
ECOLE DE TECHNOLOGIE SUPERIEURE 
UNIVERSITÉ DU QUÉBEC 

MEMOIRE PRESENTE A 
L'ÉCOLE DE TECHNOLOGIE SUPÉRIEURE 

COMME EXIGENCE PARTIELLE 
À L'OBTENTION DE LA 

MAÎTRISE EN GÉNIE ÉLECTRIQUE 
M.Ing. 

PAR 
MADANl SID AHMED 

LA COMMANDE ACTIVE D'UN HELICOPTERE 

MONTREAL, LE 30 DECEMBRE 2007 

© Sid Ahmed Madani, 2007 



PRESENTATION D U JURY -  MEMOIRE 

CE MÉMOIRE A ÉTÉ ÉVALUÉ 

PAR UN JURY COMPOSÉ DE 

Mme Ouassima Akhrif directeur de mémoire 
Département de génie électrique à l'École de technologie supérieure 

M. Louis-A. Dessaint, président du jury 
Département de génie électrique à l'École de technologie supérieure 

Mme Ruxandra Botez, membre du jury 
Département de génie de la production automatisée 

IL A FAIT L'OBJET D'UNE SOUTENANCE DEVANT JURY ET PUBLIC 

LE 19 DECEMBRE 2007 

À L'ÉCOLE DE TECHNOLOGIE SUPÉRIEURE 



REMERCIEMENTS 

Je tiens à remercier ma directrice de recherche Mme Ouassima Akhrif Professeur à l'École 

de technologie supérieure, pour son soutien, ses conseils et ses remarques judicieux durant 

toute la phase du projet. 



TABLE DE S MATIERE S 

Page 

INTRODUCTION 13 

CHAPITRE 1 RAPPEL SUR LA THÉORIE ÉLÉMENTAIRE D'UN HÉLICOPTÈRE... 14 
1.1 Introduction à la l'aérodynamique de l'hélicoptère 14 

1.1.1 Écoulement autour d'aile d'un hélicoptère 14 
1.1.2 Principe de la sustentation 15 

1.2 Éléments constitutifs de I"hélicoptère 16 
1.2.1 Rotor principal 16 
1.2.2 Rotor de queue ou rotor anti-couple 17 

1.3 Les commandes de vol 18 
1.4 Mécanisme de fonctionnement d'un hélicoptère 19 

1.4.1 La portance 19 
1.4.2 Le principe de variation du pas collective 19 
1.4.3 Le principe de variation du pas cyclique 20 

1.5 Phénomène de couplage dans l'hélicoptère 20 
1.6 Autopilote d'un hélicoptère 22 

1.6.1 La boucle interne : 22 
1.6.2 La boucle externe 23 
1.6.3 Travaux sur l'hélicoptère 24 
1.6.4 Conclusion 24 

CHAPITRE 2 MAQUETTE D'HELICOPTERE TRMS "TWIN ROTOR MIMO SYSTEM 
TRMS" 25 

2.1 Présentation du TRMS 25 
2.2 Modèle mathématique 26 

.2.1 Plan vertical 26 

.2.2 Plan horizontal 31 

.2.3 Modélisation des deux moteurs 33 

.2.4 Modélisation des forces aérodynamiques 34 

.2.5 Modèle Simulink 35 

.2.6 Simulation du modèle 37 

CHAPITRE 3 LA COMMANDE LINEAIRE 39 
3.1 Première version du contrôleur linéaire (simple contrôleur) 40 
3.2 Deuxième version du contrôle linéaire (contrôleur complexe) 44 
3.3 Conclusion 47 

CHAPITRE 4 LA COMMANDE NON-LINÉAIRE 49 
4.1 Rappel sur la linéarisation entrée / sortie 49 
4.2 Application de la méthode de linéarisation entrée - sortie 50 
4.3 Simulation 59 



V 

CHAPITRE 5 COMMANDE EN TEMPS RÉEL DU TRMS 62 
5.1 Description du banc d'essai 62 

5.1.1 La carte de commande PLC-812PG : 62 
5.1.2 Carte de puissance feedback 63 
5.1.3 XPC Target 63 
5.1.4 Les démarches à suivre : 64 

5.2 Configuration de la carte d'acquisition 65 
5.2.1 Procédure de lecture de la position horizontale et verticale : 66 

CHAPITRE 6 IMPLANTATION EN TEMPS RÉEL ET RÉSULTATS 69 
6.1 Lois de commande linéaire 69 

6.1.1 Implantation d'un simple contrôleur 70 
6.1.2 Implantation d'un contrôleur complexe 73 

6.2 Lois de commande non-linéaire 75 

CONCLUSION 78 

ANNEXE 1 MODÉLISATION DU TRMS 79 

ANNEXE 11 PROGRAMME DE LECTURE DE LA POSITION DU TRMS 84 

BIBLIOGRAPHIE 87 



LISTE DES TABLEAUX 

Page 

Tableau 3.1 Gains du simple contrôleur linéaire (phase de simulation) 41 

Tableau 3.2 Les gains d'un contrôleur complexe (phase de simulation) 44 

Tableau 6.1 Gains du contrôleur basé sur un simple PID (phase d'implantation) 70 

Tableau 6.2 Gains du contrôleur complexe (phase d'implantation) 73 



LISTE DES FIGURES 

Page 

Figure I-l Représentation  des  forces aérodynatniques agissant sur une pale 15 

Figure 1-2 Principe  de  la portance dans  un hélicoptère 16 

Figure 1-3 Les  différentes articulations au  niveau du rotor 17 

Figure 1-4 Rôle  du rotor de queue 18 

Figure 1-5 Variations  du pas général  19 

Figure 1-6 Variations  du pas cyclique  20 

Figure 1 -7 Couplage  collectif-cycle latéral  et collectif-lacet 22 

Figure 1-8 Représentation  d'un  SAS  23 

Figure 2-1 Présentation  du  TRMS.  25 

Figure 2-2 Représentation  des  forces de gravité du  TRMS dans le plan vertical  27 

Figure 2-3 Représentation  du  moment M, 29 

Figure 2-4 Représentation  des  forces aérodynamiques  dans  le plan horizontal  31 

Figure 2-5 Représentation  des  forces aérodynatnique  des deux hélices 34 

Figure 2-6 Schéma  Simulink du TRMS  37 

Figure 2-7 Réponse  du TRMS en boucle ouverte à un échelon 38 

Figure 3-1 Schéma  de principe de  commande du TRMS par un  PID 39 

Figure 3-2 Schémas  Simulink du TRMS avec un contrôleur linéaire  40 

Figure 3-3 Structure  du  contrôleur linéaire (première  version) 40 

Figure 3-4 Réponse  du TRMS équipé d'un simple  contrôleur à  une entrée échelon. ...42 

Figure 3-5 Poursuite  d'une trajectoire  avec un simple contrôleur  linéaire  43 

Figure 3-6 Schéma  de principe d'un  contrôleur  complexe  44 



VllI 

Figure 3-7 Réponse  du  TRMS  équipé  d'un  contrôleur  complexe 

à une  entrée  échelon  45 

Figure 3-8 Poursuite  de  trajectoire  avec  contrôleur  complexe  46 

Figure 3-9 Comportement  du  système  suite  à  un  changement  du  point de 

fonctionnement 48 

Figure 4-1 Schéma  de  Principe  de  la  linéarisation  entrée-sortie  49 

Figure 4-2 Fy  ' et F/, '  en fonction des  vitesses  de  rotations  des  moteurs  oj,,,  et OJ,  58 

Figure 4-3 Schéma  Simulink  de  la  linéarisation  E/S.  59 

Figure 4-4 Réponse  du  TRMS  à  un  échelon après  la  linéarisation  E/S.  60 

Figure 4-5 Poursuite  d'une  Trajectoire  après  la  linéarisation  E/S  61 

Figure 5-1 Schéma  de  principe de  XPC-Tcirget 63 

Figure 5-2 Configuration  de  la  connexion entre  les  deux  PC  64 

Figure 5-3 Création  d'une  disquette  de  démarrage  65 

Figure 5-4 Configuration  de  la  carte  d'acquisition  65 

Figure 5-5 Configuration  de  la  sortie analogique  A/D  de  la  carte PLC-812  66 

Figure 5-6 Procédure  de  lecture  de  la  position 67 

Figure 5-7 Cycle  de  lecture  des  données  du  HCTL2016  67 

Figure 5-8 Configuration  du  RTW.  68 

Figure 6-1 Implantation  d'un  contrôle  linéaire  69 

Figure 6-2 Réponse  du  TRMS  équipé  d'un  simple  contrôleur  linéaire  à  une  entrée 

échelon 71 

Figure 6-3 Poursuite  de  trajectoire  avec  un  sitriple contrôleur  linéaire  72 

Figure 6-4 Réponse  du  TRMS  avec  un  contrôleur  complexe  à  une  entrée  échelon  74 

Figure 6-5 Poursuite  d'une  trajectoire  avec  un  contrôleur  complexe  74 

Figure 6-6 Réponse  du  TRMS  avec  un  contrôleur  non-linéaire  à  une  entrée  échelon.  75 

Figure 6-7 Poursuite  de  trajectoire  76 



LISTE DES ABRÉVIATIONS, SIGLES ET ACRONYMES 

A/D Entrées analogiques 

AFCS Autopilote (automatic flight control System) 

ASE Attitude stabilisation System 

BA Bord d'attaque 

BF Bord de fuite 

D/A Sortie Analogique 

D/1 Entrée digitale 

D/0 Sortie digitale 

LSB Poids de l'octet le plus faible 

MIMO Plusieurs entrées / plusieurs sorties 

MSB Poids de l'octet le plus fort 

OE Cycle de lecture des données 

RESET Signal de commande pour initialiser les compteurs 

RTW Real time Windows 

SAS Stability Augmentation System 

SCAS Stability Control Augmentation System 

SEL Signal de commande pour sélectionner le LSB ou MSB 

TRMS Twin Rotor Mimo System 



LISTE DE S S Y M B O L E S E T UNITE S D E M E S U R E 

7 Incidence 

V Vitesse de la pale par rapport à l'air 

S Surface de la pale 

p Masse volumique de l'air 

CL Coefficient de portance 

L Force de sustentation 

D Force de traînée 

TR Portance 

Ty Force aérodynamique due au moteur de queue 

Fy Force aérodynamique due à l ' inclinaison du rotor principal 

/V/,, Moment total des forces dans le plan vertical 

J | . Somme des moments d'inertie relative à l 'axe horizontal 

0 Angle d'inclinaison de la tige (tangage) ou l 'angle de pas des pales 

M,,| Moments des forces de gravité 

/77„,^ Masse du rotor principal avec le moteur 

w„, Masse de la partie principale de la tige 

H7,^ Masse du rotor de la queue avec le moteur 

m. Masse de la partie queue de la tige 

m^i, Masse ajustable 

ni/, Masse de la tige de la masse ajustable 

«?„„ Masse de l 'hélice principale avec son cadre 

m,.. Masse de l 'hélice de queue avec son cadre 

/̂  Longueur de la tige principale 

/, Longueur de la tige queue 

If, Longueur de la tige de la masse ajustable 

/̂ ^ Distance entre la masse ajustable et le pivot 



XI 

g 

Kl 

co,„ 

Ki^o,,,) 

K, 
^t, 

M,., 

^ v 

K 
Jit. 

M,i 

Jii 

^ 

p^iM^t) 

M,n 

Jr, 

K, et  K, 

^n, et r, 

",,, ^'  "/, 

K, 
K, 
K, 

X 

u 

J'/et v j 

Rayon de l'hélice principale 

Rayon de l'hélice de queue 

Accélération de la pesanteur 

Moment de force de propulsion engendré par le rotor principal 

Vitesse angulaire du rotor principal 

Force de propulsion de rotor principal du TRMS 

Moment des forces centrifuges de la tige autour de l'axe vertical 

Vitesse angulaire de la tige autour de l'axe vertical 

Moment de friction autour de l'axe horizontal 

Vitesse angulaire de la tige autour de l'axe horizontal 

Constante de friction 

Moment angulaire vertical dû au moteur de la queue 

Somme des moments de forces exercées dans le plan horizontal 

Somme des moments d'inertie relative à l'axe vertical 

Position horizontale (lacet) 

Force de propulsion du moteur de la queue 

Moment de friction 

Moment angulaire Horizontal dû au moteur principal. 

Gains des deux moteurs 

Constantes de temps des deux moteurs 

Entrées du système. 

Gain proportionnel 

Gain intégrateur 

Gain dérivateur 

Vecteur d'état 

Vecteur entrée 

Vecteur de sortie 



XII 

p Pôles désirés 

K^ Gains du compensateur de retour d'état 

F', et F^  Dérivées des forces aérodynamiques Fy et F h 



INTRODUCTION 

Un hélicoptère est un aéronef à voilure tournante dont la propulsion et la sustentation sont 

assurées seulement par des rotors, durant toute la phase de vol. Cet appareil peut effectuer 

des manœuvres qu'un a\'ion ne peut faire : vol stationnaire, décollage et atterrissage vertical. 

A basse altitude, il peut soit avancer, reculer ou se déplacer latéralement ce qui lui permet 

d'atteindre des endroits inaccessibles pour un avion. Toutes ces manœuvres contribuent à son 

succès que ce soit dans le domaine militaire ou civil. Cependant, l'hélicoptère est d'une 

conception plus complexe que celle d'un avion. 11 représente un système fortement instable et 

couplé avec un temps de réponse très long. La conception d'un autopilote capable de 

stabiliser et de contrôler tous les mouvements de l'hélicoptère devient une tâche extrêmement 

difficile. 

L'objectif de ce mémoire est de proposer une approche multivariable pour la conception d'un 

régulateur non-linéaire capable de stabiliser et d'améliorer les performances dynamiques du 

système. Cette approche sera validée sur une maquette qui représente un modèle réduit d'un 

hélicoptère et qui se trouve actuellement dans l'un des laboratoires du GREPCl. 

Pour atteindre notre objectif nous proposerons premièrement une modélisation de la 

maquette. Le modèle dynamique obtenu est fortement non-linéaire, couplé et mufti-entrées 

multi-sorties. Dans une deuxième étape, deux types de contrôleurs linéaires seront utilisés. 

Le premier est à base de deux contrôleurs PID, un pour le mouvement vertical et un pour le 

mouvement horizontal, qui sera appliqué au modèle obtenu. Le deuxième type de contrôleur 

linéaire, plus complexe, sera conçu de telle façon à tenir compte du couplage du système. Ces 

contrôleurs étant conçus pour des points de fonctionnements donnés, ceci entraînera 

nécessairement des compromis sur la performance et la stabilité. 

Et finalement, un compensateur non-linéaire basé sur une linéarisation entrée-sortie sera 

utilisé pour atteindre des performances supérieures. La comparaison entre les résultats des 

contrôleurs linéaires et ceux du contrôleur non-linéaire permettra de dégager la supériorité de 

ce dernier en termes de performance et surtout en termes d'élargissement du domaine de 

fonctionnement. 



CHAPITRE 1 

RAPPEL SUR L A THÉORIE ÉLÉMENTAIRE D'U N HÉLICOPTÈR E 

L'histoire de l'hélicoptère débute en 1907 avec les premiers essais de Paul Cornu et Louis 

Breguet. Cependant, l'hélicoptère restera un véhicule expérimental jusqu'aux années 1940. 

Les vrais développements de l'hélicoptère ont été apportés par les militaires après la 

deuxième guerre mondiale vu l'importance tactique de cet engin dans les combats. Son rôle 

devient de plus en plus important au milieu des années cinquante avec l'apparition des 

premiers modèles propulsés par des turbomoteurs ce qui leur donne une grande souplesse et 

une forte puissance. Au début des années quatre-vingts d'autres perfectionnements viennent 

s'ajouter comme le pilote automatique. Aujourd'hui, l'hélicoptère est devenu un moyen de 

transport vital dans tous les domaines. Le vol vertical fête ses 100 ans cette année (2007). 

1.1 Introductio n à  la l'aérodynamique d e l'hélicoptère 

Le but de cette phase est d'illustrer, dans une première étape, le principe de fonctionnement 

d'un hélicoptère et de montrer les différentes forces et moments qui contrôlent ses 

mouvements. Ensuite, dans une deuxième étape, le but est de démontrer le fonctionnement 

d'un simple contrôleur automatique AFCS (Automatic Flight Control Systems) agissant sur 

l'hélicoptère. 

1.1.1 Écoulemen t autour d'aile d'u n hélicoptèr e 

On appelle profil d'aile la section de l'aile par un plan vertical parallèle à la vitesse (comme 

pour un avion en vol horizontal). Le bord d'attaque BA est le point extrême avant du profil, 

et le bord de fuite BF est le point extrême arrière. La corde du profil est la droite joignant le 

bord d'attaque au bord de fuite (voir Figure 1-1). L'incidence, notée/, est l'angle formé par 

la corde et la vitesse relative de l'air. 

Deux types de profil de pale sont à retenir, le profil biconvexe symétrique est par excellence 

le profil des pales métalliques des rotors d'hélicoptère. Les nouvelles techniques de 
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fabrication (pales plastiques) admettent des profils biconvexes dissymétriques dont les 

qualités aérodynamiques sont supérieures. 

1.1.2 Princip e de la sustentation 

Chaque profil se déplaçant dans un filet d'air à une vitesse F engendre une portance TR  due à 

la différence de pression entre l'extrados (dépression) et l'intrados (pression). Cette force est 

représentée par l'équation (1.1). 

Portance 

Traînée Q.\y^\ 

Extrados 

_ _ ^ ' " 

BF 
Intrados 

BA 

.; i 
^4y__ Vent 

Relatif 
V 

Figure 1- 1 Représentation  des  forces aérodynamiques  agissant  sur une  pale. 

Source : Cette figure a été tirée du livre de M Coyle Siiawn, The  art and science ofFlying  Helicoplers,  p 9. 

TR .Ci^x pxV^ xS (1.1) 

CL coefficient de portance qui dépend de l'angle d'incidence /'. 

p masse volumique de l'air qui est en fonction de l'atitude et la température. 

V vitesse de la pale par rapport à l'air. 

S surface de la pale (constante) 

Pour une incidence donnée, la force aérodynamique engendrée TR  peut être décomposée en 

une force de portance L  qui assure la sustentation et une force de traînée D  opposée au sens 

du mouvement de la pale, ce qui conclut que les forces L  et  D  sont calculées en fonction de 

l'angle d'incidence/. 



L2 Éléments constitutif s d e l'hélicoptèr e 

Afin de mieux comprendre le fonctionnement de l'hélicoptère, un bref rappel sur des éléments 

constituant l'hélicoptère s'impose. En général, un hélicoptère mono-rotor se compose 

essentiellement de : 

1.2.1 Roto r principa l 

Il représente l'organe essentiel de l'hélicoptère, il est le siège de toutes les forces 

aérodynamiques, il assure la sustentation, et tous les déplacements directionnels de 

l'hélicoptère en inclinant le disque rotor dans le sens voulu. Un rotor peut être constitué par 

deux pales ou plus. 

Portance 
L 

Poussée T ^ 

Plan de 
rotation 

Conicité 

Figure 1- 2 Principe  de  la portance dans  un hélicoptère. 
(Coyle Shawn, 1996) 

Source : Cette figure a été tirée du livre de M Coyle Shawn, The  art and science of  Ffying Helicoplers, p. 17. 

Pour des raisons de stabilité et des contraintes mécaniques, la pale est construite de telle 

façon à pouvoir se déplacer sur les trois axes. 

• Articulation  de  battement qui permet à la pale de monter ou descendre verticalement 

sous l'action des forces de portance et centrifuges. Cette articulation est utilisée en 

raison de la dissymétrie de la poussée (la force engendrée par la pale avançant est 

supérieure à celle de la pale reculant et cette différence est due à la différence de la 

vitesse relative de l'air par rapport aux pales) et pour annuler en même temps le 

moment de flexion vertical au niveau de l'emplanture de la pale (la jonction entre la 

pale et le mate). 
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• Articulation  de  traînée  qui permet à la pale de se déplacer horizontalement sous 

l'effet des forces de traînée. Cette articulation est réalisée afin d'annuler le moment 

horizontal cyclique au niveau de l'emplanture qui peut fatiguer puis briser le matériel. 

• Articulation  du  pas  est utilisée pour varier la portance en variant l'angle de pas. 

Cette articulation est utilisée pour le contrôle de l'appareil (variation du pas cyclique 

et de la portance). 

Rolor 
shafi 

n Ln g hinge 

Dladcpilch 
angle, 0 

BLiclc tag 
angle. îi 

HladcTap 
angle, p 

To control 
System 

Figure 1-3 Les  différentes  articulations  au  niveau du  rotor. 
(Donald Mclean, 1990) 

Source: Cette figure a été tirée du livre de M. Donald Mclean, Automatic flight control  Systems p.452 

1.2.2 Roto r de queue ou rotor anti-couple 

Dans un hélicoptère mono-rotor, le fuselage est soumis à des couples d'entraînement dus à la 

rotation du rotor principal. Afin de maîtriser ce couple, un rotor est installé au niveau de la 

queue d'hélicoptère. Ce dernier tournant dans le sens contraire du rotor principal, il permet 

donc à la fois d'annuler le couple de réaction du rotor principal et de contrôler l'appareil sur 

son axe de lacet. 

Cependant il existe d'autres solutions pour annuler le couple d'entraînement comme les 

hélicoptères qui possèdent deux rotors (sur le même axe ou axes différents tournant en sens 

inverse l'un de l'autre) ou bien ceux qui utilisent les gaz d'échappements sous pression pour 

contrôler le inouvement de lacet. 



L'hélicoptère est constitué d'autres organes importants qui sont toujours le siège d'études et 

de perfectionnement comme le fuselage, moteur et boîte de transmission. Pour notre exposé 

seulement les deux rotors sont à retenir. 

Sens ai roUilion du 
rolor pnncipal 

Monienl cngendri; par le 
moleur de queue pour 
contrer celui du rotor 

principal 

Force engendrée par le 
rotor de queue 

Figure 1- 4 Rôle  du rotor de queue. 
(Coyle ShaM'n. 1996) 

Source : Cette figure a été tirée du livre de M Coyle Shawn, The  art and science ofFlying Helicoplers,  p.30. 

1.3 Les commandes d e vol 

Le pilote d'hélicoptère possède les éléments suivants pour manœuvrer son appareil : 

• Un  manche vertical  pour le contrôle du cyclique qui permet de modifier l'assiette et 

l'inclinaison de l'hélicoptère autour de ses axes de tangage et de roulis, ce qui est 

réalisé par la variation cyclique du pas 6  obtenu en modifiant l'inclinaison du 

plateau cyclique. 

• Un  palonnler :  il permet à l'hélicoptère de se déplacer autour de l'axe de lacet en 

augmentant ou en diminuant le pas des pales du rotor anti-couple. 

• Une  commande  de  pas  générale  :  qui permet les montées et les descentes de 

l'hélicoptère et cela en modifiant l'angle d'incidence / de toutes les pales en même 

temps, ce qui est obtenu par le déplacement vertical du plateau cyclique. 
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1.4 Mécanisme de fonctionnement d'u n hélicoptèr e 

1.4.1 L a portanc e 

Tel que mentionné auparavant, la force de portance TR  engendrée par les forces 

aérodynamiques au niveau des pales sont en fonction de l'angle d'incidence /, ce qui nous 

conduit à conclure que le seul moyen dont dispose le pilote pour contrôler la portance du 

rotor en intensité et direction est de modifier l'angle de pas 9  (une variation de pas 0 

implique une variation d'incidence / et en conséquence variation de la portance TR  ). 

Le contrôle de l'intensité de la portance TR  du rotor est obtenu par variation du pas 

général 6. Le contrôle de la direction de la force TR  est obtenu par la variation cyclique du 

pas. En conclusion on peut dire qu'il y a variation collective du pas lorsque l'angle de pas 0 

de toutes les pales varie simultanément d'une même valeur. 

1.4.2 L e principe de variation du pas collective 

Le plateau de commande entraîné à partir du levier de pas collectif (commande pilote) 

coulisse parallèlement à lui-même le long du mat rotor provoquant la variation collective du 

pas. L'angle de pas des pales augmente ou diminue de la même valeur et au même moment 

sur toutes les pales (voir Figure 1-6). L'ordre de grandeur du pas collectif dans un hélicoptère 

est d'environ 6"  pour un petit pas et de 18'̂ ' pour un grand pas. 

^/IS- /VID  fSJV /"^m) 

X.. ^ \ Se/wvfyVCQ-r) 

^-'•t-.^ 

lirirfns/p.p) 

Figure 1-5 Variations  du pas général. 

Source : Tirée du livre de M Roger Raletz. Théorie  élémentaire de  l'hélicoptère, p 43. 
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L4.3 L e principe de variation d u pas cyclique 

Le plateau cyclique est l'élément essentiel de la variation cyclique du pas. En fait, c'est un 

plateau de commande qui coulisse le long du mat (sous l'action du levier de pas collectif) et 

il peut en même temps osciller dans tous les sens autour d'une roture. Ce sont ces 

oscillations, commandées par le pilote (manche cyclique), qui sont à la base de la variation 

cyclique du pas. Cette dernière est utilisée pour le contrôle la force aérodynamique TR  en 

direction, ce qui permet à l'hélicoptère soit d'avancer, de reculer ou de se déplacer 

latéralement. 

Q MDfEN 

B ^ - - ^ (^  Cûue:rrifj 

9 cKUQoe 

e Moyeu 
(e Coûtait) 

Figure 1- 6 Variations  dupas cyclique. 

(Roger Raletz, 1990)) 

Source : Tirée du livre de M Roger Raletz, Théorie  élémentaire de l'hélicoptère, p 46. 

1.5 Phénomène de couplage dans l'hélicoptèr e 

Tel que précisé auparavant, le rôle du rotor arrière est d'empêcher l'hélicoptère de tourner 

sur lui-même sous l'action du couple de réaction du rotor principal. 

En agissant sur le palonnier le pilote peut varier la force engendrée par le rotor de la queue, 

en variant l'angle de pas des pales. Ce qui permet à l'hélicoptère de se déplacer autour de son 

axe de lacet. 

Mais l'utilisation de cette force va engendrer une dérive latérale qui oblige le pilote, afin 

d'annuler cette dérive, d'incliner le disque rotor pour créer une autre force opposée au niveau 
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du rotor principal qui annule celle engendrée par le rotor arrière, ce qui est obtenu par 

variation cyclique latérale du pas. 

Afin d'illustrer le phénomène du couplage, prenons l'exemple où le pas collectif 0  varie 

(exemple changement d'altitude), le couple de réaction du rotor principal doit varier dans la 

même direction pour équilibrer la traînée des pales. Ceci a comme conséquence que Ty  et 

Fy doivent varier dans le même sens que 6  pour maintenir l'hélicoptère en équilibre autour 

de son axe de lacet (le pilote doit donc augmenter la valeur de la poussée Ty  en fonction de 

la valeur du couple moteur, c'est a dire en fonction du pas collectif 0  des pales principales). 

Lin mécanisme simple permet de libérer le pilote de cette servitude, c'est le couplage 

"collectif-lacet" ou couplage "pas rotor principal - pas rotor arrière" (voir Figure 1-7). Pour 

une position donnée des pédales, toute action du pilote sur le pas collectif fait varier 

simultanément et dans le même sens l'angle 6  du rotor principal et l'angle 6  du rotor 

arrière, de manière que la poussée Ty  équilibre automatiquement le couple de réaction du 

rotor principal quelle que soit la valeur de l'angle 6  du rotor principal. Notons que ce 

couplage n'existe que sur les appareils équipés d'un pilote automatique. 

Pour compliquer encore les choses, il existe un autre type de couplage entre les deux rotors 

qui engendre une dérive latérale de l'hélicoptère dont le pilote doit tenir compte. Pour 

compenser cette dérive qui est due à la poussée Ty  du rotor arrière le pilote doit, par action 

latérale du manche cyclique, incliner le rotor principal dans le sens opposé à Ty  et ce 

d'autant plus que Ty  est grand pour qu'à tout moment Fy  soit égale à Ty  . Il existe là aussi 

un moyen peut simple peut délivrer le pilote de cette servitude : c'est le couplage "collective 

- cycliciue  latérale".  Pour une position donnée du manche cyclique, toute action sur le levier 

de pas collectif modifie l'inclinaison du plateau cyclique (donc plan de rotation) dans un sens 

tel que l'équilibre Fy  = Ty soit réalisé, Le Super-Frelon d'Aérospatiale est parmi les rares 

hélicoptères qui sont équipés de ce type de couplage. 
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Fs 

FY 

A/tANC»^ CYCUÇuE'  I  s" ^ I 
i 

Figure 1- 7 Couplage  collectif-cycle latéral et collectif-lacet. 

(Roger Raletz, 1990) 

Source ; Tirée du livre de M Roger Raletz, Théorie  élémentaire de l'hélicoptère, p.54 

L6 Autopilote d'un hélicoptèr e 

Le succès commercial d'un hélicoptère militaire ou civil est basé sur son AFCS (Automatic 

Flight Control System). Son rôle est de transformer un système instable en un système stable, 

facile à manœuvrer et d'assister le pilote dans ses manœuvres de pilotage. Cependant, sa 

conception représente un grand défi qui est dû à la non linéarité du système et au fort 

couplage entre les forces et les moments produits par les rotors. En général, un simple AFCS 

est constitué par deux boucles : 

1.6.1 L a boucle interne : 

Cette boucle traite et analyse les informations en provenance de l'hélicoptère comme le 

tangage, roulis, lacet, vitesses et accélérations. Elle est constituée à son tour de : 

1. SAS  (Stability Augmentation System) appelé aussi l'amortisseur de vitesse (rate 

damper). 11 représente le noyau central de l'AFCS, son rôle est de stabiliser l'hélicoptère 

en gérant toutes les variations des vitesses de l'ensemble des paramètres de l'appareil. 

Dans un SAS, le signal capteur (Rate Gyroscope) est intégré grâce à un "Leaky 

integrator" puis comparé au signal d'origine afin de simuler une position de référence de 
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l'hélicoptère durant un temps limité (en général de 5 à 30 secondes). Le signal obtenu est 

utilisé pour commander le plateau cyclique. 

F stick 
- t. 

Stick feel 
System 

X stick 

Tilt 
angle 

of rotor 
Swash 

, plat e 
^ 1  * • 

-̂  

Helicopter 
dynamics 

Servo / , v . . 

'T' ' 
_̂.1L 

Rate motion 
variable 

A: 

r.s + 1 

Rate 
gyro 

•*—' 

^ • V , 

Figure 1-8 Représentation  d'un  SAS. 
(Donald Mclean, 1990) 

Source: Tirée du livre de M. Donald Mclean, Automatic flight control  Systems p.474 

2. SCAS  (Stability Control Augmentation System) son but est de stabiliser l'hélicoptère. 

Pour cette raison un délai d'amortissement est imposé pour le signal avant qu'il soit traité 

par le SAS. 

3. ASE  (attitude stabilisation System) : Son rôle est de stabiliser l'attitude de l'appareil. 11 

utilise deux capteurs : un gyromètre de vitesse (Rate gyro) et un gyromètre d'attitude. 

Lors d'une perturbation de l'hélicoptère (exemple rafale d'air), le signal du gyromètre de 

vitesse est utilisé pour simuler une altitude de référence en utilisant l'intégrateur "Leaky 

integrator". Le résultat est comparé au signal du gyromètre d'attitude pour permettre au 

système de revenir à l'attitude précédente. 

1.6.2 L a boucle extern e 

Le rôle de la boucle externe est de maintenir la vitesse, l'altitude, et même de contrer le 

phénomène de glissement de l'hélicoptère "SideSlip". Pour cela elle tient compte de toutes 

les conditions extérieures (vitesse air, ahitude, informations de navigations). 



24 

1.6.3 Travau x su r l'hélicoptèr e 

Des efforts de recherches importantes ont vu le jour cette dernière décennie dans la 

conception des pilotes automatiques pour des hélicoptères. La plupart de ces recherches 

étaient basées sur des techniques de commande linéaire et plus récemment sur des approches 

non-linéaires [1,4]. Citons par exemple l'application de la commande robuste H x, qui a été 

testée sur Bell 205 et qui a donnée de bons résultats de stabilité et de robustesse [3]. 

Une autre approche importante est basée sur les réseaux de neurones. Cette technique a été 

appliquée en vol pour un véhicule aérien non piloté pour fournir une bonne qualité de 

manipulation de l'inclinaison du rotor. 

Cependant, ces deux approches utilisent un modèle linéaire (linéarisé autour d'un point 

d'équilibre). Ce qui donne un modèle linéaire valable pour des petites variations au voisinage 

d'un point d'opération (vitesse et altitude données). En tant que tel, elles fournissent 

seulement une stabilité locale, ce qui entraîne nécessairement des compromis sur la 

performance et la stabilité qui n'est pas toujours garantie suite à une perturbation. 

La commande non-linéaire est une autre approche qui a été utilisée récemment pour la 

conception des autopilotes [14]. Le succès de cette méthode est qu'elle utilise explicitement 

des modèles d'équations non-linéaire ce qui conduit à un système globalement stable. Des 

récentes applications de cette technique sur des modèles réduits d'hélicoptères (hélicoptère 

de laboratoire) ont donné des bons résultats de stabilité et de poursuite de trajectoire [6]. 

1.6.4 Conclusio n 

Dans cette brève introduction, on a présenté les principales composantes d'hélicoptère et son 

principe de fonctionnement. Ajoutons qu'il existe d'autres phénomènes dont le rotor est le 

siège comme le phénomène de Coriolis. Cela montre la grande difficulté de stabiliser un 

hélicoptère et de le modéliser. On note aussi la difficulté de découpler les deux rotors et qui 

constitue un problème important à surmonter. Actuellement beaucoup d'études de recherche 

sont en vigueur afin de trouver des solutions pour ce type de problème. 



CHAPITRE 2 

MAQUETTE D'HELICOPTERE TRM S 
TWIN ROTOR MIMO SYSTEM TRMS" 

L'objectif principal de ce chapitre est le développement du modèle mathématique du notre 

système. Ce modèle servira dans les chapitres suivants à l'application des diverses techniques 

de synthèse de commande linéaire et non linéaire. Nous commençons par une brève 

description du banc d'essais utilisé. 

2.1 Présentation d u TRMS 

La maquette étudiée a le nom du TRMS se référant à Twin Rotor Mimo System. 11 s'agit 

d'un système non linéaire à deux entrées modélisant un hélicoptère. Le concept est fourni par 

la société Feedback spécialisée dans la conception d'équipements d'ingénierie. 

À l'origine, la maquette est contrôlée par un logiciel fourni avec le matériel fonctionnant 

sous Matlab version 5 et Windows 98. L'acquisition des signaux et l'envoi des commandes 

sont faits via les cartes d'acquisition de la compagnie Advantech. 

Moteur de queue ^,^.^^1^...^  Rotor 
+ T a c h y m è t r è ' ^ - ^ ' ' y ^ ^ ̂ ' ' dTq ueue Encodeurs 

optiques 

Pivot 

Contrepoids 

Alimentation du TRMS 
+ Compteurs de position 

Rotor 
principal 

Moteur pricipal 
+ Tachymètre 

Figure 2-1 Présentation  du  TRMS. 
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A chaque extrémité d'une tige pivotant par rapport à la base se trouvent deux hélices 

entraînées par deux moteurs à courant continu. L'hélice de queue assure un déplacement 

horizontal alors que l'hélice principale permet un déplacement vertical. Un contrepoids 

permet d'ajuster une position d'équilibre désirée. Deux encodeurs optiques HEDS-9440 

montés au niveau du pivot indiquent les positions horizontales et verticales de la tige. Deux 

tachymètres installés sur les moteurs (un sur chaque moteur) indiquent la vitesse angulaire 

des moteurs. Le contrôle du système se fait par la commande en tension des deux moteurs. 

Une description détaillée sur les caractéristiques du matériel sera développée au chapitre 5. 

Il est important de noter les limitations physiques du système. La position verticale 9 est 

limitée entre -70*̂  et +60° et elle prend compte du fait que les déplacements verticaux sont 

positifs dans le sens contraire de rotation de la montre (positive en haut et négative en bas). 

La position horizontale \\i  est limitée entre -135*' et +200° (les déplacements horizontaux sont 

positifs dans le sens horaire) 

2.2 Modèl e mathématiqu e 

Le modèle mathématique est développé en faisant quelques simplifications; on suppose que 

la dynamique des moteurs peut être décrite par des équations du premier ordre et que le 

frottement dans le système est du type visqueux. La rotation peut être décrite en principe 

comme le mouvement d'un pendule. 

2.2.1 Pla n vertical 

Le mouvement de la tige autour de l'axe horizontal est assuré par l'hélice principale. La 

rotation peut être décrite par la loi dynamique de Newton 

M,-J,~ (2.1) 
dt 

ou 
M ,̂ moment total des forces dans le plan vertical 

dy somme des moments d'inertie relative à l'axe horizontal 
0 angle d'inclinaison de la tige (tangage) 
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Les moments A/,- et Jy  peuvent être décomposés respectivement en quatre (selon les forces 

appliquées) et huit composantes (selon les différents moments d'inertie) définies dans ce qui 

suit : 

M,. = A//,,| + M,,2 + M,,3 + M,,̂  (2.2) 

y, = £j,, ,=1 , , } (2.3) 
/=! 

La première composante Mvi représente le moment des forces de gravité appliquée à la tige. 

Ces forces sont représentées sur la figure ci-dessous : 

Rotor de queue 

m^sg + mmrg 

Figure 2-2 Représentation  des  forces de  gravité du TRMS  dans le plan vertical. 

M =  g vl * = 
m, + ^,.+/"/v K, -

IV. 
- + tn +  m 

mr m.s 

1 
m 

cos6--g 
f 
y 
-:rly>^Ji, sin6' (2.4) 

Ou, d'une façon plus compacte : 

M = -G cos 9  -  G  sin 9 
y\ a  c 

(2.5) 
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avec 

^ni 

m,, 

m, 

"ht 

"h 

m 

m 

'^l.s 

L 

h 

G 

G 

m 
+ m,..  + m m 

+ m„,, + w 
(2.6) 

—-f +  '"c/,/./ , 

masse du moteur principal 

masse de la partie principale de la tige 

masse du moteur de queue 

masse de la partie queue de la tige 

inasse ajustable 

masse de la tige de la masse ajustable 

masse de l'hélice principale avec son cadre 

masse de l'hélice de queue avec son cadre 

longueur de la tige principale 

longueur de la tige queue 

longueur de la tige de la masse ajustable 

distance entre la masse ajustable et le pivot 

rayon de l'hélice principale 

rayon de l'hélice de queue 

accélération de la pesanteur 

La deuxième composante Myi  représente le moment de force de propulsion engendré par le 

rotor principal. 

M^,,=l„,Fy(cù,n) (2.7) 

Û;„, vitesse angulaire du rotor principal 

F^.(coy force de propulsion qui dépend de la vitesse de rotation du rotor 
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La troisième composante A/,,3 représente le moment des forces centrifuges correspondant au 

mouvement de la tige autour de l'axe vertical. 

m. A^..=-^;, y + '".+'"./ , /;; 
m + tn 

III r m.', 

\ 
/„ 

y 

/ 
+ 

V 

/". 

ou sous la forme 

A'/,,, = -Q;,G, sin 29 

f+mj^^ ^sin^cosô» (2.8) 

(2.9) 

avec 

G,. m. 
v 2 

\ 
+ '"„.+'",. m 

) 
/, + ^ ^ + w„,.+/» |/„ , + 

mr n\s  m -h+^yKii 

Q;, vitesse angulaire de la tige autour de l'axe vertical 

(2.10) 

La quantième composante ;V/,.4 est le moment de friction autour de l'axe horizontal 

Q,, \itesse angulaire de la tige au tour de l'axe horizontal Q,, = 9 

k,, constante de friction. 

(2.11) 

Rotor de queue 

Moment des forceS-d'entrifugel' 

Moment de force de propulsion 
My. 

Moment de friction 

j V_y vL..^ Axe horizontal 

^ Rotor principal 

Moment des forces de gravité 

Figure 2-3 Représentation  du  moment M^^ 

file:///itesse
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En faisant la somme des quatre composantes du moment des forces A/,, dans le plan vertical, 

on obtient l'équation (2.12) 

J 9  = y M  =M  ,+M  ^+M  ,+M  , 
/ = i 

= -G, cos 9 - G, sin 9 + IJ^. (̂ j,„ ) - /t,,Q,, - G,Q;, sin 19 
(2.12) 

L'équation du mouvement longitudinal devient : 

J^B + G, cos^ + G sin9 + ;t,,Q,, + G,Q;, sin2^ = /,„f;, (f̂ ;,,, ) (2.13) 

L'équation (2.13) indique que l'accélération verticale du bras 9  est déterminée à partir des 

forces aérodynamiques engendrées par le rotor principal et les forces de gravitation, 

centrifuge et friction. Cependant les positions verticales et horizontales sont influencées par 

les vitesses de rotation des deux moteurs. En autres thermes, c'est le phénomène de couplage 

tel qu'expliqué au paragraphe 1.5 pour un hélicoptère réel. Ce qui veut dire que la vitesse du 

bras Q,, dans le plan vertical est due à accélération provoquée par les forces mentionnées 

auparavant et la vitesse de rotation du moteur de queue, ce qui est indiqué par les équations 

qui suivent : 

Z +J,œi  d9  m  ^  A\ 
Q,. =-^ ^^-^  avec Q,, = — (2.14) 

Jy dt 

et ^ = J^9 = /„F {co,„  ) - G, cos^ - G sin^ - /t,,Q,, - G,Q;, sin 19 (2.15) 
dt 

OU : 

J1^^^ est le moment angulaire vertical dû au moteur de queue (l'influence du rotor de 

queue sur la position verticale). 

•7 

représente la vitesse verticale du bras du TRMS due aux forces de gravitations et -V 

J. 

aérodynamiques 

cOf est la vitesse de rotation du moteur de queue 
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Par ailleurs, le moment d'inertie relatif à l'axe horizontal ./,, est déterminé à partir de la 

Figure 2-2 . Les valeurs numériques sont illustrées en annexe 1. 

J,=X^ (2.16) 

avec 

Jy2 =  mJl, 

,/ , = m  T 
i'3 mr  m 

J.. m,, 

;=l 

J. 

J.y 

3 
mJ: 

J.l =  '",„, v 

/ 2 

^ + /: 

- ^ , • 8 = " ' M ( ' M + / ; ) 

(2.17) 

2.2.2 Pla n horizonta l 

De façon similaire, on peut décrire les mouvements de la tige autour de l'axe vertical. On 

note que le couple d'entraînement est produit par le rotor et que le moment d'inertie dépend 

de l'angle d'inclinaison de la tige. Le mouvement horizontal de la tige (autour de l'axe 

vertical) est décrit comme le mouvement rotationnel d'une masse solide, voir Figure 2-4. 

/ ^ " 

'^ y 

Rotor de queue 

^{ 
>^ 

A 

: Axe vertical 

' ^ ^ ^ i 

A.\e horizontal 

,,^ Rolor principal 

Figure 2-4 Représentation  des  forces aérodynamiques  dans  le plan horizontal. 
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M,-J„^ (2.18) 
dt 

OÙ : A/,, est la somme des moments de forces exercées dans le plan horizontal 

Jf^ est la somme des moments d'inertie relatif à l'axe vertical 

y/ est la position horizontale (lacet) 

Donc: J  ,¥ =  j^M,, =  M ,,+M,, (2.19) 

La première composante M/,i représente le moment des forces aérodynamique engendrées 

par le moteur de queue. 

M,^^=l,Fj^(cù,)cos9 (2.20) 

œ, vitesse angulaire du rotor de la queue 

Fj.^(co,) force de propulsion du moteur de queue déterminée expérimentalement 

La deuxième composante Mŷ , est le moment de friction qui dépend de la vitesse angulaire 

de la tige autour de l'axe vertical. 

M,^,_=-Qy (2.21) 

En utilisant Figure 2-2, on calcule le moment d'énergie J^ relatif à l'axe vertical qui dépend 

de la position d'inclinaison de la tige. 

'^h=t^h> (2.22) 

avec 

(=1 

^ / . i = ^ ( C c o s ^ ) \ J,,  =m„,,.(f,  cos9f, 

^Ir2 = Y ( ^ / '^OS^)" ' •̂ /,6 = >^ch  (icb  sin 6») , 

Jh4 = "':r [h cos 9) , J,^^  =  m„jl + »7„,̂ , (/„, cos 9 

(2.23) 
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ou, sous forme compacte 

J/, =G^cos -^ + G,sin-6' + G. (2.24) 

avec 

n '"b  ; 2 ,  ; 2 

G. ;2 I '"/ 
/„, + I - r - + m,,.  + 777,, (2.25) 

Cj =m„uy  +  — ''is 

En combinant les équations précédentes, l'équation du mouvement horizontal devient : 

(G, cos' d + G^.syd +  G^)y^ + k,n^^ = /,F,, {œ, )cos6' (2.26) 

De la même manière que pour le mouvement longitudinal, l'équation (2.26) détermine 

l'accélération angulaire i// engendrée par des forces de propulsion aérodynamiques du 

moteur de queue et les forces de fiction qui s'opposent au mouvement. La vitesse horizontale 

du bras Q/, est le résultat de cette accélération avec la vitesse de rotation du moteur principal, 

ce qui est indiqué par les équations suivantes : 

Q.^-^ '-^^—^  avec Q,, =—^ (2.27) 
'' J„  ''  dt 

et ^ = J,(// = /,F,(f^,)cos^-QA (2.28) 
dt 

ou : 
J,,/, est le moment angulaire horizontal dû au moteur principal (l'influence du rotor 

principal sur la position horizontale) 

--^ est la vitesse horizontale du bras due aux forces aérodynamiques et de friction 

l.l.'i Modélisatio n de s deux moteurs 

Le modèle du iTiotcur proposé est un système linéaire du premier ordre. Les paramètres à 

déterminer sont la constante de temps du moteur z  et le gain K.  Le calcul des paramètres 

des deux moteurs est illustré en annexe 1. 



a) Moteur  principal 

co... K, 
K,K. 

". ^„,̂ ' + l s  + K^, 

b) Moteur  de  la  queue  :  De la même manière, on trouve 

"/, ^,s  +1 s + K, 

ou 

(i;,„ et CL», sont les vitesses de rotation des deux moteurs 

K^ et  A', les gains des moteurs 

r,„ et r, les constantes du temps des moteurs K  =  — et  K^  = — 
^n. ^1 

î/,̂ , et  z/,, les entrées du système 

2.2.4 Modélisatio n de s forces aérodynamique s 
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(2.29) 

(2.30) 

Les forces aérodynamiques dépendent de la vitesse de rotation des moteurs. Elles sont 

déterminées expérimentalement par le constructeur Feedback. Elles sont décrites par les 

équations suivantes [15] : 

F,,(6;,„) = -3.48xl0^"ft;„,'+1.09xl0"'(y„/+4.123xl0"'û;„,'-1.632xl0"'û;,„'+9.554x10"'Û;,„ (2.31) 

- 14 , 5 -11 , , 4 V , , 3 
F/,(û;,) = -3xlO"'Vt;, - 1 . 5 9 5 X 1 0 " " Û ; / +2.511x10"'^, - L 8 0 8 X 10"'£<;/+0.801(y, (2.32) 

F 
0.5 

"Ë" 
g . 0 

-G 5 

o r c e a é r o d y n a m i q u e l ong i t ud ina l 

- 500 G  50 G 
W ( tpm ) 

e 

0.2 

0 

g . -0 . 2 

-G 4 

-G 6 

-G,8 

F o r c e a é r o d y n a m i q u e la té ra l e 

-100G G  100 G 
W, ( t pm ) 

Figure 2- 5 Représentation  des  forces aérodynamique  des  deux  hélices. 
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2.2.5 Modèl e Simulin k 

En regroupant les équations de (2.1) à (2.15) pour le mouvement longitudinal et de (2.18) à 

(2.28) pour le mouvement latéral du système, on obtient l'équation (2.33) représentant la 

dynamique du mouvement du TRMS 

9 =  Q^. 

Qy = j[l,„F,„ {co,„  ) - G, cos 9 - G, sin 9 - G,Q;, sin 19 -  Kfl^,  + J,^.co, ] 

w.„ =  -K,co... +  K,K ..u.. 

^ =  Q , 

(2.33) 

^ , =—[/,^7,(^ '^ ,)cos^-^,A,+^(^^„,cos^-Q,c<;,„sin(9) + ( G ^ , - G j Q , Q , s i n 2 ^ ] 
J , 

cb, =-K,co,+Kyii, 

Finalement, en remplaçant <«„, et  (0,  par leurs valeurs on obtient un modèle mathématique 

multivariable non linéaire sous la forme du modèle d'état suivant : 

9 =  Q^. 

^v = YI^IIIK,  {^O,„  ) - G„ cos 9 - G, sin 9 - G.Q;  sin 19 -  ^„Q,, - J„y,co,  + J,y,K,u„ ] 

cb -  —K  CO  -i-  K,K u 
m m  m  1  // ; v 

(2.34) 

y> =  ^t 

^ 1, 

(F, {cù,  )cos9- k,Qi,  -  J^.,,co„,  (/C„, cos9 + Q,, sin ^) + (G ,̂ - G, )Q,,Q^ sin 19 

J^.i^K^K^^^u^. cos6* 

(b, =-K^cû^ + Ky^Ui^ 

Ou sous la forme 

.V = / ( . V ) + G(.Y)7/ (2.35) 



36 

avec 

Q 

J. 
{l„K {y  )  - G. cos 9 - G, sin 9 - G,Or,  sin 19 - ^„Q„ - J,K,o,,  ] 

-K...CO., 

/ ( • ^ ) = 

O., 

Ji 
-[/,f;,(«,)cos^-yt,Q/,-J,,„r^„,(^,„cos^ + Q,,sin^) + (G,-G/)Q,Q;,sin2^] 

-K,co, 

et 

G(x) 

J 

0 

0 

K,K,„ 

Ji, 
^K,K cos  9 

II 
J.. 

'-K,K, 

0 
0 

K.K, 

(2.36) 

La figure ci-dessous (voir Figure 2-6) représente le modèle Simulink obtenu à partir de 

l'équation (2.34). Cette représentation est donnée sous forme de diagramme bloc de 

différentes équations développées auparavant où U,^  et L̂ ,̂ représentent les entrées en tension 

du moteur de queue et du moteur principal respectivement, Ĵ ,,;, et J,,,. représentent 

l'interaction entre la vitesse de rotation des rotors et la position du bras du TRMS et 6* et ^ 

représentent les sorties en position de notre modèle. 
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Figure 2-6 Schéma  Simulink du  TRMS. 

2.2.6 Simulatio n d u modèle 

11 est clair que le modèle est tout à fait instable en boucle ouverte, il est difficile sinon 

impossible d'effectuer des tests sur le système en boucle ouverte. La validation se fera donc 

en boucle fermée. Cependant nous avons réalisé différentes simulations en boucle ouverte 

avec Simulink. La figure ci-dessous représente la réponse du modèle suite à une entrée 

échelon sur les entrées. 

Les flèches sur le diagramme ont été utilisées pour attirer l'intention sur l'effet du couplage. 

En effet, la position verticale 9  a changé après 40 secondes sans que l'entrée verticale f/,, ait 

changé. Ceci est lié au changement de l'entrée horizontale f/,,. Cela est aussi vrai pour 

l'entrée horizontale qui a changé après 100 secondes (voir le changement au graphe de la 

vitesse horizontale du bras). On constate aussi que l'influence de la vitesse de rotation du 

moteur principal sur le mouvement latéral est plus importante que celle de la vitesse du 

moteur de queue sur le mouvement longitudinal. 
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Figure 2-7 Réponse  du  TRMS en  boucle  ouverte à  un échelon. 

file:///erticale
file:///erticale


CHAPITRE 3 

LA COMMANDE LINEAIR E 

L'objectif principal de cette étape du projet est de déterminer le comportement du TRMS à la 

suite de l'utilisation d'un simple coiTccteur. 11 existe plusieurs types de régulateurs, notre 

choix s'est porté sur le plus connu de tous, le régulateur PID tel que présenté à la 

Figure 3-1. Comme notre système est non-linéaire le rôle du PID sera, dans une première 

phase, la stabilisation du TRMS autour d'un point de fonctionnement donné. Par la suite, 

nous allons tester la performance du régulateur PID lors d'une poursuite de trajectoire. 

La première version de contrôleur PID est constituée de deux simples PID (voir Figure 3-3). 

Le principe est de contrôler le mouvement vertical et horizontal séparément. Notre système 

étant fortement couplé, l'inconvénient de ce type de contrôleur est qu'il ne tient pas compte 

de l'influence d'un rotor sur l'autre. Cette raison nous conduit à développer une deuxième 

version plus complexe de PID qui tient compte du couplage du système (voir Figure 3-6 ). 

Tout le long du projet deux types de test sont appliqués au TRMS avec son contrôleur : 

• Un test de stabilité où les deux entrées sont des échelons décalés entre eux. Son but, 

comme son nom l'indique, est de stabiliser le système autour d'un point donné et de 

déterminer en même temps l'influence du rotor principal sur la position horizontale. 

• Un test de poursuite de trajectoire où l'entrée longitudinale est sous forme sinusoïde 

(entrée douce) et l'entrée latérale est sous forme carrée. Le but est, en plus de faire suivre 

une trajectoire précise au TRMS, de déterminer l'influence du rotor de queue sur la 

position longitudinale. 

y^.i 

e. 

- ^ K e h 

i ;t e v 

PID 

Uh 

Uv TRMS 

V 

e 

Figure 3-1 Schéma  de  principe de  commande du  TRMS par un  PID. 
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3.1 Première version du contrôleur linéaire (simple contrôleur ) 

La Figure 3-2 représente le schéma Simulink du contrôle du mouvement longitudinal et 

latéral du TRMS par un simple contrôleur. Ce dernier est composé par deux PID (PIDy pour 

le contrôle du mouvement vertical et PIDh pour le contrôle du mouvement horizontal tel que 

indiqué à la Figure 3-3). Les signaux de rétroaction composés de  9  ei  ij/  sont comparés aux 

signaux de références 9j  et y/j  respectivement. Les différences e^  et e^  représentent les 

entrées du correcteur. 

DDOD 
0 0 

Entrée 

y ^ ' 
y-^'-f:^ 

L 

ODDD 
0 0 ^U- '  5 

1 Switcn e 

Vert icale 

sumH 

*K-) ^ 

sumV g ^ 

>[') > 
i L 

S imple 
PID 

Contrôleur 

Uh 

Uv 

Position_Verticale 

Entrée Horizontal e Vitess_Vertical e 

Vitesse_Rotor_PRIN 

Posit_Horizontal 

Entrée Vertical e Vltess_Horizonta l 

Vitesse_Rotor_queue 

Model TRM S 

h 

Positions 
Vitesses 

Figure 3-2 Schémas  Simulink du  TRMS avec un contrôleur linéaire. 

Figure 3-3 Structure  du  contrôleur linéaire (première  version). 
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Tableau 3.1 

Gains du simple contrôleur linéaire (phase de simulation) 

PIDv 

PIDh 

Kp 

0.19 

2 

Ki 

0.46 

0.12 

Kd 

0.88 

7 

Le Tableau 3.1 représente les gains des PID obtenus par la fonction d'optimisation de 

Simulink (la fonction "Signal Constrain" du blockset "Simulink Response Optimisation") 

autour du point 9  - 0.2 (rad)  e\  y/  - 0.4 (rad)  avec un temps de réponse ne dépassant pas 

les 30 secs. 

a) Stabilisatio n d u système 

Les deux échelons, utilisés pour le test de stabilité (voir Figure 3-4), sont décalés de 10 

secondes l'un de l'autre. Les résultats obtenus montrent que la commande a stabilisé le 

système après 40 secondes autour du point d'équilibre. Cependant, tel que prévu, le 

contrôleur développé avec ces deux simples PID n'a pas pu éliminer le couplage du système. 

La position horizontale change lorsque la vitesse du moteur principal &»„, change (voir les 10 

premières secondes sur le graphe de position horizontale). 

b) Poursuit e de trajectoire 

L'amplitude du signal d'entrée verticale (forme sinusoïdale), choisie pour la poursuite de 

trajectoire, est 0.2 rad, pendant que l'amplitude du signal d'entrée horizontale (forme carrée) 

est 0.5 rad (voir la Figure 3-5). Les résultats de simulation obtenus (Figure 3-5) montrent une 

poursuite acceptable, l'erreur entre la trajectoire désirée et celle obtenue e,, et e,, s'annule 

après un certain temps (e,. s'annule après 25 sec et e,, s'annule après 10 sec). 
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Le graphe montre aussi, comme prévu, l'influence de la variation de vitesse de rotation du 

moteur de queue œ,  sur la position verticale 9. 
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Figure 3-4 Réponse  du TRMS équipé d'un simple contrôleur à  une entrée échelon. 
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Figure 3-5 Poursuite  d'une  trajectoire  avec un simple contrôleur  linéaire. 
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3.2 Deuxième version du contrôle linéaire (contrôleur complexe ) 

Comme mentionné auparavant, le PID développé au paragraphe précédant comporte 

certaines limites de performance. Il ne tient pas compte du couplage du système. Le 

contrôleur proposé dans cette partie est plus complexe car il est composé de quatre PID (voir 

Figure 3-6). Le rôle du PIDvh et du PIDhv est d'annuler le couplage entre les sorties. Les 

différents gains des PID, déterminés par la fonction d'optimisation de Simulink, sont 

représentés au Tableau 3.2. Cependant on notera la grande difficulté d'ajuster soigneusement 

les douze (12) paramètres du PID (3 gains pour chaque PID : Proportionnel J^^, Intégrateur 

K^ et Dérivateur 7^^). 

r 

ev 1 

PIDhh 

PIDvh 

PIDhv 

PID,,, 

^+cr>. 

*'n L 

r 
\.— 

J 

Uh 

Uv ^ 

Figure 3-6 Schéma  de  principe d'un  contrôleur complexe. 

Tableau 3.2 

Les gains d'un contrôleur complexe (phase de simulation) 

PIDvv 

PIDvh 

PIDhv 

PIDhh 

Kp 

0.5529 

0.0450 

0.2374 

2.0155 

K, 

1.0014 

0.0213 

0.1015 

0.0351 

Kd 

1.9915 

-0.427 

0.1015 

1.810 



45 

a) Stabilisatio n du système 

De la même manière que précédemment (voir paragraphe 3.1), on utilise les mêmes signaux 

d'entrées (échelons décalés 10 sec l'un de l'autre avec la même amplitude) afin de comparer 

les performances des compensateurs développés l'un par rapport à l'autre autour du même 

point de fonctionnement. La figure ci-dessous indique les résultats obtenus. On remarque que 

l'effet du couplage a diminué mais pas de façon significative. 
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Figure 3-7 Réponse  du  TRMS équipé d'un contrôleur  complexe  à  une entrée échelon. 
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b) Poursuit e de trajectoire 

De la même manière que précédemment, on fait un test de poursuite de trajectoire pour le 

TRMS. En comparant les résultats obtenus à la Figure 3-8 avec ceux obtenus avec un simple 

PID (Figure 3-6), on constate une meilleure poursuite de trajectoire pour le mouvement 

latéral, cependant le mouvement longitudinal s'est un peu détérioré. 
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Figure 3-8 Poursuite  de  trajectoire avec  contrôleur complexe. 
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3.3 Conclusio n 

Ce chapitre a illustré les limites de performance d'un contrôleur linéaire, constitué par un 

ensemble de blocs de PID, appliqué au modèle non-linéaire et fortement couplé du TRMS. 

Le calcul des gains des PID pour stabiliser le système ou pour le faire suivre une trajectoire 

donnée n'est pas évident, même en utilisant un simulateur comme Matiab. Ces gains sont 

valides juste autour d'un point de fonctionnement. Aussitôt qu'on change le point de 

fonctionnement par un autre point, le système devient complètement instable. La Figure 3-9 

illustre le comportement du système suite au changement de l'entrée horizontale à 0.6 rad au 

lieu de 0.4 rad (0.2 rad de différence), ce qui conduit à calculer les gains du compensateur 

pour chaque point de fonctionnement. Cette méthode devient alors plus difficile à appliquer. 

Cette conclusion nous conduit à élaborer un autre type de compensateur qui tient compte de 

la nature de notre système afin d'atteindre une stabilité globale et des performances 

meilleures. Ceci est l'objet de notre chapitre suivant : La  commande non-linéaire. 
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Figure 3-9 Comportement  du  système suite  à  un changement  du  point de 

fonctionnement. 
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CHAPITRE 4 

LA COMMANDE NON-LINÉAIR E 

La commande non-linéaire basée sur la géométrie différentielle est une extension de 

l'approche géométrique de la commande linéaire. Elle a connu un essor considérable et a été 

largement publiée dans la littérature [10, 12, 13]. Plusieurs applications témoignent de sa 

validité et ses performances. La linéarisation entrée-sortie, utilisée dans ce projet, est une des 

deux approches qui composent la commande non linéaire géométrique. 

4.1 Rappel sur la linéarisation entré e / sortie 

La linéarisation entrée - sortie consiste à rendre linéaire la relation dynamique entre l'entrée 

de commande d'un système et sa sortie en utilisant une loi de commande non linéaire. Cette 

dernière est dite linéarisante. Une autre loi de commande linéaire est ensuite employée pour 

stabiliser le système linéaire ainsi obtenu. La Figure 4-1 illustre bien le principe. Cette 

approche de linéarisation se distingue fortement de la linéarisation autour d'un point de 

fonctionnement car le modèle obtenu est valide dans tout l'espace d'état. Le compensateur 

qui stabilise ensuite le système est en principe plus performant. 

Référence ?v-> 
k 

COMMANDE 
LINÉAIRE 

• 

[-> 

COMMANDE 
NON-LINEAIRE 

Sortie y 

Éta 

Système 

s X 

Figure 4-1 Schéma  de  Principe de  la linéarisation entrée-sortie. 
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4.2 Applicatio n d e la méthode de linéarisation entré e - sortie 

Le principe de cette méthode consiste à dériver la sortie un nombre de fois jusqu'à 

l'apparition de l'entrée de façon explicite dans les expressions des dérivées. Afin de mieux 

faciliter la manipulation des variables on pose : 

(4.1) 

L'équation de mouvement du système (2.34) devient : 
.i-, =  .Y , 

X, = — [/„F, (.x-, ) - G„ cos .Y, - G sin .Y, - G,x;  sin 2.Y, - k^.x,_  + J,„ (-K,x, +  K,K,u, )] 

.Y, =  9 

X, =  Q , 

.Y, = <«,„ 

et < 

[x , =y/ 

x,=Q 

[^6 = ^1 

^3 = -Kyy^Xy. 

._ __!_ ,̂̂ /,(-'f6)cos.Y, -k„x^+J^,,,{(-K„,x,  +  K,KjtJcosx, -.Y.x^sinx,) 

Jl, + ('^c "  ^j  ) ^2^i s in 2.Y| 

^x^=-K,x,+K,K,u,, 

où X  est le vecteur d'état et n est le vecteur entrée. 

En choisissant comme vecteur de sortie les positions angulaires: 

[yi =  ^4 

a) La  première dérivée 
y =  X , =  X, 

comme l'entrée u  n'apparaît pas, on dérive une deuxième fois. 

(4.2) 

(4.3) 

(4.4) 

b) La  deuxième  dérivée 
]_ In  K ( X} ) - G,  cos X| - G sin x, - G^x;  sin 2x, - k^.x, 
^A +JJ-K,x,+K,K,u,) 
_^p,^/,(-^'6)cos.Y, -  k,x,  +  J^,,{(-K„,.x, + K,K,jt^)cosx, -x^.x, sinx,)' 

J), -i-  (Ĝ , - G, ) XjXj sin 2x, 

y =  ^2  = 

y 2 =  -̂ '5 

(4.5) 
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On remarque l'apparition de l'entrée sur les deux équations précédentes alors on pose 

\yl''-K 
[yr-V2 

(4.6) 

Où V^  et  V-,  sont les nouvelles entrées de notre système. On déduit w, et  u,^  en  fonction des 

nouvelles entrées. 

/ / = • 

J..,,K,K., cos .Y, 

•^1/2 -  ^iK  (-̂ '6 ) cos X, +  ki,x^ + J,.,,(K,„ cos x, + X-, sin x, )Xj 
+ (G, - Ĝ , ) .Yj.Yj sin 2X| 

1 

J>,yKy, 

Jf\ -  /„,î ,, (x, ) + G, cos x, -f Ĝ , sin x, + G^^x] sin 2X| -1- /:,,x. 

+ Ji.K,x, 

(4.7) 

Le nombre de dérivées, qui est égal à deux, est inférieur à l'ordre du système, ce qui conclut 

qu'on a obtenu une linéarisation partielle de la dynamique du système et que ce dernier 

possède une dynamique interne dont il faut assurer la stabilité. L'équation (4.8) représente 

l'équation de la dynamique interne de notre système. 

X, = 

-Kx..+^ 

-K,„x, +  K,K,„ii,. 

A^2 -l,K M^osx^+k,x^+JJK,„  cosx, +x, sinx,)x3 

-f- (G/ - G^,  )x^Xj sin 2X| 

K,x^ + K,K,u,^ 

^vK -  hiiK  {h )  + '^u cos X, +  G, sin .Y, + G .̂Y, sin 2.Y| -h /c„x. 

J,,,, COS.Y, 
(4.8) 

-K,x, + 
Jl. J>,.K,x, 

Après la simplification : 

sin X, 
X, =  -

cosx, 
x,x, + - [JiV,  -l,Fi,  (xjcosx, +/r,.Y5 +(G, -G,)x,x^  sin2x,] 

jyl, c o s X, 

J 
(4.9) 

X, =—'-V, [/ F  (x, )-i-G cosx,-i-G sinx,-hG,x," sin2x,-i-Â: X, 1 
6 J  1 J  \_  m  111  \  i  /  u  I t ! b  1>  | *' -̂  J Jl... J 
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On calcule la dynamique du zéro au point d'équilibre .x̂ .̂ Ce dernier est obtenu en résolvant 

l'équation du mouvement (2.34) avec un vecteur de vitesse x=0 et un vecteur d'entrée 

»̂  = 0. Le point d'équilibre x̂  obtenu est : 

yy^ 

9^,^^ =  a tan(--^) = -0.58 [rad]  = -29" 

^reij =  ^heq  =  ^^m  = &>, = 0 

(4.10) 

L'équation de la dynamique du zéro (4.9) devient : 

JX3 = 0 
x .=0 

(4.11) 

A ce niveau, il apparaît clairement que la dynamique est critiquement stable. Une suggestion 

serait de choisir pour V\  et Vi  les retours d'états suivants : 

\V,=-K,x,-K,x,-K,x, 
V,=-K,x,-K,x,-K,x 

(4.12) 
3'"3 

Les termes K^  et A'g servent à ajouter de l'amortissement à la dynamique interne. 

Or, cette technique, n'est pas arrivée à stabiliser le système vu que ce dernier est non 

commandable et que les pôles de la partie incontrôlable ne sont pas stables, ce qui est vérifié 

dans ce qui suit : 

Les équations décrivant la dynamique des mouvements longitudinal et latéral de notre 

système deviennent : 

'x, =  X , 

avec 

J 
c, = 

heq 

x,=V, 
X3 = c , F , 

X4 —  X j 

X5 =  V., 

^6 ^cy^ 

et 

(4.13) 

c-, = • 
cos X,. 

J^ (4.14) 



53 

ou simplement sous la forme matricielle 

avec 

A = 

0 1 0 0 0 0 

0 0 0 0 0 0 

0 0 0 0 0 0 

0 0 0 0 1 0 

0 0 0 0 0 0 

0 0 0 0 0 0 

\x = Ax + BV 
V = Cx 

. 5 = 

' 0 

1 

0 

0 
0 

y 

0" 

0 

c. 
1 

0 
1 

0 

(4.15) 

et C 
1 0 0 0 0 0 

0 0 0 1 0 0 
(4.16) 

Il se trouve que /• = rang[A-ÀI :  5] = 4, ce qui est inférieur à la l'ordre du système n  -6. 

Ceci conclut qu'il est impossible de d'appliquer une loi de commande basée sur placement de 

pôles qui permet de placer tous les pôles du système. 

Afin de localiser les modes incontrôlables, on procède à une transformation de similarité, tel 

que A  -T.4T' ,  B  -TB el  C  - CT  où Test une matrice de transformation de similitude, et le 

système transformé a une forme d'escalier, dans laquelle les modes incontrôlables (ne) et les 

modes contrôlables (c) sont séparés. La décomposition du système prend la forme suivante : 

A G = K Q ] (4.17) 
A. 0  -  0 

B = 
A, 4, J [5 , 

La fonction CRTBF  de Matlab permet d'atteindre cet objectif La nouvelle représentation du 

système devient : 

(4.18) 
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avec 

A = 

0 

0 
0 
0 

0.0007 

5 = 

-0.0007 
0 

0 

0 0  " 
0 0 

0 0 
0 0 
0 -c , 

-c, 0 

1 
0 
0 

0 

0 

0 
0 
0 
0 

0 
0 

0 
0 
0 

0 

0 
0 

0 

-0.0005 
0 

0 

0 
0 

0.0002 

0 
0 
0 

(4.19) 

La décomposition de la matrice A montre que la partie incontrôlable Ac possède deux valeurs 

propres nulles. Le système obtenu pas cette méthode n'est pas contrôlable. Le stabiliser 

requiert des techniques de commande plus complexe qui dépassent actuellement le cadre de 

ce projet. 

On conclut que l'application directe de la commande non-linéaire sur le modèle dynamique 

obtenu ne donne pas les résultats souhaités. Cela est dû à une dynamique interne non stable. 

C'est le cas d'une grande partie des systèmes à déphasage non minimal. Cependant il existe 

une solution pour parer à ce problème, ce qui est développé au sous chapitre suivant. 

Solution proposé e 

La solution proposée se déroule en deux étapes; 

- La première étape consiste à une simplification de l'équation du mouvement du TRMS 

(2.34) en négligeant les paramètres Jvh et Jhv. Ces paramètres représentent l'interaction 

entre les positions angulaires (9,y/)  et les vitesses de rotations des moteurs (<«,,_,cti, ) 

respectivement. En négligeant ces deux paramètres, c.-à-d. on ne va pas tenir compte de ce 

type de couplage, le système restera toujours un système non-linéaire et couplé. 
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On applique ensuite une linéarisation entrée-sortie afin d'éliminer toute non linéarité du 

système simplifié. 

La deuxième étape consiste à utiliser un contrôleur robuste afin de stabiliser le système et 

assurer le découplage. 

L'équation du mouvement (2.34) devient 

X, =  X , 

2 =—[_l.f,„  [x,)-G, cos.Y, - G sinx, -G.x]  sin2x, - ^ x , ] 

^y-^yy^\^y. 
X, =  X, 

li^i,Mcosx,-k,x^ 
G, cos'+ G^,s\n'x^+G^ 

on suit les même démarches de linéarisation entrée / sortie qu'auparavant. 

(4.20) 

a) La  première dérivée 

En choisissant toujours comme vecteur de sortie les positions angulaires : 

y 

alors la première dérivée ; 

[yi =  ^4 

U 2 = '̂4 = '̂ '5 

Puisque l'entrée » n'apparaît pas dans les équations, on dérive une seconde fois. 

b) La  deuxième dérivée 

(4.21) 

(4.22) 

y^ X, - — [/„,/;„ (.Y3 ) - G„ cos X, - G. sin x, - G,x; sin 2X| - /:„x, ] 

y 2 =  ^i 
/,^/,('^6)cOSX, - V 5 

Gj cos~ + G  ̂sin" x, +Gr 

Comme l'entrée H n'apparaît pas, alors on dérive une troisième fois. 

(4.23) 
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c) La  troisième  dérivée 

Mouvement longitudinal  : 

Jj''\ ' = ^iii^iK  (•^3) + ^<,-̂ 'i ^''''''^'i ~'G^x^  COS.Y, -2G^.Y5X5 sin2X| -2G^X|X5" cos2X| - ^ . . . Y , 

/„, ( - /:„, Xj + A', /:„, »„)/;,;( X, ) + ( G, s i n x, - G cos x, ) x, 

-2G^x, (.V, sin 2.Y, + x^x, cos Zx, ) - kf\ 

j y 

J..v\ (4.24) 

on remarque l'apparition de l'entrée u. 

on pose : 

et on calcule it„ 

y?' =  V. (4.25) 

J.f/ +(G, cosx, -G„ sinx, )x3 +yt,,.Y, +l,„K,„F,l {x,)x, 

-f2G .̂Y5 (x, sin 2.Y, -l- XjX, cos 2x, ) 
(4.26) 

Mouvement latéral  : 

On répète la même procédure pour la deuxième sortie Vj. Pour faciliter les calculs on 

détermine en premier le gradient de Jy, : 

Jj^ = Gj cos" X, + Ĝ , sin" x, -i- G,, 

dJi^ =  IGj cos X, (-.Y, sin .Y, ) -i- 2G ,̂ sin .Y, (X, COS X, ) 

= -IGjX-, cos .Y, sin x, + 2G^,.Y, sin .Y, COS .Y, 

= (Gj sin 2X, -I- G ,̂ sin 2x, ) x̂  = ( Ĝ  - G, ) x-, sin 2x, 

on détermine la troisième dérivée : 

Fi 
(3) ôy^ 

Sx 
ôyj ôy,  Sy,  ôy,  ôy,  ôy, 
ÔX^ (Jx, ÔXy  ôx^  ôx^  ôx^ 

les dérivées partielles de y,  sont : 

dy. 
dx, J-

= —[-^,^^2'^/, ('Y6)sin.Y, - ( Q , -Gj.Y^x, sin2x,] 
J. 

(4.27) 

(4.28) 

H^/ , (^^o) -^ , s inx , ) j , -ôy„[ / , f ; , ( .Yjcos .Y--V5]] (4.29) 
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en posant 

t/x, Jl •^ll^i 

^y^ ^  i  •  u-i  \ 
: 7 ^ =  —/,-^'6^/,(-^'6)cOS.Y , 
dx, J, 

3'f = 
Jl, 

-/̂ .Y^F;,(.Yjsin.Y, -[G^  -Gj)x,_x^s\r\lx^  -kiX^ 

+1, {-K,x, +  K,K,Ui, )F;(x,)cosX, 

y2 =  K 

(4.30) 

(4.31) 

(4.32) 

(4.33) 

alors 
^2^J,KM^o^x 

Ji,V-, +l,xyi,{x^)sinx^  -i-(G, -G/).Y2.Y5 sin2.Y, 

+Âr,i5-f/:,/,F;(xJx,cosx, 
(4.34) 

Contrairement aux résultats précédents, on a obtenu une linéarisation exacte du système, 

donc il n'y a pas de dynamique interne. 

Remarque :  Dans l'équation (4.29) on a gardé volontairement la notation Xj  et x^,  qui 

représentent les accélérations angulaires verticales et horizontales respectivement du bras du 

TRMS juste pour ne pas encombrer les équations mais ils seront remplacés par leurs valeurs 

lors de la phase simulation et implantation. 

1 
X. = YI /„, K ih  ) - G,  cos x, - G,, sin x, - G,x:  sin 2x, - /c.x. (4.35) 

. l,^i,Mco^^i-ki,x, 
<- =  ^̂— 

GJ COS" + Ĝ , sin' x, + Ĝ  

Avant d'aller plus loin avec ces résultats, on vérifie que les dénominateurs des deux 

I 
nouvelles entrées et ne s'annulent pas, causant ainsi la 

LAKXM K,Kjf;Xx,)cosx, 

saturation de la commande. Et plus précisément, on vérifie que ^^.'(xj) eXFli^xA  ne 

s'annulent pas au voisinage de zéro. Ce qui est confirmé par Figure 4-2 qui est tracée à partir 

des équations suivantes : 
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F;(x3) = -17.4*10'"x'+4.36*10^'x'-fl2.369*10"''x;-3.264*10"'X3-H9.554*10-' 

F ; ( X J = - 1 5 * 1 0 - " X , ' - 6 . 3 8 * 1 0 - " X , ' + 7 . 5 3 3 * 1 0 " ' X ; - 3 . 6 1 6 * 1 0 - ' ' X , + 0 . 8 0 1 
(4.36) 

3 

2 . 5 

2 

QJ 
E 

g . 1  5 

1 

0 . 5 

O 

-J F  P r i m e e n f o n c t i o n d e W 
X 1 0 " ^ m 

- 5 0 0 O  5 0 0 
W ^  ( tpm ) 

2 

1.5 
eu 
6 
C i . 

^ ^ 1 

0 . 5 

O 

-3 F . P r i m e e n f o n c t i o n d e W 
X 1 0 ' 

- 1 0 0 0 O  1 0 0 0 
W 1  ( t p m ) 

Figure 4-2 F  y' et F/,' en fonction des  vitesses de rotations des  moteurs oj„,  et O),. 

La poursuite de trajectoire sera assurée par un retour d'état (voir Figure 4-3 ) 

9,=V,+K^.,9 +  K^.,9 + K,,9 
(4.37) 

Les gains de retour d'états K  = sont calculés par la fonction Place  de 

WJ = 1^2+^mi^+^/,2^ "+- ^t,}y^ 

^ v l ^ , 2 ^v3 

Matlab. En plus, de calculer les gains de retour en chaîne fermée, cette fonction est basée sur 

un algorithme qui place les vecteurs propres d'une façon optimale pour une solution 

robuste[16]. 

K = place(A,B,F) (4.38) 

où le vecteur P représente les pôles en boucle fermée du système obtenu. 
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4.3 Simulation 

La Figure 4-3 illustre le schéma Simulink du TRMS avec un contrôleur basé sur une 

linéarisation E/S développée aux équations (4.26) et (4.34) (voir les deux boucles intérieures 

sur le schéma). Les gains de retour d'état qui stabilisent le système sont représentés par les 

deux boucles extérieures. 

Afin de comparer les performances obtenues avec un contrôleur non-linéaire par rapport au 

contrôleur linéaire développé au chapitre précédant, on élabore les mêmes tests que 

précédemment. Un  test de stabilité  (Figure 4-4 ) où les signaux d'entrée sont deux échelons 

décalés de 50 seconde l'un de l'autre et un test de poursuite de  trajectoire (Figure 4-5) où les 

signaux d'entrée sont : une entrée longitudinale sinusoïdale d'amplitude 0.2 rad et une entrée 

latérale sous forme carrée d'amplitude 0.4 rad. 

Gain (Je retour Honzonta l 

<signal4> 

Entrée 
Honzontale 

4-

X5 
<signal5> 

V2 
Jh 

Boucle (Je linéarisation Honzontal e 

V2 U 2 V2 U 2 
U2 

— • 

Entrée 
Verticale 

V1 

SubsystemH 

Uv 

Jv 
V1 U 1 

U1 

SubsystemV 

Posi_V 
Entrée_H Vites_ V 

Vites_Princip 
Posi_H 

Vites H Entrée V 
Vites_queue 

ModelTRIVIS 

X2 

<- <signal1> Boucle d e linéarisation Vertical e 

<signal2> 

Horizontal Vitess e 
Position.beam,Rotor 

1 . 
1 <signal4 ^ 

^n ^ 
y <signal5> ^ 

1 <signal6= ^ 

1—1 

Vertical Vitesse 
Position,beam,Rotor 

w 
<signal1^ 

<signal2^ 

<signal3^ 

—1 

Gain (je retou r Verticale 

Figure 4-3 Schéma  Simulink de  la linéarisation E/S. 
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Figure 4-4 Réponse  du  TRMS  à  un échelon  après  la linéarisation E/S. 
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0.2 

? 0 
-0.2 

0.5 

"S 0 

/'"^ \ 

x:;;""""^';:,/ 

0.5 

^ 0 

50 

Position vertical e 

100 
-0.5 

0 5 0 100 

Position horizontal e 

f-.y 
-0.5 

0.5 

o 
i2 0 

0.5 

2 0 

50 

Vitesse vertical e 

100 

-0.5 

-0.5 

0.2 

.i2 0 

V. ^. V 
50 

Vitesse horizontal e 

100 

.A .̂..U 
\j -.^^ 

0 5 0 
Vitesse.Rot.moteur principa l co 

-0.2 
100 0 50 10 0 

Vitesse Rot.Moteur de queue co^ 

500 
E 
CL 

/' 
E 
Q. 

-200 

50 
sec 

-400 

100 0 50 
sec 

100 

Figure 4-5 Poursuite  d'une  Trajectoire  après la linéarisation E/S. 

Les résultats obtenus (Figure 4-4 et Figure 4-5) montrent des meilleurs performances que 

celles obtenus pas un contrôleur linéaire. En effet, on a obtenu une meilleure réponse ; temps 

de réponse moins que 10 secs pour les deux plans avec une erreur nulle au régime permanant 

et cela pour les deux tests effectués. L'effet du couplage entre les deux rotors a nettement 

diminué, pas de changement majeur sur les positions, lorsque les deux entrées changent. En 

plus, cette technique de commande offre une stabilité globale du système. 



CHAPITRE 5 

COMMANDE EN TEMPS RÉEL DU TRMS 

5.1 Descriptio n d u banc d'essa i 

Ce chapitre décrit les démarches à suivre pour la configuration des cartes de commande du 

TRMS ainsi que la technique utilisée pour l'implantation des algorithmes de commande. Le 

développement est réalisé dans l'environnement Simulink. Comme il a été décrit au 

CHAPITRE 2, le TRMS est constitué de : 

• L'hélicoptère (comme décrit au CHAPITRE 2) 

• Une carte de commande PCL-812PG installée au niveau de l'ordinateur cible 

• Une carte de puissance installée dans la base de la maquette 

Avant de se lancer dans la configuration des cartes de contrôle du banc d'essais une brève 

présentation de ces derniers s'impose : 

5.1.1 L a carte de commande PLC-812PG : 

Cette carte, développée par la compagnie Advantech, est destinée pour le contrôle de 

diverses applications, comme une maquette d'hélicoptère dans notre cas. Elle possède 

plusieurs fonctions. Celles qui sont utilisées dans notre cas sont les suivantes : 

• Un e entré e analogiqu e (Analog Input ou A/D converter) : Représentée par le 

connecteur 1 (CNl) dans notre maquette. Seules les 4 premières entrées sur 16 sont 

utilisées pour lire la vitesse de rotation des moteurs (des tachymètres installés au 

niveau des deux moteurs). Les valeurs sont numérisées ensuite par un convertisseur 

HADC574Z d'une résolution de 12 bits. 

• Deu x sortie s analogique s (Analog Output ou D/A converter) : Représentées par le 

connecteur 2 (CN2). Les deux canaux (pins 13 et 15 du CN2) sont utilisés pour 

commander les deux moteurs en fournissant une tension de commande entre 0 et 5V. 

Cette valeur de tension est convertie par un convertisseur numérique/analogique 

AD7541AKN de 12 bits de résolution. 
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• Sorti e digital e de 16 bit (Digital Output) : Représentée par le connecteur 3 (CN3). 

Seuls les trois premiers pins sont utilisés pour synchroniser la lecture des positions 

horizontale et verticale entre la carte PCL-812 PO et la carte de puissance. 

• Entré e digital e de 16 bits (Digital Input) : Représentée par CN4. Cette entrée est 

utilisée pour lire la position horizontale et verticale de la tige de l'hélicoptère. 

5.1.2 Cart e de puissance feedbac k 

Développée par la compagnie feedback et installée au niveau de la base de la maquette, son 

rôle est de fournir la puissance nécessaire pour faire tourner les deux hélices. Cependant, elle 

contient aussi le circuit de lecture de position comme les compteurs de position HCTL2016 

et une horloge à 2MHz 

5.L3 XPC  Target 

Le contrôle de la maquette d'hélicoptère en temps réel est réalisé en utilisant le XPC Target 

de Simulink. C'est un environnement qui utilise un ordinateur comme serveur (Host) pour la 

modélisation et la compilation et un autre ordinateur comme cible (Target) pour exécuter les 

programmes comme illustré au schéma ci-dessous. 

E i g EB 

-[]^|v3 

RS 232 
ou TCP/I P 

Target P C 
Host P C 

Figure 5-1 Schéma  de  principe de  XPC-Target. 
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5.1.4 Le s démarches à  suivre : 

• Configuration  de  la  carte  :  Les démarches sont indiquées dans le manuel 

d'installation [14]. Sauf que dans notre cas on n'est pas limité à une adresse fixe 

0x210 hex (exigée par le logiciel de contrôle de l'ancien environnement), on peut 

choisir n'importe quelle adresse parmi les 16 disponible dans la plage entre 200 et 

3FF hex. Dans notre cas on a préféré garder la même adresse pour être en mesure de 

comparer les résultats obtenus par XPC et celles fournies par l'ancien logiciel. 

• Configuration  de  la  connexion  entre  le  Host  et  le  Target  PC  :  La commande 

xpcexplr de  Matlab permet d'ouvrir une fenêtre de configuration de la liaison entre 

les deux PC. Pour le Host PC il faut choisir visuel C comme compilateur et de 

spécifier son répertoire. Pour le Target PC la configuration consiste à déterminer le 

type de communication, dans notre cas RS232 avec COMl comme port. Néanmoins 

on pourrait choisir une communication TCP/IP en utilisant ainsi le réseau local, la 

maquette pourrait être partagée par plusieurs personnes. 

W^Ê^^^^^B 
File Tool s Hel p 

1 ^ * 

xPC Target Hierachy 

- ^  Hos l PC Root 
t -^ Compilet(; ] Conliguraiio r 
LÇj DLMU I C\MATLAB7 V 

U'SJ helicopte r 
"Sfo Conliguialio n 

O Setting s 
O Appearanc o 

! <  > 
RelieshEnabled 

^ ^ i 

helicopter Communicatio n Componen t 

Host large! communication. 

JRS232 

H S-232 host port 

|C0M1 

R5-232baudsrate: 

1115200 

ann 

_ij 

A 

-TJ 

Figure 5-2 Configuration  de la connexion entre  les deux PC. 

• Création  d'une  disquette  de  démarrage  :  Après avoir rempli correctement les 

champs, on insère une disquette 3 V2 et on clique sur le bouton create bootDisk. Cette 

disquette va être utilisée pour le démarrage de Target PC en mode xpctarget. 
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Figure 5-3 Création  d'une disquette  de démarrage. 

5.2 Configuration d e la carte d'acquisitio n 

La description et le fonctionnement de la carte sont décrits dans le paragraphe 5.1. 

modéliser les différentes parties, nous procédons comme suit : 

Pour 

D ^  -* a M  i l 
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Figure 5-4 Configuration  de la carte d'acquisition. 
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Dans la librairie XPC Target de Simulink on sélectionne les blocs suivants : 

• Sorti e Analogique D/A : Les paramètres à spécifier sont : 

- Channel vector :  deux sorties [1,2] pour la commande des deux moteurs 

- Range vector  : [5,5] : Tension de commande entre 0 et 5V pour les deux moteurs 

- L  'adresse de  la  carte  :  0x210 ce qui correspond à la position du commutateur 

SWl sur la carte (cavalier 1 et 6 en haut) 

Rlsink Bloçk p™ar|œBw*jwnhhwiîa(«i « 
daadvpci812 (mâsk ) [link) -

PCL-ei2PG 
Advantech 
Analog Outpu l 

Parameters -- - - - -  -  —  —  , 

Charmel veclor . 

IIBI 
Range vecto r \ 

i(5 5| 

s ample lime' 

|0 001 , 

Base addres s (fo i example OxdOOO] : . 

10x210 

1 2 K 1 Çancel Help Appiy 1 

Figure 5-5 Configuration  de la sortie analogique A/D de  la carte PLC-812. 

• Sorti e digital e : On refait la même procédure mais on spécifie un vecteur de 3 

dimensions. Ces trois signaux sont utilisés pour la synchronisation entre les deux 

cartes pour la lecture de position. 

• Entré e digital e : utilisée pour la lecture de position de la tige, la dimension de son 

vecteur est 16. 

5.2.1 Procédure  de lecture de la position horizontale e t verticale : 

La carte de puissance Feedback installée à la base de la maquette possède deux compteurs 

HCTL-2016 qui donnent les positions horizontales et verticales sur 16 bits (mais juste les 12 

premiers sont pris en considération). Le diagramme suivant (Figure 5-6) illustre la méthode 

utilisée pour lire les positions. 
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Vers lenlret' 
Digitale du 
PLC8I2PG 

C N 3 

3 bits 

Figure 5-6 Procédure  de lecture de la position. 

Le circuit HCTL 2016 fournit 8 bits MSB lorsque la commande SEL est bas et 8 bits LSB 

lorsqu'il est en haut comme illustrer sur le schéma ci-dessous Figure 5-7. 

OE 

SEL 

INHIBIT 

Haute 
Impédance 

High Data Haute 
mpédan 

Low Data 

Figure 5-7 Cycle  de lecture des données du HCTL2016. 

La génération des signaux de commande (Reset, OE, SEL) et la lecture des données 

(acquisition, décalage, transmission) sont réalisées en Simulink par une fonction S-function 

Builder dont le programme se trouve en annexe 11. Au début de l'exécution de programme un 

signal RESET est envoyé sur le pin 3 du D/0 afin d'initialiser les deux compteurs. 
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Real Time  Workshop  :  une dernière mise au point est nécessaire avant l'exécution du 

modèle. On choisi un pas fixe d'échantillonnage de 1 ms et ode4 (Rung Kutta) comme type 

de solver et xpctarget.de comme fichier de RTW Target. 
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Figure 5-8 Configuration  du RTW. 

Normalisation des  signaux 

Les blocs d'entrés et de sorties du TRMS nécessitent une configuration de leurs plages de 

signaux. Notre signal de commande de position est dans une plage de ±1, il est conditionné 

de tel sort qu'il correspond au signal de sortie de la carte D /A entre 0 et 5V (ce qui 

représente une tension au borne du moteur entre -20v et +20V après amplification) 

La lecture de position se fait grâce à un encodeur optique HEDS-9440, ce dernier génère 

2000 impulsions par rotation. En multipliant le signal obtenu par 2;r/2000 on obtient un 

signal de position normalisé entre ±K . 

Filtrages des  signaux 

La vitesse horizontale et verticale du bras du TRMS est calculée en faisant la différence entre 

deux positions successives divisée par la période d'échantillonnage. Un filtre du premier 

ordre est choisi avec une constante de temps de 2ms pour ne pas trop retarder le signal. 

http://xpctarget.de


CHAPITRE 6 

IMPLANTATION E N TEMPS RÉEL ET RÉSULTAT S 

Dans ce chapitre, on présente les résultats de l'implantation des différents contrôleurs 

développés dans les chapitres 3 et 4 et appliqués au TRMS en utilisant l'environnement 

XPC-Target. 

Dans une première étape, on utilisera les deux contrôleurs linéaires proposés au chapitre 3; le 

premier qui est simple et composé par deux PID (Figure 3-3) et le deuxième qui est plus 

complexe et qui tient compte du couplage du système (Figure 3-6). 

Dans une deuxième étape, on implantera le contrôleur non-linéaire issu des équations du 

chapitre 4. 

6.1 Lois de commande linéair e 

La figure ci dessous illustre l'implantation d'un contrôleur PID en utilisant Matlab/Simulink. 

Honzonlalel 
File Scop e 

Id: 5 I. 
Signal 

Generalor 

Step2 

File Scop e 
Id: 6 1̂  

Target Scop e 
Id: 2 

• Moteur Queu e Vîtes vertical e 

Vite83e_moteur_Pricipal 

Po5_H orizontall 
1 L 

- Moteur_Pricipa[ Vltea^Horizonta l 

VFtes3e_Moteur_queue . 

V_Honzontale 
File Scop e 

Id: 8 

File Scop e 
Id: 9 

V Verticale l 

File Scop e 
Id; 7 

V Vertical e 

Target Scop e 
Id: 1 

Horizontale 

File Scop e 
Id; 1 0 

V_Horizontale1 

Figure 6-1 Implantation  d'un  contrôle  linéaire. 
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6.1.1 Implantatio n d'u n simpl e contrôleu r 

La Figure 6-2 illustre les résultats obtenus : positions, vitesses longitudinale et latérale du 

bras et vitesses de rotation des moteurs suite à l'implantation d'un simple contrôleur 

constitué par deux contrôleurs PID. Comme au chapitre 3, les signaux d'entrées sont des 

échelons d'amplitude de 0.3 radian pour l'entrée verticale et 0.4 rad pour l'entrée horizontale. 

Comme dans la phase de simulation, le PID utilisé a pu stabiliser le système. Cependant, on 

remarque nettement rinlluence de l'entrée verticale sur la position horizontale (voir les 

premières secondes de la position horizontale). Comme cela était prévu et confirmait par 

l'étape de simulation, la conception de ce type de contrôleur ne tenait pas compte de l'effet 

du couplage. Néarunoins le système obtenu est stable autour du point. 

Les résultats de poursuite de trajectoire obtenus indiquent une poursuite acceptable dans les 

deux plans vertical et horizontal. 

Le Tableau 6.1 présente les gains du PID utilisé lors de l'implantation. Ces valeurs ont été 

légèrement modifiées pour atteindre les mêmes résultats que la simulation. Dans ce cas, il a 

été plus facile d'ajuster les gains car leur nombre n'était pas élevé (six paramètres) mais ca 

ne sera pas le cas pour le contrôleur avec couplage comme on le verra plus tard. 

Tableau 6.1 

Gains du contrôleur basé sur un simple PID (phase d'implantation) 

PlDv 

PIDh 

Kp 

0.15 

1 

Ki 

0.56 

0.45 

Kd 

1.87 

1.32 



a) Stabilisatio n du système 
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Figure 6-2 Réponse  du TRMS équipé d'un simple contrôleur linéaire 

à une entrée échelon. 

b) Poursuit e d'une trajectoir e 

Les signaux d'entrées utilisées pour une poursuite de trajectoire sont ; 

Une entrée sous forme d'un sinus d'amplitude 0.5 (rad) de fréquence de 0.025 (rad/sec) 

pour le plan vertical. Ce type d'entrée douce a été choisi de telle façon à constater 

l'influence de changement de la vitesse du moteur de queue co,  sur cette position. 

Une entrée sous forme carrée d'amplitude 0.6 (rad) et de fréquence 0.125 (rad/sec) pour 

l'entrée horizontale. Ce type d'entrée (variafion brusques de l'entrée) a été choisi de telle 
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façon à engendrer des variations brusques de la vitesse de rotation du moteur de queue 

a>, dont on veut constater l'influence sur la position verticale. 

Les résultats obtenus Figure 6-3 indiquent une poursuite acceptable pour la position verticale 

ce qui ce n'est pas le cas en ce qui concerne la position horizontale. Les résultats de 

simulation ont été nettement meilleurs. 
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Figure 6-3 Poursuite  de  trajectoire avec un simple contrôleur  linéaire. 
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6.1.2 Implantatio n d'u n contrôleur complexe 

Comme mentionné auparavant le but du contrôleur complexe est d'annuler l'interaction entre 

le mouvement latéral et longitudinal. Les valeurs des paramètres du PID sont illustrées au 

Tableau 6.2. Les gains ont été légèrement ajustés afin de respecter les mêmes spécifications 

utilisées dans la phase simulations. 

Tableau 6.2 

Gains du contrôleur complexe (phase d'implantation) 

PIDvv 

PIDvh 

PIDhv 

PIDhh 

Kp 

0.543 

0.045 

0.232 

1.98 

K, 

0.987 

0.021 

0.1 

0.0345 

Kd 

1.987 

-0.432 

0.1 

1.87 

a) Stabilisatio n d u système 

On poursuit la même procédure qu'auparavant en ce qui concerne le choix des entrées afin de 

pouvoir comparer les deux contrôleurs linéaires entre eux. Les résultats obtenus ( Figure 6-4) 

montrent que le système est stable autour du point choisi mais l'eiTCur est très importante 

entre l'entrée horizontale désirée et celle obtenue. L'ajustement des paramètres du coiTCCteur 

n'est pas évident sachant que le nombre de gains à ajuster est de 12 et cela entraînera 

nécessairement une détérioration de la position verticale. Cela met en évidence la difficulté 

d'utiliser cette technique de commande. 

b) Poursuit e d'une trajectoir e 

La simulation a donné de bons résultats de poursuite de trajectoire avec le contrôleur 

complexe par rapport au contrôleur simple. Cependant, les résultats obtenus en pratique ne 

coïncident pas avec celles obtenus en simulation. Cela nécessite un ajustement adéquat des 

paramètres du correcteur, ce qui n'est pas évident. 
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Figure 6-4 Réponse  du  TRMS  avec  un contrôleur  complexe  à  une entrée  échelon. 
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Figure 6-5 Poursuite  d'une  trajectoire  avec  un contrôleur  complexe. 
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6.2 Lois de commande non-linéair e 

a) Stabilisatio n du système : 

Le Figure 6-6 représente les résuUats obtenus suite à l'implantation d'une loi de commande 

non-linéaire développée aux équations (4.26) et (4.34) . Les signaux d'entrées sont des 

échelons d'amplitude 0.2 rad pour l'entrée longitudinale et de 0.75 rad pour l'entrée latérale. 

Les résultats d'implantation obtenus montrent que la commande non-linéaire développée a 

stabilisé le système. Les résultats obtenus avec cette commande sont les plus performants 

obtenus jusqu'à maintenant. L'eiTcur en régime permanant de la position horizontale est 

nettement inférieure à celle obtenue précédemment. 
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Figure 6-6 Réponse  du  TRMS avec un contrôleur non-linéaire  à une entrée échelon. 
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L'effet du couplage a nettement diminué; dans le plan latéral, la position horizontale est 

retournée au point d'origine après une perturbation causée par une variation dans le plan 

longitudinal (voir les 30 premières secondes sur le graphe de la position horizontale). En 

effet, la vitesse du moteur horizontal a changé, malgré qu'aucun changement sur l'entrée de 

la position horizontale n'a eu lieu, et ce, afin de contrer le moment engendré par le moteur 

principal. 

b) Poursuit e de trajectoire : 

Les signaux d'entrées utilisées sont les mêmes qu'auparavant : une entrée douce sous forme 

d'un sinus d'amplitude 0.3 (rad) de fréquence de 0.025 (rad/sec) pour le plan vertical et une 

entrée sous forme carrée d'amplitude 0.6 (rad) et de fréquence 0.125 (rad/sec). 
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Figure 6-7 Poursuite  de  trajectoire. 



77 

Les résultats d'implantation indiquent une poursuite parfaite dans le plan longitudinal c'est la 

meilleure poursuite obtenue jusqu'à maintenant pour le plan latéral. 

Dans le plan longitudinal, l'effet du couplage n'a aucun effet sur la position verticale pour les 

deux expériences (stabilisation du système et la poursuite de trajectoire). 

Ces derniers résultats montrent nettement la performance du contrôleur non-linéaire par 

rapport au linéaire; système plus rapide moins de 10 secs et plus précis. Que se soit dans le 

plan longitudinal ou le plan latéral, les résultats de poursuite sont nettement supérieurs à celle 

d'un contrôleur linéaire. 

Les résultats pratiques obtenus coïncident exactement avec ceux obtenus en simulation (voir 

Figure 4-4 et Figure 4-5). ce qui conclut que le modèle dynamique développé du TRMS est 

acceptable. 

L'avantage avec ce contrôleur est que l'ajustement des gains est facile, il suffit juste de 

positionner les six pôles selon la réponse désirée. Ces derniers sont divisés en deux groupes 

totalement indépendants; trois pôles pour chaque plan. Ce qui rend l'ajustement des gains 

nettement facile. 



CONCLUSION 

Le premier chapitre a fait l'objet d'une brève présentation du principe de fonctionnement 

d'un hélicoptère ainsi que les éléments qui le constituent. Cette partie a aussi illustré la 

grande difficulté d'équiper actuellement les hélicoptères par un autopilote. Cette partie nous 

a permis aussi de tracer un chemin précis pour le reste du projet. 

Par la suite, dans le chapitre 2, un modèle mathématique non-linéaire de la dynamique du 

mouvement longitudinal et latéral de la maquette qui représente un modèle réduit d'un 

hélicoptère "Twin Rotor Mimo Système (TRMS)" a été développé. Ce modèle a été utilisé 

pour la conception des contrôleurs linéaires. Cependant l'application directe d'un contrôleur 

non-linéaire sur le modèle dynamique obtenu n'a pas donné les résultats souhaités. Une 

modification a été apportée dans le chapitre 4 au modèle mathématique pour permettre 

d'appliquer cette technique de commande. 

Le chapitre 3 illustre les limites d'un contrôleur linéaire appliqué à un système non-linéaire et 

fortement couplé. Au fur et à mesure qu'on essaye de développer un contrôleur plus 

performant pour atteindre des performances meilleurs, le contrôleur devient de plus en plus 

complexe et l'ajustement des ces paramètres devieiment difficiles. Ces méthodes classiques 

de commande linéaire présentent quelques inconvénients pour un hélicoptère réel, 

l'importante quantité de points d'opération demande des méthodes numériques complexes 

pour calculer les gains et les faire varier selon les conditions de vol. 

Finalement, au chapitre 4, une loi de commande non-linéaire a été appliquée sur le modèle 

afin d'atteindre de meilleures performances. Les résultats obtenus ont été nettement 

supérieurs à ceux obtenus par la linéarisation autour d'un point de fonctionnement. Toutefois 

l'effet du couplage entre les deux rotors existe toujours quoi que son effet ait été nettement 

minimisé grâce au contrôleur utilisé. Dans la suite des travaux qui mèneront au doctorat, il 

sera question d'appliquer des contrôleurs directement au modèle obtenu dans l'équation 

(2.36). Cependant on considère que les résultats obtenus dans ce projet étaient satisfaisants; 

les objectifs établis au début du projet : la stabilité du système et la poursuite de trajectoire, 

que se soit dans le plan longitudinale ou latéral, ont été atteintes. 



ANNEXE I 

MODELISATION D U TRMS 

Cette partie comporte les valeurs numériques des paramètres du TRMS et des équations 

mathématiques développées au CHAPITRE 2. 

1) Modélisation de s moteurs 

a) Moteur  principal : 

Comme indiqué à l'équation (2.29) 

^"'- ^ ' - ^ 1 ^  . r r - J _ (1.1 ) 
"v rjy  r„, 5 ^ 1 "'5 + ^,, 

ou 

K=- (1-2 ) 

Dans le test en boucle ouverte, un signal échelon d'amplitude 0.3 rad est envoyé au moteur 

principal ce qui permet de déterminer les résultats suivants (voir Figure 1.1) : le temps de 

3200 
réponse du moteur î ^ = 1.12 sec et le gain du moteur principal K, = . 

0.3*2*7: 

b) Moteur de  la queue : 

De la même manière que précédemment, on trouve selon la Figure 1.1 : le temps de réponse 

4400 
du moteur de queue r, = 0.42 et le gain du moteur de queue K, =  . 

0.3*2*;r 
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Figure 1. 1 Vitesse  angulaire des moteurs suite à une entrée échelon. 

2) Calcu l des moments d'inerti e 

Cette partie détaille le calcul des moments d'inertie du TRMS. Le tableau suivant indique les 

poids et les longueurs des parties du TRMS choisi pour une position d'équilibre donnée (la 

position est illustrée à la Figure 2-1 ). 

Tableau 1.1 

Paramètres du TRMS 

Poids en Kg 

m„. - 0.206 

m„„. = 0.228 

m^.^ =  0.068 

m, =0.0155 

m,„ =0.0145 

m, =  0.022 

m,, =0.165 

;77„,, = 0.225 

Longueurs en m 

l, = 0.25 

/„ = 0.24 

/, =0.26 

/,, =0.13 

';„ =0.155 

. ,=0 .10 



En utilisant les données ci-dessus, on calcule le moment d'inertie autour de l'axe horizontal 

J. =  Z-/,v 

Les différentes valeurs des moments sont calculées comme suit 

J,, = mJ;  =  0.012875 

J^^_ =  nij],  = 0.001149 

^ = '"„„-/,;, = 0.013132 

niT 
J.. 3 

0.000322 

11 

J 'jy^^  0.000278 

/... = 

3 

^^ =  0.000495 
3 

[kg-n: 

[kg.m-y, 

[kg.m-y, 

[kg-nr]; 

[kg.m-'\-

[kg.m-y. 

J.i =  '"„,, . 
^ - ^ 

'^+r-. = 0.01562 [kg.tn']; 

J.i= '« . ( ' ; :+ / / ) = 0.01196 [kg.ur\ 

En faisant la somme de tous les termes, on trouve 

J,. = 0.055846 [kg.m-A^ 

Comme précédemment, on calcule le moment d'inertie autour de l'axe vertical 

(1.3) 

(1.4) 

(1.5) 

(1.6) 



82 

avec 

J., =  m 
h] 11! 

Ji,2 =  m, 

J,o =  '"/, 

(/,„cos^)^ 

il 

[h 

3 

COSÔ*)' 

3 

sin^)' 

= 0.0002784cos'6' 

:0.0003229cos'^ 

= 0.0004595sin'^ 

Jl,, =  m,^ (/, cos ̂ ) ' = 0.012875 cos' 9 

Jhi ="hiii{l,yos9f =0.013132cos'^ 

^,,6 =  "U ((/. sin^)' = 0.0011492sin' 9 

[Kg m'-y, 

[Kg m'}, 

[Kg tir]; 

[Kg ttf 

[Kg nr 

[Kg m-

^ 7 =  ' " , 

2 A 

^ + / ; cos ' ^ = 0.000852+ 0.010312cos'^ [Kg  m']; 
. -  J 

As = '"„n ( d +^1  cos' 9) =  0.005400 + 0.012961 cos' 9 [Kg  m ' ] ; 

ou simplement 

J^^ = ^ J , , =0.0490]cos'^ + 0.0016065sin'^ + 0.0063306 

J/, = G, cos' 9 + G  ̂sin' 9 + Gf 

(1.7) 

(1.8) 

(1.9) 

3) Momen t des forces de gravité 

En remplaçant les paramètres du TRMS par leurs valeurs numériques, l'équation du moment 

des forces de gravité (2.4) devient : 

M H =  s (-;-'+-/r+-/.]//-(^ -+ m  m  r  +  mm  ç  \l m r  " ^ '" /; ; s \'m c o s ^ - l '.y>-li^+mcblcb  | s i n é ? K l - 1 0 ) 

M , =-0.1367 COS 6»-0.1148sin ( 
vl 

(1.11) 

ou SOUS la forme 

A/ , = -G„ cos9-G  sini 
v l "  • • 

(1.12) 
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4) L e moment des forces centrifuge s 

De la même manière, on calcule le moment des forces centrifuges 

A / , 3 = - X M „ 3 , (1.13) 

^̂ v.1,1 =( '"/ . + / " J / ' ^ ' , cos^sin^ = 0.023 1875Q/, cos ^ sin ^ [A^ m] 

M,., 2 = ^ / , ' Q ; , cos^ sin ^ = 0.000242 IQ;, cos^ sin 0 [A^ m] 

M , , , = ^ / ' Q : cos ^ sin (9 = 0.0003718Q'cos ^ sin ^ [Â  m] 
2 (1.14) 

M,,3^ =»7 ,̂/̂ ;Qĵ , cos^sin6' = 0.0011492Q/, coséîsin^ [A^ m] 

M,,,5 = ^ / ; , Q ; c o s ^ s i n ^ - 0.0002018Q;, cos^sin^ [N  m] 

M,,3, = (w„„. + w„,̂  )/;,Q;, cos ^ sin ^ = 0.02523028Q' cos 6» sin 9 [N  m] 

en faisant la somme de tous ces termes, le résultat final devient 

A/,,3 =-0.05038268Q;, cos(?sin 0 [N  m]  (1.15) 

ou sous la forme A/,.3 = -Î^',G^ sin 19 . 



ANNEXE I I 

PROGRAMME D E LECTUR E D E LA POSITIO N D U TRM S 

* *  H = * :| - *  *  * *  ! i - :;: *  *  •; . * > ! : > ; : * *  :! : :; : :i = '•,••  * *  * *  *  =; : * *  : ^ *  *  :• ; :(•.  sK ;! ; j | ! :|; si ; t- *  :; : ̂ - ^ =H ïl" * *  J| < * * ; : : = !« *  *  *  *  :i < *  *  'V-  * * > : <* *  A:  *.*:<:.Jf  * 

(.V pro^j^raiiiiih'. iiuflaïUc  ihins  la  fotwtion S-BitiUlcr  de  Siiiniliiik.  permet  la  lecture 
de.\ jHisitions  longitiidiiuile  et  htlérule  de  Ut  nnujiielte d'hélicoptère 

ywin Rotor  MIMO  SysteiiF  33-220 
:(•: •>]c  •-,<:  :̂ c : [ : :| ; ^  %  ;! ; :{<:  ï j ; ;| ; -^z  ?| ; ; [ : : ^ ^  '.-i  .{c  >\:  :; : i^  : [ ; :• : :{< : 5} : ; î ; :{ c : ^ ;| ; ij ï ^  ; | : ^  >] ; : j : :{ ; '.]:  : î : :{ ; ^  ;• : : ^ Ï [ ; ;• : ^j- : >)• ; ^\:  :{<  ̂ I• ; ; i î ;{ ^ ; [ ; i j - ^ < ï j ; :; < ;{ < ;| ; :;• : ̂ J c :>1 = - î ' ^  •i'-  ;! < ^  5 ^ ^î ' ^  ^  : i ' ^S Î 

* * ^ ' = * - - * - - * * * * /\'.vcv//7//^v;/ </t'.v i'/t//,v ****'^:^^>^************^^******'>*^'^**'^*,' 
xDj11 repi'ésenie  le  .\i^iuil  de  .•^élection  ".vt'/" 
xDj21 l'eprésenle  le  signal ile  eyele de  lecture  "IK'" 
xTf 31  rei>re.senle le  s/.ijv/i// </(.' ;/;/.vc' ('/ r c / ' o " r s / " 
xD[4l rejvéseiiie  LSB  de  ht  pxrsilioii horizontale 
.^TJ/fl repi\':\etiie  .MSB  de la  posilioii horizontale 
xl)/ ni  rejveseiilL  LSB  de  Ici  position verticale 
xLjyI représente  MSB  de  hi  position verticale 
xD[9j re/veseiUe  le  e]-ele  de lecture  île  la  position 
xL)/(l/ représente  le  temps 

:;:.;, ;i; ;i; !<< ,i< =!;.;;*;;-=!<:)<** <̂ =!>.!; j  ipn j U pLSii t i O it clcs  sii^tiaux  de  ( 'oinniunde  •i'*^**'-'!'*.i'-i'^!=^*^^*'i<** 

sel[0]=xD[I]; 
oe[0j=xD[2j; 
rst[0j=xD[3j: 

oefd] :  Représente le  cycle  de  lecture  des  données 
oe I)  lecture  îles  données. 

t:\tjDj :  Sii^ncil  de remise  à  zéro. 
rst-l) remise  à  zéro îles  compteurs  de  position 

selfiLJ :  Siy,iuil de  sélection i.les  données  à  lire, 
sel- 0  le hil  le  moins  joft  LSB  est  sélectionné 

seL-l le  htt  le  plus p>ft  .\ISB est  sélectionné 
t|c : i : :{ ; i\: H î H = * ''.••  * 4 = ' i ' * =1 = =1 = * *  =!' • ^- *  *  * *  '•'•  *  *  ' i ' * *  '•'•  '*= * ' i ' * *  '''•  *  *  •'' • *  ' * *  +  *  ' ' ' *  ' ' ' *  *  *  ' ^ *  *  '•'''  * ' ' ' ' ' ' *  *  '' ' *  '• ' 'i'  '•^'  * *  * * = ! = * *  'i = '+ *  ' 

if(xD[9] ==9)  - * vénlication de  la  lin du  cycle  de  lecture*' 
'{ 

if(xD[5j< =  I27) .  * vérilieaiion si  ht  /Position horizontale  est  positive 

file://t:/tj
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yO[Oj =xD[4]+xD[5] *256: 
else •'*  LLI  posilii'in horizontale  est  négative  */' 

y0[0j=xDyj+xD[5J*256-65536: 

if (xD[7]<  =  127) •'"•'  vérijlccttion  si  la  position verticale  est  positive *•' 

yl[0j=xD[6J+xD[7j *256; 

else *  La iy)siti(in verlieale  est  néi^ative  *'' 

ylfOj =xD[6]+xDyj  *256-65536: 

>'fi '.\:  t^ ^\<  ;! ; ^z  ^-.'fl il:  ; ^ =1 ; ̂ < >!< ;); ^; >: c ̂ |; >; ; :^: ;|; ^ î -Jf:  j \j .y^jf  I  ',-,,  jrifi>  '^'-  '(= '-Î' '''''^ *  -' ' ^  ̂1 = =î   ̂̂^ ^ ' i '- ^  ^1 ^ -• = ^ ^  ̂1 = ^l ^ >î = =;= 4̂  '•¥ ï;: ^ ' h -| : * '! < ^1 - ^  =1 ^ ̂ ^ ^ ' i ^ 

=ic,;< ,Mî >!= * * =̂  rj, * >!< (\ip.iip,  jji  i^g  J^,  PI  position  verticale  er  horizontale************* 
if (sel[Oj=  = I) •'*  vérification  le  signal de  sélection  est  au  niveau  haut  */ 

'{ 
•'* LSB de  la  position horizontale* 
/xD[4j=ii0[0j+uI[0J*2+u2[0J*4+u3[0J*8+ii4[0J*I6+ii5[0J*32+u6[0j*64+u7[0J*128: 
/* LSB  de  la  position verticale*; 
xD[6J=u8[0J+u9[0J*2+uI0[0J*4+uII[0j*8+uI2f0j*I6+u}3[0J*32+uI4[0j*64+uI5[0J* 
128: 
} 

>[t =1= ;!= :|: * if  A:  :k  -,), ̂ c :): -Jf -.i- * * : ; : * > != ( • ' , , / (_ • ; Jj_^ f^/jj  :\  / V /) *  *  '^  *  *  '• ' * *  *  * *  *  * *  *  *  * 

if (sel[0]  ==0)  '*  vérijieation le  signal de  sélection  est  au  niveau  bas  *•' 

{ 
xD[5j=u0[0j+ul[0J*2+ii2[0j*4+u3[0J*8+u4[0J*I6+u5[0J*32+u6[0J*64+u7f0J*I28: 
. * MSB de  htposjiion  horizontale*.-
xD[7j=u8[0j+u9[0j*2 +  uIO[Oj*4+uII[0j*8+uI2[0J*I6+uI3[0j*32+uL4[0J*64+ul5[Oj* 
128; 
'* LSB de  la  position verticale*/ 

} 

>i,**,.****H.=i=****:^** (},jij^,ration  du  p^sel*************** 

/* :\lise  a  zéro des  compleui:s  de  lecture  de  j?osition au  début  de  l'expérience*.'' 

if((xD[0j>=2)&&(xD[0j<=5)) 
xD[3]=0: 

else 
xD[3]=l; 

file:///ip.iip


>!<**.;> H< * =̂  ******* * * * (Je né rat ion du  signal  O/: -************* * 

xD[9J=xD[9J+l; 
if(xD[9J> =  I0) 

xD[9]=0; 

if((xD[9J> =l)&&(xD[9j<=9)) 
xD[2J=0; 

else 
xD[2j=I; 

***************** Génération du signal SEL  ***=i=*********** 
if((xD[9J> =2)&&(xD[9j<=4)) 

xD[l]=0: 
else 

xDfIj =  I: 

***************** Pu:rémentationdii  Temps  ********** 
xD[Oj=xD[OJ+I; 
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