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Introduction générale

Introduction générale :

L’apparition des premiers drones, véhicules volaatss pilote humain a bord, date de la
fin de la seconde guerre mondiale. Tout d’abordqgpalement utilisés comme cibles militaires
pour I'entrainement au combat, ensuite employés dea missions de reconnaissance dans les
années 1960, leur utilisation pour des missionsudgeillance s’est ensuite répandue lors de
nombreux conflits. Depuis, de nombreux drones dat développés. Les applications sont
multiples : localisation de victimes lors de cataghes naturelles, supervision du trafic routier,
prises de vues de batiments ou d'ouvrages d’art p@umnaintenance, inspection de lignes
électrigues ou de voies ferrées ;le drone est @ongipalement utilisé dans sa fonction d’ceil
déporté, grace a son vol stationnaire dans desamssdifficiles pour I'homme et I'on distingue

plusieurs classes selon leur nature :
» Les drones Moyenne Altitude Longue Endurance (MAM®)ant & des altitudes
Comprises entre 5km et 12km pour un rayon d’aditant jusqu’a 1000km.

» Les drones Haute Altitude Longue Endurance (HALdS),la taille d’avion de ligne et
volant a des altitudes pouvant atteindre 20km pourayon de plusieurs milliers de

kilometres.

Un drone doit étre capable de réaliser des nmissiglicates comme la surveillance de
zones ou de batiments ou Il doit pouvoir suivre tragctoire déterminée a I'avance mais aussi
pouvoir détecter et éviter d'éventuels obstaclear Bela il est équipé de capteurs (GPS, centrale
inertielle, capteur a ultrasons) lui permettantddeerminer sa position. Un algorithme de guidage
calcule a tout instant la trajectoire en fonctidévdntuels obstacles ou perturbations (rafale de
vent). Un algorithme de pilotage détermine les camdes a appliquer aux actionneurs du
systeme de propulsion pour que le drone suiveajadioire calculée, remplacant ainsi I'action
d'un pilote humain. Ainsi le drone transmet defimations sur son environnement a une
station d'enregistrement et/ou a un opérateurrdisBour cela, en plus des capteurs qu'il utilise
pour sa localisation spatiale, le drone est éqdgéapteurs (pression, température, etc.) et d'une
caméra vidéo. Ces informations sont transmisesaidel d'une communication sans fil.
L’'opérateur peut, pendant la mission du drone, fiexdun certain nombre de consignes en

utilisant la méme communication sans fil.
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Actuellement, aux c6tés des missions de survedlatiad’'observation dédiées aux études
scientifiques, a la surveillance d’'urgence et dratection civile, d’autres opérations peuvent
étre réalisées par des drones. Si leur champ déaiph est encore a définir, les drones peuvent
s’averer utiles pour des missions de transportsraassi de travail aérien ;prises de vues en
faveur du marché en pleine expansion de I'nmag@BES, Google Earth...) et de celui de
I'épandage agricole, transport de charges sougudinrecherche et sauvetage, soutien a l'aide
humanitaire... Autant de missions dévolues aux drogesne sont pas uniqguement a des fins
publiques, mais également commerciales et priieéesnatiere de surveillance, les drones ont
virtuellement toute leur place. Evaluation des dages, surveillance des feux de forét et des
lignes électriques haute tension, survol des rég@aignées, montagneuses et peu accessibles
(tremblements de terre), des zones de péche etralgss maritimes trés fréquentées et
dangereuses : les drones se montrent tout tea&mrés comme de loin, ils peuvent servir a
évaluer les niveaux de pollution atmosphérique antime, a effectuer les tracés terrestres et la

cartographie.

En matiére de seécurité civile et de sdreté duttere, les drones apporteraient leur
précision pour renforcer le renseignement au phés gt en temps réel. Reconnaissance et
surveillance des frontiéres, soutien a I'ordre pubt a la sécurité, surveillance d’événements et
de manifestations : les drones posent cependargratedes questions en termes de liberté
individuelle, et d’acceptation par les populatiobhs.drone est assigné a étre autonome tout au
long de son vol et a exécuter sa mission, maisuke grand probleme, réside dans la complexité
de son modele non linéaire et la présence de patians atmosphériques qui rendent difficile la
conception d’'une loi de commande simple afin detrébgr son mouvement et d’exécuter sa
mission. A cet égard, une méthode de conceptionedloi de commande, en présence et en

absence de rafales de vent et des perturbatieTaés, sera étudiée tout au long de ce mémoire.

En Automatique, la synthese d'une loi de commaediais généralement sur un modele
nominal simple qui ne prend pas en compte touteotaplexité du systeme. Des dynamiques
sont négligées, comme celles qui se trouvent eardate la bande passante du systeme asservi ;
les valeurs des paramétres du modele sont considgades a leurs valeurs nominales, par la

suite on prendra en considération les perturbatitesnes et externes du systeme.

En dernier chapitre nous nous intéresserons arhgation puis les résultats de simulation ainsi

gue les interprétations seront exposes a la ficeddernier chapitre.
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Introduction :

Les drones ou UAV sont des robots volants sansepdapables de mener a bien une mission
de facon autonome ou en mode téléguidé. Leur atihis est d’abord militaire pour des missions de
reconnaissances ou de surveillance. Cependastntshien adaptés pour la réalisation de missians q
mettraient potentiellement un équipage en dangegquiunécessitent une présence permanente sur

zone.
|.1.Description du drone :

Le type du drone utilisé pour la conception deolale commande est appelé Aerosonde Mark3
qui est un vehicule aérien sans pilote, il estisdtildans plusieurs domaines, vu son colt et sa
flexibilité. Ce drone a été congu a l'origine pdetude des phénomenes météorologiques dans les
zones dangereuses. Un prototype a fait son preroleen 1993, ce qui démontre la fiabilité de sa
plate-forme. En 1998, un programme intensif de gpeEment avait conduit a I’Aerosonde Mark 1,
qui a passé toutes les exigences d'un processosmint opérationnel par le Bureau Météorologique
Australien. A cet égard, Huit Aerosonde Markl aét &chetés par I'Université nationale de Taiwan en

cette année, puis il rejoint South China Sea Monsoo

Par la suite, Ce drone a entrepris plusieurs nrissigui ont tiré I'attention des chercheurs a son
développement et a étendre sa zone d'interventida surveillance et la reconnaissance. Par
conséquent, de nombreux pays ont accordé une iatteqitl’Aerosonde pour son utilisation dans
d'autres taches relatives a ses spécificités.dirmiité de ce drone donne plus de perspectiveode s
éventuelle utilisation en Algérie en matiere devsillance des frontieres et des transports de

gazoducs.

La plate avionique se compose d'un ordinateur j@thembarqué, basé sur un processeur
Motorola 68332 , des capteurs pour la commandeotiuyvcompris le GPS pour la navigation et les
mesures de vitesse du vent, d'un gyrometre piézwigjee pour la stabilisation et d'un pilote
automatique, des capteurs de données aérodynangque$a mesure de l'altitude et d’'un ordinateur
utilisé pour les mesures des données météorologidiree radio UHF (Ultra Haute Fréquence) et un
amplificateur de fréquence radio a longue portégnid une ligne de visée télémétrique continue de
180 km, plus un communicateur de satellite min&atéournit des communications, un logiciel
embarqué traite la navigation spécialisée, un oteur du vol (la vitesse et l'altitude), un ordmat
chargé d’envoyer des mesures météorologiques paoveles capteurs associés et calcule la vitesse du
vent a partir de données GPS. Plusieurs composaritgiciels de la station au sol fournissent le
commandement du drone. De plus, la station au cwiporte des capacités de communication a
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longue portée(UHF) en permettant a plusieurs auteasons de se connecter a distance via le

téléphone ou internet.
l.1.1.Caractéristiques du drone Aerosonde Mark 3

La configuration de base de I'Aerosonde est commaugsoir », en anglais « pusher », avec le
moteur derriere. Cette conception présente queldjo@gations aéronautiques mais a l'avantage
principal qui est d’éviter la contamination destinments par les gaz dégagés par le moteur. La tabl
suivante récapitule les caractéristiques de la vear Aerosonde. Le véhicule est autonome et
facilement programmé pour exécuter des missionségdspour |'utilisateur. L'Aerosonde fonctionne
en mode complétement autonome. Avec une commaneteéex par des opérateurs locaux ou d'un
centre qui peut étre a plusieurs milliers de kile® Le drone a été testé et a mené des opérations

dans diverses conditions météorologiques.

Spécifications

Poids, envergure d'aile 13-15 kilogrammes, 2.9 m

Moteur 24 cc, carburant a injecté le type de H.

Poids du carburant max 5 kilogrammes

Navigation GPS

Distance max de communication 180m

Bonde UHF

Energie générée a bord Générateur maxon délivraw DC et
1Amp, 40W

Temps de vol maximal 250 heures

performances

Vitesse de : translation, élévation TranslatiorB28ns’, élévation>2.5mS

endurance 20 430h, 2000 to 3000km

Altitude 100 m-> 7000 m

Charge utile maximum 5Kg~ résistance de 10 hees.
kilogrammes maximum de ~ résistance de 30
heures

Tableaul : caractéristiques d’Aerosonde Mark3
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Le modéle du drone est représenté par la figuraste :

Fig.1.1. Drone Aerosonde Mark 3

|.2.Surfaces de commande

Tout objet volant posséde des surfaces de comn@and&utres moyens de générer des forces

et des moments nécessaires pour la commande snoisesxes.

Nous pouvons distinguer ; pour la plupart des dsaneatre surfaces de commande qui prédominent le

mouvement longitudinal, transversal et latéralZJt][

a-Ailerons : engendrent des moments autour de I'axe de r@Rbd en Anglais) Le mouvement de
roulis d’'un drone est contr6lé par des inclinatides ailerons. Ceux-ci se déplacent en sens opposés
'un de l'autre de telle sorte que lorsque I'un edevé, l'autre est baissé et vice versa. La poda
diminue du c6té de l'aileron relevé et augmentecdig¢ de l'aileron baissé Ainsi, lorsque le drone
s’incline vers la droite, l'aileron gauche se relest celui de la droite s’abaisse simultanément

entrainant un virage a droite de I'appareil (eensement pour un virage a gauche).

b-Empennages de profondeur (Elevator en Anglais) engendrent des moments autour de I'axe de
tangage (Pitch en Anglais) pour contrbler I'altiuet les autres grandeurs qui dépendent de I'angle
d’attaque : Lorsque le drone est tiré vers I'agjda gouverne de profondeur se léve, provoquant la
rotation de I'avion autour de I'axe de tangage (@aasversal passant par les extrémités des ailes e

centre de gravité) : l'arriere de l'appareil s'as@ et le nez se leve (mouvement en cabré).

.
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Inversement, lorsque le manche est poussé veranktala gouverne de profondeur s’abaisse faisant
pivoter le nez de I'appareil vers le bas (mouvengenpiqué). La gouverne de profondeur permet donc

de contréler I'assiette de I'avion (position deppereil par rapport a I'horizon).

c-Gouverne de direction (Rudder) :crée des moments autour de I'axe lacet (Yaw enals)g. Le
mouvement de lacet d'un drone est contrélé parolavgrne de direction. En voulant se diriger a
gauche, la gouverne de direction pivote vers lalgauce qui entraine une dépression de coté droit d
la gouverne et la rotation de I'avion autour deel'de lacet vers la gauche (et inversement poun¢ou

a droite). Par ailleurs, lors d’'une mise en virdgedrone peut étre amené a actionner la gouvezne d
direction du cété ou il tourne de maniére a corrige phénomene appelé lacet inverse, susceptible de

provoquer une dissymétrie du vol.

d-Etrangleur de moteur (Throttle) : utilisé pour contréler le taux d’oxygene lors ldecombustion,

afin de générer la poussée et la portance nécessais de vol [décollage, atterrissage].

Gouverne de -
direction

Gouverne de
profondeur

Fig.1.2: Représentations des deux repeéres.

1.3.Quelques généralités sur la dynamique du Vdl

Le vol est un phénomene aérodynamique c'est a direegti'ila conséquence directe du déplacement

d'un mobile par rapport a I'air, auquel il fautlaeitesse.

L’'aérodynamique est I'étude des phénomeénes qui se créent autonrndabiles (drone) en se
déplacement dans l'air. Examiner en premier lieunlgkeu dans lequel les drones évoluent puis

déterminer les critéres pour qu'ils aient la fotenplus appropriée au vol.

La Mécanique du vol est I'étude des forces appliquées a un drone enGed forces peuvent étre

regroupées en fonction de leur origine :

- origine inertielle, fonction des accélérationbies par la masse du drone.
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-origine propulsive, générée par les moteurs daelro

-origine aérodynamique, induite par la vitesse @@datement du drone.

L’Air

Avant d'entreprendre I'étude des phénomenes qungiemt a un drone de se maintenir dans

latmosphére et d'y évoluer, il est utile de rappebrievement la propriété la plus importante

caractérisant ce milieu qui est l'air.
- L'air est compressible : il est possible de réglaon volume en le comprimant.
- L'air est expansible : il tend a occuper un vatuiwujours plus grand.

- L'air est élastique : résultant des 2 précédeest a dire que l'air reprend exactement soamvel

initial lorsqu'on le replace dans les conditionarayprécédé une compression ou une détente.
- L'air est pesant: par rapport aux autres cogopplds de l'air reste faible.
La résistance de l'air :

Chaque corps en mouvement dans l'air est soumia part de celui-ci a une résistance qui
tend a s'opposer a ce mouvement. Cette résistasoa arigine dans les propriétés de l'air mais
dépend aussi des caractéristiqgues du corps congrrface, forme....).Cette action de l'air seuiad

en chaque point de la surface du corps comme lérenlanfigure 1 :
- une force élémentaire de pression perpendicudaliaesurface.

- une force élémentaire de frottement tangentesarace.

——

-_ \ e .
——=——____ Pression élémentaire

rottement Elementaire

Fig.1.3. La résistance de l'air

La résultante aérodynamique :

C'est la force générée par I'ensemble des surpnssail'intrados et dépressions a I'extrados, le

point d'application de la résultante aérodynamgjappelle’ CENTRE DE POUSSEE".




CHAPITRE | MODELE DE LA DYNAMIQE DU VOL

lighe de porance ______.Résultante
référence '

i corde
écoulement

d'AlIR extrados

Centre _de intrados
poussee

Fig.1.4. Représentation des différentes forces s’gliquant sur un drone.
Angle d’attaque: angle formé entre la corde et la directionfdets d'air,

Corde: segment de droite joignant le bord d'attaque ad terfuite. Egalement appelée profondeur du
profil.

Bord d'attaque: point le plus en avant du profil.

Bord de fuite : point le plus en arriére du profil.

La portance : est la force qui équilibre le poidsdrtance=poids) Dans tous les cas ou cette
Egalité n'est pas satisfaite, I'avion ne peut phler horizontalement.

|.4.Description de la dynamique du vol :

Considérons que le drone est un corps rigide jdtamce entre deux points de ce corps ne
change pas durant le vol. Le mouvement de cet @gkeidonc exprimé par six degrés de liberté.
Souvent, durant un vol dans I'atmosphére la medarsmouvement de drone est liée a la terre, et par
convention un repére orthogonal sera pris sur,téorgine de ce repéere qui peut étre confonducave

le centre de la terre ou pris sur une certainesargur terre et les axes sont orientés comme suit
- O Xg vers le nord.

- OgYg vers l'est.

- OgZg vers le bas.

Son utilité principale est I'expression des relasioet des effets gravitationnels, tels que
I'altitude, le parcours ou la distance horizontid' orientation de drone. Un autre est lié a facure
de drone dont l'origin®; est centre de gravité du drone et les divers atbegonaux leurs sens sont

définis comme suit :
- Og X en avant de drone.

- OgYg vers son tribord (coté droit de drone).
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- OgZy vers le bas suivant le vecteur gravitationnel.

Fig.1.5.Représentation du systeme terre-drone et sledeux repéres.
I.5.Modéles mathématiques du vol et les perturbatims atmosphériques :

Les équations générales du mouvement sont donr@esnpensemble des équationsn
linéaires, décrites dans ce qui suit. Les équatdess forces et des moments sont donmzes les
expressions (de 1.2 a 1.6), elles sont réarranggies uneconfiguration d'espace d'états non-linéaire,
telles que les vitesses linéaires et angulaires des variables d'état, les forces externes et les
moments sont les entrées de l'espace d'étaplisrde vitesses linéaires et angulaires, les angle
d'Euler et les coordonnées de positionsrppport a la terre sont ajoutées pour compléteetteur
d’état [4]. Les vitesses linéaires peuvent étreritiicpar la combinaison de la vitesse rédlagle

d'attaque et I'angle de dérapage du drone.

Le modele d'état non-linéaire de la dynamique dumelipeut étre exprimé comme suit:

{?c = F(,d,1) 1.1)
y =cX '

Ou:

F Est une fonction de vecteurs multi variables.

X Estle vecteur d'état avec les composantes suivantes :
X=[VaBpqr¥o00X,Y,h,"

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

u: Composante horizontale.
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v : Composante latérale.
w: Composante verticale.

a: Angle d’attaque (angle of attack)
B: Angle de dérapage (sidslip)

p: Taux du roulis (Roll Rate)

q: Taux du tangage (Pitch Rate)

r: Taux du lacet (Yaw Rate)
¥:Angle du cap (heading Angle)
6:Angle du tangage (pitch angle)

@:Angle d'inclinaison (bank angle)

Portanc e-T l W

MODELE DE LA DYNAMIQE DU VOL
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Figl.6. Axes liés au drone
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Le sens des directions sont données comme suit :

U, V, W sont les vitesses en avant, a tribord et secale.

L, M, N sont les moments de Roulis, Tangages et Eeet.

P, Q, R sont les vitesses angulaires de Roulis, Trges et lacet.

, 0, ¥ sont les angles Roulis, Tangages et lacet.

Les autres composantes du vect&ue:[x, y. h, |7 définissent la position du drone relativement a la

terre tel que :
x. vers le Nordy, vers I'Est.

h est I'altitude.

U =1[6,8,8,6,]" Estle vecteur de commande.
Ou:

4, . est la déflexion des gouvernes de profondeur.
& . est 'accélérateur du moteur.

6, . est la déflexion de l'aileron.

6, . est la déflexion des gouvernes de direction.

E:[Vgx Vgy VgZ]T est le vecteur des perturbations qui représergeptejections de la vitesse

instantanée de la turbulence dans les axes du.drone

C: est la matrice d'observation, qui détermine $esties mesurées pour étre utilisées pour la

conception de la loi de commande.

En vu de commander le mouvement de drone, nousd®ons |'équation des forces et des moments

qui affectent ce dernier pendant son vol:

Equations de la force :

X(U, %, d) =mgsin® + m(u + qw — rv)

Y(ﬁ, X, (i) = —mgcos 0 sin@ + m(V + ru — pw) (1.2)
Z(ﬁ, X, (i) = —mg cos 0 cos @ + m(W + pv — qu)

Les équations ci-dessus sont dues a des forcedyadroiques et a des forces propulsives. Avec

réarrangement des équations (1.2), nous obtensmsgjiations de mouvement lin€aires suivantes :
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Selon la direction de I'ax@X du drone :

u=rv—qw —gsin0 + i (Xaero + Xpropulsion)- (1.3)
Selon la direction de I'ax@Y du drone :

V=pw-—ru+gsingcos0 + i (Yaero + Ypropulsion)- (1.4)
Selon la direction de I'ax@Z du drone :

W=qu—pv+gcosBcosqe + i(Zaero + Zpropulsion)- (1.5)
Equations des moments :

L(U,% d) =Ixxp — (yy — Izz )ar — Iyz(q? r?) — Izx (i + pq) — Ixy(q — 1p).

M(ﬁ' X, (i) = Iyyq — (Izz = Ixx )rp — Izx(r? — p?) = Ixy(p + qr) — Iyz(f — pq). (1.6)
N(l_i' x, a) = Izzt — (Ixx — Iyy)pq — Ixy(p® — @%) = Iyz(q + rp) — Izx(p — qr).

L({U,x.d), MU xd)etN(U,xd) sont les composantes du moment ; les équatiofs gant dus a
des forces aérodynamiques et propulsives, ces niersent pris sur le centre de gravité, il n'y adon

aucune contribution de la force de gravitation.
Equations associées aux Angles d'Euler :

Les trois angles d’Euler donnent I'orientation doree en effectuant une suite de rotations autour du
lacet d’'un anglé¥ , du tangage d’un angiet du roulis d’'un angle, respectivement. Les équations
gui expriment ces angles sont données comme suit :

6= g cos ¢ — rsin @.

Y = gsin @ secB + rcos @ sech. (1.7)
@ =p+qsingtan® + rcos ¢ tan 6.

¥, 0 et @ Sont appelés les angles d’Euler.
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Y3
Fig.1.7.Repeére des Angles d’Euler
Equations de vitesse par rapport au sol :

La vitesse du drone par rapport au repére geogertrest donnée par les trois composantes

vectorielles suivantes :
Selon I'axeX:

Xe =ucosWcosB + v(—sinW¥cos @ + cos ¥ sin B sin @) + w(sin ¥ sin ¢ + cos ¥ sin 6 cos ¢)

Selon l'axe Y:
Y. = usinW¥cos 0 + v(cos ¥ cos ¢ + sin ¥ sin @ sin ¢) + w(—cos ¥ sin ¢ + sin ¥ sin 0 cos ¢ )

Selon l'axeZ:

h =usin® — (vsin@ + wcos @) cos 6 (1.8)

On note altitude h = —Z
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1.5.1.Perturbations atmosphériques :

Un avion vole rarement en air absolument calmeidte alors la rafale de vent; qui est un
renforcement brutal et passager du vent, I'air oatré par le drone lors de son déplacement dans
'atmospheére n’est pas toujours régulier, d'ou Veds irréguliers et instables. Les rafales du vent

exercent une influence sur les vitesses et ledaaati®ns angulaires du tangage et du lacet.
Deux représentations analytiques sont possibleslpquiissance de la densité spectrale :
Le filtre de Von Karman et le filtre de Dryden.

Composants de la turbulance longitudinale [5]:

nl- : :> H..(s) : = >
I I
n I | wy
- ; [) Ha(S) I [>
I : Ug
o ——

Figl.8.Les composantes des turbulences atmosphéregilongitudinales de Dryden.
Pour le mouvement longitudinal, le filtre de Drydeysséde deux entrées|[; ;]
Longitudinale et verticale dues aux rafales du e¢nrois sorties :
Uy (t) : La vitesse de turbulence longitudinale.
W, (t): La vitesse de turbulence verticale.
q4(t) : Le taux de variation de tangage.

L’ordre des fonctions de transfert représentanhéalele de Von Karman est élevé, il serait
donc difficile de concevoir une loi de commandedanPour cette raison, lors de la synthése dei la |
de commande, on utilisera le modele de turbuledeeDryden ; plus simple et qui est représenté par

les fonctions de transferts suivantes [5]:

Hy(s) = =L H,, (5)

(1+E)s)
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© L., 1+@s
Hu (5) = 0w /—.—
(14w )

2L,
v

(1+528s)

H,(s) = oy

Les longueurs d'échelle de turbulence, et les sitées) sont des fonctions d'altitude définies
dans les équations ci-dessous ; les résultatsrdgagion de 'UAV sont donnés pour une altitude
faible (altitude < 304.8m (1000 pieds)) et dansutbulence modérée a une vitesse de vent de 30

nceuds). Les longueurs d’échelle de turbulencescamnine suit :
L, =h
L, =L, =

u \'

h
(0.177+ 0.000823h)*

Dans une turbulence modérée les intensités delémtes sont représentées comme suit :

g, = 01W,,
o, _0, _ 1

o, O, (0177+0.000823h)*
ou:

h: est 'amplitudeen pieds.
W, : La vitesse du vent dans la turbulence modéréemae2i3.

o4, 0, O, . Sont les intensités des turbulences.
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Composants de la turbulance lateral [5]:

%

Figl.9. Les composantes des turbulences atmosphérasg latérales de Dryden.

Pour le mouvement latéral, le filtre de Dryden gauie aussi deux entrées|; , |
Latérale et verticale, dues aux rafales du vetrbet sorties :

P, (t): Le taux de variations de lacet des turbulences.

V;(t) : La vitesse de turbulence latérale.

R4(t): Le taux de variation du roulis des turbulences.

Pour le canal latéral on utilisera le modele dedery qui est plus simple comme déja
mentionné dans le cas du canal longitudinal, etftestions de transferts du model sont les
suivantes|[5] :
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Les longueurs d'échelle, de turbulence, et lessities, sont des fonctions d'altitude définies
dans les équations suivantes, elles sont donnégsupe altitude et dans de turbulences modérées.les
longueurs d'échelle de turbulence sont définiesnaersuit :

h

L, =L, =
(0.177+ 0.000823h)*

Dans les mémes conditions de vol, et dans la tericel modérée les intensités de turbulence sont

représentées comme suit :

o, = 01W,,
o, _0, _ 1
o, 0, (0177+0.000823h)*

Ou:

w4 . est la vitesse du vent dans la turbulence modég&epieds (6 m).

h : est 'altitude en pieds.

O 04, 0y, - SONt les intensités de turbulence.
1.5.2.Equations linéarisées de mouvement dans ungesphere calme :

On peut exprimer les vitesses linéaires directeraprionction de vitesse du véhicule V, I'angle

d'attaquexr et l'angle de dérapagepar les relations :

u=Vcosa
v =Vsinf (1.9)
w = Vcos sina

A partir des équations de mouvement (1.9) on ésediérivées des variabés eta par rapport au

temps:
[ cos o cos B sinf sin a cos f3 ]
\4 —sina cosa u
[0‘] = | vcosp 0 vcosf [V]
p —cosacosf cosP —sinasinf w
\ \% \%

En substituant les équations (1.3), (1.4) et (dab)s les équations (1.9) et apres quelques

manipulations il vient :
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( X Y
V= —g(sinGcosacosB—cosGsin(psinB—cosecoscpsinoccosB)+B COS O cosB+B sin 8

+— sinacosf .
m
cos 0 cos @ cosa + sin B sina

X=q— t —rsinat 1.10
d=q—pcosatanf —rsinatanf + g veosp ( )

X sina Z cosa

+— :
mvcos mvcosf

B= psina—rcosa+%(sin9cosasin8+cosGsin(pcosB—cosBcoscpsinocsinB)

X . 4 Y 7 ]
———COoSsS a sin —COS p ———SInasinp.
\ mv B mv B mv B

Ou:

o, 3, 0 et sont I'angle d'attaque, I'angle de dérapage, I'aniyl tangage et I'angle du roulis,
respectivement.

X,Y etZ sont les forces externes du drone.

m : est la masse totale du drone.

g . est I'accélération de la pesanteur.

v : est la vitesse totale.

En linéarisant les équations (1.10), on peut obteamensemble d'équations linéarisées en foncesn d

variables de perturbation :
Av, Aa, AB, Ap, Aq, Ar, AX, AY, AZ, AB, AW etA.
Les vitesses linéaires :

vV =V + Av.

a = ay + Aa. (1.12)
B =By + 4B,

Les vitesses angulaires :

P = po + Ap.

q = qo + Aq. (1.12)
r =ry + Ar.

Les composantes de la force :

X = X, + AX.
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Y =Y, + AY. (1.13)
7 =7+ AL

Les angles d’attitude du drone :

0 =0, + Af.

Q=@+ Ap. (1.14)
W=y, + AY.

Ou:

v, est la vitesse du drone, est lI'angle d’attaqué,, est I'attitude de compensation en tangaggy,

et Z, sont les forces dans les direction§Y et Z , respectivement. Lesvariables
Av,Aa, AB, Ap,Aq, Ar,AX,AY,AZ,AB, A¥ etAg. sont les variables de perturbatisar |'état, elles sont
toujours traitées comme des petites quantiassubstituant les équations (1.11) a (1.14) dess |
équations (1.10), on peut tirer Expuations linéarisées du mouvement régissant teables perturbées
Av, AB etAa.

Les équations suivantes donnent le modele linédaséquations non linéaires (1.10), En négligeant
les termes d'ordre supérieuAfAa ~ 0,AvAa = 0, etc) et invoquant en méme temps les petites
approximations d'angleds AB = 1,sin AR = AB, etc), les équations suivantes du mouvement pour les

variables de perturbatiakv, Aa etAB sont dérivées:

Av = —gcos(0y — 0o )AO + CO:O AX + Si;ao AZ.
- - _ _ sinag CcoS g
Ao = Aq v sin(8y — 0y)A0 v AX + o AZ. (1.15)

kA'B = sinag Ap — cos g Ar + £ cos 0, A + —_AY.
Vo mvg

I.5.3.Linéarisation des composantes d’accélératioangulaire

Dans cette section les équations des composaraesétération angulaire sont dérivées des conditions
d’équilibre des vitesses angulaires effectuées oosunt:

p = po + Ap.
q =qp + Aq. (1.16)
r =ro+Ar.

Et les moments :

L =Ly + AL.
M = M, + AM. (1.17)
N = N, + AN.




CHAPITRE | MODELE DE LA DYNAMIQE DU VOL

En substituant les équations (1.16) et (1.17) demequations (1.6) et ne conserver que les tedmes

premier ordre dan&p, Aq etAr on obtient :

Selon la directio®Y :

AM = Iy, Aq — Ly Ap — I, Ar.

En supposant que le drone a une symétrie par repp@an0XZ puis on a :
= 0.

Iy =1

y yz
Apres simplification, les équations ci-dessus dewvéant,

AM =1 (E¢joa du tangage)

yyq'
Selon la directio®X :

AL = I,y Ap — I,,Ar (Equation du reili
Selon la directio®Z :
AN = I,,Ar — 1, Ap. (Equation du lacet)

En résumé, les équations décrivant les accélésatingulaires du drone sont données comme suit :

lyy 0 0 A:q AM
0 Ly —lg||ap|=]aL]
0 —Ly I, ||s] LAN

|.5.4.Linéarisation des équations des angles d’Eule

A partir des équations (1.7) et en considérantdeslitions d’équilibre qui sont définies dans (3,12

(1.13) on aura:

Pour I'angle du tangade:

AB cos A + AW cos(8, + AB) sin Ap = Aq.

CommecosA@ ~ 1 et AWsinAg ~ 0 il vient :

AB = Aq (Equatiormdyle de tangage) Ag)
Pour I'angle du lacet (capy :

AW cos(0, AB) cos A — AB sin Ag = Ar

Apres simplification :
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AP = —Ar (Equation de I'angie lacet) (1.19)

cos By

Pour I'angle d’inclinaisorp :

A — sin ,AW = Ap (Equation de I'angle d’inclinaigo

En utilisant I'équation (1.27) il vient :

A = Ap + tan 8,Ar 4AQ)
I.5.5.Linéarisation des forces et moments aérodynaque a l'aide des séries de Taylor :

Le développement de la partie gauche du mouvemécegssite une meéthode spécifique pour sa

linéarisation, et nous choisissons le développemersiérie de Taylor. Pour illustrer cette méthade s
x une fonction dépendante des variablgsw, q, p, 1,1, v, W, 8g, 85, ce développement est la somme

des produits de la premiere dérivée de x par ragpone des variables.

Pour le canal longitudinal :

dx +dx.+dx +dx.+dx +dx.+dx5+dx5.+dx5+dx5.

au' Tant T aw" Taw” Tdag? T ag T s, OF T as, OF T dog ™ asy,
=m[u+ wyq — (g cos 6,)0]

dz +dz.+dz +dz_+dz +dZ'+dZ6+dZ6'+dZ6+dZ(S'

au Tdn T aw" Taw” Tdg T T dg 1 T ds, O T s, F T o ™ T dey,
= m[ —upq — (g 5in 6,)6]

aM +dM.+dM +dM.+dM +dM'+dM5+dMS+dM5 +dM6.

au ' T an T aw T aw” T g T g T T as, F T ds, F T dsey T dsy,
=1,q 41)

6=q
Pour simplifier la notation, on fait la substitutisuivante :

_1dx

* mdx

_1dz

* mdx

_1dM

* L, dx

Ces coefficients sont considérés comme des dérdetstabilité. En regle générale, certaines de ces

dérivées dans I'équation (1.21) sont négligées lpoureffet négligeable dans la dynamique du drone.
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L'équation (1.21) peut étre réécrite sous la fosoigante:

u =X, u+ X,w+wyq — gcosy0 + Xs5.65 + X5,,0tn
w=Zyu+Z,w+uyq—gsinby0 + Zs, 6g + Zs,, 6t
q = Muu + MWW + MWW + qu + MSE(SE + MSE(SE + Mgth(sth

\6=q
Dans le mouvement du drone l'altitude est égalerpesé en considération, elle est exprimée comme

suit [4][5]:

(1.22)

h=—-Zyu—Z,w—Zs 0

Pour le canal latéral

La translation latérale s’obtient en les linéarisan

%V+% +g—yp dd‘o“};SA-}_d(iSyRSR = m[V + uor — wyp + (gcos0y)P]
dl dl dl dl dl _ _
Ev+ar+$p+d8A6A dSRSR = Iyxp — Ix, I (1.23)
dn dn dn dn dn . .
%V + el + ap +E6A +d—8R§R = I,,1 — Iy D

Ce qui donne apreés linéarisation le résultat suivant :

(V=yuv+ (7r —uo)r + (yp + Wo)P + Ysa8a + YsrSr — (80 80)

{ p=ﬁr+LVv+Lr+L D + LsaSa + LspOr (1.24)
= Ep + n,v + n,r +npp + ngad, + nsror

p=d¢—W¥sinb,

r=¥cosH,

Ces deux modeles linéarisés ci-dessus représdatentodeles de translation longitudinale et lagéral

respectivement, qui sont exprimeés sous la forme :
X =Ax+ Bu+ Gn

Avec

A : matrice d’état.

B : matrice de commande.

G : matrice d’interaction des perturbations dudesperturbations atmosphériques.
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1.5.6.Equations de mouvement dans une atmosphere matationnaire :

Les équations obtenues dans la derniére sectidnliséarisées dans une atmosphére calme.
Cependant, l'atmosphére est rarement calme. Aféiudler l'influence des perturbations de
'atmosphere sur le mouvement du drone, les éqatdnivent étre modifiées en ajoutant les

composants atmosphériques comme les entrées debadidins comme sulit :

Aug = Autuy ,Av, = Av v, Aw, = Aw £ w,

Ap, =Ap tpy ,Aqqa =Aq £ qq, A1, =Ar 1.

Ou:

Aug,, Av,, Aw, sont les composantes des vitesses linéaires die.dro

Ap, ,Aq,, Ar, sont les vitesses angulaires.

[ug vy, wy ] Est le vecteur des composantes de vitesses lisé&teserafales du vent.
[pg g4 75 ] ESt le vecteur des composantes de vitesses areguthas rafales du vent.

La méme meéthode utilisée dans les calculs des iégadinéarisées dans une atmosphere calme qui
est utilisée ici pour dériver les équations dans atmosphere non-stationnaire et elles sont dgnnée

dans ce qui suit pour le canal longitudinal etrkdtg3-4] :

Xy Xy Xg—Wy gcosf, 0 O r X0 0 1
Zy Zy Zgtuy gsing, 0 0 z0g 0
Co_ M My, mg 0 0 0 méy 0 65]
xlong 0 0 1 0 0 0 xlong + 0 0 6th +
0 -1 0 g 0 0 0 0
2, 2, 0 0 Ny g L 0 Lend
Xy Xy  Xg— W
| Zu  zZw  Zgt+Uup|[YUg
|mu my, mq qg .
[ 0 0 0 J Wg
0 0 0
Et Xjong = [uwq 8 hQ]"
[Yo Yo Yr—U g 0] Ysa Yor [yv Yp Yr—UO]
L, L, L. 00 Loa  Lor|;g L, L, Ly |[Y
Xiat = |N, N, N, 0 O0lXiong t Nsq Ny [5;] + |Nv N, N, Pg .
0 0 0 0 0 0 0 o o |ls
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

Et xi0 = [pvr @ ¥]"
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I.6.Modéle linéaire du canal longitudinal de I’Aercsonde Mark3 :
La linéarisation du modele du drone Aerosonde égtsée en faisant varier la vitesse afin de
créer un modele nominal et deux autres perturbé eut s'expliquer par le fait que le drone vole

dans un large intervalle de changement de vitesse.

Le modéle nominal est choisi a une vitesse VarB@sec ; le premier et second modeles a
parametres perturbés sont choisi a des vitesse®b\Mm/sec et 35m/sec respectivement. Le vecteur

d'état obtenu apres la linéarisation a six étatsnés par :
Xlong: [uwqoh2]

Ou:

u : est la vitesse longitudinale.

w : est la vitesse verticale.

q: est le taux de tangage.

0: est 'angle d’attaque.

h : est I'altitude.

£ : est la vitesse de rotation du moteur (tr/min).

Ainsi Le modele d'état linéarisé du canal longitatidu drone pourrait étre décrit comme suit:

x = Ax(t) + Bu(t) + Gw(o)
{Y(t) = Cx(t) + Du(t) + V(¢)

Avec :

x: Est le vecteur d’étaty le vecteur de la rafale du ventuetlia commande avec les deux composantes
[6en Bet]”-

Ou:

6., . est la commande de l'accélérateur du moteue, adsure la stabilisation de la vitesse dans le
canal longitudinal.

b, . est la déflexion des gouvernes de profondele aslsure la stabilisation de l'altitude.

Pour concevoir un correcteur fiable il faut induine modele du vol, le modele de I'interaction

de I'atmosphére et celui de la dynamique des antors.

Les deux modeles perturbés obtenus du modéle nbmhinganal longitudinal sont définis

respectivement par les matrices suivantes [6-7] :
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Modéle nominal:

Le modéle nominal est choisi a une vitesse 30 m/s.

[- 0293 038
-055 -536 30

033 -563 -619
0 0 1
001 -1 0
4153 078 0

(0293 -038 055]
055 536 30
033 536 619

0 0 0
0 0 0
0 0 0

- 055 -978
- 018

0
0

30

0

Premier modéle perturbé V=25m/s.

(- 024 053
- 059 -447
043

0 0 1
004 -099 O

| 3466 168 0

25

Alon, =

[-024 053
059
043

0 0
0 0
0 0

Glon,, =

-119

- 483 -515

- 447
- 483 -515

-98
- 047
0
0
25
0

-119]
25

1
0
0

0
0
0 0
0
0

- 063 - 385

0.0116]

0

0
0
0 - 0009
0
0 0

- 003

- 323 |

7

Blon,, =

[ 035

- 255
- 352

0

o O O O

3896

®
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Second modele perturbé V=35mls

[-035 028 -0058 -981 0 0016 | -05 0 |
-055 -625 35 -0016 O 0 -5 0
028 -643 -721 0 0 -0012 -68 O
Alon , = ; Blon, =
0 0 1 0 0 0 0 0
0oo1 -1 0 35 0 0 0 0
| 4848 007 0 0 - 078 -443] 0 3040
- 035 028 - 0058]
-055 -625 35
028 -643 -721
Glon , =
: 0 0 1
0 0 0
0 0 0 |

|.7.Modéle linéaire du canal latéral du drone

Le modele nominal est choisi a une vitesse V= 3sea ; Le premier et second modeles a

parametres perturbés sont choisi a des vitesse2b\fa/sec et 35m/s respectivement. Le vecteur d'état

obtenu apres la linéarisation a cinq états, dopaés

X=[vpreY].

Ou:

v=[u v w]T contient les composantes de la vitesse du drone.

p : est le taux du roulis (Roll Rate).

r: est le taux du lacet (Yaw Rate).

@ : est 'angle d’inclinaison (Banck Angle).

Y : est I'angle du cap (Heading Angle).

Ainsi Le modéle d'état linéarisé du canal latétatidone pourrait étre décrit comme suit :

{xl.at(t) = Alatx(t) + Blatu(t) + GlatW(t)
Yige () = Ciaex(t) + Dygeu(t) + V(2)

Avec:

x: Est le vecteur d’état; le vecteur de la rafale du ventuetla commande avec les deux composantes
(64 6,1
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Ou:

4, est la déflexion de l'aileron.

6, . est la déflexion des gouvernes de direction.

Les deux modeles perturbés obtenus du modéle nbrdimacanal latéral sont définis

respectivement par les matrices suivantes :

Modéle nominal

Le modele nominal est choisi a V=30m/s.

[-0.8297 05669 -30 978 O]
-548 -2697 1298 0 O
Alat=| 089 -35 -135 0 O0}; Blat=
0 1 001 0 O
| 0 0 1 0 O]
0.8297 -05669 O |
548 2697 0
Glat =| — 089 35 135
0 0 0
0 0 0 |
Premier modele perturbé V=25m/s
[-069 121 -25 980 O]
-455 -2242 1079 0 O
Alat , =| 074 -29 -112 0 Of; Blat, =
0 1 004 0 O
| O 0 1 0 O]
[-069 121 -25]
- 455 -2242 1079
Glat,| 073 -29 -112
0 0 0
| O 0 0 |

[ -213
—-18735
- 738

[ -147
-1297
-511

544 |
337
— 3441

377 |

235

- 2383,

®
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Second modele perturbé V=35m/s.

[-097 005 -35 981 O] [ -29 74
-638 -3143 1513 0 O —2547 458
Alat , =| 103 -407 -158 0 O|;Blat,,=| -10 -4679};
0 1 00016 O O 0 0
0 0 1 0 O 0 0

[-097 005 -35]
- 638 -3143 1513
Glat,, =| 103 -407 -158
0 0 0
0 0 0

|.8.Modeéle des actionneurs :

Systeme du premier ordre, qui est donné par laifamde transfert suivante:

1
1+7,S

G .=

act

Ou t,est la constante du temps de I'actionneur. L'erde2&a fonction vient du Signal de commande

du régulateur, la sortie est la déflexion de s@rfalaysique exprimée en Unités de radians.

1.9.Modéle des capteurs :

L'interconnexion du systéme avec le régulateigesia mesure des vitesses angulaires et les
accélérations de translation ainsi que la mesue afggles d’Euler. Le modele utilisé dans la

simulation est décrit par la fonction de transfierjpremier ordre suivante :

1
1+7.S

G_

sens

Ou1s est la constante de temps de la dynamique detidéteBour faciliter la mise en ceuvre d’une loi
de commande sur un ordinateur, il faut réduiredmlore de capteurs a bord du coup on gagne en

|égereté en ce qui concerne le drone lui méme.

O
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Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons présenté le dronéradral notamment ces caractéristiques, Le
modéle mathématique non linéaire que nous avoéarige par la suite afin de séparer les dynamiques
en deux, longitudinales et latérales ; le modéldudieulence de Dryden est donné vu qu'il est plus

simple que le modéle de Von Karman, ainsi que ledales nominaux et perturbés de chaque canal.
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Introduction :

Les problemes de la commande optimale se rencomaas la vie de tous Les jours : comment
arriver a destination le plus rapidement possid@nment minimiser sa consommation...etc. Pour un
systeme dynamique donné et dont les équationscemmues, le probléme de commande optimale
consiste alors a trouver la commande minimisancutére donné. C'est sous cette forme que la
commande optimale a été étudiée dés le XIXemeesaaic le calcul des variations. Une des grandes
applications de la commande optimale a été I'agipdic au lanceur Apollo dans les années 1960.
Notons néanmoins que les difficultés soulevées qmrgenre de probleme sont loin d'étre
completement résolues comme en témoignent lesosgsdediées a la commande optimale dans les

conférences d'automatique. La commande optimale desic un sujet de recherche d'actualité.

Ce chapitre est consacré dans un premier lieusyrithése de la loi de commande linéaire
guadratique(LQR) nous nous s'intéresserons toticpigérement aux systémes linéaires dans le cas
d'un critere quadratique, et qui s'exprime sodsrae d'un retour d’état statique. On s’intéresgena

la suite a I'outil utilisé pour I'optimisation cone sous le nom de la méthode du simplexe.

Il.1.Synthése de la commande LQR :
[1.1.1.Modéle d’état continu du drone :
Le modele d’état continu du drone est défini consoné :

X(t) = Ax(t) + Bu(t) + Gw(t)
{Y(t) = Cx(t) + Du(t) + V(t)

Avec :A € R™W™ B € R™¥4,C € RP*™ D € RP*4,G € R™3
Ou:
X(t) : vecteur d’état de dimensi@nx 1).

(2.1)

A : matrice d’état du systeme de dimengiox n).

U(t): vecteur de commande de dimensfgrx 1).

B : matrice de commande de dimengiox q).

Y(t) : vecteur de mesure en sortie de dimengion1).

C : matrice d’observation de dimensfarnx n).

D : est la matrice d'intervention directe de I'éetsur la sortie de dimensignx q).

G : est la matrice de connexion entre le modélepddurbation et le modéle du drone de

dimension(n x 3).

W(t) : vecteur de rafale de vent décrit par lesissdu filtre de Dryden.
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V(t) : vecteur de bruit de mesure des capteurs.

Parmi les deux modéles de turbulence donnés adrsmelai de Von Karman et le filtre de
Dryden, on utilisera ce dernier ; sous sa formeoniue commandable ; plus simple comme déja

mentionné dans la premiere partie.

Le modele d’état du filtre de Dryden est défini coensuit :

{X;ir(t) = AgrXqr(t) + Bar /(D) (2.2)
Yar (1) = CarXar(t) + Dgr /(D)

OuU A, € R™",By, € R™2,C4, € R¥", Dy, € R3%2

Pour le mouvement longitudinal, le filtre de Drydensséde deux entrées= [[1, [1,]
Longitudinale et verticale dues aux rafales du etnitois sorties., (t), w,(t), q4(t)
(Définies dans le premier chapitre).

Pour le mouvement latéral, le filtre de Dryden q@uke aussi deux entrées= [[11 [12]

Latérale et verticale, dues aux rafales du ventra$ sortiesF,(t),V,(t),R,(t) (définies dans le

premier chapitre).
I1.1.2.Le Modéle étendu:

Apres connexion du modele de Dryden a celui du elream obtient un modéle d’état étendu

représenté comme suit :

lx(t)lz[oA chr] X(t)]_l_[OB GBBdrHU(t)]
rxXn dr

X, Agr 1 [Xar (8) rxq Q) (2.3)
| Ya® =16 Opal[g D]+ 10 0[] +V

Ou bien :

{ Xex(t) = AexXex(D) + ByU(D) + BslI(D)

You () = CoXoe () + DuU(D) + D5 1(0) + v(©) @4

Avec :B, =[B  0;xq]",D, = D,B; = [GBg, By, " €t Dg = 0p».

La synthése du régulateur numérique du systemet dimrs (2.4), se fait par le passage dans le
domaine discret, en choisissant une période d'ditlemmage adéquate(Ts=0.02s). Le modéle discret

équivalent au modele étendu est donné par la EmEn d’état suivante :

{ Xq(K+ 1) = AgXq(K) + BygU(K) + Bgq(K) (2.5)

Yq(K) = C4Xq(K) + DygU(K) + Dsq1(K) + V(K)
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II.2.Commande Linéaire Quadratique LQR

On parle de commande linéaire quadratique : LQ QR Lpour linear Quadratic regulator, le
systeme est linéaire et la commande est quadrataeemmande optimale est un retour d’état sous la

forme

u(t) = —kx(t).
Situation :
On veut amenek a un état désirg

* A moindre cout.
* Bien réagir aux perturbations.

» Controler U linéairement gracexade maniere optimale.
I1.2.1.Présentation de la méthode LQR

Pour controler U linéairement grace da loi de commande :
u(t) = —kx(t) (2.6)

Le probléeme est de trouver un retour d’état stednili, optimal au sens du compromis rapidité,
performance et énergie de commande. Il s’agit diencouver la matrice de gain du retour d’'&a8
on travaille en temps fink varie avec le Temps. On observe tout de mémec st constant sur une
grande portion ; il ne varie qu'au début de I'agssement, par exemple lors du décollage d'un avion

ou bien a son atterrissage On sépare donc legonebén deux :

v' Trouver le kde la partie constante, qui servira pour la pluande partie du temps
d'asservissement.

v' Trouver tous lesk correspondant a tous I&s de la partie critique, mais cela nécessite des
calculs lourds, car il faut effectuer des calcuigécurrence inversée. C'est pour cela que dans
les cas d'asservissements non critiques, on clsoigitent de les ignorer. Ce qui est le cas dans

notre projet ou I'ont va rechercher quéclen temps infini.
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[I.2.2.Le critere du compromis :

Vitesse de rejet de perturbations :
Jx = Zn=1Xa" (k) Q Xq (k) (2.7)
Energie de commande :

On peut évaluer I'énergie de commande par le eriter

Ju =2n=1 UT(KRU (k) (2.8)

Critere de compromis :

JGeo o, w) = Ju + = ) (Xa (0@Xa(k) + UTR U(K)
n=1

Ou:
R et Q: Sont des matrices de pondération symétriques défpositive et semi positive respectivement.
u" (K)Ru (k) Y0, x" (k) Q x(k) = 0.

Dans le cas d'un probleme LTI (linéaire a tempsiiiant) le gain du retour statiqieest une

constanteles matrice€Q et R doivent étre spécifiées : les performances de hantande dépendent fortement

des valeurs numériques des coefficients de cescemtr

L’'operateur doit choisir les matrices de pondératiGe résultat est important du point de vue
des applications, car il permet de mettre en ceuveecommande en boucle fermée (Fig.2.2) Fonction
de I'état du systeme ; le gain de ret@urest constant et ne dépend que des parametrgstams et

des matrices de pondératiap®tR du critére d’optimisation.
11.2.3.Choix des matrices de pondérations Q et R

La commande LQR permet de calculer une loi de comiedinéaire optimale grace a une
fonction de cout J, que LQR minimise. Q et R sdatsales matrices de pondération de x et u de la

fonction de cout.

Cependant, Q doit étre semi-définie positive et &inie positive. Elles expriment les
préférences de l'ingénieur pour le contréle swetA. Pour commencer, on se limite a I'élaboradien
matrices de pondération diagonales. Il n‘existedgasaniere systématique pour les calculer cas elle

ne représentent que des préférences mais il easti@ines heuristiques pour se donner une valeur de
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départ selon la régle de Bryson. On peut ensufiaeafles matrices initiales jusqu'a un résultat

satisfaisant avec la méthode de tatonnement.

R=diag (r1, r2...rm) ; Q=diag (q, & ...0h)
L_-i=1,2,...n

9= S on

r=—-_:i=1,2,...m

sup (ui) ’
II.2.4.Recherche du gain du retour K

Pour trouver le gain du retour K en temps infim,applique la formule suivante :
K=((R+B,"PB,)'B,"PA, (2.9)
P est obtenu par la résolution de I'équation dedgic

P=0Q+A44" (P-PBy(R+B,PBy) By P)Ay=0 (2.10)

En rapportant la commandeformulée en (2.6), dans I'équation d’état, on ettil’équation

différentielle décrivant le comportement du syst@méoucle fermée :
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[1.2.5.0rganigramme de calcul de la loi de commandeQR :
L’organigramme de calcul de la commande optimalesggésenté sur la figure suivante [8] :

[

Données :

A B,R,Q

'

D (Xa (9@ X4l + UT (OR U ()
n=1

A 4

Calcul de la solution de I'équation algébrique de
Riccati (2.10)

Q+Aq" (P —PBy(R+B4TPBy) 'Bg"P)Aq =0

Solution

NON

Optimale

Oui

Calcul de la matrice de retour (2.9):

K =—(R+B,;"PB;)"'B,"PA,

A 4

Intégration de I'’équation (2.11) :

X = (Ad — BdK)X(k)

A 4

Calcul de la commande optimale

u(k) = —Kx(k)

A 4

Fin

Fig. 2.1 :Organigramme de calcul de la loi de commande optiale quadratique.
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Un schéma explicite du systeme de commande optiavale critere quadratique est donné comme suit

[8] :

u(t)

B ,@i) ORI
+

+

A 4

K=—-(R+B,"PB;)"'B,"PA,

A

A 4

-1
Q+A,"(P—PBy(R+B,"PB;) B, P)A,

\ 4

QR

Approche successive

Fig.2.2 : commande optimale en boucle fermée
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II.3.Robustification paramétrique du correcteur LQR :

Apres la conception de la loi de commande pour deéte nominal, nous avons introduit des
perturbations sur certains parameétres du modeélas D& but de savoir si nous allons obtenir les

mémes performances.

Robuste désigne ce qui est solide comme le chéangeoune variété de chéne tres dur sans
doute identifiée par sa coloration. La robustessename valeur la solidité, la résistance, la viguku
dureté, la force, autant de qualités attribuéesh@ne. En automatique, la robustesse a surtout une
connotation de résistance, a la difference de cegjuattendu du bois de charpente, les systemes ne
sont pas évalués sur la dureté, la solidité desposants mais sur des propriétés de stabilité et de
performance. Les systemes sont robustement stajplesd la stabilité n'est pas altérée par des
incertitudes sur le modéle. La démarche de l'autmiea est faire I'analyse de la robustesse et de
rechercher un correcteur améliorant les propridesobustesse. Il s’agit de corroboles propriétés

des systemes et de trouver des correcteurs raisorati

L'analyse de la robustesse s'appuie généralemeta garmulation d'un modéle variant dans le
temps, variation qui peut s'exprimer en fonctiomndcertain nombre de parametres incertains. La
premiére question concerne la stabilité. L'anatjsda robustesse en stabilité consiste a étable si

systeme demeure stable malgré les variations aitsndles parametres.

Nous pouvons aussi souhaiter que le systeme manetieertaines performances. L'analyse de la
robustesse en performance cherche a établir gstérae maintient les performances prévues pour les
variations attendues des parametres. La questida dustesse peut étre abordée de deux maniéres,
pour la stabilité comme pour les performances.qgida stabilité est une condition suffisante dear
performances, la marge de Robustesse en perforneahc@cessairement plus faible que la marge de

robustesse en stabilité.

La méthode d’optimisatiodl,/H,, permet de garder les mémes performances quetijules
perturbations (internes ou externes).Cette métleatibasée sur I'optimisation d’une fonction obfecti
composée des différentes normbeset H,,,de la sensibilité, la sensibilité complémentaitelae

sensibilité a la commande.
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Robustesse des systemes asservis :

La boucle d’asservissement est habituellement tédear le schéma bloc de la figure suivante :

G(s)

Fig.2.3 : boucle d’asservissement.
r(t) : est la consigne ou signal de référence.
y(t) : est le signal de sortie ou réponse.
£(t) : est I'erreur de suivi.
u(t) : est la commande.
d,(t) : est la perturbation de la commande.
d, (t) : est la Perturbation de la sortie.
n(t) : est le bruit de mesure.

Nous distinguons certaines fonctions de trangfa@ractéristiques de la boucle qui vont jouer

un r6le important dans I'étude et la synthése dssraissements robustes. Ces fonctions sont [9]:
La fonction de sensibilité:

Nous pouvons écrire la fonction de sensibilité alenkniére suivanteS:= (I + KG)™! Cette
fonction exprime I'amplification des perturbatic$entrée du systeme en boucle fermée, elle irdiqu

aussi la sensibilité de I'entréed,, du systeme aux perturbatioss affectant cette entrée.
La fonction de sensibilité complémentaire:

La sensibilité complémentaire est définit de la i@ansuivantel = KG(I + KG)™! . Nous
reconnaissons la fonction de transfert du syst@mgprenant le régulateur plus le systéme en boucle

fermée. Elle indique I'effet du bruit de mesursur I'entrée r.




CHAPITREI CONCEPTION DE LA LOI DE COMMANDE

La fonction de sensibilité a la commande :

La fonction de sensibilité¢ a la commande est défipar la fonctionR = K(I + KG)~! Qui

détermine comment les perturbations du systépet le bruit de mesuneaffectent la commande

La robustesse des systemes de commande de voa gebpriété plus cruciale. Comme
mentionné avant, durant le vol des drones plusigwsrtitudes peuvent surgir ce qui est du au
changement paramétrique. Ces incertitudes peuvenindernes et/ou externes, structurelles ou non-
structurelles, ce qui produit certaines déviatidassomportement nominal de celui perturbé. La tache
majeure de la commande robuste est de permett@iaande de n'import quel modele perturbé par
le correcteur calculé apriori pour le modeéle nomibBeans ce travail, trois modéles linéaires de dron
sont calculés avec variation de certains parametesime mentionné dans le premier chapitre sont

pris pour montrer I'efficacité de cette méthode.
[1.3.1.Les normesH, /H

Il existe trois différents points de faoncinement pour former le modele nominal, représpaté
la matrice suivantd4, B,C,D,G]et les modéles perturbés données by, By, Cp1, Dp1, Gpy | €1
[ApZ,sz,sz,Dpz,sz].Notre objectif dans ce mémoire est de concevoicamecteur qui assure la
stabilité et les mémes performances que le modetenal dans le cas de variation paramétrique. Un
critere de performance est formé pour I'estimaties performances et la robustesse des trois modeles
basés sur les normé#l,/H,) calculée pour différentes fonctions de sensib8itét la fonction de

sensibilité complémentaire du systemeet les fonctions de sensibilités a la commadhde

Les matrices de transfert données ci-dessous atmtlées pour le modele nominal, la méme
procédure pour calculer les deux autres modéelgarpés en remplacant le modéle nominal de drone

[A,B,C,D,G] pafAps, Bp1, Cp1, Dp1, Gpa |-

Comme mentionné avant les performances sont mesereealculant la norme H2 pour les
différentes matrices. Le principe de la théoriecdenmande robuste se base sur I'estimation des

performances de systemes en boucle fermée erantiles normed,..

Calcul de la normeH,, :

La norme H2 des matrices de transfert qui constitlee partie déterministe de probléme de
commande, pour chague modele (nominal et pertudsisgalculée en utilisant la représentation de

'espace d’état pour chaque modéle.

Et la norme H2 :
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Hysn = [ISwllz = y/trace(CsyQsn)Csy (2.12)
ET:
Hyrw = IRy Iz = /trace(CryQrn)Cry (2.13)
Ou:

Qsn, Qry Sont les gramians de commandabilité données psolidion des équations de Lyapunov

suivantes:

AsnQsnAsy — Qsy + BsyBsy” =0 (2.14)
ET

ArnQrnArn — Qry + BryBry' =0 (2.15)

Ou Le suffixen désigne nominal.

La norme Ho estime la robustesse de systeme et indique lergakimal en boucle fermée,
cependant pour assurer la stabilité et la robustissysteme, il faut que ce gain reste petit.

Remarque : Pour les deux autres modeles pertutbés 2 on effectue les mémes calcules.

La norme Howo :

La normeH,, est définie pour les fonctions vectorielles, @sindue aux matrices de transfert
en utilisant la norme matricielle||G (s)||oc =sups(G (w)) ; (avec wE R).||G(s)||lo correspond a la
valeur maximale atteinte, sur 'ensemble des frages, elle indique le gain maximal en boucle

fermée, cependant pour assurer la stabilité etdastesse du systeme, il faut que ce gain reste pet

o(G (w) représente la plus grande valeur singuliereegtiia valeur la plus élevé du gain du
systeme sur l'ensemble des pulsations et ce poursystéme multivariable(pour un systéme
monovariable, c’est la valeur la plus élevée|@€jw)| ;dans le cas d’une matrice A, les valeurs
singulieres sont les racines carrées des valeormgs ded*A et AA*elles sont réelles positives ou
nulles, le nombre de valeurs singuliéres non nudlségale au rang de la matrice).la nofipeest

calculée pour la fonction de sensibilité compléragat
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Apres avoir estimé les performances et la robustdassysteme en utilisant la norme H2 et la
norme Ho des différentes matrices de transfert pour leis moodéles (nominal et perturbés), nous
allons appliquer la procédure d’optimisation roku$i2/Ho pour chercher le compromis entre
robustesse et performances. Il faut noter que ksica de transfert en boucle fermée dépendent du
regulateur (LQR, donc les normes H2 etdly dépendent elles aussi, ces deux gains congtiesn
variables d’optimisation qui seront utilisées pouwouver le compromis entre robustesse et

performances.

Le critere du compromis est formé pour chaque neod&kc les poids de pondérations de
LaGrange correspondant a la contribution de chaeunee estimé, le critere de performance pour le

modeéle nominal est donné comme suit :
J*(k) = A "Hysy + A" Hoorn + A3 Hagy (2.16)

Le méme critéere de performance est attribué paudiux modeéles perturbés, dont les expressions

sont :
JP (k) = A" Hyspy + A" Heprpy + 237 Hogpy (2.17)
JP2(k) = A, Hyspp + 23" Hoprpy + 237 *Hogps (2.18)

La fonction totale a optimiser est donnée paplarmsation des trois critéres de performance exmimeé

comme suit :
J(k) = J™(k) + JP (k) + P2 (k) (2.19)

Tels que les facteurs de LaGrangg , (k=n,pl,p2)pondérent la contribution des terme estimant
performance et robustesse dans la fonction to¢spectivement, n, pl, et p2 correspondent aux
modeéle nominal, premier et deuxieme modéle perfudspectivemenfuisque le calcul de la norme
H2 est basé sur la gouvernabilité de gramians agggams de sensibilité de systéme en boucle fermée
en conséquent ces matrices doivent rester stabtEsrglétement commandables durant la procédure

d’optimisation.

II.4.L’optimisation par la méthode du simplexe :

La méthode du Simplexe est une procédure itérgtivgermet d'améliorer la résolution de la
fonction objectif a chaque étape. Le processussairte lorsque vous ne pouvez pas continuer a
améliorer la valeur, c'est-a-dire, on a atteinsdéution optimale (la valeur la plus élevée ou lasp
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basse possible, selon le cas).a partir de la bask dialeur de la fonction objectif en un point

guelconque, le procédé est de trouver un autre gairaméliore la valeur précédente.
Principe de la méthode du simplexe :

La méthode du simplexe consiste a examiner leérdiftes solutions de base réalisables telles que
la valeur de la fonction objectif croit (max) oucddt (min) a chaque étape. Apres un nombre fini

d’étape, I'optimum s'il existe est atteint. Poeta; on doit :
a. Déterminer une solution de base réalisable ieitjal de départ).

b. Passer d'une solution de base réalisable a une switution en augmentant (max) / diminuant

(min) a chaque étape la valeur de la fonction dibjec

c. Arréter la procédure lorsqu’il n'est pas possiblentliorer la fonction objectif. La derniére

solution trouvée est donc la solution optimale.
Conclusion :

Dans cette seconde partie on a congu un régulafger a satisfaire certaines conditions de
performance et de stabilité pour un modéele nonmpaal la méthode LQR, avec but de Stabiliser le

mouvement longitudinal et latéral et obtenir umgstatique nominal.

Pour assurer la stabilité du systeme et les méergrmances en cas de perturbations internes
ou externes ou méme en cas de changement de strdatgysteme (la structure devient non linéaire)

on robustifie le correcteur prédéterminé.
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Introduction :

La détermination des valeurs initiales des paramétiu correcteur optimal est faite par la
méthode LQR ( Linear Quadratic Regulator ), la riggodu systéme ( drone) est aussi optimale
présentant certaines performances assez intéressattvu son incapacité de remplir les mémes
performances sur un intervalle de fonctionnemeantjsnproposons de robustifier ce correcteur en
imposant certains criteres de performance dandamaion objectif, de sorte qu’elle soit la somme
des normes H2 de la fonction de sensibilité “"&présentant le critere de performance, et la somme
des normes infiniesdd de la fonction de sensibilité complémentaire “féprésentant la robustesse de
la commande, sans oublier le critere de stabil#éqoi est plus important. La procédure de
d’optimisation de la fonction objectif est faite etilisant la méthode du simplexe, aprés avoiratffé

plusieurs itérations on a eu les résultats suivants
l1l.1. les matrice de pondération :

Le nombre d'état pour le canal longitudinal du medétant égal a n=8 et et n=7 pour le

modele du canal latéral.

Apres tatonnement on a pu déterminer les matrieggoddérations suivantes :
Pour le canal longitudinal :

R=diag ([1 1]);Q=diag ([10*-2 107-3 107-2 1072 107-2 107-10.1])
Pour le canal latéral :

R= diag ([400 10]);Q= diag ([10"2 10°1 1075 @-2 10 10*4 0.10.1])

[11.2. Valeurs des normes :

Canal latéral
H., latéral
ntinfl ntinf2 ntinfpl11 ntinfp12 ntinfp21 ntinfp22
0.0387 0.0387 0.7198 0.0260 | 1.6639 0.0543

Tableau 3.1: Valeurs des normes Hle la fonction T et Pour les modéles latéraux.
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H, lateral

H2sd | H2rd | H2ss | H2rs | H2sdpl| H2rdp | H2sspl| H2rsp | H2sdp2| H2rdp | H2ssp2| H2rsp
1 1 1 1 1 2 1 2

1.069 | 0.002 | 1.069 | 0.002 | 1.2718 | 0.003| 0.7307| 0.001| 2.8800| 0.007| 1.4731| 0.002

Tableau 3.1 Valeurs des normeszides deux fonctions de sensibilité S et R pour ledates

latéraux.

La minimisation du critere de performance rédust ’®rmes{, représentant les performancedigt

la robustesse.
Gain du retour d'état :
Klat=[0.0045 -0.0155 0.0511 -0.1846 -0.0797 0.4958 -0.4086
-0.0016 0.0305 -0.2172 0.0262 -0.0581 -0.4306 1.2058]
La méme méthode a également été appliqguée pourdelmlongitudinal.

Les résultats sont donnés dans ce qui suit :
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Schéma de simulation :

Modeéle latéral :
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Figure (3.1) : Schéma de simulation du canal latéra
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[11.3.Résultats de simulation du canal latéral:

Itats de

7

esu

90degrés; les r

Pour le mouvement latéral, le signal de référerstelee cap psi

donnés sur les figures

simulation sans et avec les perturbations (bruitfadel et externe) sont

suivantes :

Cas stochastique.

Cas déterministique.

Cap [Degrés]

Cap [Degrés]

P2

0

180

160

L]

0

10

80

60

Temps [s]

Temps [s]

Figure (3.2) : Angle de Lacet en fonction de temps.

L’angle de direction psi est influencable par lancoande des ailerons, mais elle atteint la

référence fixée, Le cap (psi) est réghdy et malgré les perturbations internes et éxtdaesurbe se

stabilise toujours a cet angle.




Résultat de simulation

Chapitre 11l

Angle d’inclinaison des ailes [Degrés]

Angle d’inclinaison des ailes [Degrés]
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Figure (3.4): Angle de Roulis en fonction de temps.

lement

énéra

s

N’ayant pas donné de référence pour I'angle dag@uli (Bank angle) qui se fait g

a travers les commande des ailerons, phi croitujaszjl® (degrés) et cela est du au changement du

cap puis commence a descendre jusqu’'a son anmuldalgré l'introduction des perturbations

atmosphériques et les bruit de fonds, phi os@llgours autour de zéro.

Vitesse latérale [m/s]

Vitesse latérale [m/s]

Temps [s]

Temps(s]

Figure (3.5): Vitesse latérale en fonction de temps
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La vitesse de translation latérale est minimiséesalite a éviter des dérives latérales, mais

néanmoins un environnement agitant cause de sésiedérives et pour remédier,

maintient cette vitesse autour de zéro en dépipddsirbations.

Taux de variation du lacet [Degrés /s]

Taux de variation du lacet [Degrés/s]
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Figure (3.6): Taux de variation de la vitesse daigeidu Lacet en fonction de temps.

Le taux de variation de la vitesse angulaire doceLae dépasse pas 8 degrés qui est la limite a ne

pas franchir. Le pic apparu sur la figure est diiéime transitoire et au changement du cap, pees i

stabilise a 0 degré
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Taux de variation du roulis [Degrés/s]
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Taux de variation du roulis [Degrés/s]

1

Temps [s]

Figure (3.7) : Taux de variation de vitesse angelde Roulis en fonction de temps.

Méme remarques pour le taux de variation de vitasgelaire de Roulis en fonction de temps.
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Commande des Ailerons [Degrés]

Commande des Ailerons [Degrés]
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Commande d'empenn;'age Eje direction [Degrés] Commande d’empennage de direction [Degrés]
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Figure (3.9): Commande de I'empennage de dire&iofonction de temps..

Nous remarquons d’aprés ces deux derniéres fidigass(3.8) et figure(3.9))que le dommaine de
fonctionnement est réspécté.il varie entre 1.2@egur la commande des ailrons et -1.2 degré pour |

commande d’empenage de direction.
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Schéma de simulation :

Modeéle longitudinal :
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Figure (3.10) : Schéma de simulation du canal kowigial
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[1l.4.Résultats de simulation du canal longitudinal

Pour le mouvement longitudinal, les signaux dereffée sont l'altitude h=50 metres, et
va=5meétres /secondes ; les résultats de simulatms et avec les perturbations (bruit de fond et

externe) sont donnés sur les figures suivantes :

Cas déterministigue: Cas stochastigue
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Figure(3.11) :vitesse réelle en fonction du temps

La réponse du systeme atteint la consigne Sméteesrides pour les trois modeéles. Nous
remarquons que, la présence des perturbations pirigues et les bruits des capteurs n’altérent pas
la réponse du systeme, comme le correcteur integngesystéme reste toujours stable et la sortie es

proche de la consigne malgré la présence des patiums et les bruits.




Résultat de simulation

Chapitre 11l

Altitudes [m]

Altitude [m]
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Figure (3.12) : Altitude en fonction du temps

La réponse du systéeme atteint la consigne, étamtédque la référence de I'altitude est de 50m.

Les perturbations atmosphériques et les bruitscdpteurs, influent sur les performances du systéme

comme la rapidité et la précision, et c’est la tpeégulateur intervient de sorte que le drorie so

stable et maintienne les sorties prét des consigmasne pour l'altitude.
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Commande de I'étrangleur [Degrés]

Résultat de simu

Commande de I'étrangleur [Degrés]
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Figure (3.13) : Etrangleur du moteur en fonctiorteiaps
On remarque que la commande de I'étrangleur duumetd tenue dans son domaine de
fonctionnement.
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Commande de I'Elévateur [Degrés]

Commande de I'Elévateur [Degrés]
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Figure (3.14) : Empennage de profondeur en fonatiotemps

La figure(14) nous indique clairement que la comdeades empennages de profondeur est

toujours maintenue dans le domaine de non satardée actionneurs.
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Figure (3.15) : Angle de tangage en fonction depem
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0 est I'angle de tangage déterminé pour I'orientatle drone vers le haut et le bas surtout pour

creer les forces aérodynamiques telle que la pmetae qui rentre dans les limitations des

caractéristiques du drone utilisé dans I'Aerosonrde< 6 < 16.
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Figure (3.16) : taux de variation du tangage erction du temps
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Le taux de variation de tangage (gq) augmente ectitonde la variation de 'amplitude qui dépend de

'angle de tangage, et a fur et a mesure que la réponse en ampliiaggroche de la consigne q

diminue jusqu’a son annulation. Mais dans la ptetites perturbations et les bruits penchent lealron

vers le haut ou le bas de sorte qu’il apparait @ssillations autour de I'axe de tangage et lagatu

régulateur est de maintenir la variation du tangageur de zéro.




Résultat de simulation

Chapitre 11l

Angle d’attaque [Degrés]

Angle d’attaque [Degrés]
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Figure (3.17): Angle d’attaque en fonction de temps
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Conclusion :
Nous pouvons conclure que :

Les résultats de la simulation montrent que le ledgur congu est robuste, et efficace sur les trois

modeles ; nominal et perturbés ; en présence absence de perturbations atmosphérique.

D’aprés ces résultats la consigne donnée que eait |p modeéle longitudinal ou le modele

latéral est atteint tout en gardant la variatios diéférents angles dans un intervalle acceptatle pe
type de systeme




Conclusion générale

Dans ce mémoire on a présenté le drone ainsi gieagzactéristiques en général, son
mouvement, pour cela on a procédé au calcul d'gnlageur pour le modele nominal qui
assure la stabilité du systeme ainsi que ces peafoces a une vitesse bien précise seulement

et dans une atmospheére calme.

Dans le cas de perturbations internes ou extermes avons robustifié notre régulateur pour

assurer la robustesse vis-a-vis des dynamiques$frajuences négligées.

Notre objectif principal est de pouvoir surmontes difficultés qui limitent
I'utilisation de I'Aerosonde par sa sensibilité éaaux perturbations atmosphériques et la non

linéarité de sa dynamique, une méthode pour lahegetd’'une loi de commande efficace qui

surmonte ces difficultés est mise a contributm®tte méthode est basée sur la théorie d’'une
commande optimale, son efficacité est prouvée gmrésultats de simulation des modeéles,

nominal et ceux perturbés en présence et en abdesaafales du vent.

La minimisation de la fonction objectif nous ampes de trouver un compromis entre

la performance et la robustesse.

Dans le troisieme chapitre ou nous avons donnéékadtats de simulation ainsi que
leurs interprétations nous constatons l'efficacitécorrecteur et la procédure suivie, elle a
respecté les limitations imposées par les actiorsnéw drone ce qui permet la réalisabilité et

implémentation de cette commande
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