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Introduction générale

Introduction générale

La théorie de la commande optimale a pour but de déterminer la commande d'un
systeme qui minimise (ou maximise) un critere de performance, tout en tenant compte

d'éventuelles contraintes.

On est confrontés aux problémes d' optimisation dans la vie de tous les jours :
comment arriver & destination le plus rapidement possible, comment minimiser la
consommation d'énergie d'un drone... Pour un systéme dynamique donné et dont les équations
sont connues, le probleme de commande optimale consiste aors a trouver la commande
minimisant un critére donné. C'est sous cette forme que la commande optimale a été éudiée
durant le 19eme siécle avec le calcul des variations. Une des grandes applications de la
commande optimale a été |'application au lanceur Apollo dans les années 1960.

Notons néanmoins que les difficultés soulevées par ce genre de problémes sont loin d'ére
complétement résolues comme en témoignent les sessions dédiées a la commande optimale
dans les conférences d'automatique. La commande optimale reste donc un sujet de recherche

d actualité [1].

Dans ce mémoire on étudiera |les aspects essentiel s de la commande optimal e.
Le premier chapitre est consacré aux commandes LQR et LQG ainsi que leur intérét, le
deuxiéme chapitre présente les Drones et leur classification, il se penchera aussi sur les
principes de base de I’ aérodynamique et de la mécanique de vol. Leur mise en éguation avec
certaines hypothéses simplificatrices nous permettra d’ obtenir le modéle non linéaire du
drone.
Dans le troisieme chapitre on présentera les différents résultats de simulation. Enfin, le bilan

des travaux réalisés sont donnés en conclusion.
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Chapitre | Commande Optimale

|.1.Introduction:

En automatique, durant les deux dernieres décennies plusieurs travaux ont été menés afin
d'étudier la robustesse des systemes. Toutes les techniques développées permettent une
approche de la commande qui garantit un fonctionnement satisfaisant d'un processus
indépendamment des incertitudes susceptibles d’ agir soit au niveau du processus lui-méme ou
bien au niveau de son évolution [1].

|.2.La Commandelinéaire quadratique (LQ ou L QR):

La commande linéaire quadratique est une méthode qui permet de calculer la matrice de gains
par retour état. Auteur de trois articles fondamentaux entre 1960 et 1964,Kaman est considéré
comme éant l'initiateur dont les résultats ont éé complétés par de nombreux auteurs. On
parle de commande linéaire quadratique : LQ ou LQR pour "linear quadratique regulator", ce
qui veut dire que dans notre cas le systéme sera linéaire et la commande quadratique, son
objectif éant de minimiser une fonction de colit quadratique basée sur les énergies de commande et

énergie de sortie[1][3].

Nous traiteronsici la commande linéaire quadratique a horizon infini dans le cas d'un systéme

linéaire stationnaire
Considérons | e systeme linéaire stationnaire ayant pour équation d'état:

x = Ax + Bu

y =Cx

Oux(t)eR™est I'état, u(t)eR™est la commande, et A et B sont des matrices constantes

appartenant a R™ et R™™ respectivement. Considérons d'autre part le critére.

J() = f +m(xT(t)Qx(t) +u” (t)Ru(t)) dt

Ou QeR™™et ReR™™sont des matrices de pondération symétriques réelles, semi-définie
positive et définie positive respectivement, leurs ééments sont choisis de sorte & assurer une
pondération relative aux variables d'états individuellement et alaloi de commande.

L'idée consiste a minimiser un critére de performance J(u), quadratique en I'état x et la

commande u. Le but de la commande consiste, suite a une perturbation, a ramener, de
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Chapitre | Commande Optimale

préférence auss rapidement que possible, I'état a sa valeur d'équilibre 0, compte tenu des
contraintes liées a un cahier des charges. Si, dans J(u), on privilégie I'énergie de x, c'est celle-
Ci qui va étre essentiellement minimisée, au détriment de I'énergie de la commande, qui
pourra donc étre trés grande, dans ce cas la commande sera trés nerveuse (a grands gains). Si
au contraire on privilégie dans J(u) I’ énergie de u, on met |'accent sur I'économie des moyens ;
on obtiendra donc une commande de faible énergie, molle, pour laguelle la dynamique de la

boucle fermée seralente [2][3].
|.2.1. Intérét delacommandeLQ

Le grand intérét de la commande LQ est d'engendrer des lois de commande stabilisante, par
I'intermédiaire des paramétres de synthése Q et R, dont la manipulation exerce une action

sélective sur laréponse et |la commande.

Kaman a montré que la commande optimale a critére quadratique par retour d'état garantit
des marges de robustesses tres satisfaisantes par rapport aux perturbations et a l'incertitude sur

les paramétres. Elle a aussi pour avantages :
- Méthode autorégul ée
- Réduction de la sensibilité

|.2.2.Commande LQ a horizon infini :
Nous nous intéressonsici au cas du systéme linéaire a temps variant précédent ou :

[e¢]

1 1
J(to, o, 1) = Efoxf + f 2 TQ(®)x + uTR(t)u) dt

to

On montre que ce critére est fini s le systéme est stabilisable a tout instant t, (' est-a-dire
gu’a chaque instant, il existe un K(t)tel que les valeurs propres de A(t)- B(t)K(t) soient a
partie réelle négative. Remarquons par ailleurs que la partie du critere concernant I’ état final
n’'est plus pertinente car, sur un horizon infini, I éat tend vers zéro s le systeme bouclé est
stable[2].
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Chapitre | Commande Optimale

Dans le cas d'un probléme LTI (linéaire a temps invariant), la commande optimale est un
retour d'éat statique u=—Kx ol Kest exprimé par K = R™'BTP et P vérifie I’équation
algébrique de Riccati :

PA+ ATP—PBR'BT+ Q=0

La résolution d'un probléme de commande optimale peut ére simplifiée en considérant le
modéle a condition que I'hypothése de linéarité sera ainsi en considérant le critére quadratique

on peut concevoir un retour d'état (placement de pdles optimales).
Probléme de pour suite:

Considérons le probleme général de la poursuite dont le probleme de la régulation constitue

un cas particulier. Désignons par xd (t) I'état désiré et définissons |’ erreur.
Soit un systéme décrit par:

x(t) = Ax (t) + Bu (t)

Soit "e" I'erreur entre |'état désiré et |I'état actuel:

e(t) = xd (t) —x (t)

J représente le critéres de performance:

[ee]

1
J = Ef[[e O] Qe(®) + [u MO]" Ru ()] dt

0

Ou Q et R sont des matrices respectivement semi-définie positive et définie positive.
En utilisant le principe du minimum

1
H=0Q+ATx = 2 [[e (O]T Qe(t) + [u (£)]T Ru ()] + AT (Ax + Bu)

Il 'est minimal pour :

VuyH (x(), u(t) ,A(t),t) = Ru (£) + BTA(t) = 0
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Chapitre | Commande Optimale

La commande optimale est alors donnée par :
u*(t) = —RBTA(t)

En remplagant u * dans H on obtient:

H = Hlyegrigry=  2lle (017 Qe(t) + (R™'BTA®)” R(=R™BT2 ()] + A7 (t)Ax —

AT(t)BR™IBTA(t)

=§ [[e (D17 Qe(t)] + ATBR™RR™1BTA + ATAx — ATBR"1BTA

OuS=BR™'BT

H* = %[e(t)T Qe(t) + AT()SA(D)]+AT (£)Ax — AT (£)SA(L)
=e(t)" Qe(t) — AT ()SA(t) + AT (1) Ax

Equations d'Hamilton Pontrygain :

x(t) = +VyH* = Ax(t) + B(—R™BTA(t)) = Ax(t) — SA(t)

A(t) = ~VuH' = —[~22Qe(t)+ATA(6)] = Qe(t))ATA(t)

En utilisant la matrice de transition on peut démontrer que AT peut sécrire sous la forme

suivante

A(t) = K(t) = V(t)
u=-RBTK(t)x(t) — R BTV (t)
x(t) = Ax(t) — SK(t)x(t) + SV (t)
A=0e(®) —ATK(®O)x(t) + ATV(t)
A=K@®x@®) +K®Ox@) =V

(1.2) = (1.3)

(1.1)

(1.2)

(13)
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Chapitre | Commande Optimale

K®)x(t) + Kt)x(t) =V = Qe(t) — ATK(t)x(t) + ATV (¢t) (1.4)
En remplacant (1.1) dans (1.4) on obtient
K(®)x(t) + K({t)[Ax(t) — SK(O)x(t) + SV(£)] =V = Qe(t) — ATK(t)x(t) + ATV (t)

Précédemment on &

e(t) = xd (t) —x (t)

Ce qui donne:

K®Ax (t) —K®)SK(t)x ) + K (O)SV () +K({) x (t) =V (t) =
—ATKx(t) + ATV (t) + Qx%(t) — Qx (t)

(K@) +K@®A + ATK (£) —K(@®)SK (£) + Q)x(t)
—[V(© - K®S—ATHV + Qx4(®)] =0

Exprimons le fait que cette égalité doit étre satisfaite quelle que soit x (t);

(KO+KWOA+ ATK@® -KWOSK(@®)+Q)=0

V(t)— (K@®)S—AT)V + Qx%(t)

Ces éguations définissent K (t) et V (t). La premiere équation est appel ée équation matricielle
de Ricatti.

Remarque:

1-larésolution de I'équation de Ricatti est généralement difficile analytiqguement alors on doit
utiliser les méthodes numériques, comme on sSintéresse au régime stationnaire on peut
simplifier la résolution, en posant K(t) = 0 lorsque I'horizon est infini, car dans ce cas le
systéeme est stable donc toutes les variations et la matrice du modéle convergent vers leur état
stationnaire[3].

2-Dans le cas dela commande LQ la partie terminale est donnée comme suit :

PG ) = 33" (e Hx(f), H = HT (HT = 0)

D’ aprés le principe du minimumon a:
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Chapitre | Commande Optimale

A) = Veepyp (x(tf), tf)

K(tf)x(tf)) = V(tf)

Par identification:

K(tf)=H ,EtV(tf) =0

3-Calculons latransposée de I'équation de Ricatti :

(K@) + KA + AT K () —K(OSK () + Q] =0

KT(t) +ATK(®)T + KTA() —KT(®)STKT(®) + QT =0

Et puisque Q et S sont des matrices symétriques on obtiendra:

KT() +ATK(®)T + KTA(t) —KT(t)SKT()+ Q=0

On constate que K et K7 vérifient laméme équation alorsK = KT > 0
4- Lorsqu'on ax® = 0 aors on aaffaire & un probléme de régulation.

5-le retour d'état, dans le cas de la poursuite, peut ne pas assurer une erreur statique nulle
alors on doit gjouter une action intégrale

6-La commande LQ est I'une des commandes robustes, les marges de gain et de phase sont
respectivement +o et 60° .Malheureusement en présence d'un estimateur (ou observateur)

ces M sont détériorées et on doit faire appel aux techniques de recouvrement.

7-I'expérimentation pratique de la commande LQ nécessite le retour d'état, comme celui-ci
peut ne pas étre mesuré pour absence de capteur ou codt trés cher, alors on doit utiliser un
observateur (estimateur) pour estimer |'état.

1.2.3.Principe du minimum de Pontryagin :
La méthode de calcul des variations constitue une méthode générale pour I'étude des
optimums d’ une fonctionnelle (une fonctionnelle est une fonction de fonction). Qui présentera

une méthode é égante facilitant d'avantage la détermination de la loi de commande optimale.
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Chapitre | Commande Optimale

Cette méthode est "le principe du minimum de Pontryagin », elle conduit & une solution
général e du probleme de commande optimale [1].

Le principe du minimum est la méthode la plus utilisée pour résoudre un probleme de
commande optimale, il est développé en utilisant les calculs des variations suivants |'approche
de Lagrange.

Les conditions d'optimalités sont données sous forme d'un systéme d'éguations différentielles

ordinaires du premier ordre.

Probleme de commande optimale:

Dans ce qui suit, on s intéressera au probléme de commande optimale formul € comme suit :

tf
ming (u(0) = pG@N, e + | et u, e

Sujet a:
x(t) = f(x(t),u(t),t)
Qu’on peut ecrire:

tf
min) (u(0) = $G@N, e + | @@, u(, 0)de

Sujet &
fe@®,u(®),t) —x(@) =0

En appliquant la méthode de Lagrange, on introduit le vecteur des variables adjointe A(t), qui
est de méme dimension que le vecteur x(t), et le probléme de commande optimale se ramene

alarésolution du probleme suivant[1][3]:

tf tf
J(u(®) = wx(tf), tf) +] D(x(®),u®),)dt+ | (©O)[x@) — f(x(®), ul®), )] dt

tf
=P(tf).tf) | Px(®),u@®), ) + AT Of (x (), u(®), t) — #(D)]dt

to

Pour simplifier I'étude de la minimisation de nouveau critére J, on définit la fonction

d’ Hamilton (appel ée aussi Hamiltonien) comme suit :
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Chapitre | Commande Optimale

H(x(6), A0, u(t),t) = ®(x(6),u(t), t) + AT (O)f (x (), u(t), t)

Et le probléme a résoudre prendralaforme suivante :

tf
J®) = f), tf) +f [H(x(8), A(8), u(®), ) — AT (O)x(D)]dt

Par intégration par partie de second terme de |’intégrale, il vient :
o _ tf
Ju(®) = N )]

tf tf
+ f H(x(t),A(t),u(t),t)dt—[AT(t)x(tNg— f /iT(t)x(t)dt‘

to

tf tf
= p@NNIT + [ HEoA0,u0,0d - 7 @Ox@1F + [ TExwde

tf
= [Ce(ef), tf) = 211 + f [H@(®), 20, u(0),0) + AT (©x(@®)]dt
to
En utilisant le calcul des variations pour laminimisation du critére J, il vient :

6] = (85" (©)[Vuo wx(0), ) = 21}
tf

+ j(5xT(t)[Vx(t)H(x(t),lt,u(t),t) + A(0)]

+ 8uT (£) Vo H (x(£), A(t), u(t), t) )dt

Pour déterminer la solution, on doit imposer 6] = 0 pour n’importe quelles variations

Sx(t)et du(t) cequi donne:

VupyHx(®), A1), u(t),t) =0 (1.5)
A1) = =VyHx(®), A, u(t), t) (16)
x(t) = +VynH(x(t), Ap, u(t), t) @7
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Avec les conditions aux limites suivantes :

(837 Vo (), = AN = 0 (L8)

Ou I'éguation (1.5) permet de déterminer |’ expression de laloi de commande et les équations
(1.6) et (1.7) représentent les conditions de stationnarité ou d’ optimalité que la solution doit
satisfaire pour gu’ elle soit optimale.

Ains, si x(tf) est libre, d’' apres (1.8), on doit imposer :

AR ) = Vx(tf) (x(tf ). tf)

Pour éudier la nature des solutions, il suffit d'étudier la positivité de la matrice Hessienne

suivante :
VZH (@), A(t), u(t),t)
Dans le cas de |’ existence de plusieurs solutions, on doit évauer le critére pour les différentes

solutions trouveées et de prendre celle qui donne une valeur minimale pour le critere.

|.3.La Commande L QG et théoreéme de séparation:
.3.1.LaCommande LQG:

Définition: La commande LQG est une méthode qui permet de calculer la matrice de gains
d'une commande par retour d'état, dans un souci particulier de réduire les bruits blancs, €elle
sapplique a des systemes dont I'état n'est pas encore mesuré. Elle réunit un contréleur LQ et
un estimateur de Kalman, cette commande a garantie une certaine robustesse de la boucle
fermée [2][3].

Sait le systeme dynamique stochastique d'équation d'état :

{x(t) = Ax(t) + Bu(t) + w(t) (1.9)

y(t) = Cx(t) + Du(t) + v(t)
ou le bruit d'éat w et le bruit de mesure v sont des bruits blancs centrés de variance.

EfwwT} =W >0etE{vvT}=V >0
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Le probléme LQG consiste en laminimisation du critere :

Jew = tim E{E [ ((x0) 0x(0 + @@) Ru@®)at} (110
tf—mo 0

ty
ou Q,, et R,, deux matrices de covariance.
1.3.2. LefiltredeKalman :

le filtre de Kaman est une méthode qui consiste a estimer les parameétres d'un systéme
évoluant dans le temps a partir de mesures bruitées, il sert aussi a filtrer les bruits blancs, un
exemple d'utilisation de ce filtre pourrait étre la détermination la position et la vitesse d'un

véhicule a partir des données GPS fournis par plusieurs satellites [1][2].

#(t) 1 z(t)

Systéme

K

_ 1(t) 1 #(t) .

Filtre de Kalman

i Commannde LQ

Figure 1.1: Lastructure de lacommande LQG.
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|.3.3. Théoréme de séparation :

La solution de ce probleme de commande optimal e de processus stochastique est bien connue
sous le nom de théoréme de séparation. Ce théoréme énonce gue la solution du probléme est

composee de deux parties[2] :

» Par un Filtre de KALMAN permettant de donner I’ estimée x de |’ état x (au sensdela
variance d’ erreur minimale) qui est non biaisée et a variance minimale, d’ ou I’ estimée

optimale X est donnée par |’ équation classique du filtre de KALMAN.

X = A% + Bu+ K;(y — CX — Du)
ou Krestlegain optimal du Filtre de KALMAN.

> En appliquant |’ estimé X alacommande par retour d' état u(t) = —Kx(t) commesil
était la mesure exacte du vecteur d étatx, ou Kest calculé en considérant le probleme
de commande optimale linéaire (méthode LQ) correspondant (en enlevant v et w de
I”éguation d’ état (1.9) et E danslecritere (1.10)) :

u= —Kx
K =R 1BTP
Avec {PA +ATP — PBRIBTP +(Q =0 (11D
D’ apréslaFigure 1.1, lareprésentation d’ état du controleur LQG s écrit :
Avec[’?] _ [A — BK — K;C + K;DK Kf] [x] (112)
u —-K 01y

K(s) = —K(sI — A+ BK + K;C — K;DK) 'K
|.3.4.Choix des matrices de covariances:

Les différents états mesurés et estimés passent par ces matrices. Leurs buts sont de minimiser
les erreurs liés a une modélisation et a la présence de bruits sur les mesures. ce réglage
requiert une attention particuliére et quelques grandes lignes permettent de comprendre

I'influence du réglage de ces valeurs par rapport ala dynamique et la stabilité du filtrage[ 3].
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La matrice Q,, liée aux bruits entachant I'état, permet de régler la qualité estimée de notre
modélisation et de sa discrétisation, une forte valeur de Q,, donne une forte valeur de gain K
réduisant |'importance de la modélisation et de la dynamique du filtre. la mesure possede alors
un poids relatif plus important. Une trop forte valeur de Q, peut cependant créer une

instabilité de |'observation.

La matrice R, régle quant a elle le poids des mesures. une forte valeur indique une grande
incertitude de la mesure. Part contre, une faible valeur permet de donner un poids important a

lamesure. Cependant il faut faire attention au risque d'instabilité aux faiblesvaleursde R,, .

les réglages de Q,, et de R, ont été effectués d'assurer une stabilité dans toutes la plage des
états a estimer, tout en respectant un compromis avec la dynamique et les erreur statique. Ces
réglages ne sont surement pas optimaux, mais les qualités de ce filtre assurent un

fonctionnement correct.
|.4.Conclusion:

Dans ce premier chapitre, nous avons présenté une étude sur la commande optimale en
général, nous avons vu la commande LQR avec ses diverses propriétés. Ensuite nous nous
sommes intéressés a la commande LQG et son application dans le domaine optimal, dont les

résultats seront utilisés par la suite dans notre étude en simulation.
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[1.1.Introduction :

Les premiers drones apparurent en France dans les années 1960, tel le R 20 de Nord-Aviation,
dérivé de l'engin cible CT 20 [9][4]. Mais |les exemples significatifs d'une utilisation opérationnelle des

drones sont encore peu nombreux.

Pendant la guerre du Vietnam, les Américains ont utilisé des drones (Firebee) pour localiser les
rampes de lancement des missiles sol-air soviétiques « SAM-2 » : 3500 missions furent recensées. Plus
tard, en 1991, lors de la guerre du Golfe, ils ont fait appel au drone (Pioneer) pour la surveillance
jour/nuit, l'acquisition des objectifs, et les réglages de l'artillerie. Dans ce méme conflit, les

Britanniques et les Frangais commencerent a se servir de ces derniers[4].

D'une fagon générale, les spécialistes considerent que les drones ont pu vraiment démontrer leurs
capacités opérationnelles d'observation aérienne (renseignement), sur les trois récents théatres
d'opération qu'ont constituée les conflits en ex-Yougodavie, en Irak, et en Afghanistan. C'est encore un
drone (Hunter) qui a successivement assure la surveillance des réunions du G8 a Evian en 2003, ainsi
gue les cérémonies de célébration du 60eme anniversaire du débarquement alié en Normandie en
2004.

Les exemples d'utilisation civile, eux, se font plus rares. On peut toutefois citer la surveillance
urbaine en Afrique du sud, et le traitement des cultures effectué au Japon par des drones hélicopteres
télécommandés. En France, deux drones miniatures sont en expérimentation au sein de la Gendarmerie
nationale et du GIGN (Coccinelle). De son c6té, le Laboratoire Central des Ponts et Chaussees a
procedé a des essais de surveillance d'ouvrage d'art, également avec un drone a voilure tournante. Mais
le drone est encore mal connu, et suscite de ce fait des appréhensions. Une demande d'expérimentation
de surveillance de trafic routier sur le périphérique d'une grande ville francaise a partir d'un drone
miniature (environ 6 Kg) a été refusée en 2004 par les autorités et ce, pour des raisons de sécurité.

Les applications sont multiples: localisation de victimes lors de catastrophes naturelles,

supervision du trafic routier, prises de vues de batiments ou d ouvrages d art pour la maintenance

[4][5].
[1.2 Définition :

Les drones sont des aéronefs capables de voler et deffectuer une mission sans
présence humaine a bord. Cette premiere caractéristique essentielle justifie leur désignation de

Unmanned Aeria Vehicle (UAV). Toute notion de risque pour un équipage est en effet supprimée
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dans le cadre de mission civile ou militaire dangereuses ou physiologiquement difficiles ou pénibles,
guand la présence de I’homme a bord s avére inutile ou dangereuse, le drone semble donc la solution
idéale.

D'origine anglaise, le mot « drone », qui signifie « bourdon », ou « bourdonnement », est

communément employé en Francais en référence au bruit que font certains d'entre eux en volant [4].
I1.3. Classification desdrones:

La classification des drones est un exercice tres difficile, dans la mesure ou elle varie selon le contexte
et les pays. Il existe de nombreux critéres pour classifier un drone. ils different par leur atitude

maximale, leur autonomie, leur taille, ou encore leur charge utile [5].

Cependant les drones aériens peuvent étre classes selon plusieurs critéres :

o L'dltitude et I'endurance (drones tactiques, MALE, HALE) :
o L’dltitude considérée est I'dtitude de croisiere avec les ordres de grandeur suivants: les
moyennes atitudes 5 000 m < h <15 000 m ; les hautes altitudes : h > 20 000 m
e L’autonomie est le temps que peut passer I'aéronef en vol. Un ordre de grandeur d'une
autonomie dite longue est de 20 a 40 heures
e Lataille (longueur, envergure, etc.)

o Leur capacité a emporter des armements ou non (drones de surveillance / drones armés / drones de

combats)
e Leur caractére furtif ou non
o Leur capacité a participer a des missions de haute intensité ou de basse intensité

o Leur vailure (fixe, tournante ou battante).
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Figure 2.10 : Radio plane OQ-2A au museée de I'USAF.

Le classement le plus répandu est fondé sur les critéres d'atitude et d'endurance, auquel on peut

rajouter la catégorie des drones de combat :

Segment Exemples
Drones tactiques ou TUAV | RQ-7
(Tactica Unmanned Air Vehicule) Shadow, Sperwer, Hermes, Watchkeeper

Drones volant a moyenne adtitude et de | Anka-A, Predator

longue endurance (MALE) | A, Reaper, Harfang, Talarion, Mantis /

permettant d'utiliser une charge de mission | Telemos, Heron TP

pouvant atteindre 500 kg

Drones volant a haute altitude et de longue | Anka-A+, Global Hawk, Phantom Eye
endurance (HALE)

Drones de combat (UCAV) Anka-B, X45, X47, nEURON, Taranis

Tableau 1.1: classification générale des drones[4].

L e segment tactique se décompose [ui-méme en cing sous-segments :

e Micro-drones (Micro Airial Véhicule ou MAV), qui sapparentent plus a des modél es réduits.
o Drones detres courte portée (TCP).

« Drones moyenne portée lents (multicharges, multi missionsou MCMM lents).

e Drones rapides basse altitude (MCMM rapides).

e Drones maritimestactiques (DMT).
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Catégorie Acronyme Poids Altitude Endurance | Exemple
Maximum | De vol (H)
au Maximale
Décollage | (Km)
(kg)
Micro/Mini MAV 0.10 0.25 1 Microbart
Drones Mini <30 01503 |<2 Aladin
Drones CR 150 3 2-4 R-Max
Tactiques R 200 3 36 Phantom
MR 150-500 35 6-10 Hunter B
LR - 5 6-13 Vigilante 502
EN 500-1500 5-8 12-24 Aerosonde
MALE 1000-1500 | 5-8 24-48 Predator-IT
Drones HALE 2500-12500 | 15-20 24-48 Global Hawk
Stratégiques
Drones LET 250 34 3-4 Harpy
Specialises DEC 250 0.05-5 <4 Nulka
STRATO A 20-30 > 48 Pegasus
Déterminer
EXO A > 30 A Mar sFlyer
Déterminer Déterminer

Tableaul.2: Classification des drones.
I1.4 Domaine d’applications:

La plupart des drones sont utilisés au niveau des forces militaires ou bien de sécurité. Au niveau
militaire, un UAV peut étre utilise comme une arme, un relais, ou bien un collecteur d’informations.
Au cceur de la guerre éectronique, il peut servir de brouilleur ou bien d'intercepteur de
communications, au niveau de la sécurité, il peut avoir comme application le contrdle du trafic routier,
la surveillance maritime, ou bien la recherche agrienne. Dans les applications civiles, il peut étre trés
utile dans des environnements difficiles, pour les prévisions météorologiques et la livraison du
matériel[5].
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Plusieurs auteurs (Pestana et al., 2013) ont proposé d'intégrer des caméras sur leurs drones tout en
effectuant des suivis de trgjectoire. Par ailleurs, un drone est un engin afaible codt, qui permet de faire
de nombreux essais dans des zones dangereuses sans mettre en danger la vie d’ un pilote.

I1.5 Caractéristiques de |’ Aerosonde :

La configuration de base de I’ Aerosonde est comme « poussoir », en anglais « pusher », avec le moteur
derriere, cette conception présente quelques limitations aéronautiques mais a |’ avantage principal qui
est d éviter la contamination des instruments par les gaz dégagés par le moteur. La table suivante
récapitule les caractéristiques de I’ Aerosonde « mark 3 ». Le véhicule est autonome et facilement
programmeé pour exécuter des missions désirées pour | utilisateur. L’ Aerosonde fonctionne en mode
complétement autonome exercée par des opérateurs locaux ou d un centre qui peut étre a plusieurs
milliers de kilométres. Le drone a été testé et a mené des opérations dans divers conditions

météorol ogiques [6][7].

d-""'d;"
&

-

Figure 2.11: Drone Aerosonde Mark 3.
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Spécifications

Poids, envergured’ aile 13-15 kilogrammes, 2.9m

M oteur 24 cc, carburant ainjecté letypede H
Poids du carburant max 5kilogrammes

Navigation GPS et INS

Distance max de communication
Bonde UHF

180m

. Geénérateur maxon délivrant 18V DC, 1Amp
Energie générée abord

et 40W
Temps de vol maximal 250 heures
Performances
Vitesse de : trandlation, éévation Translation 18-32 ms, élévations > 2.5 ms?
Endurance 20 h a30 h, 2000 43000 km
Altitude 100 - 7000 m

Maximum 5 kg ~ résistance de 10 heures. 2
Charge utile kilogrammes maximum de ~ résistance de 30

heures

Tableau 1.3: Caractéristiques d'Aerosonde Mark3[7].
I1.6.Surfaces de commandes :

Chaque objet volant posséde des surfaces de commande ou d’ autres moyens de générer des forces et
des moments nécessaires pour la commande sur trois axes. Pour la plupart des aéronefs on peut
distinguer en général quatre surfaces de commande qui prédominent le mouvement longitudinale,
latérale et transversale [7][9].
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Empennages de profondeur (Elevator) : situé sur |’ arriére horizontal, engendrent des moments
autour de |’axe de tangage pour contréler le tangage et défaire I’ dtitude, les autres grandeurs qui
dépendent de I’ angle de tangage : lorsque le drone est tiré vers |’ arriere, la gouverne de profondeur est
commandée dans le sens haut, provoquant la rotation de I’avion autour de I’ axe de tangage (Y) (axe
passant par les extrémités des ailes et e centre de gravité) : I'arriére de |’ appareil s abaisse et le nez se
baisse (mouvement en cabré). Inversement, lorsque le manche est poussé vers I'avant, le nez de
I’ appareil pivote vers le haut (mouvement piqué). La gouverne de profondeur permet donc de controler

I’ assiette de I’ avion (position de I’ appareil par rapport al’ horizon).

Etrangleur de moteur (Throttle): utilisé pour contrler le taux d oxygene lors de la
combustion, afin de générer la poussée et |a portance nécessaires lors du vol [décollage, atterrissage].

Ailerons: la surface est située sur les ailes, elle engendre des moments autour de I'axe des
roulis. Le mouvement de roulis d' un drone est contrélé par des inclinations des ailerons. Ceux-ci se
déplacent en sens opposes |’ un de I autre de telle sorte que lorsque I’ un est relevé, |’ autre est baisse et
vice versa. La portance diminue du cété de I’ailleron relevé et augmente du cote de I’ ailleron baissé.
Aing, lorsgue le drone s'incline vers la droite, I’ aileron gauche se releve et celui de la droite s’ abaisse

simultanément entrainant une inclinaison a droite de |’ appareil (et inversement pour une inclinaison a
gauche)[7].

Gouverne de direction (Rudder) : Située a |’ arriere verticale, engendre des moments autour de
I’axe lacet : |le mouvement de lacet d’un drone est contrdlé par la gouverne de direction. En voulant se
diriger a gauche, la gouverne de direction se pivote vers la gauche, ce qui entraine une dépression de
coté droit de la gouverne et la rotation de I’ avion autour de I’ axe lacet vers la gauche (et inversement
pour tourner a droite). Par ailleurs, lors d’une mise en virage, le drone peut étre amené a actionner la
gouverne de direction du coté ou il tourne de maniére a corriger un phénomeéne appel€ lacet inverse,
susceptible de provoquer une dissymétrie du vol. Dans ce qui suit nous donnons quelques généralités
sur ladynamique du vol[8].

I1.7.Lesréférentiels:

Dans ce mémoire, nous nous intéressons atrois types de référentiels. Cestrois référentiels sont[9]:
- Le référentiel attaché au corps du drone.

- Le référentiel vecteur vitesse / stabilité.

- Leréférentiel terrestre (NED).
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11.7.1 Lereférentiel attachéau corpsdu Drone ( Xg, Yg Zg) :

L’avion est un corps rigide. L’axe X pointe vers le nez de I'avion, I’axe Yz est perpendiculaire a
I’axe X5 et est confondu avec I’ alle droite, I’ axe Z pointe vers le bas. Le plan X Z constitue un axe

de symétrie de |’ avion. Cestrois axes sont représentés alafigure 2.12.

....\' >Ny

Figure 2.12 : Référentiel du corps du drone.

I1.7.2Leréférentiel du Vecteur Vitesse/ Stabilité Xw, Yw, Zw) :

L’ axe Xyy est orienté en direction du vecteur vitesse delI’avion, I’axe Yy, est orthogonal a Xyy €t pointe

vers|’ailedroite. L’ axe Zy, est orthogonales aux axes Xy, et Yy, Ces trois axes sont représentés ala

figure 2.13.

Figure 2.13: Référentiel du vecteur Vitesse \ Stabilité.
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11.7.3. Leréférentiel Terrestre (NED) (Xg, Yg, Zg) :

Avant de présenter le référentiel terrestre, il est important de présenter le référentiel ECEF. (Earth
Centred Earth Fixed).

Ce référentiedl a pour origine le centre de masse de la terre. Ce référentiel tourne avec la
Terre. Ainsi, un point a la surface de la Terre demeure toujours aux mémes coordonnées.

Cestrois axes sont représentés alafigure 2.14.

ZECEF

Figure 2.14: Référentiel local terrestre.

Ces trois référentiels ont été présentés afin de mieux présenter les différents angles mis en jeu
dans un avion. Les principaux sont illustrés sur le tableau 1.4 et les figures 2.15, 2.16 et 2.17.

Tous les angles présents dans | e tableau sont illustrés dans trois figures .
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Référentiel

Roulis(Euler)

Angle d’inclination

Tangage(Euler)
Angles

Angle d’attaque

Angle de montée

Lacet(Euler)

Angle de dérapage

Angle de camp

Tableau 1.4:Tableau des trois référentiel s.

Figure 2.15: Référentiels d’ une vue de face.

Référentiel du Corps du Drone

Référentiel Terrestre

Référentiel Terrestre

Figure 2.16: Référentiels d’ une vue de profil.

Reférentiel du Corps du Drone

Reférentiel du Vecteur Vitesse
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Référentiel Terrestre

) Référentiel du Corps du Drone

Référentiel du Vecteur Vitesse

Figure 2.17: Référentiels d’ une vue de dessus.

[1.8. Dynamiquedu vol :

Un drone est un systeme non linéaire a plusieurs entrées et plusieurs sorties (MIMO). Les tourbillons
d’une aile d’avion, la saturation des actionneurs en sont des causes. L’identification est le processus
qui permet d obtenir un modéle a partir d’ un systéme.

Un drone est un corps rigide a six degrés de liberté, trois en trandation et trois en rotation. Afin de
contréler ces six degrés de liberté, il est possible d’agir sur quatre commandes, la gouverne de

profondeur, les ailerons, la gouverne de direction, et |a manette des gaz du moteur. [10][12]

11.8.1. Quelques généralités sur la dynamique du vol :

Leval : est un phénomeéne aérodynamique c'est a dire qu'il est la conséquence directe du déplacement

d'un mobile par rapport I'air, auquel il faut de lavitesse.

L’ aérodynamique : est I'étude des phénomeénes qui se créent autour d'un mobile (drone) pendant son
déplacement dans I’air. Son principe est d'examiner en premier lieu le milieu dans lequel les drones

évoluent puis déterminer les critéres pour qu'ils aient laforme la plus appropriée au vol.

La mécanique du vol : est I'étude des forces appliquées a un drone en plein vol. Ces forces peuvent

étre regroupées en fonction de leur origine.

> Origineinertielle, fonction des accél érations subies par la masse d'un drone.
» Origine propulsive, générée par le (ou les) moteur(s) de drone.
» Origine aérodynamique, induite par la vitesse de déplacement de |'aéronef.
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L'air : Avant dentreprendre |'éude des phénomeénes qui permettent a un drone de se maintenir
dans I'atmosphere et d'y évoluer, il est utile de rappeler brievement la propriété la plus importante

caractérisant ce milieu qui est l'air.

e L'air est compressible: il est possible de réduire son volume en compressant.

e L'ar est expansible: il tend a occuper un volume plus grand.

e L'ar est élastique : résultant des deux précédentes, c'est a dire que l'air reprend
exactement son volume initial lorsqu'on le remplace dans les conditions ayant précédé
une compression ou une détente.

e L'air est pesant : par rapport aux autres corps, le poids de l'air reste souvent faible.

Larésistancedel’air :

Tout corps en mouvement dans |'air est soumis de la part de celui-ci a une résistance qui tend a
sopposer a ce mouvement. Cette résistance a son origine dans les propriétés de |'air mais dépend aussi
des caractéristiques du corps concerné (surface, forme...). Cette action de l'air se traduit en chague

point de la surface du corps.

- Uneforce élémentaire de pressions perpendiculaire ala surface.

- Uneforce élémentaire de frottement tangente ala surface.
11.8.2. Lesrepéres:

Considérons que le drone est un corps rigide, la distance entre deux points de ce corps ne change pas
durant ce vol. Le mouvement de cet objet est donc exprimé par six degrés de liberté. Souvent, durant
un vol dans I’atmosphére la mesure de mouvement de drone est liée & la terre, et par convention un
repere orthogonale de I’ origine Oe sera pris sur terre, I’ origine de ce repére qui peut ére confondu

avec le centre de laterre, les axes sont orientés comme suit [3] :

» OeXeverslenord.
» OeYevers! est.
> OgZg verslebas.

Son utilité principale est I’ expression des relations et des effets gravitationnels, tels que I’ atitude, le
parcours ou la distance horizontale et I’ orientation de drone. Un autre est lié a la structure de drone
dont I’ origine Og est centre de gravité du drone, ces divers axes sont orientés comme sulit :

» OgpXg verslenez dedrone.

> OgYpg vers!'aledroite de drone.
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» OgZg versle bas suivant le vecteur gravitationnel.

L5

Figure 2.18: : représentation du systéme terre-drone et des deux reperes.

[1.8.3. But dela modélisation :

Le but de la modélisation est d’'identifier un modele mathématique qui représentera au mieux le
systéme non linéaire. Ainsi, a un systéme peut correspondre plusieurs modeles, il existe plusieurs
méthodes d’ identification et donc plusieurs modéles possibles pour le systéme drone. L'objectif étant
de choisir le modéle le plus représentatif du systéme drone. La modélisation d’un drone est le modéle
mathématique décrivant son comportement dans I’ espace. L’ origine de la modélisation d'un drone est
régie par des équations différentielles qui découlent de la deuxiéme loi de Newton. Les modéles sont
obtenus par des essais en soufflerie ou bien par des essais en vol. Les différents éléments d’ un drone a

modéliser sont donnés dans lafigure 2.19 :

o\ /@

Modélisation

Estimation
des masses

Fuselage

Tenseurs
d'inertie

Figure2.19: Différentes méthodes de modélisation [9].
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11.8.4. Commandedevol :

Le contréle d’ un drone nécessite une bonne connaissance de son systeme. Une bonne modélisation est
donc trés importante. Un drone est un systéme non linéaire. |l est possible de le contréler de facons
linéaire ou bien non linéaire(on sintéressera qu'aux techniques linéaires). De nombreuses techniques
de contréle existent, une bonne technique doit éiminer tout risque d'instabilité (décrochage) et
améliorer les performances (minimiser les erreurs en régime permanent, atténuer les oscillations) du
drone afin d’ obtenir la convergence la plus rapide possible.

Les différentes techniques linéaires sont décrites comme suit[9]:

Techniquesdecontrol linéaires:

Est la méthode qui sera utilisée dans ce mémoire, la commande de vol classique linéarise un systéme
non-linéaire. Cela consiste a discrétiser une enveloppe de vol par un ensemble de points de
fonctionnement, et a concevoir des contréleurs linéaires locaux pour chacun de ces points.
L’ enveloppe de vol est discrétisée selon I’ dtitude, la vitesse, le centrage et la température, cela permet
de simplifier le modéle non linaire de I’avion en plusieurs modeles linéaires au voisinage de chacun
des points de fonctionnement.

Cette technique utilise une approche par plusieurs modéeles. Cela signifie que plusieurs contréleurs
sont créés pour plusieurs points d' équilibre sur I’enveloppe de vol. La principae limite de cette
approche réside dans |'hypothése de linéarité. Cette hypothése ne garantit ni la stabilité ni la

performance hors du domaine de linéarité, le systeme peut devenir instable hors de ce domaine[9].

Techniques de controle linéaire

PID

Echelonnement des gains (Gain shedulding)

LOR

SAS (System Augmentation System)

CAS (Control Augmentation System)

Saturation imbriquée (nested saturation)

Tableau 1.5 : Techniques de control linéaires.
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11.8.5. Modéles mathématiques du drone et les perturbations atmosphériques :

Les éguations générales du mouvement sont données par un ensemble des équations non linéaires, les
equations des forces et des moments seront données plus loin; elles sont réarrangées dans une
configuration d espace d' états non-lin€aire, telles que les vitesses linéaires et angulaires sont des
variables d' état, les forces externes et les moments sont les entrées de I'espace d' éat. En plus de
vitesses linéaires et angulaires, les angles d’ Euler et les coordonnées de positions par rapport a laterre

sont ajoutées pour compl éter e vecteur d’ état [6].

Les vitesses linéaires peuvent étre décrites par la combinaison de la vitesse réelle, I’angle d’ attaque et

I’ angle de dérapage du drone.

Le modele d’ état non-linéaire de la dynamique du drone peut étre exprimé comme suit :
X = F(XUJdt)

Avec F un champ de vecteurs multivariables.

X=[VaBpqry6 h]"

V =[uvw]" contient les composantes de la vitesse du drone

u : Composante horizontale, v — composante latérale et w — composante verticale
a : Angle d’ attaque (angle of attack)

B : Angle de dérapage (siddlip)

p — Variation du roulis (Roll Rate)

q — Variation de tangage (Pitch Rate)

r — Taux du lacet (Y aw Rate)

1 — Angle de cap ( heading Angle)

6 — Angle du tangage (pitch angle)

¢ — Angle d'inclinaison (Bankangle)

U =1[6,6:4]" est le vecteur de commande ou &, est la déflexion des gouvernes de profondeur, &, est

| accél érateur du moteur.
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11.8.5.1 Les équationsdeforces:

Le principe fondamental de la dynamique appliqué a un solide rigide, nous permet d'obtenir |’ éguation

différentielle suivante [11]:

En appliquant 1a 2eme loi de Newton on obtient alors:

Y Fop=md (1.1)
F..=m 1.2
Z ext dtterre ( )

F ; Vecteur de force (ﬁ E) FZ))
d : Vecteur d accélération ou (ay, a,, a,).
V : Vecteur de vitesse de son centre de gravité.

m : Lamasse du solide.

X : Produit vectoridl.

Par définition, I'équilibre du vol ne doit étre accéléré le long d'une ligne droite au cours de ce val, la
vitesse linéaire par rapport al'espace fixe est invariante et la vitesse de rotation est nulle.
Lavariation de la Vitesse par rapport au systéme d’' axe de la Terre est donnée par :

v dv
dtrerre " tavion

+m(V X ) (1.3)

m

£ : Vecteur de vitesse de rotation (p, g, r) par rapport al'axe fixe du systeme.

Les deux vitesses peuvent sécrire comme la somme de leurs composantes correspondantes sur les axes
X,YetZ.

On auradors:
V=ui+ vf + wk 1.4

d17_du7+dv7+dwlz s
dc ~ac' " ae’ (1-2)

N = pi) + qf +rk (1.6)
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Détails sur le produit vectoriel

= (vr — qw)_i)— (ur — pw)7+ (uq — pv)k> @7

<!

>

2l

Il
T2 =~
QS S~y
S = =

A partir de ces équations on peut exprimer les forces sur chague axe :

FE, =mgsin@ +m(u+ qw — vr) (1.8)
E, = —mg cos 0 sin® + m(v + ur — pw) (2.9)
F, = —mg cos @ cos ¢ + m(w + pv — uq) (1.120)
D’ou les expressions des accél érations :
e Surl'axeOX:
Uu=rv—qw—gsinf + i (Xaero + Xprop) (1.12)
e Surl'axeQY :
vV =pw—ru+ gsin pcos 0 + i (Yaem + Ypmp) (1.12)
e Surl’axeOZ
(1.13)

W = —pv + qu + gcos Ocos ¢ + % (Zaero + Zprop)

Ou: Prop : propulsion.
Cesforces sont engendrées par la mécanique des fluides autour de I’ avion (les forces aérodynamiques)

et laforce de propulsion.

Figure 2.20: Forces de gravité.
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11.8.5.2. Mouvement derotation :
Pour un solide, le moment angulaire peut ére définit comme suit :
H=VX0 (1.14)

I est lamatrice d'inertie et dans notre cas elle peut s €crire :

Ixx _Ixy _Ixz
I=(-Ly, L, -IL, (1.15)

_Ixz _Iyz Izz

Avec [;; qui signifie Moment d'inertie de masse et /;;est le Produit d'inertie, i # j

On obtient :
Hy =ply = qlyy — 1l (1.16)
H, = —ply, + ql, — 71, (1.17)
H, = —ply, — ql,, + 7, (12.18)

D'une maniére générale, les aéronefs sont symétriques par rapport au plan XZ, et par conséquent :

Ixy = IyZ= 0
Donc : H, = pl, — 7l,
Hy = qly,

Hz = -p sz + rIzz
En partant de cette équation du moment M :

dH

dtterre

(1.19)

M

dH dH
YM = = +0XH (1.20)

d tterre d tavion
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dH dH
= +0XIX0 (1.21)

dtterre dtavion

YM

Apreés le dével oppement on obtient :

dH,

L= It +qH, —TH, (1.22)
dH,

M =——+7rH, —pH, (1.23)
dt
dH,

N = It + pH, — qH, (1.24)

Avec L, M et N sont les moments des axes de roulis, tangage et de lacet respectivement.

Généralement les drones sont symeétriques par rapport au plan XZ, ce qui engendre les consequences

suivantes :
o AxeX:
L = Lap—yy — L)qr — Iy2(q® = 12) = Lx (7 + pq) — Iy (§ — 7p) (1.25)
o AXeY:
M = Ly G+, — La)rp — I (r? — p?) = Ly, (P + qr) — L, — pq) (1.26)
o AxeZ:
N = =l 7 =I,(Iex = Ly)pq + Ly (0® — @) = L, (q +10) = Ix(® —qr)  (1.27)
11.8.5.3. Anglesd’'Euler :

En aéronautique, les angles d’ Euler sont les plus utilisés. Leur principal avantage d’ étre faciles alire et
a comprendre pour un humain et de ne comporter que trois paramétres pour décrire une orientation.
Par contre, leur principal défaut réside dans la singularité présente a des angles de tangage de + 90°.
C’est ce que I’on peut voir dans les éguations qui décrivent le taux de changement des angles d’ Euler

en fonction des vitesses angulaires du drone (p, g, ) par rapport au référentiel local tangent.
¢ = p + tan(0) (q sin(¢p) + r cos(¢p) (1.28)

" = qcos(p) —7sin(p) 6 (1.29)
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Y = q sin(@)sec 6 + r cos(p) sec 0 (1.30)

Ou: sec = gip-1
11.8.6 — Représentation des perturbations atmosphérique :

Il est trés rare pour un avion de voler en air absolument calme, il rencontre tres souvent les
rafales de vent. L air rencontré par le drone lors de son déplacement dans |’ atmosphere est rarement
régulier, il en résulte des volsirréguliers et instables, les rafales du vent exercent une influence sur les
vitesses et les accélérations angulaires du tangage et du lacet, deux représentations analytiques sont

possibles pour la puissance de la densité spectrale :
Lefiltre de Von Karman et lefiltre de Dryden[4].

Composantesdelaturbulence longitudinale :

77— ]
| | Ug
ni : > Hu(S) : >

| |

n2 ! Huw(s) |
| |
| |
| | Qg
i Ha(s) i >
| |
|

Figure 2.21: Les composantes des turbulences atmosphériques longitudinales de Dryden.

Pour e mouvement longitudinal le filtre de Dryden posséde deux entréesn = [n, n,] longitudinale et

verticale dues aux rafales du vent et trois sorties :

u, : représente la perturbation du vent par rapport ala composante de la vitesse longitudinale.
w, . représente la perturbation du vent par rapport ala composante de la vitesse verticale.

qg - représente la perturbation du vent par rapport ala composante de la vitesse de variation du

tangage.

les fonctions de transfert du modéle de Dryden sont données dans ce qui suit :
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H,(9) = 0| 2 ——
V14 tug
\Y

Les longueurs d’ondes de turbulence (L,,,L,) €t les densités (o,,,0,) sont des fonctions
d’altitude définies dans les éguations ci-dessous, les résultats de simulation sont donnés dans le
prochain chapitre pour une atitude faible (inférieur a 304.8m (1000 pieds)) et dans de turbulence
modérée a une vitesse de vent de 55560 m/h (30 nceuds). Les longueurs d’ ondes de turbulences sont

comme suit [7]:

L, =h

h
L, =L, = —
(0.177 + 0.000823.h)*

Dans une turbulence modérée | es intensités de turbul ences sont représentées comme suit :

c,=0.1W,,
c, o, _ 1
o\ o\ (0.177+0.000823.h)0'4

Ou:

h: I’atitude en pieds

Wao : lavitesse du vent dans la turbulence modérée a 20 pieds
O, Oy Oy, : sont lesintensités des turbulences.

b : I'envergure du drone.
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Modélelinéairedel’ Aérosonde« Mark3 » :
Canal longitudinal :

La linéarisation du modéle du drone Aérosonde « Mark 3 » est réaisée en faisant varier la
vitesse afin de créer un modéle nominal et deux autres perturbés. Cela peut s expliquer par le fait que

le drone vol dans un large intervalle de changement de vitesse.

Le modéle nominal est choisi a une vitesse V= 30m/sec, le premier et le second modéle a

parameétres perturbés sont choisi a des vitesses V=25m/sec et 35m/sec respectivement.
Le vecteur d’ état obtenu aprés lalinéarisation asix états, donnés par :

Xlong: [u wq 0 h -Q]T

Ou:
u : est lavitesse longitudinale
w : est lavitesse verticale
q : est letaux de tangage
0 : estI’angle d' attaque
h : estI’atitude
£ : est lavitesse de rotation du moteur (tr/min).
Ains le modéle d' état linéarisé du canal longitudinal du drone pourrait étre décrit comme suit :
X(@t)=Ax(t)+Bu(t)+Gw(t)
y()=Cx(t)+Du(t)+V(t)
Avec:
x : levecteur d état.
w : le vecteur de rafale du vent.
u : lacommande avec les deux composantes [5;  &,,]' .
w = [ng ny]
é, Est ladéflexion des gouvernes de profondeur, elle assure la stabilisation de I’ altitude
&:n Est Iaccé érateur du moteur, elle assure la stabilisation de la vitesse dans | e canal
longitudinal.

V : les bruits associés aux capteurs.
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Pour concevoir un correcteur fiable, il faut inclure le modéle mathématique de I’ interaction du

drone avec I’ atmospheére et celui de la dynamique des actionneurs.

Les trois modéles (long, lat.) de la dynamique du vol de I’ Aérosonde sont donnés dans ce qui

suit ; le modéle nominal est obtenu par une vitesse V=30 m/s et h= 200 m, les deux modél es perturbés

sont donnés pour V=25 m/s, et V=35 m/s,

02933 03877 05678 97843 0 00138]
05500 53001 2027 01849 0 O
033 56318 61948 0 0 00107
= 0 0 1000 0 0 0
0018 0998 0 PV 0 0
41539 07850 O 0 -063-3%
[-0.3 0 ]
37 0
502 0
Bes. =l 0 0
0 0
| 0 26639
[-0.2933 0.3877 -0.5578 ]
-0.5509 -5.3691 29.2782
6, - 0.3382 -5.6318 -6.1948
" 0 0 0
0 0 0
0 0 0 _
Premier modéle perturbé : V=25m/s
0232 0534 -1192 9819 0 00116]
05636 44716 243/1 047162 0 0
| 0432 48%1 51587 0 0 -00
Aron = 0 1 0 0 O
0046 0988 0 249 0 0
0 0 -008 -323]

| %6645 1639
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0.3521 0 |
-2.548 0
B _ -35.21 0
long p1 0 O
0 0
i 0 389.61]
-0.2392 05304 -1.1922 |
-0.5686 -4.4716 24.3751
04302 -4.8351 -5.1587
qongplz 0 0 1
0 0 0
0 0 0 |
Deuxiéme model e perturbé : V=35m/s
035 028 0058 -981 0
055 625 3 0016 O
028 -643 -7.21 0 0
S R T
0001 -1 0 35 0
| 4848 007 O 0 -0.78
[-0.5 0 |
-5 0
_|-68 0
Borz=| 6 o
0 0
| 0 3040]
-0.35 0.28 -0.058 |
-0.55 -6.24 35
Gy = 0.28 -6.43 -7.21
0 0 1
0 0 0
0 0 0 |

-0.012

0.0116

-443

Les drones
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Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons présenté le Drone avec ses surfaces de commande et comme
systeme de commande ainsi que sa dynamique du vol. La structure interne du drone Aerosonde avec
ses différents composants ainsi que ses caractéristiques ont été présentés de maniere générale. Puis
nous avons exposé le modéle non-linéaire, et dans le but d'obtenir la dynamique longitudinale nous

avons eu recours alalinéarisation du modéle.

Enfin, nous nous sommes intéressés aux deux modéles de turbulence a savoir celui de Von
Karman et le filtre de Dryden, il est conclu que le modéle de ce dernier est plus ssimple que celui de
Von Karman, vu les fonctions de transferts données dans ce chapitre, les modeles nominaux et

perturbés pour le canal longitudinal ont été énonceés.
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Chapitre III

Simulations et interprétations

I ntroduction :

La mise en ceuvre de la démarche décrite précédemment est donnée dans ce chapitre.

Le logicid utilisé est Matlab/Simulink dont les blocs diagramme composés de sous-

systemes sont donnés, pour prouver |’ efficacité de la méthode deux résultats de simulation

sont donnés. Les premiers résultats concernent le modele du drone sans modele de Dryden

(absence de perturbation externe) ; les seconds en présence des perturbations externes.

L’ objectif dans ces ssimulations est de stabiliser le véhicule a une certaine altitude et a

une vitesse donnée, chose tres difficile dans ce domaine compte tenu des problémes de

I’ aérodynamique (ex : si |’ appareil gagne en vitesse il perd en altitude, bien sir pour ce type

d appareil).

[11.1 Bloc Simulink sans perturbation atmosphérique :

Vertical
Sanilizer

Harizoddal

Hing Stailr \ -
Right Adleran /
Enpentae i

Naczlla

v

|
ke Landing Gaar

/ !
L Propellir Mg

v

LIS

v

i

v
e

prée-actionneur

UAV

v

e l -
LA STy
v |

v
R T ]

L N K X N
—

v
L&
.
«

Contrdleur

v
¥
£
i
g
1]
-
e
=

Visualisation

e 3

Consignes

Figure 3.10 : Blocs Simulink sans perturbations atmosphériques
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Visualisation : Les figures suivantes illustrent le bloc de visualisation dont les scops affichent :
vitesse longitudinale en fonction du temps

Chapitre III

c
o
T = ..W_Alu I
— | | | | & | | | | ]
; I I I I | w0 | | | | | | |
| | | | | C | | | | | |
I | I A Lo I S s R I S s A R S—
: | | | | | ko | | | | | Lo
I I I I | b | | | | I 7 77
f | | | | | 5 | | | | | |
o
g e e R S b 3 R e S R R
i | | | | | o | | | | | | |
I I I I I I I I I I I
[ | | | | @ | | | | ]
11;\\4, \\\\\\\\ R R A S —— Q % \\\\\\\ dmmmm oo oo - - [ R S —
o | | | | " | | | | R
; | | | | | o | | | | | | |
| | | | | | | | | | |
| | ” | | o & | | | | L
\\\\i‘\\\\, \\\\\\\\ [ T H © +— o | T [ E e A [ I
(- | | | | 8 3 3 | | | | B
i ” ” ” ” | (] © w | | | | | | 7,
11;\1” \\\\\\\\ o b b o o5 5 =0 o b b b o]
K | ! i 1 © 4, = °© 1 | i K | ClT
; | | | | | o ..PIU. ()] | | | | | i |
| | | | | c c = | | | | | |
I | | | | ¢ S 2 | | | | Ll
I V. o __ e R o + Y= © T [ R
I | | | | ¥ S | | | | BN
" " " " " 3 " " " " | \:
| I I I I I d I I I I I I
R I I L I = | S . I Lo s SR S—
A ” ” ” | 5 ” ” ” ” )
I I I I I > I I I I I I
h | | | | | P | | | | | : ,/J
L I I I I I g I I I I I I
] I I 1 | o | | ! | | !
\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\ c Y 1y B —
N | | ” ” N S ” ” | ” R
N I I I I —_ I I I I v I
/(/7 —— I I I I I I I | | \\\\l\lx |
J//rr T I I I I I I I LLH\\,\\ I
““““ N Ml SN DU S - I S S SR P leoss il SO SR
I /[//,/f I T AR = I I - I \\, I
| LSS | ™ > | | & | s |
| N - 5 ” D S ”
| | p— | ° - — | .
°© v W o a3 o = 3 8 3 § ° § 3 8
3} ) ) ) ) )
08S/W U8 8[euIpnBuo| 8SS8lIA 5 © © © © Q@ Q@ <
.mv Bop ue eydje

Page 40

100

temps en sec
Figure 3.12 : Angle d'attaque sans perturbations externes.



Simulations et interprétations

Chapitre III
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Figure 3.14 : Angle de tangage en fonction du temps sans perturbations externes.

Page 41



Simulations et interprétations

altitude

Chapitre III
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Figure 3.15 : atitude en fonction du temps sans perturbations externes.
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etrangleur du moteur(throttle)

1.4

\\\\\\\ Nl L L
.
\\\\\\\ e
\\\\\\\ L S N | N O
m m m m 1.
NS S S S S | S S
S
\\\\\\\ S | B

A .
\\\\\\\ e e ARSI ER
| | | - |
I R N L R e A
A
T ” ” ” L
\\\\\\\ R e S B e
S | v/

S D it ettt NI 4

N - @ © < N

~— o o o o
9|1101U}

40 50 60 70 80 90 100

30

10

temps en sec

Figure 3.17 : étrangleur du moteur en fonction du temps
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Chapitre III

Simulations et interprétations

[11.2 Bloc Simulink avec perturbation atmosphérique:
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Figure 3.18: Bloc Simulink avec perturbation atmosphérique.

Dans ce second bloc on retrouve le filtre de Dryden qui représente les perturbations

atmospheériques
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Chapitre III

Apres visualisation on obtient les figures suivantes

vitesse longitudinale en m/sec

vitesse longitudinale en fonction du temps
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Figure 3.19 : vitesse longitudinale en fonction du temps en présence de perturbations externes

alpha en deg

angle dattaque

0.08 I I I | ! !

0.06

0.04;

-0.02 --
-0.04

-0.06

0.02 [

JOPO% N S S S RN SN RS R

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

temps en sec

Figure 3.20 : Angle d'attaque en présence des perturbations externes
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Chapitre II

| Simulations et interprétations

variation du tangage
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Figure 3.21 : variation du tangage en présence de perturbations externes.
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Figure 3.22 : Angle de tangage en fonction du temps sans perturbations externes
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altitude
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Figure 3.23 : atitude en fonction du temps en présence de perturbations externes

empennages de profondeurs (elevator)

20

elevator

\ 1 1 1 1 \ \ \
20 30 40 50 60 70 80 90 100
temps en sec

Figure 3.24 : empennages de profondeurs en présence de perturbations externes
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etrangleur du moteur(throttle)
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Figure 3.25 : étrangleur du moteur en présence de perturbations externes
[11.3 Interprétation desrésultats :

Lafigure (3.11) représente la vitesse longitudinale pour lestrois plans (nominal, perturbél et
perturbé?) en fonction du temps en absence de perturbations externes, tandis que lafigure

(3.29) représente la vitesse longitudinal e en fonction du temps en présence des perturbations.

I nterprétation :

Sachant que consigne en vitesse est de 5m/s; nous remarquerons que la sortie a atteint la
consigne, et ce pour les trois plans en présence et en absence de vent avec une erreur statique
de 0.4m/s qui est tolérable vue la difficulté citée précédemment.

Lafigure (3.12) représente I'angle d'attague en fonction du temps en absence de perturbations
externes, tandis que la figure (3.20) représente I'angle d'attaque en fonction du temps en

présence des perturbations.

I nterprétation :
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Lesvariations de |’ angle d'attaque est restée dans I’ intervalle de tolérance qui est comprise
entre-0.8< a < 0.8 ainsi que. Ces variations doivent étre respectées rigoureusement afin

d éviter le décrochage de I’ avion.

La figure (3.13) représente la variation du tangage en absence de perturbations externes,
tandis que lafigure (3.21) représente la variation du tangage en présence de perturbations.

La figure (3.14) représente I'angle de tangage en fonction du temps en absence de
perturbation externe, tandis que la figure (3.22) représente |’ angle de tangage en fonction du

temps en présence de perturbations.

I nterprétation :

Lesvariations de |’ angle de tangage 6 est resté dans |’ intervalle de tolérance qui est comprise

entre0 < 6 < 16 ains que —30 < g < 430 ; Ces variations doivent étre respectées

rigoureusement afin d’ éviter le décrochage de I’ avion.

. Lafigure (3.15) représente I’ altitude en fonction du temps en absence de perturbations
externes, tandis que la figure (3.23) représente |’ altitude en fonction du temps en présence de

perturbations.

I nterprétation :

Nous pouvons constater sur la figure que I'atitude est stabilisée a la consigne h,..; =
50m en présence et en absence de perturbations externes, et ce pour les trois plans avec
un temps de réponse spécifique, mais ce temps différe d'un modéle a un autre vu que le
contréleur est premiérement construit pour le modéle nominal, ce qui explique la différence

entre celui de modéle nominal et ceux perturbés (avec variation paramétrique).

La figure (3.16) représente les empennages de profondeurs en absence de perturbations
externes, tandis que la figure (3.24) représente ces mémes empennages en présence des

perturbations.

I nterprétation :

Nous remarquons que la commande des empennages de profondeur est toujours

Maintenue dans le domai ne de non saturation des actionneurs + 22 degré.
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La figure (3.17) représente I’ érangleur du moteur sans les perturbations externes, tandis que
lafigure (3.25) représente |’ étrangleur du moteur en présence des perturbations.

I nterprétation :

M éme chose pour lacommande de |’ étrangleur du moteur qui est tenue dans son domaine
de fonctionnement. Donc les deux commandes (él évateurs et étrangleur) sont réalisables.

Conclusion :

La conception d’ une loi commande du vol nécessite de prendre plusieurs parametres en
charge tel que le respect des plages de variation des angles. Nous avons pu stabiliser le drone
en suivant les deux consignes atitude et la vitesse tout en respectant les intervalles de
variations de a, p et de 6 afin d’ éviter le dérochage du drone.

La simulation nous a confirmes |’ efficacité du contréleur sur les trois modéles nominal
et perturbés en absence ou en présence des perturbations atmosphériques et les variations

paramétriques, les model es en boucle fermée sont toujours stables.
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Conclusion Générale

Conclusion générale

En premier lieu nous nous sommes penchés sur la commande optimale dans une forme
générale, et dans une seconde partie aux commandes linéaires LQR/LQG dont nous avons

presentés principalement les proprietés structurelles.

la commande LQR dont les parametres de synthése sont les matrices de pondérations Q
et R qui peuvent etre choisies symetriques ou diagonal es,appuyée d'un estimateur de Kalman

on obtient la seconde commande qui est lacommande LQG (principe de séparation)

En second lieu, nous avons la dynamique du drone en vol, ses surfaces de commande et
la mise sous forme de modédle d éat non linéaire de la dynamique de vol ont été obtenues,

dansle but delelinéariser et definir ladynamique du canal longitudinal.

Pour prouver I'efficacité de la méthode utilisée, des résultats de simulation du canal

longitudinal e accompagnés d’ une interprétation sont données alafin.

Il sera intéressant de synthétiser le méme type de régulateur pour ce cana et d’utiliser
les deux contréleurs pour la commande du systeme non linéaire afin de prouver |’ efficacité de

|a méthode.
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