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Introduction Générale

Introduction générale

En raison d’une modernisation incessante des outils de production, les systemes industriels
deviennent de plus en plus complexes et sophistiqués. En parallele, la représentation de ces systémes
avec une précision suffisante et un modéle de structure simple est devenue un véritable enjeu pour
I’automaticien. La modélisation théorique requiert une connaissance précise des phénoménes
intervenant dans le systéme et une aptitude a les représenter par des équations mathématiques. Le
dilemme réside alors entre la fidélité du modeéle vis-a-vis du processus réel et I’adéquation de ce
modéle & une forme mathématiquement exploitable [1].

En automatique, pour décrire le comportement d’un systéme, une hypothése communément
faite est la linéarité du systeme, Cependant, I’hypothése de linéarité n’est vérifiée que dans une plage
de fonctionnement restreinte autour d’un point d’équilibre du systéme. Alors, les performances du
modele se dégradent des qu’on s’en éloigne et la recherche d’un modéle plus adapté et notamment non
linéaire devient nécessaire [1].

Les systemes aéronautiques sont devenus aujourd*hui si difficiles et complexe qu‘on ne puisse
pas réaliser leurs commandes par des techniques classiques. En effet, des chercheurs automaticiens se
sont penchés sur ces probléemes de commande, pour cela plusieurs prototypes ont été réalisés dans le
but de tester de nouvelles techniques de commande. Le simulateur d‘hélicoptére (Twin Rotor MIMO
System : TRMS) est I°‘un de ces prototypes sur lequel nous allons travailler [2].

La mesure de toutes les grandeurs (variables) d’un procédé physique est souvent primordiale
afin de mettre en ceuvre des stratégies de commande par retour d’état par exemple, ou bien des
stratégies de surveillance et de diagnostic de défauts [3].

Cependant, pour des raisons techniques ou économiques (difficulté d’implémentation ou colt
élevé des capteurs) il n’est pas toujours possible d’accéder a toutes les variables d’état représentant ces
grandeurs, d’ou la nécessité de faire recours a un systeme dynamique auxiliaire, appelé observateur,
qui est chargé d’estimer I’état du systeme [3].

De maniére générale, la synthése de I’observateur exploite les informations disponibles sur le
systeme réel a savoir ses entrées et ses sorties mesurées on se basant sur un modéle dynamique du
systeme. La technique basée sur les modes glissants permet la synthése d’observateur pour de
nombreuses classes de systemes non linéaires tel que les systémes Lipchitziens, les systemes a forme
triangulaire et méme, sous certaines condition, les systemes a fortes non linéarités. L’utilisation des
observateurs a mode glissant pour les systemes non linéaires est motivée par leur robustesse aux
incertitudes paramétriques [4].




Introduction Générale

Notre mémoire aborde la conception de commande par backsteping, Les techniques de
conception de contrdle backstepping ont recu beaucoup d'attention en raison de sa méthodologie de
conception systématique et récursive pour le contrble de rétroaction non linéaire. L'avantage de
backstepping par rapport a d'autres méthodes de contréle réside dans sa souplesse de conception.

Dans ce travail on utilise quatre chapitres, continus d’une conclusion générale. Ces chapitres
est :

% Le premier chapitre permet de voir les principales configurations et les missions de différents
drones commerciaux ou réalisées en laboratoire. ensuite, nous présentons une étude bibliographique
en considérant les aspects modélisation et commande des hélicoptéres drones.

+¢ Le deuxieéme chapitre abordera un petit apercu sur le principe du vol des hélicopteres, ensuite seront
présentés les détails du simulateur (TRMS) et leur modélisation mathématique, celui-ci a abouti a
une représentation d’état fortement non linéaire et couplée. Suivie de quelques simulations en
boucle ouverte dans matlab simulink.

+« Le troisieme chapitre, présente théorie de méthode du backstepping, en utilise cette méthode
comme une méthode de contr6le non linéaire basé sur le théoréme de Lyapunov; et en présente par
la suite la Synthése de la commande stabilisante par la méthode du backstepping d’un systéeme
découplé (TRMS).

+ Dans le quatriéme chapitre, présente quelques concepts généraux sur I’observabilité et I’observateur
des systemes non linéaires, et présenter en détail la méthode de synthese des observateurs mode
glissant sur le systeme couplé.

Enfin on va appliquer la commande backstepping associe par un observateur a mode glissant
dans le systeme TRMS couplé. Ce dernier appliqué dans le programme matlab simulink.



CHAPITRE I
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|. Etat de I’art

.1 Introduction

Les appareils a vol vertical ou les drones (UAV : Unmanned Aerial Vehicle) sont des aéronefs
inhabités qui utilisent les forces aérodynamiques pour produire un vol vertical. 1ls peuvent étre pilotés
a distance, autonomes ou semi autonomes [5]. Ils sont susceptibles d’emporter différentes charges
utiles, les rendant capables d’effectuer des taches spécifiques, pendant une durée de vol qui peut varier
en fonction de leurs capaciteés.

L’utilisation des drones a d’abord été connue dans les applications militaires, comme la
surveillance et la reconnaissance et comme plateforme de désignation de cible ou comme arme. Puis,
plusieurs applications civiles sont devenues concurrentes, notamment dans I’observation des
phénomeénes naturels (Avalanches, volcans...), la pulvérisation des pesticides sur les surfaces
agricoles, la surveillance de I’environnement (exemple : mesures de la pollution) et des réseaux
routiers, la maintenance des infrastructures...etc.

Dans ce chapitre, nous présentons les drones, leurs classifications, leurs champs d’application
ainsi que I’analyse bibliographique des différentes techniques de commande des drones.

1.2 Histoire d’hélicoptére

L’histoire de I'hélicoptere et autres voilures tournantes commence au début du XXe siecle,
comme pour l'avion. Mais l'insuffisance de la puissance des moteurs et les problémes de stabilité
rendent les développements beaucoup plus longs et aléatoires. En dehors de la parenthese des
autogires, 15 avril 1877 Premier vol d‘hélicoptere L*ingénieur italien Enrico Forlanini réussit a faire
voler un hélicoptére modele réduit a une hauteur de 13 métres.

L‘engin pése 350 kilogrammes et est animé par une machine a vapeur. En 1907 pour que les
fréres Louis et Jacques Breguet s‘envoleront a bord d‘un hélicoptére avec un moteur a explosion [6].

. p—— kit " L H
A R R R

Figure 1.1 Premier vol d’hélicoptére [6].
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13 novembre 1907 Décollage du premier hélicoptére Dans les environs de Lisieux, Paul Cornu
réussi a s‘envoler pour la premiére fois a bord d‘un hélicoptére de sa fabrication. 1l atteint I‘altitude de
1,5 métres et son engin pése 203 kilos. Le mot hélicoptere a été inventé en 1861 par le vicomte Ponton
d‘Amé court a partir du grec "hélix" (spirale) et "pteron™ (aile), mais déja Léonard de Vinci en avait
fait I“ébauche sur certains de ses croquis 4 siécles auparavant [6].

Le 12 avril 1933, en Belgique, l'ingénieur d'origine russe Nicolas Florine fait voler un
prototype manceuvrable a deux rotors en tandem (un a l'avant et un a l'arriére — les deux rotors tournant
dans le méme sens.

1.3 Les types de vol d’un hélicoptére

A) Les Mono-rotor : lls sont caractérises par I'utilisation d'un seul rotor comme actionneur principal.
Dans cette catégorie, nous trouvons essentiellement les convertibles [7].

Figure 1.2 Avion 3D [7].

B) Les deux rotors: Le fonctionnement de la plupart des configurations aéromécaniques a voilures
tournantes présente souvent beaucoup de similitudes avec celui de I’hélicoptére. Ce dernier est
I’architecture a voilure tournante la plus ancienne, la plus répandue et la mieux maitrisée a ce jour. Il
est composé d’un rotor principal et d’un rotor anti-couple [8], que I’on apercoit sur la figure (1.3)

A. Hélicoptére Eurocopter EC 120 Colibri B. Hélicoptére Hughes MD 500

Figure 1.3 Hélicoptere a deux rotors [8].
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Les pales en rotation du rotor principal balayent le disque rotor afin de générer une poussée
suffisante pour contrer le poids de I’appareil. Le fuselage comprend une poutre située a I’arriére, sur
laquelle est montée un rotor de queue qui peut étre libre ou caréné dans un fenestron afin d’augmenter
la protection et I’efficacité aérodynamique, ce qui est le cas de I’hélicoptere EC 120 Colibri visible sur
la figure (1.3(A)).

Le rotor de queue, également appelé rotor anti-couple de par sa fonction, permet de compenser
le moment di a la rotation du rotor principal selon son propre axe. En d’autres termes, il permet de
piloter la position de I’angle de lacet afin d’éviter que I’hélicoptére ne tourne indéfiniment sur lui-
méme. Malheureusement, le rotor de queue génére d’importantes vibrations qui affectent les
performances de I’hélicoptere en vol.

Pour palier a ce probléme, McDonnell Douglas a congu au début des années 1980 le systeme
NOTAR (No Tail Rotor) qui permet d’eliminer les nuisances de bruit mécanique. [9] Le rotor de
queue est remplacé par une soufflante alimentée par le rotor principal et logée a I’extrémité de la
poutre. Ainsi, les hélicopteres équipés du systeme NOTAR, comme le Hughes MD 500 visible sur la
figure (1.3(B)), sont beaucoup moins bruyants et également beaucoup plus fiables, sachant que I’avarie
du rotor anti-couple est la cause de beaucoup d’accidents. Cette technique n’est pas encore utilisée
pour les drones de type hélicoptére. De nombreux drones a voilures tournantes sont directement
inspirés de I’hélicoptére grandeur nature, comme par exemple le drone hélicoptere Camcopter S-100
de la société autrichienne Scheibel que I’on apercoit sur la figure (1.4).

Figure.l.4 Drone helicopter Scheibel Camcopter S-100 [9].

C) Les tris rotor : Moins performant en vol que le quadrotor, le tri-rotor est constitué de deux rotors a
I‘avant qui tournent dans des sens opposés pour modifier le tangage et d‘un rotor en arriere pour régler
le roulis.
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Figure 1.5 Hélicopteres a trois hélices [a].

D) Les Quadrotors : Un quadrotor est un engin volant doté de quatre rotors placés aux extrémités
d‘une armature en croix. Ces quatre rotors lui fournissent la force verticale (portance) qui lui permet de

décoller.

Figure 1.4 Le drone du laboratoire IBISC [10].

1.4 Applications de vol d’un hélicoptére

Les drones sont développés a I’origine pour remplacer I’lhomme dans des environnements ou
des situations dangereuses .Ces engins pilot présentent de nombreux avantages tels que [11]
* la diminution des contraintes liées a la sécurité.
* |"accomplissement des missions a haut risque ou dans des zones inaccessibles a I'nomme.

* la réduction des co(ts.
Le domaine d’application des drones, qui ne cesse de s’élargir, releve tant du domaine militaire

que civil. Principalement, on peut distinguer les applications militaires et les applications civiles.

7
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1.4.1 Applications civiles

Tous les avantages reconnus des drones pour les applications militaires sont transposables aux
applications civiles. On peut citer :
* Dans le domaine de la sécurité: surveillance de I'espace aérien, du trafic urbain et Interurbain
* Dans la gestion des risques naturels: surveillance de l'activité des volcans.
* La protection de I'environnement: mesure de la pollution de I'air, surveillance des Foréts.
* L'intervention dans des sites hostiles: milieux radioactifs, déminage des terrains (Cartographie de
terrains minés).
* La gestion des grandes infrastructures: barrages, lignes a haute tension, pipelines.
* L'agriculture: détection et traitement des cultures.
* La prise de vue aérienne dans la production des films.
* Telécommunications mobiles, publicité et radiodiffusion (télévision, ...).
* Géodésie et mesures atmosphériques.

Surveillance des lignes électriques [b] Sécurité civile [c]

Figure 1.5 Exemple des applications civiles.
1.4.2 Applications militaires

Les lourdes pertes subies pendant la seconde guerre mondiale par les aviations d’observation
de chacun des antagonistes suscitérent I’idée d’un engin d’observation militaire sans équipage (ni
pilote, ni observateur). Pendant la guerre du Vietnam, les Américains ont utilisé des drones utilisé des
drones (Frisbee) pour localiser les rampes de lancement des missiles sol-air soviétiques «<SAM-2».

Lors de la guerre du Golfe, les britanniques, les francais commencérent a se servir de drones et
les américains I’ont fait appel au drone (Pioneer) pour la surveillance jour/nuit I’acquisition des
objectifs, et les réglages de I’artillerie.

De leur cOté, les Israéliens ont saturé les défenses aériennes le long du canal de Suez lors de la
guerre du Kippour (1973) et ce, avec un grand nombre de drones bon marché.
Mais c’est surtout au cours des trois derniers conflits majeurs impliquant les forces Internationales de
I’OTAN (intervention au Kosovo, en Afghanistan et en Irak) que les drones ont vraiment pu démontrer
leurs capacités opérationnelles, accomplissant indifféremment des missions d’observation aérienne ou
d’attaque au sol.

En regle générale, on peut décomposer en trois grandes catégories, les missions militaires
confiées aux drones :
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¢ lasurveillance et le renseignement.
e |e support au combat.
e e combat proprement dit.

Ces missions sont illustrées par les figures

Figure 1.7 Support au combat : (a) coopération UAV-UGV, (b) éclaireur [7].
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I1. Présentation du simulateur de vol d’hélicoptere

11.1 Introduction

Le simulateur, représente un systeme multi-variable « MIMO » constitué de deux sous
Systémes élévation « tangage » et azimut « lacet » fortement couplés. Il s’agit aussi d’un systéme non
linéaire et instable en boucle ouverte.

En raison d’une modernisation incessante des outils de production, les systemes industriels
deviennent de plus en plus complexes et sophistiqués au point ou il n’est plus possible d’implémenter
des lois de commande directement sur ceux-ceins paralléle, le développement de puissance permet
I’élaboration de systéme miniature.

Plusieurs prototypes sont mis en ceuvre dans le but de tester les commandes avant de les
transférer sur le systeme réel .le simulateur d’hélicoptéere (TRMS) est I’'un de ces prototypes qui
support I'implémentation des diverses commande pour ensuite les appliquer sur les procédés
aéronautiques.il sera donc I’objet de notre travail [1].

Cette partie abordera un petit apercu sur le principe du vol des hélicopteres

11.2 Principe du Vol d’un Hélicoptere [1]

Un hélicoptere est un aéronef a voilure tournant dans le ou les rotors procurent a eux seuls la
propulsion et la sustentation pendant toutes les phases du vol. Chaque rotor dit de sustentation, a axe
sensiblement vertical, est une sorte de grande hélice a pas variable, et comporte de deux a huit surfaces
aerodynamique appelées pales, qui servent a déplacer I’appareil a la fois dans le plan vertical et dans le
plan horizontal.

v' Déplacement dans le plan vertical

Pour faire varier I’altitude de I’hélicoptére, on joue a la fois sur la variation de la vitesse du
moteur est sur le pas de I’hélice .cependant I’inertie d’une grande hélice est importante et un temps est
nécessaire pour obtenir une modification de la vitesse demandée .on préfére alors la technologie du pas
variable, la vitesse angulaire du rotor étant constant.

v’ Comment ¢a marche ?

La portance (sustentation) d’un aéronef est créée par I’écoulement de I’air autour de sa voilure.
Le profil asymétriques d’une pale conduit a des vitesses relatives différentes entre sa partie inférieure
et se partie supérieure, la différente de pression ainsi générée induit une force résultante. En
augmentant le pas (I’inclination) des pales, on provoque une augmentation de la portance et vice versa.

10
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Lift of an Aerofoil

Weight
of Helicopter

Figure 11.1 Principe de vol d’un hélicoptére [1].

v' Déplacement dans le plan horizontal :

Pour déplacer I’hélicoptére dans une direction ou une autre, on bascule légérement le rotor dans
la direction souhaitee.la force de sustentation, perpendiculaire au plan fermé par le rotor en rotation vu
de cotée et auparavant verticale, va donc étre inclinée et « tirer» I’hélicoptére dans le sens désiré. Cet
est obtenue en augmentant de fagon sélective I’incidence des pales la commande qui provoque ces
modification est appelé commande de pas cyclique.

11.3 Description

Le TRMS (Twin Rotor MIMO System) (figure 11.2) est un systeme physique aérodynamique
congu pour le développement et I’implémentation de nouvelles lois de commandes. Ceci inclut, la
modélisation de la dynamique du systéeme, I’identification, I’analyse et la conception de divers
contréleurs par des méthodes classiques et modernes. Le comportement du TRMS ressemble a celui
d'un hélicoptere, de point de vue commande ; c’est un systéme non linéaire d'ordre supérieur possédant
des couplages significatifs. Il comprend les éléments suivants [1] [8] [12] [13] :

e Une poutre qui peut pivoter sur sa base de telle maniére qu'elle puisse tourner librement dans le plan
vertical et horizontal.

e Deux propulseurs (principal et secondaire) fixées aux deux extrémités de la poutre, ils sont formés
d’une hélice, un moteur a courant continu ainsi qu’un bouclier pour des raisons de sécurités.

e Un contrepoids fixé sur la tige a son pivot, son role est de diminuer les vibrations (oscillations) de la
poutre.

¢ Une tour pour maintenir la poutre.

e Une base comprenant des circuits électroniques pour [I’adaptation, synchronisation et filtrage des
signaux entrants et sortants.

o Un boitier de marche/arrét des moteurs.

11
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_-~7 Trajectoire de rotation verticale ">~

Trajectoire de rotation horizontale

Moteur a courant continu de I’axe
horizontal

7 . 3
Moteur & courant continu de,~”
I’axe s
Vertical 7

Figure 11.2 Hélicoptere a deux degré de liberté TRMS33-949S [8] [14].

Le modele du TRMS est multi-variable a deux entrées et deux sorties (MIMO 2*2). Les
sorties étant I’angle d’élévation et I’angle d’azimut, les entrées étant les tensions appliquées aux
deux moteurs. L’articulation sphérique permet a la poutre de pivoter simultanément dans le plan
horizontal et vertical, c’est un systéme a deux degrés de liberté, mais on peut restreindre le
mouvement a un degré de liberté par de 2 vis (Figure 11.3) [8].

11.3.1 Propulseur

Le TRMS posséde deux propulseurs, un principal qui agit dans le plan vertical, et I'autre
secondaire qui agit dans le plan horizontal. Chaque propulseur est composé d’une hélice. Ces derniers
sont entrainés par des moteurs a courant continu (marque MAXON), couplés avec des tachymetres.
La tension de commande varie entre 2.5 V , le signe de la tension indique le sens de rotation [15].

r========"71

(Genérateur

Signal
de '
commande - ==

Propulseur

Figure 11.3 Schéma synoptique du fonctionnement du propulseur [16].
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11.3.2 Commande des moteurs

Le principe des moteurs électriques a courant continu utilisés est que leurs vitesses de rotation
est proportionnelle a la tension qui leur est appliquée. Le mécanisme utilisé est un hacheur, qui est un
convertisseur statique alimenté par une source de tension continue qui produit aux bornes du moteur
une tension de valeur moyenne réglable. Ce hacheur est commandé par des trains d’impulsions (MLI)
qui sont généreés a partir du signal de commande provenant du PC a travers la carte d’acquisition [15].

11.3.3 Les encodeurs optiques

Le TRMS a deux capteurs pour mesurer I’orientation de la poutre dans I’espace, ils se situent a
I’intérieur du pivot sphérique de la poutre. Il s’agit de deux encodeurs optiques incrémentaux : le
principe de fonctionnement est le suivant (figure 11.4) :

Fmetteur infrarous ) . Impulsion de sorties
mefteunr mirarouge M Reéceptew infrarouge

=

Disque de code

Figure 11.4 Encodeurs optiques [1] [12] [13].

Les faisceaux lumineux émis par les deux photos diodes (A et B) passent par deux anneaux de
fentes sur le disque. Les fentes ont une différence de phase, de sorte que la tension des récepteurs (A et
B) soit des ondes rectangulaires avec une différence de phase. Le signe de la différence de phase
permet de déterminer la direction de la rotation.

11.3.4 La base du TRMS

A I’arriére de la base on trouve les différentes connectiques figure 11.5 :

> Interrupteur ON / Off : fiche DIN pour connecter la boite de I’interrupteur ON/OFF
des moteurs.

> Sélecteur 110/220v.
> Fiche d’alimentation 110/220 V.
» Connecteur CNL1 : il se branche avec le PL1 de la boite d’adaptation, avec une large

nappe 40 pistes. Les signaux sont ceux des deux capteurs de positions, c’est des signaux digitaux
sur 16 bits.

13
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» Connecteur CN2 : il se branche avec PL3, avec une nappe 20 pistes. Les sighaux sont
les tensions de commandes des deux moteurs.

» Connecteur CN3 ; il se branche avec PL2, avec une nappe 20 pistes. Les signaux sont
ceux des tachymetres.

DIN Socket for

remote on/off Namow nbbon 20
switch way cables from
PC mterface card 4

-
Voltage Selector
O | On PL2 CN1 B4

PL3 CN2 @
«— Power swilch - Wide nbbon 40
connects power o PL1 l’/_ way cable from

1l o on the controller { PC interface card|
put

\

Mains power in

Figure I1.5 La base du TRMS [1].

11.3.5 Boitier marche/arrét

C’est un petit boitier avec deux boutons poussoirs pour, I’un vert pour fermer le circuit
d’amplification des moteur, et I’autre rouge pour I’ouvrir et couper I’alimentation, son rdle principal
est de protéger les moteurs en cas de mauvaise manceuvre par I’utilisateur. Il est connecté a I’arriere
de la base du TRMS [15].

11.3.6 Le (SCSI BOX)

La (SCSI BOX) figure 11.6 a comme role d’adapter les signaux entre la carte d’acquisition et
les différents connecteurs de la base du TRMS, et aussi séparer ces différents signaux en fonction de
leurs types. La boite dispose de quatre connecteurs [15] :

» Un connecteur 68 pins pour connecter le cable global 68 pin SCSI de la carte d’acquisition.
> Un grand connecteur PL1 pour les entrées digitales des capteurs de positions (deux encodeurs

optiques.

> Un petit connecteur PL2 pour les sorties analogiques (deux tensions de commandes des
moteurs).

> Un autre petit connecteur PL3 pour les entrées analogiques (retour tachymétrique des deux
moteurs).

14
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Nasrow mbbomn 20
way cables from PC
mterface card

lectorx

33-220

h - Wade 240 way
mbbon cable from
PC inmterface card

PL2

scsi
Adapter Box

Figure 11.6 Branchement des différents connecteurs [1].

11.3.7 Carte d’acquisition : ADVANTECH PCI 1711 (pcil711) [1] [7]

C’est une carte d’acquisition universelle qui s’installe sur le port PCI du PC de commande et
dispose de connecteurs extérieurs pour des entrées/sorties analogiques et digitaux. Ces principales
caractéristiques sont [15] :

La fonction Plug & Play.

16 entrées analogiques configurables 16 simples ou source flottante.
Convertisseurs A/D industriels normalisés a approximations successives.
12 bits utilisés pour la conversion des entrées analogiques.

La fréquence maximale d’échantillonnage est de 100KHz.

Gamme des entées analogiques est programmables et contr6lable par software.
Chaque canal a sa gamme individuelle stockée dans la RAM de la carte.
2 sorties analogiques (convertisseur D/A).

16 canaux d’entées digitales.

16 canaux de sorties digitales.

Un compteur/time programmable.

Scanne automatique des gains/canaux.

YV YV VYV YV VYV VYVYYVY

Son principal réle dans notre application, c’est qu’elle permet la commande digitale d’un
systéme continu a travers un PC, en convertissant les signaux analogiques on numériques et vice-versa.
Dans notre cas, on utilise :

> Deux sorties analogiques (convertisseur D/A) pour délivrer les tensions de commandes de
références.

> Les entrées digitales des deux encodeurs optiques pour mesurer I’angle d’élévation et d’azimut
de la poutre.

> Deux entrées analogiques (convertisseur A/D) pour récupérer le retour tachymétrique des deux
moteurs.
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1.4 Modélisation du TRMS

11.4.1 Modele dynamique

Le modele physique est développé sous certaines hypothéses simplificatrices. En premier lieu,
on suppose que les dynamiques du sous-systeme rotor sont représentées par des équations
différentielles du premier ordre. De plus, on suppose que les frottements sont de type visqueux, et que
le sous-systeme hélice-air peut étre décrit par les lois d’écoulement aérodynamiques [1] [8] [14] [18]
[19].

Figure 11.7 Configuration du TRMS 33-949S.

Les deux rotors sont commandés par des moteurs électriques a vitesse variable permettant au
systeme de tourner dans un plan vertical et horizontal (tangage et lacet). La configuration du TRMS est
illustrée dans la figure 11.7.

A. Sous systeme d’élévation

D’abord, considérons la rotation de la poutre dans le plan vertical ; c’est-a-dire autour de I’axe
horizontal. En appliquant la seconde loi de Newton on obtient :

d2
M, =1, dt‘é’ (1.2)

Avec :

My = My — Mgy — Mpy — Mg (11.2)

Les équations de quantité de mouvement suivantes peuvent étre dérivées pour le mouvement vertical
[11] [13]:

L.M =M, — Mg, — Mpy — Mg (11.3)
Ou:

M, : Somme des moments dans le plan vertical.

I, : Somme des moments d’inertie par rapport a I’axe horizontal.
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¥ . Angle d’élévation de la tige.
M, : Moment de la gravitation.

My : Moment de friction.
M, : Moment de la force centrifuge.

M, : Moment de la force aérodynamique.
Les différents moments de I’équation (2.3) sont donnés par :

M, =a;7,%+ b,. 74 (11.4)
Mpy = Mg.sin(¥) (1.5)
My, = Kgy, . M;. ¢ .cos(¥) (1.7)

Avec :

7, : Couple délivré par le rotor principal (vertical).

a, Et b, : Sont des paramétres caractérisant le moment de la force aérodynamique M,
M, : Dynamique de gravité.

B,, : Parametre de la fonction de friction dynamique.

K, : Parametre de l'inertie gyroscopique.

@: L’angle d’azimut.

Le moteur (M1) et le circuit électrique de commande sont modélisés par une fonction de transfert du
premier ordre :

7,(S) Z%Q(S) (11.8)

11 10
Ou:
k, Est le gain du moteur (M1), T,, etT,, sont des constantes liées au moteur (M1) et U, est I'entrée de
commande du moteur (M1).

B. Sous systéeme d’azimut

De la méme facon, on peut décrire le mouvement de la tige autour de I’axe vertical. Le
mouvement horizontal peut étre décrit comme étant un mouvement de rotation d’un solide :

d%p

M, =1 1.9
Avec :
De méme, le mouvement horizontal est décrit par :

I, p=M,-Mgy —Mg (1.11)
Avec :

M, = a,7,% + b,.T, (1.12)

Mgy, = B1y . ¥ (1.13)
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Ou:

M, : Somme des moments dans le plan horizontal.

I, : Somme des moments d’inertie par rapport a I’axe vertical.

M, : Moment de la force aérodynamique.

Mg, : Moment de friction.

7, : Couple délivré par le rotor secondaire (horizontal).

a,Et b, : Sont des parametres caractérisant le moment de la force aérodynamique M,.
B,, : Parametre de la fonction de friction dynamique.

M., : est la dynamique de réaction croisée, elle est approchée par:

Kc(ToS+1)

Mp(s) == o M (11.14)

Ou:
K¢ Est le gain de la réaction de I'tlan et T etT, sont des paramétres de la réaction de I'¢lan.

Le moteur a courant continu (M2) et le circuit électrique sont modélisés par une fonction de
transfert du premier ordre :

k2
7,(S)=——.U,(S
2( ) T21S Tzo 2() (“]5)

Avec :

k, Est gain du moteur (M2), T,, et T,, sont des constantes liées au moteur (M2) et U, est I’entrée de
commande du moteur (M2).

Le modele dynamique du TRMS 33-949S est donné par :

P = %{—Mgsin(‘{’) — ByyW + Kge@? sin(2¥) + (8,7 + by 1) (1 — Kgy SINQRY). 2 )}
1

(11.16)
Lo 1 . Kc(ToS+1) 2 2
® = E{—Bup(P - ﬁ (@172 +by1y) + a4, 7,7 + by, }
11.4.2 Le modele couplé
Le modele couplé apres de I’étude en présente :
v  _
= g
‘l—l:' = ?—11112 + l:—llrl— I\I/l—lgsinl}'— B{%‘”‘P— Kl—glyalcos(l}'yprlz—li—glyblcos(‘}'yprl+ l<I—g1".sin(2l}').(p2
m — Ky T
T, ol T, n (1.17)
do _ .
a ¢
do _ 22 4 b Bip o 81Ko(ToS+1) ¢ 2 _ biKe(ToS+1)
@ 1, 2 * L2 T, I, chSo+1 T TpS+1 L
d. _ Ky _ Tz
at T T, o2 T, 2

alors en choisissant comme :
> Entrée:U = [U; U, ]
> Vecteurd’état:X= [P Wt 06 t,]1"
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> Sortie:Y=[W¥ ¢ ]T
On obtient le modeéle d’état ci-dessous :
X=X,

v a b Mg . B
Xy =T Xg? + 72 X5 ——EsinX; ==
1 1 1

I

K .
 Xo — =2 a,08(X1)Xs Xg? — % b, cos(X;)XsXs + % sin(2X,). Xs2

U, — Zex,

v _ Ky
X3 == T
11

- Tll
Xy = Xs

. a b B
Xs =2X2 422X, ——2X
5~ 1, \6 L6 N5
2 2 2

(11.18)

_ aK(ToS+1) y 2 _ b1 Ke(ToS+1)

L, Tps+1 3 I, Tps+1 3

o _ K,
Xe ===

T
=Xy, - Ty
T22 2 T22 6

Les parameétres de ce modele ont été choisis plus ou moins expérimentalement, ce qui rend en
fait le modele non linéaire du TRMS 33-949S un modéle semi phénomeénologique. Le tableau I1.1
donne les valeurs des différents parametres du modele du TRMS 33-949S [8].

Tableau 11.1 Paramétres du modele de TRMS 33-949S [8].

Définition Symbole Valeur
Moment d'inertie du rotor vertical I, 0.068 kg.m*
Moment d'inertie du rotor horizontal l, 0.02 kg.m*
Parametre caractéristique statique a, 0.0135
Parametre caractéristique statique b, 0.0924
Parametre caractéristique statique a, 0.02

Parametre caractéristique statique b, 0.09
Dynamique de gravité M, 0.32 N.m
Parametre de la fonction de friction dynamique B,y 0.006 N.m.s/rad
Parametre de la fonction de friction dynamique B,, 0.001 N.m.s*/rad
Parametre de la fonction de friction dynamique B, 0.1 N.m.s/rad
Parametre de la fonction de friction dynamique B,, 0.01 N.m.s*/rad
Parametre d'inertie gyroscopique Ky 0.05 s/rad

Le gain du Moteur 1 K, 1.1

Le gain du Moteur 2 K, 0.8

constante liée au moteur 1 T, 1.1

constante liée au moteur 1 T 1

constante liée au moteur 2 T, 1

constante liée au moteur 2 T, 1

parameétre de la réaction de I'élan T, 2

parameétre de la réaction de I'élan T, 3.5

Le gain de la réaction de I'élan K, -0.2

La limite pour le signal de commande est réglé sur [-2.5V; 2,5V].

La figure 11.8 présente un schéma bloc du TRMS 33-949S :
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a 7f +by 7

B,

@

Figure 11.8 Schéma bloc du systeme TRMS 33-949S [8].

11.4.3 Réponse en boucle ouvert du modele du TRMS couplé

0.2 I
m— angle d
= angle V
= 0151
© A
©
g 0.1
®
>
2
o> 0.05
(e
C
0
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

Temps [ Sec ]

Figure 11.9 Réponse du systéme vertical couplé pour un échelon 1V.
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Figure 11.10 Réponse du systeme horizontal couplé pour un échelon 1V.

11.4.4 Le modele découplé

En contraignant le mouvement de la tige dans un seul plan soit I’horizontal ou le vertical, on

obtient deux sous modéles chacun ayant un degré de liberté.

11.4.4.1 Modele 1 DDL vertical

Ce modele est dérivé du modele couplé, en fixant I'angle d’azimut ¢, , et en posant U, =0
On choisit le vecteur d’état suivant :
X=[vw¥]” (11.19)
La représentation d’état est alors :

I(Xl = X,

v = Ay 24biy Mg _ Baw

{ X, = IlX3 +11X3 L sin Xy I X, (11.20)
. = X1y _ Two

Ik & Ty Tnx3

v' Remarque :
Le modéle vertical obtenu ne dépend pas de I’angle d’azimut ¢y,
11.4.4.2 Modele 1DDL horizontal

De la méme facon que pour le modele vertical, dans le modele couplé on pose ¥ = ¥, et
U

Il
o
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Et on choisit (11.21) comme vecteur d’état.

Présentation du simulateur de vol d’hélicoptére

X=[9 ¢ %] (11.21)
Le modele horizontal est ainsi :
Ir X, = Xg
Xs = ZXe? +b_2X6 _Bﬂxs
2 ’ "’ (11.22)
| . .
k X6 = ﬁUZ - EX6
T2 T2
11.4.5 Réponse en boucle ouvert du modéle du TRMS découplé
11.4.5.1 Modéle 1 DDL vertical
0.3 i
m— angle d
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©
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Figure 11.11 Réponse libre du systéme vertical découple.

11.4.5.2 Modeéle 1DDL horizontal
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Figure 11.12 Réponse libre du systéme horizontal découplé.

I1.5 Interpretations des resultats

La réponse du sous-systeme d’élévation est oscillatoire amortie, cela est due aux forces
gravitationnelles qui agissant uniquement sur le plan vertical, et pour poussent le simulateur a se
stabiliser en un point d’équilibre «, = —0.93 rad, par contre, le sous-systeme d’azimut reste dans sa
position d’origine tant qu’il n’y pas d’excitation du rotor de queue.

Lorsqu’excite le systeme, le sous-systeme vertical tend vers nouveau point d’équilibre car la
commande 0.8 n’est pas suffisante pour I’élever vers un angle supérieur. Cependant, le sous-systeme
horizontal a le comportement d’un intégrateur, il diverge méme pour de petites excitations. Ceci est dl
essentiellement a la faible inertie du mouvement horizontal ou il n’y a pas de force de gravité suppose
au mouvement.

I1. Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté une généralité sur I’hélicoptére bi-rotor réel. En suite
nous avons fait une bréve description du simulateur « TRMS ». En fin, nous avons introduit le modéle
mathématique décrivant le comportement dynamique du systeme TRMS . Ce modele est non linéaire
et fortement couplé. Le modéle établi montre la nature couplée, complexe, non linéaire et multi-
variable Le modele obtenu étre utilisé, dans les chapitres suivants, pour mettre en ceuvre les différentes
lois de commande.
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I11. Théorie de la commande par backstepping

111.1 Introduction

La technique « Backstepping », développée par Kanellakopoulos et al. [20], offre une méthode
de conception systématique d’une commande non linéaire. L’appellation backstepping est
particulierement justifiée par le processus récursif intrinseque a la synthése de la loi de commande.

Le backstepping est une méthode de conception développée par plusieurs auteurs dont Petar V.
Kokotovic et applicable a certaines classes de systémes, qui normalise la conception du contrdleur en
une série d’étapes prédéfinies. Cette stratégie permet de construire au fur et a mesure I’expression de la
commande pouvant stabiliser le systeme.

L’une des méthodes de conception des contréleurs non linéaires se base sur la théorie de la
stabilité des systemes dynamiques d’Aleksandr Lyapunov 1992. Typiquement, le but du concepteur est
de trouver une fonction définie positive, nommeée « la fonction candidate de Lyapunov », dont la
dérivée, par rapport au temps, est contrainte, a I’aide des entrées du systeme, a étre une fonction
définie négative. Bien entendu, cette tache est complexe pour un grand nombre de systemes.

111.2 Le Backstepping

Le Backstepping n’est en fait que la construction de la fonction de Lyapunov ainsi que la
commande étape par étape et cela pour un systeme qui peut étre écrit sous forme de systéme en
cascade. L’objectif est de déterminer une loi de commande qui stabilisera le systéme d’équation (111.1)
autour de I’origine. On considére un systeme non linéaire donnée par I’équation (111.1) [21].

Afin d’illustrer le principe de la méthode du backstepping, on considére le cas des systémes
non linéaires de la forme suivante [21] :

(X3 =1 (x)9 + g3 (x)x;

4' Xy = f7 (Xq, X2)9 + g5 (Xq, X2)X3
|

\

X5 = FT (X1, X2, X3)9 + g5(X1, X2, X3)U
03(X1, X2, %X3) #0

(111.2)

Les fonctions f et g représentent les champs de vecteur, u représente la commande
Le vecteur des parametres 9 est supposé connu. On désire faire suivre a la sortie y = x, le

signal de référence y, , ou y,,y,,y, et yf3) sont supposées connues et uniformément bornées.
Le systeme étant du troisieme ordre, le design s’effectue en trois étapes.

Etapel : On considére d’abord le premier sous systeme
%1 = f1(x)9 + g1 (x;)x; (11.2)
La variable d’état x, est traitée comme une commande et I’on définit la premiére valeur désirée par :

X1a = s (11.3)

La premiére variable d’erreur se définit par :
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Z; =X — Xqq (1n.4)
Avec ces variables, le systéme d’équation (I11.2) s’écrit :
7 = Xy — Xig (111.5)
=19+ 91X, —Xyq
Pour un tel systéme, la fonction quadratique s’écrit :
v,(2) = %zf (111.6)

Elle constitue un bon choix de fonction de Lyapunov. Sa dérivée le long de la solution de I’équation,
(111.5) est donnée par :

v, =242, (111.7)

= 7, [f{9 + 91X — X44]

Un choix judicieux de x, rendrait ©v,négative et assurerait la stabilité de I’origine du sous-systéme
décrit par(l11.5). Prenons comme valeur de x, , la fonction @, , telle que :

Ou, ¢; > 0 est un parametre de design. Cela donne

g1
Et la dérivée s’écrit
Vv, =—,22 <0 (111.10)
D’ou la stabilité asymptotique de I’origine de I’équation(lll. 5).
Etape?2 : On considére, dans ce cas, le deuxiéme sous-systéme par :
%z = T3 (X1, X2)9 + g2 (X1, X2)X3 (111.11)
On définit la nouvelle variable d’erreur :
Z, =X, — Oy (1n.12)

Qui représente I’écart entre la variable d’état x,et sa valeur désirée @, a cause du fait que x, ne peut
étre forcée a prendre instantanément une valeur désirée, en I’occurrence @, , I’erreur z, n’est pas,
instantanément, nulle. Le design dans cette étape consiste, alors, a forcer I’erreur de s’annuler avec une
certaine dynamique, choisie au préalable.

Les équations du systeme a commander, dans I’espace (z,, z,), S’écrivent :

{ Zy =19 — %Xq + 91(z, + D7)

. ; 11.13
Z, =179 —d; +g,%; ( )

Pour lesquelles on choisit la fonction de Lyapunov suivante :
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v, =(24,2,) = V4 +%z§ (111.14)
Cette derniére a pour dérivée, le long de la solution de I’équation (I11. 13)donnée par :
V2(21,2,) =V, + 252, (111.15)
= [0 + g1(z, + @) — Xyq] + 2, [fT9 + gox5 — D] (111.16)
=19+ g,(z, + ©; — Xyq] + 2,[f79 + 912, + gpXx5 — D]
= —C,2% + 7,[fT9 + g1z, + g,%x5 — D]

Le choix de la valeur désirée (la fonction stabilisante) de x;devient évident. Ce dernier est donné par :
X3 = CDZ :gi[_cbl —9121 _féI"S_CZZz] (|“17)
2

Ou, ¢, > 0 avec ®, calculée analytiquement :

: 0D, . 0P, . 0P, ..
() —-1 X, + —-1 + —-1 .
1 axl 1 ayr yr Y yr (I I I 18)

Yr
Un tel choix permet de réduire la dérivée a

Ce qui assure la stabilité asymptotique de I’origine de (I11.13)

Etape3 : le systeme (lIl.1) est maintenant considéré dans sa globalité. La variable d’erreur z; est
définie par :

Z; = X3 — D, (111.20)
Ce qui permet d’écrire les équations du systeme dans I’espace des erreurs (2, Z,, Z3) comme suit :
2, =19+ 91(z; + P1) — Xqq
7, = fJ9 +g,(z; + ®,) — b, (111.21)
7, =19 — &, +gsu
Avec comme fonction de Lyapunov
Vs =(24,25,23) =V, + %z% (111.22)
La dérivée, le long de la solution du systéeme d’équations(lll. 21), devient :
V3 =V, + 2323 = —C,25 — 25 + 23[Q3U + 9,2, + 19 — @] (111.23)

A présent, on est en présence de la vraie commande u Un bon choix de celle-ci est donné par :
3
Ou c¢3; > 0 et d, est également calculée analytiquement par :
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_ b, | 0Dy, , 0Dy . 0Dy, OD; (3)

b, = + 2%, + —y. —y —*

®; o T o, (2 T oy Yr Gy Yray, Ir (111.25)
Avec ce choix, ona:

Vy < —C22 — 22 — 372 (111.26)

D’ou la stabilité asymptotique de I’origine du systeme d’équation(lll.21). Ceci se traduit par la
stabilité, en boucle fermée, du systéme original (Ill.1) et la régulation a zéro de I’erreur de
poursuite y — y,. , Les deux principaux objectifs du design sont alors atteints.

Les parametres de design c; sont directement liés a la position des pbles de la boucle fermée. Leur
choix permet de faire un placement des p6les, fixant ainsi la dynamique en régulation de cette boucle.

Cas des systemes d’ordre n
L’ application récursive du backstepping permet I’extension de la procédure de design aux systemes
triangulaires de la forme suivante :

( X1 = T (X)9 + g, (X)X,
X, = 7 (Xq, X2)9 + g5 (Xq, X2)X3

4 ' (11.27)

X1 = 1 (X0, Xg, ey X 1)9 + Go1 (Xq, X2, oo Xn—1)Xn
U Xy = FT (X0, Xg, oo, Xm0, X )9 + 90 (Xq, Xo, e+ Xpo 1, XU

Ou f;(0) =0, g,#0pour 1 <i < n La procédure de design commence a partir de I’équation (ll1.4)
de I’erreur z;.Le changement de variable adéquat a chaque étape ipermet d’appliquer le backstepping
récursivement, en rajoutant I’équationi + 1. Partant de a,, , on construit les différents a; et v; Ce qui
résulte en

X1d = Yr (111.28)
1< 00 9
D, == ( Xy e (k)) — Qi1Zi—1 — CiZi — WO
i : - an OkXk+1 ay}“l Yr Oi-1Zi-1 i i
Ou
I=1,...n
w, = f; — Bzt a;": i (111.29)

Zi = X — Pj4

Les différentes fonctions de Lyapunov sont données par :
1 .
Vi = E ]!=1[X]' - q3i_1]2 (|“30)

La commande, qui permet d’atteindre les objectifs du design pour le systéme global, est donnée par la
derniere commande virtuelle @,,.
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111.2.1 Synthese de la commande stabilisante par la méthode du backstepping d’un
systeme découplé (TRMYS)

111.2.1.1 Modéle 1 DDL vertical

(X = X
. X X, = 2X3° +b_lx3 _&Sin(xﬂ_Bﬂxz
Soit le systeme : 4 ]? Iy Iy Iy
X, = —+U, — ho
Ik 3 T11 Ui Ti1 X3

Etape 01 :
Stabilisation de Z4 :
Zy = X1 — X414

Zy = X1 —Xqq

1
Vl - 5212

V1 — Z121 =7y (X1 — X14)

=Z; (X2 — X1q)
—C1%Z4

V, =-C,Z,°<0 Et C;>0
On prend X, comme commande virtuelle
Xp = =C1Zy + X9 = @4

Changement de variable :

Ly =Xy — Py
Ly =Xy — X9 +C1Z4

Z, =Xy — X1q + Ci1Z,

. a b M B .

ZZ = _1X32 + _1X3 - _gS|n(X1) - ﬂ)(2 - de + Clzl
1 I1 I1 I1

Etape 02 :

La fonction de Layapunov augmenté V, = V(Z,,Z,) = %(Zl2 +Z,%)
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. . a b M B
VZ = lel + ZZ (I_1X32 + _1X3 - I—gSIn(Xl) - %
1 1

| Xo — %194 + C1Z4)
1 1

_CZ*ZZ
V, = —C,2,2 —C2Z,°<0 Et C;,>0,C, >0

a b B .
On prend I—1X32 + I—1X3 — I;'*’X2 comme commande virtuelle
1 1

1
a b B M ,
_1X32 + _1X3 - ﬂXZ - _szz + I_1g3|n(xl) + de - Clzl - CDZ

1 1 1

Changement de variable :

a b By
Z3 = _1X32 +_1X3 - ;XZ - CDZ
B B 4
a b M, . By :
Z3 = _1X32 + _1X3 - _gS|n(X1) - X2 - de + Clzl + szz
B B B B
- ' by . Mg . Biw. .. . .
Il Il Il Il
. b T My B .
Zy =22 % (22 Uy — 20%g) + 2 (22U — 20xg) — Mgeos(X,) — X, — Ky +
Iy T11 T11 i \Tyg T11 Iy Iy

C1 (X2 — X1q) + C,Z,= —C3Z;
Etape 3 :

Stabilisation de Z; :
La fonction de Layapunov augmenté V3 = V(Z,,Z,,2Z3) = %(Zl2 +Z7,% +7Z5%)

. . . a
Vo = 2,2, + 2,2, + zg(zl—lx3

1

M, . Biy . ) " .
- I_gxl cos(Xy) — I_Xz + Cl(XZ - de) + C,Z;)

K T b K T
<_1U1 _ﬁxs) +_1<_1U1 _ﬁxs) — %
T11 T11 Il

1 1
V3=_C1212_C2222_C3232S0 Et C1>O,C2>O,C3>O

Alors :
aq Ky Tio b; / Ky Tio Mg . Biy .
—CyZy = 222X (— — 20 )+—(—U —10x )——x CoS(Xy) — —2 X, — X
CsZ3 I 3 -|-11U1 T 3 L\ T, 1 T 3 I 1€0s(X;) I 2 1d
+ Ci(X; —Xq9) +C2Z,

Donc le commande stabilisante U, est :

. e 3 Y . . T
(=C5Z; = C1 (%o = %1a) = CoZy +¥ag + 1 (ByyX, — MgX; cos(X,) + 2 (28X + byX3) )
U, =

K. 1
T11 Iy

(2a; X5+ by)
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111.2.1.2 Modéle 1DDL horizontal

(5(4=X5

a b B
_2)(62 + 22X, — ﬂxs
Iz I2 I2

Soit le systeme :

—_—
. >
vl
[l

Xs = f—;uz - TT—;xé

Etape 01 :
Stabilisation de Z4 :
Ly = Xq —Xqq
2y = X4 — Xaq
V, = %242
Vo = 2424 = Z4(X4 — Xaq)

=Z4 (X5 — X4q)

—C4Zy
V,=-C,Z,°<0 Et C,>0
On prend X5 comme commande virtuelle
X5 = —C4Zy + X4q = D3
Changement de variable :
Ls = X5 — P3
Ls = X5 = Xqq + C4Z4
Z5 = X5 — Xaq + C4Z4
Zs = %Xez "'Exe - %Xs — Xaq + C4Z,
2 I2 I2

Etape 02 :

La fonction de Layapunov augmenté Ve = V(Z,,Zs) = % % (Z,% +Z5%)

Vs = 2,24 + ZsZs

Vo . a2 2 b2 Bl(p o v
Vs =242, + Zs (I_Xe e fe T Xaa CaZs)
2 2 2

—CsZ5
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V, = —C,Z,* —CsZs*<0 Et C,>0,C5>0
On prend ?—2X62 + tl’—zx6 - Blﬂx5 comme commande virtuelle
2 2 2
2 Bl(p _ . 0 _
—Xg" +=Xe ———Xs = —CsZ5 +Xgq — C4Z4 = Py
2

Changement de variable :

b B
Z _X6 _2X6_ﬂx5_q)4
I, I, I
b2 Bl(p . >
Z6__X6 +—Xg — X5 — Xyq + C4Z, + CsZs
I, I, I,
R : PR b, . Bio. .. .. .
I I I,
KZ T20 b2 KZ T20 B; _
Zg=2% ><6(T21u2 x) 12(T21U2 T21x)— ®Xe —Xoq + CsZs +
Ca(Xs — X4d) = —CgZs
Etape 3 :

Stabilisation de Z :
La fonction de Layapunov augmenté Vg = V(Z,,Zs,Zs) = %(242 +Z2+ 2725

Vg = 2,2, +ZcZc + 7276

. . . a (K, T b, [ K T T
V6 =Z4Z4+Z5Z5+ZG(2' 2 <_U2 20X6)+—2<—2U2_£X6)_x4d_ﬂxs
I2 T21 T21

+ Cy (X5 — Xqq) + C5Zs)
Ve = —C4Z,° — C5Zs* — C¢Zs” <0 Et C,>0,C5>0,C4 >0
Alors :

K T20 b2 T20 Bl(p .
_c.7. =222y 20y )4 LUV W U
Cele = 2.1 6<T21 Yam g 6) I2<T21 Yo m g 6) |, 5 Xad

+ Cy(Xs — Xaq) + CsZs
Donc le commande stabilisante U, est :
(—CoZs = CalXs — %aa) — cszs +%1a + - (BrgXs + 12
(2a2X6 +b,)

(2a2X6 + b2 6))
UZ -

T21
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I111.3 Les Résultats de la Simulation
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Figure 111.1 Résultats de la commande backstepping appliquée au systeme TRMS avec une consigne
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Figure 111.3 Résultats de la commande backstepping appliquée au systeme TRMS avec une consigne
sinusoidale.
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I11. Conclusion

Dans ce chapitre a été consacré sur la commande par Backstepping pour déterminer une loi de
commande qui stabilisera le systeme hélicoptere a deux degrés de liberté, on a appliqué cette
commande sur le systéme (TRMS) couplé sur matlab simulink et obtenir les résultats.

Gréace a ces résultats nous conclurons que, la commande par backstepping est une commande
tres efficace permet de démontrer facilement la stabilité d'un systeme non linéaire en boucle fermée.
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IV. Les observateurs non linéaires
1.1 Introduction

La mise en ceuvre de lois des commandes basées sur le modeéle non linaire du systéme,
nécessite la connaissance du vecteur d’état complet du systéeme chaque instant. Mais, dans la plupart
des cas, les seules grandeurs accessibles du systéme sont les variables d’entrées et de sorties, il est
nécessaire qu’a partir de ces informations de reconstruire I’état du modele choisi pour élaborer la
commande. De ce fait, I’idée repose sur I’utilisation d’un observateur.

Un observateur est un systeme dynamique que I’on peut appeler capteur informatique.
Puisqu’il est souvent implanté sur calculateur afin reconstituer ou d’estimer en temps réel I’état
courant d’un systéme, a partir des mesures disponibles, des entrées du systéme et une connaissance a
priori du modele [3].

I nous permet alors de suivre al’évolution de I’état en tant qu’information sur le systeme. Le
besoin d’information sur I’état interne du systeme est motivé par le fait qu’elle est une étape
importante voire indispensable a plusieurs niveaux [22] :

- La commande du procédé, qui nécessite obligatoirement la connaissance de son état interne.

-La surveillance du procédé, a travers les écarts entre le comportement de I’observateur et celui
du procéde.

-La modélisation (identification) du procédé, au moyen de [I’estimation des grandeurs
constantes qui paramétrassent le modéle.

Ceci est illustré clairement par la figure IV.1 [20] :

\ Perturbation
xl

System a commander Sorties
Action Entrées mesurees

[ 1 Y — P rocessus p— > ———

=== . === I
| Identification ig=m=e Observateur |===2) Surveillance |
I (Paramétres) | : (Défauts) :
!. ______ === 1 & I-———-l. ________ 1

!mmmemmmw}l commande Igmammwmwi

y ! y

Figure 1V.1 Observateur : la partie essentielle dans la commande [20].
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V.2 Observabilité d’un systeme non linéaire

On appelle observabilité d’un systeme, la possibilité d’évaluer le vecteur d’état x a partir de
mesures effectuées. On dit qu’un systeme est observable a I’instante ¢, si a partir de la connaissance du
vecteur de sortie y et du vecteur d’entrée u, il est possible en un temps fini,t, > t; de déterminer
Iétat x(t,).

Contrairement au cas des systemes linéaires, le concept de I’observabilité des systéemes non
linéaires est délicat a aborder. L’une des différences majeures avec les systemes linéaires est que
I’observabilité des systemes non linéaires peut dépendre de I’entrée [23].

1V.2.1 Condition de rang d’observabilité

La condition de rang d’observabilité des systemes non linéaires est une condition duale a la
condition d’observabilite des systémes linéaires [23].

Considérons le systeme non linéaire suivant :

x(t) = f(x,u)
{ y = h(x,u) (IvV.1)
L’ application d’observabilité s’écrit par :
[ N? h(x,u) 1
Y1 [ Nth(xu) |
Y=V |=| , [=q(x,u) (Iv.2)
y=
INP-Th(x, u)]
Ou I’opérateur d’observabilité s’écrit par :
Lh=224 00,00 iy = (LLh), LPh=h (IV.3)
77 ax ou” ot FT T SRR R '
y u
Y=| ¥ , U:[ u l (1V.4)
yn—l un—l

Le systeme est globalement observable si I’application d’observabilité (1V.5) peut étre résolue
en fonction de x dans tout le domaine de définition .il est, par contre souvent impossible d’établir les
conditions physique nécessaires a I’existence de I’inverse g~
Tout fois, il a été démontré dans [24] que le systéme non linéaire (IV.2) est localement faiblement
observable, si la matrice jacobéenne de q(x, u) donner par :

—%a
QCx. U) = (IV.5)
Est réguliere dans tout le domaine de définition de x et U i.e.

Rang Q(x,U)=n V x € Mxet M} .
En introduisant la notion des dérivées de Lie, la matrice Q(x, U) s"écrit :
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Q) =o| . (IV.6)

Avec :
hy = h(x)

(
| hy=LEh() = 229 5(x u)
{ . (IV.7)
| .

\ he =1t = 22185k 1)

V.3 Observateur des systémes non linéaires

Une fois I’observabilité du systeme non linéaire (IV.1) est assurée, on passe a la synthése de
I’observateur.

La plupart des observateurs synthétisés pour les systémes non linéaires et qui existent dans la
littérature ont la structure suivante [3] :
£=f@&u)+p(y%) (IV.8)
y = h(x(t))

C'est-a-dire une copie du modele plus un terme correcteur p(y, X) qui établit la convergence de
I’état estimé X vers I’état réel x en un temps fini.

En général le gain d'observation et la stabilité de I'observateur synthétisé pour les systémes non
linéaires dépendent de I'entrée [25].

Plusieurs observateurs ont été proposés par des chercheurs : les observateurs linéaires [26], les
observateurs non linéaires comme : Observateur de Kalman étendu, Observateur avec injection de
sortie, Observateur Grand Gain [27-29] Observateur adaptatif, Observateur Ensembliste, Observateur
en temps fini avec retard, observateurs par mode glissant d’ordre un et d’ordre supérieures.

La synthese des observateurs pour les systemes non linéaires reste un sujet encore ouvert pour
la recherche, et dans ce travail on va utiliser I’observateur par mode glissant.

V.4 Observateurs mode glissant

IV.4.1 Théorie des observateurs a modes glissants

Tout comme la commande par modes glissants, le principe des observateur a mode glissants
consiste a contraindre, a I’aide de fonctions discontinues, les dynamiques d’un systéme d’ordre n a
converge vers une variété s de dimension (n-p) dite surface de glissement (p étant la dimension du
vecteur de mesure). L’attractivité et I’invariance de cette surface sont assurées par la condition de
glissement [30].

Dans le cas des observateurs a mode glissant, les dynamiques concernées sont celles des erreurs
d’observation (X = X — x).

A partir de leurs valeurs initiales ¥(0), ces erreurs doivent converger vers les valeurs
d’équilibre en deux étape: un mode d’atteindre tres dynamique ou la trajectoire des erreurs
d’observation évolue vers la surface de glissement sur laquelle les erreurs entre la sortie de
I’observateur et la sortie du systeme réel(les mesures): ¥y =9 —y sont nulles, et un mode de
glissement ou la trajectoire des erreurs d’observation glisse sur la surface de glissement définie par
y=0.

38



Chapitre IV Les observateurs non linéaires

1V.4.2 Etapes de dimensionnement de I’observateur

Considérons un systeme d’état non linéaire afin d’ordre n :

x = f(x,u)
: V.9
[y =nco | (V)
Ou x € R™est le vecteur d’état et y € RP est le vecteur de sortie mesuré du systéeme
L’observateur a mode glissant d’un tel systéme est défini avec la structure suivante :
x = f(%,u) — AT, (1V.10)
Ou:
- X € R"™ représente I’estimée du vecteur d’état x.
- u est le vecteur de commande.
- f (%, u) est I’estimée de la fonction f (x, u) a I’aide des R; ;- 1, n
- A est une matrice n x p contenant les gains correctifs de I’observateur.
- T'sest le vecteur de dimension px1 défini tel que :
N e . T N .
[, = [SLgn(yl),SLgn(yz), ,SLgn(yp)] avecy; =y, — y;eti=1,..,p. (v.11)
Soient y=79 —y le vecteur relatif aux erreurs d’observation de la sortie
Et X=X —x celui du vecteur d’état.
La surface de glissement est définie alors par :
s=y=9—y=0 (IvV.12)
Nous pouvons a présent déduire la dynamique des erreurs d’observation :
X¥X=X—x= Af — AT, (IV.13)
Avec: Af = f(X,u)—f (x,u) (IV.14)
U y=Is
» Systéme a observer >
% x y 0
( f (z.4) L ., f | h(z N
B + \mmg . = \a@/’
Obsarvateur a mode -
glissant

Figure 1V.2 Schéma fonctionnel de I’observateur a mode glissant [30].

La surface de glissement, permettant la synthese d’un observateur a mode glissant, doit satisfaire la
condition d’attractivité S.S < 0 et la condition d’invariance.

s(x)=0
{ o0 = 0 (1V.14)
La condition d’attractivité est assurée si la fonction de Lyapunov v(s) = %sTs (Iv.15)

vérifie v(s) <0, quand s #0, et la condition d’invariance est satisfaite a I’aide des termes correctifs A
de I’équation (I11.9).
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IV.4.3 Synthése de I’observateur mode glissant classique

Pour le modéle du systeme étudié I’observateur en mode glissant qui fait les erreurs observées
tend vers zéro en un temps fini est une copie du systeme plus une partie corrective. Peut-étre écrit
comme suit [26] :
i1 =Xz — A4Sign(S,)

X, = x5+ ‘I’—llx3 - "I”—fsin X, — By, KI—szalcos(xl)x5 X3% — B b cos(X;)XsXs “Ii sin(2X,) . Xs2 — A,Sign(S,)

I; I

3 K
Xy ==L
Tll

i4 = X5 — A4Sign(S,)

Uy — %X3 — A5Sign(S,)

- V.16
Xs = 27 + P2 X — 2ex, - HStD ;2 - 2e SR X, — AgSign(s,) ( )
X =72U; = 12X~ AgSign(s,)
Avec: S, =X, — X, (IV.17)
Et S, =X,—X, (1V.18)
A A, A Et Ay, As , Ag sont les gains de I’observateur.
Les dynamiques des erreurs sont exprimées par les équations suivantes :
8, =X, — X
{el I (IV.19)
€, =Xy — Xy

Pour étudier la convergence en temps fini de notre observateur, on considére la fonction de Lyapunov
suivante :

V,(X) = % xe,2 (1V.20)
AIorg :
Vi(X) = e; * & (IV.21)
Et &, = —A;Sign(e;) (v.22)
V; (x) = e, * (—A,Sign(e,)) (1V.23)
V;(x) = e, * (—A,Sign(e;)) <0 (1V.24)
Pour e, :V,(X) =€, xe, (1V.25)
Et é, = —A,Sign(e,) (Iv.26)
V; (x) = e, * (=A,Sign(e,)) (1V.27)
V,(x) = e, * (—A,Sign(e,)) <0 (1V.28)

1VV.4.4 Les Résultats de la Simulation

Pour la validation de cet observateur en simulation, des tests sont été réalisés sous
Matlab/Simulink sur les gains de I’observateur.

Les gains de I’observateur choisit sont: A; =15,A, =17 ,A; =12
Ay, =13,A5 =15 A, =12
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Les observateurs non linéaires

La figure 1V.3 montre I’angle d’azimut et I’angle d’élévation mesurée et observée a travers un
observateur mode glissant obtenu a partir du modéle d’état non linéaire du TRMS.

La figure 1V.4 montre clairement I’erreur d’observation de I’angle d’azimut et I’angle
d’élévation, et nous informe sur le temps de convergence de I’observateur < 5.

Les résultats de simulation sont mentionnes dans les figures suivant :
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Figure 1V.3 Résultats de I’observateur a mode glissant appliquée au systeme TRMS.
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Les résultats de la simulation obtenus montrent clairement I’efficacité et la robustesse de
I’observateur mode glissant appliqué au drone a deux dégrée de liberté (TRMS) pour estimer leurs
états. La synthése de ce type d’observateurs prouve que la convergence de cette derniere dépend
essentiellement de la valeur du gain de I’observateur dont le choix reste une tache difficile.

IV.5 Association commande par backsetepping et observateur a mode
glissant (résultat et simulation)

IV.5.1 Schéma block de I’association applique au TRMS

Les simulations présentées ci-dessous représentent la combinaison de I’observateur avec la
commande par backstepping. L’objectif de la commande est de suivre la trajectoire désirée.

,L Us (9

X1d _, Commande | R
» Vertical . xl(t5
R, %o %] Systeme
Observateur R TRMS X, (6)
> [24;25;26] COUplée 4
—> gUz(t) v
" Commande
X4d — Horizontal

/
e —

H

Figure 1V.4 Schéma principe d’observateur avec commande.

1VV.5.2 Les Résultats de la Simulation

Les figures 1V.5 & IV.8 présentent les résultats de simulation de la technique d’association
commande par backsetepping et observateur a mode glissant appliquée au modele du TRMS. Toutes
les simulations ont été effectuées avec les positions initiales a;,(0) = 0rad et a,(0) = —0.93 rad
pour les sous systémes horizontal et vertical respectivement. A partir de ces figures nous pouvons
constater, que ce soit dans le cas d’une trajectoire échelon (figures IV.5) ou carrée (figures 1V.6) ou
sinusoidale (figures 1V.7), que I’erreur de poursuite et la valeur du dépassement sont faibles.

Pour conclure sur la robustesse de cette technique d’association vis-a-vis des perturbations
externes, nous avons appliquée, durée du temps [100 s], la perturbation pour les deux sous-systemes
horizontal et vertical (figures 1V.8). Nous remarquons qu’il y a une dégradation sévere des
performances de poursuite ; cette dégradation disparait avec I’annulation de cette augmentation.

Les gains de la commande choisitsont: C, =7,C, =5,C3 =2
C,=10,C; =55, =1
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Figure 1V.5 Résultats de I’association commande et observateur appliquée au systeme TRMS avec
une consigne échelon.
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Figure 1V.6 Résultats de I’association commande et observateur appliquée au systeme TRMS avec
une consigne carree.
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Figure 1V.7 Résultats de I’association commande et observateur appliquée au systeme TRMS avec
une consigne sinusoidale.
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Figure 1V.8 Stabilisation et perturbation pour systeme TRMS avec commande par backsteppine et
observateur a mode glissant
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IVV. Conclusion

Dans le dernier chapitre, nous avons donné la théorie nécessaire pour la syntheése d’un
observateur par mode glissant, et nous avons combiné la commande Backstepping avec cet observateur

Ensuite on va testée la robustesse de cette association travers perturbation applique dans la
force aérodynamique.

En fin, Les résultats de simulations obtient montré la fiabilité de cet observateur, et obtenue
prouvent la convergence en un temps fini, I’efficacité et la robustesse de cette association.
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Conclusion genérale

Par ce travail, nous avons abordé un théme d’actualité dans le domaine de la commande des
systemes complexes. Nous avons présenté la commande du systeme physique non linéaire TRMS en
utilisant la technique avancée de I’automatique telle que la commande par backstepping.

Le TRMS sont des systemes complexes non linéaires, multi-variables, instables notamment en
mode de vol quasi-stationnaire et présentent une dynamique fortement couplée. Le probleme traité
consiste a garantir en premier lieu la stabilité de ces systemes ainsi que la poursuite de trajectoire avec
plus ou moins des performances acceptables vis-a-vis le milieu de navigation.

Le premier chapitre nous présentons les drones, leurs classifications, leurs champs
d’application ainsi que I’analyse bibliographique des différentes techniques de commande des drones.

Dans le deuxieme chapitre, nous avons commencé par le principe du vol des hélicoptéres, et la
présentation détaillée du simulateur d’hélicoptere et en suite développer un modele mathématique du
systeme TRMS en se basant sur les lois fondamentales de la mécanique du processus. Le modele
obtenu régi par un systeme d’équations fortement non linéaires présente une dynamique instable
en boucle ouverte.

Le chapitre suivant a permis de rappeler les bases générales de la théorie de backstepping pour
calculer la commande, et apreés déterminer cette commande nous appliquons sur le systeme (TRMS)
couplé sur matlab simulink, les résultats obtenus montrent que la méthode de backstepping est tres
efficace pour commander un systéme non linéaire, et la méthode de backstepping fonctionne pour
toutes les conditions.

En outre la méthode de backstepping évite le recours a la linéarisation et le réglage de gain le
seul réglage nécessaire sert a améliorer la performance du systeme.

Cette commande étant en boucle fermée, la connaissance des valeurs instantanées des variables
d’état est nécessaire. Néanmoins, la mesure de ces variables nécessite I’utilisation de capteurs tres
colteux. Il devient donc judicieux de pouvoir capter ces variables a I’aide d’un observateur d’état.
Nous avons alors développé un observateur d’état par modes glissants basé sur un modéle exact. Les
résultats de simulations ont montré la fiabilité de cet observateur.
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Perspectives

A I’issue des travaux réalisés, ce mémoire ouvre de nouvelles perspectives de recherche
parmilesquelles nous citons :

> Mise en ouvre expérimentale des lois de commande développées sur le TRMS .

> Généraliser I’étude des lois de commande proposées pour le cas discret.

> Utilisation des algorithmes d’optimisation pour la détermination des différentsparametres
de la loi de commande.

> La reformulation des méthodes développées dans un contexte adaptatif.

> Validation des commandes proposées sur d’autres types des avions sans pilote.

> L’utilisation des observateurs mode glissant d’ordres supérieurs pour avoir des meilleurs
résultats et résoudre surtout le probleme de chattering.

49



Références bibliographiques

Références bibliographiques

[1]

[2]

[3]

[4]

[5]

[6]

[7]

[8]

[9]

[10]

Aiouani H., Boudjatit D., « Commande Hybride Tolérante aux Défauts. Application au
Simulateur D’hélicoptere TRMS », Projet de Fin D‘études d’Ingénieur d’Etat en Automatique,
Ecole National, Polytechnique 10 Avenue Hassan Badi BP182EI, Harrach, 2009.

Alma, A.,, « Commande a Base d’observateurs d’état Non Linéaires d’un Simulateur
d’hélicoptere », Mémoire de Magister, Département du Génie Electrique, Spécialité
Automatique, Ecole Nationale Polytechnique, Algérie, 2006.

Chakib Sosse Alaoui, M., « Commande et Observateur par Modes glissants d’un Systéme de
Pompage et d’un Bras Manipulateur », These de Doctorat, Université Sidi Mohammed Ben
Abdallah, Maroc, 2009.

Nait Slimani B., « Synthése D’observateurs : Application au Diagnostic de Défauts », Mémoire
de Magister, Université de Tizi-Ouzou, 2007.

C.A. Patel, « Building a Test Bed for mini Quadrotor Unmanned Aerial Vehicle with protective
Shroud », Master of Science thesis, Graduate School of Wichita, USA, 2006.

NAIDJI, O., « Commande a structure variable appliquée au simulateur de vol d’hélicoptere »,
Thése de master, Département de génie électrique, Université de M’sila, 2012.

Y. Ameho, « Du pilotage d'une famille de drones a celui d'un drone hybride via la commande
adaptative », Thése de doctorat, Université de Toulouse, France, 2013.

Twin Rotor MIMO System Control Experiments Manual 33-949S, Ed01 122006, Feedback Part
No. 1160-33949S, Feedback Instruments Ltd, Park Road, Crow Borough, East Sussex, TN6
20QR, UK, 2006.

Koehl, A., « Modélisation, Observation et Commande d'un Drone Miniature a Birotor Coaxial »,
Theése de doctorat, Département de formation doctorale en automatique Ecole doctorale IAEM
Lorraine UFR Sciences et Technologies, Centre de Recherche en Automatique de Nancy,
France, 2012.

P. Castillo, R. Lozano and A.E. Dzul, « Modelling and Control of Mini- Flying Machines »,
Springer - Verlag London, 2005.

50



Références bibliographiques

[11]

[12]

[13]

[14]

[15]

[16]

[17]

[18]

[19]

[20]

All the world’s Rotorcraft, www.aviastar.org.

Abdeslam, H., Ben Allégue, L., « Synthese et Implémentation Pratique De Lois De Commande
Hybrides Multi-Contréleurs, Application au Simulateur D’hélicoptére », Projet De Fin D*études,
Ecole Nationale Polytechnique, Algérie, 2008.

Ben Chaabane, A., « Commandes Hybrides Neuro -glissantes et Neuro Floues-glissantes
Appliquées au Simulateur D’hélicoptéere TRMS », Mémoire de Magister, Ecole Nationale
Polytechnique, Algérie, 2011.

Zeghlache,S., Chemachema,M., and Bouguerra, A., « Feedback Linearization Control of A
Helicopterlike Twin Rotor MIMO System in Coupled Configuration »12" International
Conference on Sciences and Techniques of Automatic Control & Computer Engineering, Sousse,
Tunisia, pp. 348-357, 2011.

Ghellab, M., « Commande a Structure Variable Appliquée au Simulateur de Vol D’hélicoptére »,
Mémoire de Magister, Département de Génie Electrique, Ecole Nationale Polytechnique,
Algérie, 2010.

Chikh Bey Ahmed,F., « Commande Floue d’un Twin Rotor », Mémoire de Master Académique
, Département D’électronique et des Télécommunications, Université kasdi Merbah, Ouargla,
2014.

Moussaoui,Z., M.N. Hadjali.,« Commande a Base D’observateurs D’état. Application au
Simulateur D’hélicoptere TRMS », Projet de Fin D‘études, Ecole Nationale Polytechnique,
Algérie, 2010.

Ahmad, S. M., Chipper field ET M.O. Tokhi, A.J., « Dynamic Modeling of a Two Degree of-
Free  Dom Twin Rotor Multi-Input Multi-output System »Proc. IEE United King Dom
Automatic Control Conference (UKACC2000), Cambridge, UK, 2000.

Bouguerra,A., « Commande Tolérante aux Défauts d'un Appareil a Vol Vertical », These de
Doctorat, Département D’electronique , Université Mohamed Boudiaf, m’sila, 2015.

Kanellakopoulos,l., Kokotovic,P.VV., and Morse,A.S., « Systematic Design of Adaptive
Controllers  for Feedback Linearizable Systems », IEEE Transactions on AutomaticControl,
36(11):pp. 1241-1253, 1991.

51



Références bibliographiques

[21]

[22]

[23]

[24]

[25]

[26]

[27]

[28]

[29]

[30]

Zeghlache,S., « Commande Non Linéaire d’un Appareil a Vol Vertical », These de Doctorat,
Département D’électronique, Université de M’sila, 2014.

Tian Yang, « Une contribution & L’observation et & L’estimation des Systémes Linéaires »,
These de Doctorat, Ecole Centrale de Lille, 2010.

Bouchareb,H,, « Observateur Non Linéaire Mode Glissant », Mémoire de Magister, Université
Ferhat Abbas I-UFAS, Sétif, 2013.

Herman,R., « Nonlinear 52 Controllability and Observability ». IEEE Transactions on Automatic
Control, 22(5):728-740, 1977.

Malek Ghanes, « Observation et Commande de la Machine Asynchrone Sans Capteur
Mécanique », Thése de Doctorat, Ecole Centrale de Nantes, 2005.

Busawon, K., Farza, M., and Hammouri, H., « A Simple Observer for a Class of Non Linear
Systems », Applied Mathematics Letters V.11, N°.33, pp.27-31, Elsevier, 1998.

Hammouri, H., ETI.Kupka J. P.Gauthier, « Observers for Non Linear Systems », Decision and
Control, Proceedings of the 30th IEEE Conference, Issue, pp1483- 1489, 1991.

Hammouri,H., and J. De Leon Morales, « Observer Synthesis for State-affine Systems »,
Decision and Control, Proceedings of the 29th IEEE Conference on V.2, Issue, pp.784-785,
1990.

Luenberger, D.G., « An Introduction to observers », IEEE Transactions on Automatic Control
V.16, N°.6, pp.596-602, 1971.

Farida,B.,« Conception de Stratégies de Commande et D’observateur Pour un Convertisseur

Multicellulaire Approche Hybride », Mémoire de Magister, Département de Génie Electrique,
Ecole Nationale Polytechnique, Algérie, 2008.

52



Références bibliographiques

[a]

[o]

[c]

[d]

https://www.google.dz/search?q=helicopter+tris+rotor&sa=X&tbm=isch&tho=u&source=univ&
ved=0ahUKEwigxuO 1aPTAhWCIxoKHRrvAzkQsAQIJA&biw=1366&hbih=638

https://www.google.dz/search?q=applications+civiles+de+vol+d%27un+h%C3%A9licopt%C3%
A8re&source=Inms&tbm=isch&sa=X&ved=0ahUKEwirl KXKuKfTAhUDcROQKHS3XAi4Q A
UICCgD&biw=1366&bih=638#imgrc=VF8-JHdq60z2nM:

https://www.google.dz/search?q=applications+civiles+de+vol+d%27un+h%C3%A9licopt%C3%
A8re&source=Inms&tbm=isch&sa=X&ved=0ahUKEwirl KXKuKfTAhUDcROQKHS3XAi4Q A
UICCgD&biw=1366&bih=638#tbm=isch&g=Surveillance+des+lignes+%C3%A9lectriques&im
gdii=K87u5rfQxie13M:&imgrc=4GKWn8Inwyh9sM:

https://www.google.dz/search?q=applications+civiles+de+vol+d%27un+h%C3%A9licopt%C3%
A8re&source=Inms&tbm=isch&sa=X&ved=0ahUKEwirl KXKuKfTAhUDcROQKHS3XAi4Q A
UICCgD&biw=1366&bih=638#tbm=isch&g=Support+au+combat+h%C3%A9licoptaire&imgdi
i=bfYUemx01svCMM:&imgrc=JVVodd896y q9rM:

53



e

ol Zigalll mudagl 5 agdiiy Uad 4l ¢ Aiadlal) g aSadl) ciland) fad dag) ) Cisgs Jeal) 13

5. AN baailly e Badlal) g da sall £ gl aSadll 4 i Al jay U o5 (( TRMS ) S i)

A gh pa sy gSabigll 3l BlSaal) Jlga Ao Badlal) aa o) GEYL Ade Juasall aSadl) aUAT gudaliy Liad ,AY)
e gal) giliilly

TRMS (23 Jaailly JadY Badla ¢ s jall £ gl alail) ¢ JadB) aUA) cdialida cilals

Résumé

Le présent travail a pour objet la synthése de stratégies de commande et d’observateur
permettant I’équilibrage en boucle fermée au simulateur de vol d’hélicoptere, en utilisant des
approches issues de la théorie de la commande par backstepping et L’étude de I’observabilité et le
développement d’un observateur par mode glissant. En suite ont été syntheses puis appliquées au
TRMS en mode couplé en utilisant une structure de commandes par backstepping associe avec

observateur a mode glissant et en fin des résultats de simulations ont été présenteés.

Mots clés : Systéeme non linéaire, Backstepping, Observateur non linaire a mode glissant, TRMS




