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Introduction générale

Les drones, véhicules volants sans pilote, appatrupeincipalement a des fins
militaires, ils furent ensuite employés pour dessitns de reconnaissance dans les années
1960. Leur utilisation pour des missions de sulxede s’est ensuite répandue. Depuis, de
nombreux drones ont été développés, et leur usags &ns civiles a également débuté. Les
drones ont connu un véritable essor grace a laatleulechnologie, comme la navigation par

satellites et les microprocesseurs informatiques.
Selon leur nature on distingue plusieurs classes :

* Les drones Moyenne Altitude Longue Endurance (MALE)lant a des altitudes
comprises entre 5km et 12km pour un rayon d’aciitant jusqu’a 1000km.

* Les drones Haute Altitude Longue Endurance(HALIEE))altaille d’avion de ligne et
volant a des altitudes pouvant atteindre 20km pwurayon de plusieurs milliers de
kilometres.

Les drones tactiques tels que I'Aérosonde, concur p@tude de phénomeénes
meétéeorologiques, peut étre aussi utilisé pour tallsation de victimes lors des catastrophes
naturelles, surveillance en milieu urbain, analgsecollecte d’échantillons en atmosphere
polluée, exploration de zones contaminées, supenvidu trafic routier, prises de vues de
batiments ou d’ouvrage d’art pour la maintenantgpéction de lignes électriques ou de voies

ferrées, etc. on note que ce drone sera I'objeétidéde ce présent mémoire.

Le drone est assigné a étre autonome tout au lerspi vol et & exécuter sa mission,
mais le plus grand probleme, réside dans la conplele son modele non linéaire et la
présence de perturbations atmosphériques qui reddéaile le contréle de son mouvement
et la difficulté d’exécution de sa mission. A ceglgl, le maintien d'une altitude et vitesse

stable, sera étudiée tout au long de ce mémoigane comme suit :

Le premier chapitre consiste en une bréve présentdes caractéristiques du drone
Aérosonde Mark 3 et en développement du modeéldinéaire des drones. Deux modéles de
turbulences atmosphériques seront présentés a savoddele de

Von Karman et le filtre de Dryden.
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Dans le deuxieme chapitre on s’intéressera a lalattgn par PID ainsi on parlera de

la méthode de Ziegler et Nichols et de la méthad8mbida. On étudiera la régulation multi-
boucle de la dynamique du vol d'un drone.

Dans le troisieme chapitre, on finira avec I'exposides résultats de simulation ainsi
gue leurs interprétations.

Nous términerons par une conclusion générale.



Chapitre | : La dynamique vol du drone

Ce chapitre présente le drone considéré « Aerosbladke 3 ». Dont nous décrirons ces
caractéristiques globales, ce qui lui a donnédlarté d’élargir son domaine d'utilisation, vu qu'a
I'origine il est congu pour I'étude des phénomenegéorologiques. En outre, dans ce chapitre
nous présenterons les équations qui décrivent santigue du vol, ainsi que les modéles de

turbulences atmosphériques.

Breve description du drone considéré et les partidarités de sa mission du vol

Comme mentionné dans l'introduction, le type dunératilisé pour la conception de la
loi de commande est appelé Aerosonde Mark3 quires€hicule aérien sans pilote, il est utilisé
dans plusieurs domaines, vu son colt et sa fladbiCe drone a été concu a l'origine pour
'étude des phénomenes météorologiques dans less ziangereuses. Un prototype a fait son
premier vol en 1993, ce qui démontre la fiabiligd¢ £h plate-forme. En 1998, un programme
intensif de développement avait conduit a 'AeraoMark 1, qui a passé toutes les exigences
d'un processus pleinement opérationnel par le Buvgtéorologique Australien [1-3].

Par la suite, Ce drone a entrepris plusieurs mmissigui ont tiré l'attention des
chercheurs a son développement et a étendre sadiotervention a la surveillance et la
reconnaissance. Par conséquent, de nombreux pagsammdé une attention a I’Aerosonde pour
son utilisation dans d'autres taches relativessaspécificités. L'originalité de ce drone donne
plus de perspective de son éventuelle utilisationAtgérie en matiere de surveillance des
frontiéres et des transports de gazoducs. Son medébonné par la figure (1.1) suivante :

Fig. 1.1.Drone Aerosonde
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La plate forme de l'avionique se compose d'un @idiar principal embarqué, basé sur
un processeur Motorola 68332 , des capteurs paianianande du vol, y compris le GPS pour la
navigation et les mesures de vitesse du vent, gywometre piézoélectrique pour la stabilisation
et d’'un pilote automatique, des capteurs de donaéexlynamiques pour la mesure de l'altitude
et d’'un ordinateur utilisé pour les mesures desndes météorologiques. Une radio UHF (Ultra
Haute Fréquence) et un amplificateur de fréquead@ra longue portée fournit une ligne de
visée télémétrique continue de 180 km, plus un comacateur de satellite miniature fournit des
communications, un logiciel embarqué traite la gation spécialisée, un contréleur du vol (la
vitesse et l'altitude), un ordinateur chargé d’smrales mesures meétéorologiques provenant des
capteurs associés et calcule la vitesse du veatts ge données GPS. Plusieurs composants et
logiciels de la station au sol fournissent le comdement du drone. De plus, la station au sol
comporte des capacités de communication a longuégfyHF) en permettant a plusieurs autres

stations de se connecter a distance via le tél@bornternet.

1.1. Caractéristiques du drone Aerosonde Mark 3

La configuration de base de I'Aerosonde est commeépousseur”, avec un moteur a
l'arriere. Cette conception présente quelques diinits aéronautiques, mais elle a le grand
avantage de permettre aux instruments de restprgmosans crainte de contamination par la
chaleur du moteur et de I'échappement. Le tablgdl) suivant résume les caractéristiques de
'Aerosonde Mark 3. Le véhicule est autonome etldaa programmer afin d’exécuter des
missions souhaitées pour l'utilisateur final. L'dsonde fonctionne dans un mode completement
robotisé avec une commande exercée par des opdraweaux ou d'un centre qui peut étre a
plusieurs milliers de kilométres. Le drone a égtéest a mené des opérations dans une variété

des conditions météorologiques.
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Specification
poids, envergure 13-15kg, 29 m
Moteur 24 ce, carburant injecté,
charge pleine de carburant 5Kg
Navigation GPS et INS
Distance max de | 180 km selon la hauteur et le terrain

Communication via UHF

la génération électrique a bord | générateur Maxon fournissant 18 V DC a4 1 Amp, 40 W

maximum, 30 W pour charge utile

Temps maximal du vol 250 heures

Opérations

Staff de lancement et de | 2-3: Contréleur, ingénieur, pilote / Maintenance

récupération
sol et communication UHF wvers / depuis Aerosonde
Performances
Vitesse de translation 18-32 ms™
Endurance 204 30 h, 2000 a 3000 Km,
Altitude 100 m = 7000 m
Charge utile Max 5 kg ~ 10 heures d'endurance. 2 kg max ~ 30
heures d'endurance
Tableau 1.1Caractéristiques du I’Aerosonde Mark 3 [3]
» Fuselage

Le fuselage se compose d'une structure compositserd'un longeron du carbone congu
pour supporter des charges allant de 1 a 5 kg.érdication de la conception comprend: des

tests d'atterrissage, des chocs, des tests deechlaice, tests de rigidité et des essais en vol.
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» Avionique
L’avionique se compose de :
= Un ordinateur du vol principal, un ordinateur @i pour les mesures météorologiques
(processeurs 2xTT8) et d’autres capteurs spéaalisé
= Un GPS pour la navigation point de route (waypo@ttles mesures de vitesse du vent.
= Gyromeétres piézoélectriques pour la stabilisatida @avigation.
= Capteurs de données d'air pour la mesure de Wadit

Plus de détails sur 'Aerosonde Mark 3 sont dord&ss ce qui suit:

» Communications
Les communications entre le drone et la statios@usont réalisées par la radio UHF
(des distances allant jusqu'a 150 km) et via lell#atIridium Low Earth Orbite (LEO).

» Moteur
Le drone dispose d'un moteur d'avion de modeleirdeNYA modifié pour étre utilisé
par le drone. Les contraintes d'exploitation compesat la capacité de voler a une altitude
maximale de 20.000 pieds, la capacité de fonctioantre -40 et 60 ° C (température ambiante)

et une autonomie supérieure a 30 heures.

» Systeme de lancement

Le systéme de lancement se compose d'un ensemldepgert, qui est monté sur les
barres du toit d’'un véhicule. L'Aerosonde est pldaés le support et fixé avec une bride de
déclenchement rapide. Apres veérification fonctidlenale I'avionique et des surfaces de
commande, le moteur démarre. Une fois que la dorectu vent en cours a été mise en place le
véhicule accélere jusqu'a 80 km / h. a ce momerdrdne est sorti et commence a monter sous
le contréle d'un pilote. Le pilote fait des mano&svjusqu'a une altitude prédéterminée et a
I'aide d'un interrupteur sur la console de pilota§ece point, le drone commence a exécuter le
plan sauvegardé de la mission. Le contact téléquitriest maintenu tout au long de cette

procédure.

> Station de contrble au sol
La station de contrble au sol sert au le lancenmmnaire, la récupération des
informations sur la mission de I'Aerosonde, commie sert aussi a la commande et au

changement de la trajectoire pendant le vol. Laostade contrble est un systeme compact et
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mobile, qui a été déployé avec succes dans desitésc&loignées a travers le monde. |l
comporte les éléments suivants:

 La planification des missions et systéme de coatrol

» Systéme de lancement ;

« Eléments d'appui.

Le noyau de la planification des missions et lg¢esye de contréle contient un ordinateur
MUX connecté a un modem radio UHF de transmissgaieéa 9600 bauds. L'ordinateur MUX
supporte une interface fournissant un canal dentiée bidirectionnel a 2400 Bps pour trois
drones en fonctionnement simultané sur le mémel.caeamodem radio fonctionne dans la
bande 402-417 MHz. Connecté a des ordinateurs |mé&ie. La station peut soutenir une
commande simultanée et commander jusqu'a troisedrdin fonction de la mission et le niveau
d'intégration de la charge utile, elle peut égalnmntrdler la fonction de la charge utile.
Alternativement, un canal de communication sép#ilé & drone a supporter la liaison des
données de charge utile complexe. En configuraiandard, la planification de la mission et le

systeme de contrdle peuvent étre déployés aveeésudems l'arriere d'une camionnette.

2. Systéme de guidance, de navigation et de control &C)
La structure typique des GNSC des drones est s sur l&ig. 1.2 qui se compose

d'un systeme de navigation (GPS), d’'une unité dsumeeinertielle (UMI) et d’'un ordinateur
principal.

Canal de
Récepteur communication | Commandes
Gs [ I @_dﬁtzqii'a_s_t?ti?_n ________
(ax:ay'az) i A A
UMI - Processeur ; ; Algorithme ] Algorithme Informations
(q_p_r)' : 3| de fusion de guidance K= sur la mission
! (filtre de de drone de vol
Magnétometre | KALMAN) —
(boussole) i 2 A = g 5 =
P R — A do &2 - NI S
Pd_:E CDA »| Processus e 'g" =
T oA [5, 8, 13, 80

Modeéle non linéaire d'un drone

Fig. 1.2Schéma de guidance, navigation et systeme de t®aedé drones.
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Le récepteur GPS sert a mesurer les trois compesardctorielles de la position
(longitude, latitude et altitude) et les trois camsantes vectorielles de la vitesse (u,v,w). Pour
concevoir une loi de commande pour le canal lodgial ainsi que pour le canal latéral. Les
variables mesurées par le GPS ne sont pas suéfssaidnc le systéme de navigation comporte
également l'unité de mesure inertielle (UMI), gei ®mpose de 3 gyroscopes embarqués et 3
accélérometres ; un dans chaque axe. Les gyros(gyesnetres) sont utilisés pour mesurer la
vitesse de tangage pour étre utilisé dans le canal longitudinal ali@ concevoir une loi de
commande et le taux de variation de vitesse dut lacet du roulisp sont utilisés pour
commander le canal latéral. Les accélérometres lgdiges pour mesurer les composantes du
vecteur d'accélératiom(, A,, A, ). Les capteurs de données aérodynamiques (CDA)neat
l'altitude barométriquéd et la vitesse réellé. sur la base de la pression statique et dynamique
ainsi que des capteurs de température. Afin désegdlalignement initial et de corriger en vol
les angles d'attitude (angle de tangégeangle d'inclinaiso et I'angle du cag déterminé par

le processeur), un magnétometre est utilisé.

Dans le processeur de navigation (Algorithme ddauge du drone) la transformation de
coordonnées est effectuée a partir du repere gémpen inertiel vers le repére de navigation

associé au drone.

Dans le bloc d'information de la mission du vol résggnté sur Idigure 1.2 Le
programme de la mission du vol est mis en ceuvrpragramme s'accorde avec tous les modes

de commutation utilisés au cours de I'accomplissgiahe la mission assignée.

3. Modeles mathématiques du drone et les perturbatns atmosphériques

Les équations générales du mouvement sont donaées@ensemble des équations non
linéaires, décrites dans ce qui suit. Les équatimssforces et des moments sont données dans
les expressions (de 1.2 a 1.3 respectivement)s sthat réarrangées dans une configuration
d'espace d'états non-linéaire, telles que lessatedinéaires et angulaires sont des variables
d'état, les forces externes et les moments sord@neges de I'espace d'état. En plus de vitesses
linéaires et angulaires, les angles d'Euler etéesdonnées de positions par rapport a la Terre

sont ajoutées pour compléter le vecteur d'état [7].

Les vitesses linéaires peuvent étre décrites paorzbinaison de la vitesse réelle, I'angle

d'attaque et I'angle de dérapage du drone.
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Le modele d'état non-linéaire de la dynamique dumelipeut étre exprimé comme suit:

X=FX,Ud,t) (1.1)
Y=CX
Ou:

F  Est un champ de vecteurs multi variables
X=[VapBpqrioo¢h]

V = [u v w]T Contient les composantes de la vitesse du drone
u - Composante horizontale, v - composante lat@tale-composante verticale.
a - Angle d’attaque (angle of attack).

B - Angle de dérapage (sidslip).

p - Taux du roulis (Roll Rate).

g - Taux du tangage (Pitch Rate).

r - Taux du lacet (Yaw Rate).

Y - Angle du cap (heading Angle).

6 - Angle du tangage (pitch angle).

¢ -Angle d'inclinaison (bank angle).

U= [8, 6] est le vecteur de commande &uest la déflexion des gouvernes de profondeur,

O est 'accélérateur du moteur.

L'équation (1.1) est donnée dans ce qui suit elevcommander le mouvement de drone.
Pour cette raison, nous considérons I'équatiorfaless et des moments qui affectent le drone

pendant son vol:
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» Equations de la force
X(U,x,d) =mgsin0 + m(it + qw — rv)
Y(U,x,d) = —mgcos@sing + m(v + ru — pw) (1.2)
Z(U,x,d) = —mg cos 0 cos ¢ +m(w + pv — qu)

Les composantes de la force soX = (U,x,d) ,Y = (U,x,d),Z=(U,x,d) les

équations ci-dessus sont dues a des forces aérayres et a des forces propulsives.

» Equations des moments
LW, x,d) =L,p— (Iyy— I, )qr — 1, (@* — %) — I, G+ pq) — I, (4 — 7P)
MU, x,d)=1,,q— Uy =L )rp— Iy @2 —p*) — L, +qr) — 1,, F—pq)  (1.3)
N, x,d) = 1,7 = (L = Ly )P = Ly @* = @°) = 1, (q +7P) — Lx (0 — q1)

Les composantes des moments sb(l, x,d), M(U,x,d) etN(U, x,d), les équations
(1.3) sont dues a des forces aérodynamiques etulsrogs, on note qu'il n'y a aucune

contribution de la force de gravitation, car cesmeats sont pris sur le centre de gravite.

» Equations associées au changement d'attitude du dre (Angles d'Euler)

A tout instant, les trois angles d’Euler donnemtriéntation du fuselage du drone en
effectuant une suite de rotations autour du latet dngley, du tangage d'un angtet du
roulis d'un anglep, respectivement. Les équations qui expriment cegea sont données
comme suit :

6 = qcos¢ —rsing
Y = g sin @ secH + r cos ¢ sec f (1.4)
@ =p+gqsinptanf + rcosgtanb

» Equations de vitesse par rapport au sol
La vitesse du drone par rapport au repere géogeetriest donnée par les trois
composantes vectorielles suivantes
* Selon l'axe X:

Xe =ucosypcos B + v(siny cos ¢ + cosy sin 6 sin @) + w(siny sin ¢ + cos Y sin O cos ¢)...(1.5)
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 Selonlaxe Y :
Y. = usiny cos 8 + v(cosy cos ¢ + siny sin O sin ¢p) + w(— cos P sin ¢p + sin O cos ¢)..(1.6)

* Selon I'axe Z (altituddé=-2)

h=usinf — (vsin@ + wcos@) oSO .......cccovviviiiiiiiiiiiiiiiiiiie i (L7)

Dans les équations précédentes, les forces extetles moments autour du centre de
gravité restent a déterminer. Elles sont tiréesfalegs et moments aérodynamiques et de forces
propulsives.

Dans les équations (1,5), (1,6) et (1.7) les hygsdh suivantes sont faites.
= Fuselage rigide.
= Terre est plate.
= AXxes fixés au corps avec l'origine au centre deitga

= Référence Terre-fixe e est considérée comme uaeeréfe inertielle.

> Perturbations atmosphériques

Les rafales du vent sont rencontrées dans lesanssiu vol et durant les phases, finale
(atterrissage) et initiale (la montée). Il exisiéédentes méthodes de modélisation des rafales du
vent. Dans Aerosim bloc-ensemble [5] les rafaleseht exercent une influence sur les vitesses
et les accélérations angulaires du tangage et chi. IBans la méme référence le modele de
turbulence atmosphérique utilisé dans la simulatest représenté par le modéle des
perturbations sur |&ig. 1.4
a. Composantes des turbulences longitudinales :

AV4
=
2
A%

— e e e el —— —

[

Fig. 1.4.Les composantes des turbulences atmosphériqueatuidingles
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Les fonctions de transfert correspondantes a cénsalbloc sont données par (1.8),(1.9) et
(1.10).

Les entrées du filtre de Dryden sont des bruiteaddacorrespondant aux rafales du vent
longitudinales), et verticalesn, , les sorties sont la vitesse turbulence longitaie

(ug), la vitesse de turbulence verticgie,) et le taux de turbulence du tangdgg).

Ou [ZEL140.25 (Ly/V)s)
H = = 1.8
u (5) 1+1.357-L5+0.1987(Ly, /V)%s? (1.8)
ow /%.L7W<1+2.7478 (LW/V)s)+0.3398(L7w)2s2)
H,(s) = — (1.9)
1+2.9958 (LW/V)s+1.9754(7W) s240.1539(L,,/V)3s3
S
H,(s) =—%—H, (s) (1.10)
1 (1+(G)s) "
Les

Longueurs d’échelle de turbulendg,, L, et d’intensitéses, , o, sont en
fonctions d’altitude définies dans les équadi@l.11) et (1.12).

Ly-n (1.11)
h

U " (0.177+0.000823.h)12

Selon la méme référence, si un drone vole en kembe modérée les intensités de

turbulence sont représentées comme suit :

(1.12)
Oy — 0.1 W20
Oy _ 1
oy  (0.177+0.000823.h)04

Ouw,, estla vitesse du vent dans la turbulence modéréeme?i3.
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» Modele de Dryden

Comme l'ordre des fonctions de transfert représgrtamodeéle de Von Karman (1.8),
(1.9) et (1.10) est élevé, il serait difficile dencevoir une loi de commande simple, surtout en
utilisant un filtre de Kalman. Pour cette raisamrslde la synthése de la loi de commande, on
utilisera un modele de turbulence plus simple appebdéle de Dryden qui est donné dans le

modeéle d’état suivant :

—1
h, O 0 [Ku/l 0 ] [1 0 0 ]
-1 “ 0o 1 0
Agr 0 /RW 0 Bdrl K, I; Carl = K, _1, |iDgr 03,
o Ku/ -1 0 /3 lo e Vs J
/35 /Jq l J q q
i 0 0
Avec :
K, = Oy (2Lu/7tv) )
W =1L,/V,
K,=22,
W =0.6,
K,=1/v,
g =4b/mV .
Ou:

b : est I'envergure de l'aile de 'Aerosonde b=2.9m.
L, : est la longueur horizontale de turbulence.
o, : est l'intensité de turbulence.

Les mémes parametres sont définis pourdiférents modeles avec différentes
vitesses. Afin de prouver l'efficacité de lai [de commande congue relativement aux
perturbations non structurées.
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4. Position du probléme
Comme un drone a de multiples raisons de quittérajactoire prévue il faut donc un
mécanisme trés rapide et efficace pour corrigeétests par rapport a celle ci et mg&canisme

désiré est un régulateur bien adaptée qui assupeléormances désirées.

Etant donné que ces véhicules sont utilisés paigiguirs missions (civiles et militaires)
dans les différentes conditions atmosphériques,c dian conception d'un régulateur qui
stabiliserais et qui assurerais la sécurité deidaion est I'une des propriétés recherchées.

Dans ce projet nous allons concevoir une loi demande basée sur le régulateur PID

(appliqué au modele non linéaire d'un drone).
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Conclusion :
Pour le présent chapitre, les conclusions suiggmevent étre faites :

La structure interne du drone Aerosonde est doamée ses différentes composantes et
son utilisation dans les missions réelles. Le nmmdehthématique non linéaire du drone est

présenté en bref.

Les deux modeles de turbulence sont donnés arsalai de Von Karman et le filtre de
Dryden. Il est conclu que le filtre de Dryden ésispsimple que le modéle de Von Karman, cela

est prouveé par les fonctions de transfert donnaes de chapitre.
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1. Introduction

Les régulateurs PID répondent a plus du 90% desirsedustriels et le nombre de
régulateurs installés dans une usine pétroliera, @emple, se compte par milliers.
Malheureusement, malgré I'expérience acquise adefil ans, les valeurs choisies pour les

parametres P, | et D ne sont pas toujours saisfas, ni adaptées au processus a régler.

L'histoire des réegulateurs est déja longue et uit @re intéressant de rappeler quelques
étapes importantes. Les premiers régulateurs de ¢gptrifuge apparaissent vers 1750 pour
régler la vitesse des moulins a vent, suivi en 1di8&meux contrbleur de vitesse d'une machine

a vapeur de James Watt.

En 1942, Ziegler et Nichols [8] ont proposé deuxndeches permettant de trouver
facilement les parametres optimums pour une iagtal donnée. Au fil des ans, les propositions

de Ziegler et Nichols ont été adaptées ou modifiéémn les besoins.

En 1963, Horowitz [9] a ajouté un degré de libadgplémentaire au régulateur PID afin
de mieux contréler les dépassements obtenus lamg déponse indicielle. Ce nouveau degré de
liberté consiste, en particulier, a ne réinjecnsve terme proportionnel qu'une partie du signal
de sortie.

Au début des années 1990 et dans le but de fodesiregles d'ajustement simples mais
plus performantes que celles de Ziegler-Nicholgrdks [10] et ses collaborateurs ont analysé le
comportement dynamique d'un grand nombre de prosesSette analyse a conduit a
I'établissement de tableaux servant aux calculspdeametres P, | et D a partir de mesures

simples.

Dans ce chapitre, on présentera le régulateur Rédtade passer en revue les méthodes
de synthese (Ziegler, Nichols et Broida). On fipea I'étude de la régulation multi boucle.
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2. Description du régulateur PID
Un régulateur PID ou correcteur PID (pour « proportionnel intégral dérivé ») est un
organe de contrle permettant d’effectuer une edgul en boucle fermée d'une grandeur
physique d'un systeme industriel ou « procédé »estCle regulateur le plus utilisé dans

lindustrie, et il permet de régler un grand nomtdeegrandeurs physiques.

Un régulateur PID remplit essentiellement troisctoons :
1. Il fournit un signal de commandgt) en tenant compte de I'évolution du signal
de sortiey(t) par rapport a la consigng(t).
Il élimine l'erreur statique grace au terme intégua

3. Il anticipe les variations de la sortie grace amgedérivateur.

2.1. Le régulateur PID
Le régulateur PID classique relie directementdmai de commandg(t) au signal d'écart
e(t). Sa description temporelle est la suivante :

u(t) = Kp (e(t) + Tilfot e(t)dt + T, dz(tt)) .................................... (1)

avec lI'écart défini comme suit :

E(E) = W(E) = Y () e e eeeeeeeeee e oot )

Cette combinaison des termes P, | et D est ausgir®e sous le nom de forme parallele

Ou non-interactive.

3. Controle par PID
P, Proportionnel
Dans le cas d'un contrble proportionnel, I'errestrvértuellement amplifiée d'un certain

gain constant qu'il conviendra de déterminer ewtfon du systéme.
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L'idée étant d'augmenter I'effet de I'erreur susysteme afin que celui-ci réagisse plus
rapidement aux changements de consignes. Pluddar\wdeKp est grande, plus la réponse l'est
aussi. En revanche, la stabilité du systeme ewérdétériorée et dans le cas dyimdémesuré
le systeme peut méme diverger.

Si lI'on prend I'exemple d'une voiture qui dériva, regulation proportionnelle consiste a

contrebraquer rapidement pour rétablir la voiture.

[, Intégré

Au controle proportionnel, nous pouvons ajoutertdgration de l'erreur. Dans ce cas

nous obtenons une régulation Pl (proportionneliatégre).

Pourquoi a-ton besoin de rajouter cette fonctidtéal notre organe de controle ?

Et bien, lors d'un simple contrdle proportionnkgubsiste une erreur statique. Lorsque le
systeme s'approche de sa consigne, I'erreur mlestpsez grande pour faire avancer le moteur.
Le terme intégral permet ainsi de compenser l'erstatique et fournit, par conséquent, un
systeme plus stable en régime permanent.idlest élevé, plus I'erreur statique est corrigée.

Pour reprendre I'exemple de la voiture qui déri@germe intégral consiste a rajouter un

petit coup de contre braquage afin de se rétatrectement.
D, Dérivé

Le contrdle Pl peut amener a un dépassement asigne, ce qui n'est pas toujours trés
souhaitable (exemple d'inversion de polarité darsak de moteurs électriques). Le terme dérivé
permet de limiter cela. Lorsque le systeme s'ap@ae la consigne, ce terme freine le systeme
en appliquant une action dans le sens opposémepainsi une stabilisation plus rapide.

Toujours avec I'exemple de la voiture, le termavdéreprésente le petit contre braquage
dans le sens opposé de l'ajustement pour stabiiseoiture lorsqu'elle s'approche du point

gu'elle voulait rejoindre.
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4. Calcul des coefficients

Nous allons désormais voir comment trouver leswal@ attribuer aux trois coefficients
(Ki, Kp, Kd)de l'asservissement PID. Il existe deux faconsrdedaler, I'une par la modélisation,
lautre par l'expérimentation, sachant que souvemt compléte la premiere a travers la
deuxieme. Modéliser le systeme consiste a déternpiaele calcul son comportement et de la
déduire des valeurs plausibles pour les coeffisiddapproche par I'expérimentation signifie que
I'on va utiliser une réponse réelle du systéme pégler d'abord grossierement puis finement les

coefficients.

4.1. Approche par la modélisation :

Le choix de procéder a la modélisation du systéemean est dicté par les contraintes
inhérentes au systéme. Souvent la complexité deerags réels place la modélisation hors
d'atteinte, mais dans certains cas, en chimie ounéoanique par exemple, les regles qui
régissent le systeme sont suffisamment simples gaer I'on puisse tenter de modéliser le
systeme. D'autre part, il se peut que dans lespwds systéme est particulierement critique ou
difficile d'accés (processus industriel lourd, éys¢ qui ne peut étre mis hors service), il soit
indispensable de modéliser le systeme afin d'awoifeu de coefficients suffisamment précis

pour obtenir d'emblée un régulateur PID qui saitcfennel.

4.2. Approche expérimentale

Nous présentons ici deux approches possibles podétermination des coefficients par
expérimentation : une meéthode avec I'utilisationré@yulateur PID et I'autre qui ne l'utilise pas.

Nous indiquons aussi les avantages et inconvénientes deux meéthodes.

L'existence de la deuxiéme méthode est justifiédgtait que dans certains régulateurs
matériels, les valeurs des coefficients ne sontmadifiables, c'est le cas si par exemple le
régulateur est un circuit électronique et que lesfficients sont déterminés par les composants

(résistors, condensateurs).
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4.2.1. Approche de Ziegler-Nichols pour les systemen boucle fermée (déja régulés)

Principe : Amener le systeme dans un état d'oSoiia puis en déduire les valeurs des
coefficients.

Protocole : FixeK; et Kg a 0 puis faire varieK, jusqu'a obtenir des oscillations périodiques

stables, c'est a dire non amorties et non ampdifiée

a) Méthodes de Ziegler et Nichols (ZN)
En 1942, Ziegler et Nichols [8] ont proposé deugraphes heuristiques basées sur leur
expérience et quelques simulations pour ajustédeapent les parameétres des régulateurs
P, Pl et PID. La premiéere méthode nécessite I'éstregnent de la réponse indicielle en boucle

ouverte, alors que la deuxieme demande d'amesgsiéme bouclé a sa limite de stabilité.

% Meéthode de la réponse indicielle

Pour obtenir les parameétres du régulateur PIDyffitd'enregistrer la réponse indicielle
du processus seul (c'est-a-dire sans le régulatauig de tracer la tangente au point d'inflexion
de la courbe. On mesure ensuite sa pentée retard apparent correspondant au point
d'intersection de la tangente avec l'abscisse ghileKO = y,/E . On peut alors calculer les
coefficients du régulateur choisi a I'aide du tablé.

Généralement, les gai proposés par Ziegler-Nichols sont trop élevésatuaisent a
un dépassement supérieur a 20%. Il ne faut doncraasdre de réduir&p d'un facteur 2 pour

obtenir une réponse satisfaisante.

Type K, T, | T,
P 1/ pLKo) = 1/ (aKo)
PI 0.9/(pLK,) = 0.9/ (ako) 3L

PID 1.2/(pLKo) = 1.2/ (ako) 2L 0.5

Tab. 1: Parametres PID obtenus a partir d'une sgpmicielle (ZNt)

% Meéthode du point critique
Cette méthode est basée sur la connaissance du potmgue du processus.
Expérimentalement, on boucle le processus sur mplsirégulateur proportionnel dont on
augmente le gain jusqu'a amener le systeme aeystdlmaniére permanente ; on se trouve ainsi

a la limite de stabilité. Aprées avoir relevé le mairitique Kcr du régulateur et la période
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d'oscillationTcr de la réponse, on peut calculer les parametreggluateur choisi a l'aide du

tableau 2. Ici également, les valeurs proposéeduisent a un temps de montée relativement
court malheureusement assorti d'un dépassemeng. ékatte situation n'étant pas toujours
satisfaisante, on peut étre amené a corriger leiicents proposeés et, en particulier, a diminuer

le gainKp.

On notera que les parametres Ti et Td proposéepaeux méthodes de Ziegler-Nichols
sont dans un rapport constant égal a 4. Le regula@ssede donc deux zéros confondus valant
-1/(2Td) = -2/Ti.

Type K, T; Ty
P 0.5¢r
Pl AKer 0.8T¢
PID 0.&Kcr 0.5T¢r 0.129,

5. Méthoded’identification
5.1. Méthode de Broida

> Travail en boucle ouverte

Dans le cadre du contréle d’'un systeme industieE grande importance est accordée a
l'identification du processus. En effet, pour pde€a la commande d'un systeme réel, il est
nécessaire de disposer d'un modele mathématiquie garactérise avec une bonne approximation

mais qui doit étre suffisamment simple pour faeilgon étude.

La méthode d'identification empirique de Broidabsese sur I'allure de la réponse indicielle
du systeme en BO. En effet, dans le cas ou cqitsnsé indicielle ressemble a I'allure de la courbe
décrite en figure 2, Broida approche le comportérdersysteme par une fonction de transfert de la

forme suivante :
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Step Response

Systenm: Sys
Time (sec): 303
Amplitude: 0.4
O.ff = — — — —ug
Ju
s T iy
==y
Bystent Sys
Time (sec): 248
Jlkrnplilude: o.28

Ampltude

[

=)

800 1000

200 (aTnls
Time (sec)

I;—-———.-—.
l__,.tl_.».:
12

Figure 2. Exemple d’analyse de Bro

Pour la détermination des paretres efl caractéristiques de(p), la méthode utilisée
par Broida consiste a s’appuyer sur deux pointactérstiques de la réponse du systéme.
points habituellement choisis correspondent respaoent aux points d’ordonnées égale

28% et a 8% de la valeur finale de la sortie. Ce qui seiitgohi :

et

En s’appuyant sur les valeurs numériques; et de 3 obtenues expérimentalement |

figure. 2) on obtient :

La résolution de ces deux équations donne finalér

» Travail en boucle fermé
Parmi la multitude de régulateurs utilisés en imdesles régulateurs PID occupe
incontestablement une place prédominante. En éffetrégulateurs PID présentent I'avant
d’étre efficaces, mais aussi de pouvoir étre @éslisnéme lorsque la fonon de transfert du
systeme n’est pas exactement connue. Il existes ales méthodes expérimentales pou
régalage des parametres des PID. Une de ces mséthesteelle de Broida, qui a partir «
parametres (K, €f) du systeme identifié attribue parameétres du PID (,, Ti et Td ) voulu

selon le tableau ci-dessous.
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Type de régulateur P PI PID
K 0.87 0.8t T+ 0.4T
TK TK 1.2KT
T, _ T T
K 0.8 K 0.75
T, ~ ~ 0.35
e T

Tableau. 1.

La fonction de transfert d’'un régulateur PID pagiallest la suivante% =K, + % + Typ

bY

La commande d'un systétme par un PID se résume @aséquent a : une commande
proportionnelle a I'erreur (action P), on ajouteeda une valeur moyenne des erreurs précédentes

(action 1), et on enleve une valeur proportionnalla variation de I'erreur (action D).

Syatem: svs Step Response
1.8—— Peak amplitude: 1.6 T T T T T T
Owershoot (260 604 H ! ' ' H
At time (secy 102

16—

Y 0 T S S O R R SO

o, L e e appe g

1.2

System: sws
Seftling Time (sec): 73.2
o 1 i ety bk T e e T e
= . ' ' H H System: =vs
= | H | i H H Final walue: 1
E pglop Systemisys A 3
: Rize Time (2ec) 3639 |
v e L e e e e
0.6 pfe-m---- P T s R e oo =
| H : H [ H H H H
9411 L3NS SRS SO SO U SO SRS UNUUR N S |
| H H | H H H H H
=] U S Y S e A A ]
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a 20 40 G5O 20 100 120 140 160 120

Tirme [sec)

Figure. 3
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6. Conclusion

L'asservissement par PID est aujourd'hui lI'un dseraissements les plus utilisés et ce
pour plusieurs raisons. Premierement, il est tilapls a mettre en place et s'avéere efficace pour
la plupart des systemes réels. De plus, le caleslabefficients laisse le choix entre plusieurs
meéthodes de difficulté croissante. D'une part, mné¢hode expérimentale et tres facile a mettre
en place permet d'obtenir rapidement des coeftigiearrects pour des systemes ne nécessitant
pas de trés grandes précisions dans l'asservisceiantre part, des méthodes mathématiques
avancees offrent des techniques pour obtenir ledficents idéaux pour un systéme en
particulier. Ainsi, la mise en place d'un asserinssnt PID peut-étre a la fois rapide et efficace

et permettre une optimisation des coefficients pesisystemes les plus avancés.
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7. Régulation multi boucle de la dynamique du vol

7.1. Autopilote d'un drone

Le succes commercial d'un drone militaire ou cést basé sur son AFCS (Automatic
Flight Control System). Son role est de transformmersystéme instable en un systéme stable,
facile a manceuvrer. Cependant, sa conception mmesin grand défi qui est di a la non
linéarité du systeme et au fort couplage entrédiees et les moments produits par les rotors. En

général, un simple AFCS est constitué de deux bsucl

7.1.1. La boucle interne:

Vl
QR S <

Cette boucle traite et analyse les informationprewenance de drone comme le tangage,

roulis, lacet, appelé aussi dynamique rapide.
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7.1.2. La boucle externe¢

Boucle

EE

Le role de la boucle externe est de maintenir tesse, l'altitude, et méme de contre
phénoméne de glissement du di "SideSlip". Pour cela elle tient compte de to les

conditions extérieures (vitesse air,tude, informations de navigations).
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1. Introduction :

Dans le but de maintenir les performances de neystéme c'est-a-dire une vitesse
constante de 23 m/s et une altitude stable de 920 présence et en absence de perturbations
atmosphériques (avec et sans le vent) nous avarts ame loi de commande qui grace au réle
de ces différents parametref; (,, K;) mentionné dans le chapitre précédent nous permet

d'atteindre le but désiré. Les résultats de sinmratt le modele sont donnés dans ce chapitre.

2. Schéma bloc de Simulink :
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Figure 2.1 : modéle de Simulink.
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3. Résultats de simulations et interprétations
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Figure 3.1

Il est observé que la vitesse est maintenue dardifférentes conditions atmosphériques.
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Figure 3.2

Il est observé que l'altitude est maintenue dassliférentes conditions atmosphériques.
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Figure 3.3 : angle d'inclinaison en fonction du pesm

Roll rate(stochastique)

(pe1) ua alel |0y

200

150

temps en (sec)

Roll rate(déterministe)

(pe.

ua ajel |0y

temps en (sec)

Figure 3.4 : taux du roulis en fonction du temps.
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Figure 3.5 : taux du tangage en fonction du temps.

Il est observé que le taux du tangage est comptis €29° et 29°.
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Figure 3.6 : taux du lacet en fonction du temps.
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Figure 3.7 : angle d’attaque en fonction du temps.

Il est observé que l'angle d’attaque est comprigeenl2® et 12° pour éviter le

décrochage.

Sideslip(stochastique)

(9169p) ua dijsapis

temp en (sec)

Sideslip(déterministe)

(3100p) ua dijsapis

temps en (sec)

Figure 3.8 : angle de dérapage en fonction du temps

Il est observé que lI'angle de dérapage est coreptige -6° et 6°.

Conclusion :

Les résultats obtenus nous ont permis de confifeféicacité de la méthode utilisée pour

la conception du correcteur PID en présence ebsenge de perturbations atmosphériques.



Conclusion générale

Conclusion générale :

La conception d'une loi de commandes pour desrsgst&voluant dans des situations

aussi complexes, tel qu’un drone ; est une taésedifficile.

Le drone est assigné a étre autonome tout auderspn vol et a exécuter sa mission,
mais le plus grand probléme, réside dans la coniplale son modele non linéaire et la
présence de perturbations atmosphériques qui reddéaile le contréle de son mouvement
et la difficulté d'exécution de sa mission. A cgasl, le maintien d'une attitude et vitesse

stable est primordial.

La simulation a mis en évidence l'efficacité deplacédure suivie, c'est-a-dire la
conception d'une loi de commandes basée sur régulatD appligué au modele non linéaire

d'un drone.
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