brushless

Commande PID FLOUE
EQM
Altitude 13.9445 15.8082
Cap 26.2173 15.4392
Vitesse 0.8790 1.8014
Consommation de courant (A.h) 8.29 35.97

I\VV.5 Reésultats de simulation de la commande PID et FLOU pour

un UAV utilisant un moteur a piston

On discute dans cette section les résultats de simulation, des commandes PID et floue,

dans le cas d’un moteur a piston. Nous constatons que les résultats, représentés sur la Figure

IV-9, la Figure 1V-10 et la Figure 1VV-11, sont similaires a ceux obtenus pour un moteur

Brushless.
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Figure 1V-9 : Résultats de simulation pour le moteur a piston

« Trajectoires ».
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Figure 1V-10 : Résultats de simulation pour le moteur a piston
« Partie latérale ».
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Figure 1V-11 : Résultats de simulation pour le moteur a piston

« Partie longitudinale ».
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La commande de la manette des gaz, la vitesse de ’'UAV et la consommation du

carburant (Figure 1V-12), présentent moins d’oscillations, dans le cas de la commande floue

que celles constatées pour un moteur Brushless.

Ceci est d0, éventuellement, aux paramétres de la commande floue qui sont choisis par
tatonnement.
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Figure 1V-12 : Résultats de simulation pour le moteur a piston

« Rapport de la manette de gaz, du débit de carburant et de la vitesse ».
Le tableau V-3 fait une comparaison quantitative entre les deux types de commande.

De méme que pour le cas d’un moteur Brushless, la commande floue est moins précise

que la commande PID sauf pour I’asservissement du cap. De plus, nous constatons que la

commande floue est moins énergivore.
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Tableau 1VV-3 : Comparaison entre les deux types de commandes pour le moteur a piston.

Commande PID FLOUE
EQM
Altitude 13.2968 15.8109
Cap 26.4811 16.0173
Vitesse 1.4490 1.6929
Consommation de carburant (Kg.h) 0.144 0.141

IVV.6 Conclusion

Apreés la description de la plateforme de simulation et du scénario de guidage prescrit,
on a étudié les performances d’'une commande PID et d’'une commande floue, dans le cas

d’un moteur Brushless et un moteur a piston.

Pour le guidage Les deux commandes arrivent a guider ’'UAV correctement,
cependant, on a constaté que la commande PID est plus précise dans 1’asservissement de la
vitesse et de I’altitude, tandis que la commande floue est meilleure dans 1’asservissement

du cap.

Concernant la consommation d’énergie, la commande PID est plus économe dans le
cas d’un moteur Brushless, alors que la commande floue est meilleure dans le cas d’un

moteur a piston.

Dans la phase de conception d’un vrai drone, I’estimation de 1’énergie consommée
permettra d’estimer ’autonomie du systéme (endurance de ’'UAV). De plus, elle aidera
pour le choix de la capacité de la batterie ou la capacité du réservoir de carburant a

embarquer.
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CONCLUSION GENERALE

Les UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote capables de
mener a bien une mission de fagon semi autonome ou en mode téléguidé. Ils connaissent un
essor important car ils peuvent remplacer ’lHomme dans des environnements hostiles tel que
les champs de bataille. L’implémentation d’un systéme de Contrdle, Guidage et Navigation
(Guidance, Navigation and Control Systems GNC) permet a ces véhicules de naviguer dans

leurs environnements sans intervention humaine (d’une fagon autonome).

Dans ce mémoire, on a élaboré I’étude d’un UAV a voilure fixe en considérant deux
types de systemes de propulsion : un moteur Brushless et un moteur a piston. Pour contréler

ces systemes, on a congu et implémenté une commande PID et une commande floue.

On a commencé 1’étude par la modélisation dynamique d’un aéronef a voilure fixe qui
est un modeéle non-linéaire instable et fortement couplé tout en abordant les principes de
fonctionnement et les modéles du moteur Brushless, du moteur a piston, de I’hélice et des

servomoteurs.

Le drone est assigné a étre autonome tout au long de son vol et a exécuter sa mission,

mais le plus grand probleme, réside dans la complexité de son modele non linéaire.

Par ailleurs, on a concu et implémenté deux architectures de commande : la premiére

est basée-PID, tandis que la seconde est basée-floue.

Ces deux commandes arrivent a guider 'UAV correctement, cependant, on a constaté
que la commande PID est plus précise dans 1’asservissement de la vitesse et de I’altitude,

tandis que la commande floue est meilleure dans I’asservissement du cap.

Concernant la consommation d’énergie, la commande PID est plus économe dans le
cas d’un moteur Brushless, alors que la commande floue est meilleure dans le cas d’un

moteur & piston. Donc il serait judicieux, d’adopter une commande mixte PID-floue.

De plus, il est important de noter que les résultats obtenus dans ce mémoire sont
valables pour les paramétres utilisés. Sachant que les paramétres de la commande linéaire
PID ont étaient obtenus par « Tuning », une étude plus rigoureuse exigerait, alors,

I’optimisation des paramétres de la commande floue.
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Enfin, I’application du régulateur linéaire PID et du régulateur flou peut fournir un
controle satisfaisant en termes de précision et de commande des parametres. De plus ces

résultats sont encourageants et permettent d’envisager I’'implémentation des commandes

étudiées sur un vrai drone.

Par ailleurs, I’estimation de I’énergie consommée permettra, lors de la conception d’un
vrai drone, d’estimer 1’autonomie du systéme (temps de vol). De méme, elle aidera pour le

choix de la capacité de la batterie ou la capacité du réservoir de carburant a embarquer.
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