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Introduction Générale

L’évolution rapide des technologies aéronautiques et des systémes de contrdle a ouvert
la voie a une nouvelle génération d’aéronefs capables d’assurer des missions complexes sans
intervention directe d’un pilote. Parmi ces aéronefs, I'hélicoptere autonome occupe une place
particuliere grace a sa capacité a décoller et atterrir verticalement, a manceuvrer dans des
environnements difficiles et & remplir des taches variées telles que la surveillance, le transport
de charges, les opérations de secours ou encore les missions militaires.

Cependant, la commande d’un hélicoptere demeure une problématique délicate. Sa dynam-
ique est fortement non linéaire, instable par nature, et sensible aux perturbations extérieures
comme les rafales de vent, les variations de masse ou les incertitudes liées a la modélisation.
Les méthodes de commande classiques, telles que les régulateurs PID ou linéaires, montrent
rapidement leurs limites face a ces contraintes.

Dans ce contexte, la commande robuste s’impose comme une solution incontournable.
Elle vise a concevoir des lois de controle capables de maintenir la stabilité et les performances
du systeme, méme en présence d’incertitudes et de perturbations. Contrairement aux approches
traditionnelles, elle ne repose pas sur une connaissance parfaite du modele, mais cherche a
garantir un comportement fiable dans des conditions réelles et imprévisibles. [1]

Ainsi, ’étude de la commande robuste appliquée aux hélicoptéres autonomes s’inscrit
dans une double perspective :

o Scientifique, en développant des méthodes avancées de controle adaptées a des systemes
complexes et incertains.

e Pratique, en contribuant a la mise en ceuvre de solutions stires et efficaces pour des
applications civiles et militaires.

En générale la commande robuste constitue un pilier essentiel pour le développement
de l'autonomie des hélicopteres, en assurant fiabilité, sécurité et performance dans des
environnements variés et exigeants.

L’objectif principal de ce mémoire réside dans l'analyse, la modélisation dynamique
et aérodynamique, ainsi que la synthese de lois de commande pour le vol autonome d’un
hélicoptere. La méthodologie adoptée consiste, dans un premier temps, a générer le modele
non linéaire de ’hélicopteére en s’appuyant sur les principes fondamentaux de la mécanique
et de 'aérodynamique. Par la suite, ce systéeme d’équations d’état a été programmé et
simulé pour un type d’hélicoptere choisit tel que les parametres numériques nécessaires a
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la programmation soient disponibles.
Ce mémoire est composée de quatre chapitres est organisé de cette manieére :

> Chapitre 1 : Généralités et état de 'art des hélicopteres Ce chapitre discute en
générale la révolution des hélicopteres drone au cours de ces dernieres décennies et I'intérét

des communautés scientifiques a la thématique des véhicules aériens autonomes (Unmanned
Aerial Vehicle, UAV).

> Chapitre 2 : Modélisation et linéarisation des hélicopteres La modélisation est la
phase la plus délicate de I’étude des hélicopteres vus que I’hélicoptere est un systéme tres
complexe, il est fortement couplé et il a une dynamique variable suivant les modes de vols.
Dans ce chapitre on détaille le processus de la construction du modele non linéaire d'un
hélicoptere, Les différents parametres numériques du modele linéaire qui sera utilisés pour
la mise en ceuvre.

> Chapitre 3 : Commande d’un simulateur d’hélicoptere Ce chapitre s’attache a analyser
et mettre en ceuvre les différentes stratégies de commande appliquées a un simulateur
d’hélicoptere. L’objectif est de franchir le pas entre la modélisation mathématique théorique
et son implémentation pratique, en montrant comment les lois de commande peuvent étre
traduites en solutions opérationnelles adaptées au pilotage simulé.

> Chapitre 4 : a pour objectif de comparer les différentes commandes appliquées sur
notre systeme (TRMS), une commande classique (PID) et deux commandes robustes (SMC
et Backstepping) et de présenter les résultats de simulations.

Nous terminons cette étude par une conclusion générale et perspective. Cette section
finale permet de donner une valeur a nos contributions, tout en formalisant un ensemble de
propositions pour orienter notre travail et améliorer les recherches de futures.



Chapitre 1

Généralité et I’état de 'art des

hélicopteres

7 Ce premier chapitre pose les bases théoriques en explorant I'univers des hélicopteres, de
leur genese historique aux derniéres avancées technologiques. Il dresse également un état de
I'art exhaustif sur les drones (UAV), mettant en exergue la mutation technologique actuelle
et la place stratégique qu’occupe cette thématique dans la recherche scientifique moderne.”

Introduction

Au cours des dernieres décennies, les hélicopteres drones ont marqué une véritable révolution
dans le domaine aéronautique. Ces systemes, regroupés sous l’appellation Unmanned Aerial
Vehicles (UAV), se distinguent par leur capacité a combiner la maniabilité des hélicopteres
classiques avec ’autonomie des technologies embarquées. Ils sont aujourd’hui utilisés dans des
secteurs variés tels que la défense, la surveillance environnementale, la logistique, ’agriculture
de précision ou encore la cartographie. [4]

L’intérét des communautés scientifiques pour les UAV s’explique par plusieurs avancées
majeures : la miniaturisation des capteurs, I’amélioration des batteries et des moteurs électriques,
ainsi que 'intégration de I'intelligence artificielle dans les systemes de contrdle et de navigation.
Ces progres ont permis de développer des plateformes aériennes plus stires, plus efficaces et
capables d’exécuter des missions complexes sans intervention humaine directe.



Chapitre 1. Généralité et ’état de ’art des hélicopteres

1.1 rappel historique

1.1.1 Origines et premieres idées

Le principe de la voilure tournante est ancien : les Chinois utilisaient déja des jouets
a rotor quatre siecles avant notre ére. En Europe, des représentations apparaissent au
X1V siecle. Léonard de Vinci congoit en 1486 son « helix ptéron », mais faute de moteur
et de connaissances aérodynamiques, son projet reste théorique. Au XV III siecle, divers
inventeurs européens et russes expérimentent des modeles réduits a rotors coaxiaux ou
métalliques, sans parvenir a transporter un homme.[3]

Fia. 1.1 : 'hélicoptere imaginé par Léonard de Vinci.

1.1.2 Premiers essais motorisés

Au XX siecle, Gustave de Ponton d’Amécourt invente le mot « hélicoptere » et construit
un modele a vapeur. En 1877, Enrico Forlanini réussit a faire voler un appareil & moteur a
vapeur, tandis que Gustave Trouvé expérimente un prototype électrique. L’arrivée du moteur
a explosion ouvre la voie aux essais grandeur réelle. En 1907, Maurice Léger, Louis Breguet
et Paul Cornu réalisent les premiers vols expérimentaux, Cornu réussissant le premier vol
libre d’un homme en hélicoptere.

F1G. 1.2 : les premiers vols expérimentaux 1907.
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1.1.3 Entre-deux-guerres et maturité technique

Durant les années 1920-1930, plusieurs pionniers apportent des innovations majeures :
Yuriev invente le rotor anticouple, Pescara la variation cyclique des pales, et de la Cierva
lautogyre. En 1924, Oehmichen boucle un kilomeétre en circuit fermé. En Allemagne, Heinrich
Focke développe le Fw 61, considéré comme le premier hélicoptére réellement opérationnel.
Aux Etats-Unis, Igor Sikorsky perfectionne le VS 300 en 1939 et devient le "pére de 'hélicoptére”.

F1G. 1.3 : I'hélicoptere VS 300 en 1939. [3]

1.1.4 Développement industriel et civil

Apres la Seconde Guerre mondiale, les hélicopteres commencent a étre utilisés dans le
domaine civil. En France, la SNCASE construit I’Alouette I en 1951, puis I’Alouette II en
1955, premier hélicoptere a turbine produit en série. Cette avancée réduit les vibrations et
améliore la régulation, donnant naissance a 1’hélicoptere moderne.

Fic. 1.4 : PAlouette II en 1955.

Fi1c. 1.5 : PAlouette I en 1951.



Chapitre 1. Généralité et ’état de ’art des hélicoptéeres

1.1.5 Utilisation en topographie et géodésie

Des 1948, le Canada teste I’hélicoptere pour les relevés topographiques en Colombie-
Britannique. Les essais montrent que ’appareil permet de gagner un temps considérable,
mais soulignent aussi des contraintes : fatigue du pilote, limites de charge, nécessité de
communications radio fiables et de dépdts de carburant. Les conclusions insistent sur la
prudence lors des décollages et atterrissages, ainsi que sur la préparation logistique.[3]
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F1G. 1.6 : Chroniques de I'Ingénierie Volante (1948).

1.1.6 Photogrammeétrie et expériences frangaises

En France, I’hélicoptere est utilisé comme plateforme de prises de vues. En 1962-1963,
Albert Bauer réalise des photographies aériennes dans les Terres australes et antarctiques
francaises avec une Alouette II. En 1969, la Société francaise de stéréo-topographie emploie
une Alouette III pour photographier les cathédrales de Bourges et Reims. Ces expériences
montrent I'importance de la coopération entre pilote et opérateur.

1.1.7 Témoignages et pratiques de terrain

Dans les années 1970, I’hélicoptere est utilisé pour des chantiers en zones difficiles, comme
au Québec pour le tracé de lignes électriques. Les appareils équipés de flotteurs facilitent
les déplacements sur lacs et marécages, mais la gestion des dépots de carburant reste un
probléme majeur. Les récits soulignent aussi I'importance d’une bonne entente entre pilotes
et géometres pour éviter les frictions.

Dans les années 2000 et 2010, l'intérét s’est déplacé vers ’autonomie complete
des aéronefs. Les hélicopteres autonomes, capables d’effectuer des missions sans pilote,
nécessitaient des lois de commande capables de fonctionner de maniere fiable dans des
environnements incertains. La commande robuste est alors devenue un pilier, souvent combinée
avec des techniques d’intelligence artificielle et de commande prédictive.
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F1G. 1.7 : Analyse des Systemes(Vol et Stabilité).

Aujourd’hui, la commande robuste appliquée aux hélicoptéres autonomes représente un
champ de recherche mature mais toujours en évolution. Elle est au cceur des développements
visant a rendre les aéronefs plus sirs, plus intelligents et capables de réaliser des missions
complexes dans des conditions réelles.

F1c. 1.8 : vue d'un hélicoptere de nouvelle génération survolant une métropole (New York).
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1.2 (Généralité sur les hélicopteres

1.2.1 Les types des hélicopteres

L’hélicoptere est une machine volante dont la sustentation et la propulsion sont assurées
par des rotors horizontaux. Contrairement aux avions de ligne a voilure fixe, la polyvalence
de I’hélicoptere repose sur sa capacité a décoller verticalement et a rester en vol stationnaire.
Cette flexibilité a donné naissance a une grande variété de modeles, que ’on classe généralement
selon deux axes principaux : leur architecture mécanique et leur mission opérationnelle.

Classification selon la configuration des rotors

La structure d’un hélicoptere est d’abord définie par la maniere dont il gere la poussée
et le couple moteur : [§]

« Monorotor avec rotor anticouple : C’est la configuration classique la plus répandue,
utilisant un rotor principal pour le vol et un rotor de queue pour stabiliser 'appareil
(ex. Bell 206, Airbus H125).

Fi1c. 1.9 : (A) Bell 206 LR, (B) Airbus H125.

o Coaxial : Utilise deux rotors superposés tournant en sens opposés sur un axe unique,

ce qui élimine le besoin d’un rotor de queue et rend ’appareil plus compact (ex. Kamov
Ka-50).

Fi1c. 1.10 : Kamov Ka-50.
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e Tandem : Deux rotors principaux sont placés I'un derriere 'autre, une disposition
idéale pour le transport de charges lourdes [8](ex. Boeing CH-47 Chinook).

Fic. 1.11 : Boeing CH-47 Chinook.

o Latéraux cote a cote : Les rotors sont installés de chaque coté de la cellule, une

configuration souvent utilisée pour les travaux de levage spécifiques (ex. Kaman K-
MAX).

F1G. 1.12 : Kaman K-MAX.

e Multirotors hybrides : Principalement visibles sur les drones ou les prototypes
expérimentaux, ces systemes multiplient les rotors pour maximiser la stabilité et la
puissance de calcul [8] exemple (Volocopter VC200).

Fic. 1.13 : Volocopter VC200.
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1.2.2 Classification selon 1'usage

Au-dela de la mécanique, c’est le role de 'appareil qui définit son équipement :

e Civils : Orientés vers le service public et le transport privé, ils assurent le transport
médical (SAMU), les secours en montagne ou les missions VIP.

o Militaires : Concus pour la survie et 'offensive, ils vont du transport de troupes a
lattaque pure, comme le célebre AH-64 Apache.

o Spécialisés : Des machines adaptées a des environnements extrémes pour la lutte
contre les incendies, le levage industriel ou la recherche scientifique.

1.3 composantes d’un hélicoptere

Rotor principal : ensemble de pales horizontales qui génerent la portance et permettent
le vol stationnaire, la montée et la translation.

Rotor de queue (anticouple) : petit rotor situé a 'arriere, qui compense le couple du
rotor principal et assure la stabilité directionnelle. [2]

rotor principal

Y

F1a. 1.14 : rotor principal et queue.

Fuselage : structure centrale qui supporte le cockpit, les passagers, le moteur et les
équipements.

Cockpit : poste de pilotage contenant les commandes (manche cyclique, collectif,
palonnier) et les instruments de navigation.

Moteur (piston ou turbine) : fournit 1’énergie nécessaire pour entrainer le rotor
principal et le rotor de queue. [2]

Train d’atterrissage : patins, roues ou flotteurs permettant de se poser sur différents
types de terrains.

Swashplate (plateau cyclique) : dispositif mécanique qui transmet les commandes
du pilote aux pales du rotor pour modifier leur inclinaison.

10
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Réservoirs de carburant : stockent ’énergie nécessaire au fonctionnement du moteur.

Stabilisateurs horizontaux et verticaux : améliorent la stabilité en vol et réduisent
les oscillations. [2]

Systémes électriques et hydrauliques : assurent le fonctionnement des commandes,
instruments et mécanismes.

F1G. 1.15 : composantes d'un hélicoptere.

1.3.1 Les forces agissantes sur 1’hélicoptére en vol

Le vol d'un hélicoptere est un équilibre dynamique complexe régi par l'interaction de
plusieurs forces physiques. Contrairement a un avion, I’hélicoptere doit non seulement vaincre
la gravité pour s’élever, mais aussi gérer des forces de rotation internes pour maintenir sa
stabilité. On distingue généralement quatre forces principales complétées par des phénomenes
aérodynamiques spécifiques.

1.3.2 Les Forces Fondamentales du Vol

L’équilibre de I'appareil dans I'air dépend de quatre vecteurs essentiels :

« La Portance (Lift) : Elle est générée par le rotor principal grace a la rotation rapide
des pales. Agissant vers le haut, elle compense le poids de 'appareil et dépend du pas
collectif ainsi que de la vitesse de rotation.

+ Le Poids (Weight) : Cette force gravitationnelle attire I’hélicoptere vers le sol. Elle
est proportionnelle a la masse totale, incluant la structure, le carburant et la charge
utile.

« a Traction ou Poussée (Thrust) : Produite par le rotor principal, elle est orientée
selon 'inclinaison du disque rotor pour permettre les déplacements directionnels (avant,
arriere, latéral).

o La Trainée (Drag) : Il s’agit de la résistance de I'air au mouvement. Elle combine
la trainée parasite du fuselage et la trainée induite par le mouvement des pales. [6]

11
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/ PORTANCE

—
MOUVEMENT
h RESULTANT

F1G. 1.16 : les forces agissantes de hélicoptere.

1.3.3 Dynamique de Rotation et Stabilité

En plus des forces de translation, 1’hélicoptere doit maitriser les effets de sa propre
mécanique :

« Le Couple (Torque) : La rotation du rotor principal tend a faire tourner la cellule
de I'appareil en sens inverse par réaction. Cet effet est compensé par le rotor anticouple

ou par des configurations spécifiques (coaxiale, tandem). [6]

—Blade Rotatigr,

L5 Tail Rotor Thrust
to Compensate for Torgu

F1G. 1.17 : Le Couple (Torque).

1.3.4 Phénomenes et Forces Secondaires

Certains facteurs environnementaux et mécaniques modifient le comportement de I’appareil :

o Force Centrifuge : Agit directement sur les pales lors de leur rotation rapide.

<
_l Angle de
Avant décollage Portance la pale
—
e ———— e L —
A Force
| centrifuge

Pendant le décollage

FiG. 1.18 : Force Centrifuge.
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o Effet de Sol : Se traduit par une augmentation de la portance lorsque 1’hélicoptere
évolue a proximité immeédiate de la surface.

e Flux Induit : Courant d’air descendant généré par le rotor qui influence directement
la stabilité globale.[6]

1.4 Les Piliers de la Recherche Scientifique

Au cours des dernieres décennies, le domaine de ’aéronautique a connu une transfor-
mation majeure avec I’émergence des hélicopteres drones et, plus largement, des véhicules
aériens autonomes. Ces technologies, autrefois limitées a des prototypes expérimentaux,
sont désormais au coeur des recherches scientifiques et industrielles.

Elles représentent une rupture technologique comparable a celle de I'apparition
des premiers hélicopteres au XX siecle.Les communautés scientifiques investissent
massivement dans les drones pour plusieurs raisons stratégiques : [4]

— Intelligence Artificielle (IA) : La recherche se concentre sur 'autonomie
décisionnelle, permettant aux drones de naviguer sans intervention humaine et
d’éviter les obstacles en temps réel.

— Aérodynamique complexe : Les drones a rotors multiples offrent un terrain
d’étude unique pour analyser les flux d’air et améliorer la stabilité des aéronefs.

— Systemes distribués : L’étude des "essaims” de drones permet d’explorer comment
plusieurs unités peuvent coopérer de maniere collective pour remplir des missions
complexes. [5]

— Cadre normatif : Un pan entier de la recherche porte sur la sécurité, la certification
et I'intégration harmonieuse de ces engins dans I'espace aérien civil.

1.4.1 Impact Sociétal et Visions d’Avenir

L’intérét pour ces technologies dépasse les laboratoires pour toucher directement
la société :

— Mobilité Urbaine : Les projets de taxis aériens autonomes (comme Volocopter
ou CityAirbus) transforment la vision du transport citadin.

— Aide Humanitaire : Les drones sont essentiels pour la livraison de médicaments
en zones isolées ou la surveillance de zones sinistrées lors de catastrophes naturelles.

— Grands Défis : Pour une intégration complete, les scientifiques travaillent encore
sur I'autonomie énergétique, 1’éthique et l'acceptabilité sociale de ces nouveaux
acteurs du ciel.[7]
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Conclusion

La convergence entre I’aéronautique traditionnelle et le numérique ouvre une nouvelle
ere. Les aéronefs autonomes sont destinés a devenir des acteurs incontournables de
notre quotidien, transformant durablement la sécurité, la mobilité et les services publics.
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Chapitre 2

Modélisation D’hélicoptere TRMS
” Twin Rotor Mimo Systeme
TRMS ”

« L’objectif primordial de ce chapitre réside dans le développement du modele
mathématique régissant notre systeme. Cette modélisation permet d’appliquer
les techniques théoriques pour la synthese de différentes commandes classiques et
robustes ».

Introduction

La dynamique des configurations aéronautiques a voilure tournante présente une
complexité intrinseque élevée, a cause de la complexité des interactions non
linéaires entre les différentes variables et aussi il y a des membres qui ne
sont pas accessibles a la mesure. [5] [12]

L’objet de ce chapitre est d’établir le modele mathématique qui permet de
décrire le comportement dynamique d’un hélicopteére, en intégrant explicitement les
perturbations aérodynamiques induites par le vent.

Nous introduisons en premier lieu la modélisation d’un corps rigide. Parmi les
différentes approches méthodologiques disponibles de cette modélisation, notre choix
s’est porté sur le formalisme d’Euler-Lagrange. Ce dernier sera la base de notre
modele mathématique obtenu a partir de la dynamique d’un corps rigide associé au
fuselage auquel sont ajoutées les forces aérodynamiques générées par le mouvement
des deux rotors : rotor principal et rotor de queue. [12] [26] [96]
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2.1 Description de TRMS

Le Twin Rotor MIMO System (TRMS) constitue un banc d’essais didactique
et expérimental de laboratoire, spécifiquement configuré pour la validation de lois de
commande multivariables. L’architecture mécanique repose sur une poutre rigide
articulée autour d'un pivot central, lui conférant deux degrés de liberté (2 ddl)
rotationnels indépendants dans les plans horizontal et vertical.[15]

La propulsion est assurée par deux actionneurs aérodynamiques disposés aux
extrémités de la poutre. Chaque sous-ensemble de propulsion integre une hélice couplée
a un moteur a courant continu (MCC), le tout confiné dans un carénage de
protection. Le rotor principal génere le couple de tangage autour de ’axe horizontal
Y, tandis que le rotor secondaire (ou de queue) induit le mouvement de lacet
autour de l'axe vertical Z (Figure 2.1).

Afin de stabiliser la structure et d’atténuer la réponse vibratoire transitoire, un
liaison solidaire relie le pivot central a une tige munie d’'un contrepoids d’équilibrage.
Enfin, I'intégrité matérielle du systéme est préservée par un module de sécurité actif
(dispositif de coupure d’urgence) prévenant les surcharges ou les fausses manceuvres
de commande. [15]
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Fi1G. 2.1 : Le simulateur d’hélicoptére TRMS.

Du point de vue de la commande des systémes dynamiques, le Twin Rotor
MIMO System (TRMS) constitue un banc d’essai représentatif d’un systéme non
linéaire fortement couplé et de dimension supérieure. La dynamique de la poutre
est caractérisée par un vecteur d’état a quatre composantes :

— les angles de rotation autour de l'axe vertical (azimut) et de l’axe horizontal
(élévation), mesurés par un capteur angulaire placé au niveau du pivot, qui
définissent les sorties du systéme.

— les vitesses angulaires des deux rotors, obtenues via des générateurs tachymétriques
couplés aux moteurs a courant continu, constituant les variables internes du
modele.

Le systéme présente un couplage croisé marqué : chaque rotor agit simultanément
sur les deux axes, induisant des interactions dynamiques complexes. La liaison sphérique
au niveau du pivot autorise un mouvement combiné dans les plans horizontal et vertical,
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conférant au TRMS une structure a deux degrés de liberté. Toutefois, il est possible
de contraindre la dynamique a un sous-espace de dimension réduite (un seul
degré de liberté) par l'utilisation de deux vis de blocage (cf. figure 2.2). Ainsi, le
TRMS illustre de maniére paradigmatique les problématiques de modélisation non
linéaire, de couplage multi-axes, et de commande robuste dans les systemes
mécatroniques expérimentaux.

F1c. 2.2 : Vis de fixation (a gauche axe vertical, a droite axe horizontal).

2.1.1 Propulseurs

D’apres la figure (2.3), Le Twin Rotor MIMO System (TRMS) est doté de
deux propulseurs distincts assurant la génération de poussée dans des plans orthogonaux.
Le rotor principal agit sur I’axe vertical et gouverne la dynamique d’élévation, tandis
que le rotor secondaire intervient sur l’axe horizontal et contréle le mouvement
d’azimut. Cette configuration confére au systeme une structure multi-entrées /multi-
sorties (MIMO), caractérisée par un couplage dynamique marqué entre les deux axes.

Chaque propulseur est constitué d’une hélice entrainée par un moteur a
courant continu de marque MAXON. Ces moteurs sont associés a des tachymetres
qui fournissent une mesure directe des vitesses angulaires, indispensable pour la mise
en ceuvre de stratégies de commande en boucle fermée. L’intégration de ces capteurs
permet une rétroaction précise et une meilleure observabilité des variables internes
du systeme.

La commande des actionneurs est réalisée par une tension d’entrée comprise dans
I'intervalle [-10,+10]volts. Le signe de la tension détermine le sens de rotation de
I’hélice, tandis que son amplitude fixe la valeur du couple électromécanique généré
par le moteur. Cette caractéristique confere au TRMS une capacité de pilotage
bidirectionnelle, essentielle pour I’étude expérimentale des lois de commande robustes
et non linéaires.

Fi1G. 2.3 : Les propulseurs du TRMS.
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2.1.2 Commande des moteurs

Les moteurs électriques a courant continu présentent I’avantage de générer une
vitesse de rotation proportionnelle a la tension d’alimentation appliquée.
Cette propriété linéaire tension—vitesse constitue un atout majeur pour la mise en
ceuvre de lois de commande en boucle fermée.

L’alimentation des moteurs est assurée par un hacheur statique, qui joue le
role de convertisseur de puissance. Ce dispositif, connecté a une source de tension
continue, délivre aux bornes du moteur une tension moyenne réglable, permettant
de moduler la vitesse de rotation en fonction des exigences de la commande.

2.1.3 Encodeurs optiques

Les capteurs de mesure des angles d’azimut et d’élévation sont intégrés
directement dans le pivot sphérique de la poutre du TRMS. Leur architecture repose
sur un dispositif optoélectronique utilisant deux photodiodes (A et B) comme
émetteurs-récepteurs de faisceaux lumineux. [13]

Ces faisceaux traversent deux anneaux de fentes disposés sur un disque solidaire
de la poutre. Les fentes sont volontairement décalées angulairement, de maniere a
produire, au niveau des récepteurs A et B, des signaux rectangulaires en quadrature
de phase. Cette configuration permet non seulement de mesurer la variation angulaire,
mais également d’assurer une détermination fiable du sens de rotation.

Le dispositif ainsi congu constitue un codeur incrémental optique adapté aux
besoins du TRMS. 11 offre une résolution suffisante pour la mesure des angles de
position et garantit une observabilité précise des variables de sortie, condition

essentielle pour la mise en ceuvre de stratégies de commande avancées (voir Figure
2.4).

infrared infrared output

source & / receivers impulses
a
b

Y

time

time

Y

F1c. 2.4 : encodeurs optiques.
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2.1.4 Base du TRMS

La base du TRMS intégre I’ensemble des circuits électroniques d’adaptation,
de synchronisation et de filtrage nécessaires au traitement des signaux entrants
et sortants. Cette architecture assure une interface cohérente entre les capteurs, les
actionneurs et le systéme de commande numérique, garantissant la compatibilité et la
fiabilité des échanges de données.

A Tarriere de la base se trouvent les différents connecteurs fonctionnels (voir Figure
2.6) :

— Le connecteur ON/OFF, de type fiche DIN, permet la connexion du boitier
de commande marche/arrét des moteurs.

— Un sélecteur de tension 110/220 V, associé a une fiche d’alimentation
correspondante, assure l'adaptation aux standards électriques.

— Le connecteur CN1, relié au PL1 de la boite d’adaptation par une nappe de
40 pistes, transmet les signaux numériques des deux capteurs de position. Ces
signaux sont codés sur 16 bits, offrant une résolution élevée pour la mesure des
angles d’azimut et d’élévation.

— Le connecteur CN2, relié au PL2 par une nappe de 20 pistes, véhicule les
tensions de commande appliquées aux deux moteurs DC.

— Enfin, le connecteur CN3, relié au PL3 par une nappe de 20 pistes, transmet les
signaux analogiques issus des tachymetres, permettant la mesure des vitesses
angulaires des rotors.

Cette organisation modulaire confere au TRMS une architecture de communication
hiérarchisée, ou chaque connecteur est dédié a une fonction spécifique : alimentation,
commande ou mesure. Elle assure une séparation claire des flux de données
et facilite I'intégration de dispositifs de commande avancés, tout en garantissant la
robustesse et la fiabilité du banc d’essai expérimental. [13]

2.1.5 La SCSI BOX

La SCSI BOX (voir Figure 2.5) joue un rdle fondamental dans ’architecture
matérielle du TRMS. Elle assure 'adaptation des signaux entre la carte d’acquisition
et les différents connecteurs de la base, tout en garantissant une séparation fonctionnelle
des flux en fonction de leur nature (numérique ou analogique). Ce dispositif constitue
ainsi une interface essentielle entre la commande numérique et les sous-systemes électro-
mécaniques.

La boite est équipée de quatre connecteurs principaux :

— Un connecteur 68 pins, destiné a la liaison avec le cable global SCSI de la carte

d’acquisition. Il constitue le canal principal de communication entre le PC et le
TRMS.
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— Un grand connecteur PL1, dédié aux entrées digitales issues des capteurs
de position (encodeurs optiques). Ces signaux numériques permettent une mesure

précise des angles d’azimut et d’élévation.

— Un petit connecteur PL2, réservé aux sorties analogiques, correspondant
aux tensions de commande appliquées aux moteurs DC.

— Un petit connecteur PL3, destiné aux entrées analogiques provenant des
tachymetres, assurant la rétroaction des vitesses angulaires des rotors.

Cette organisation confere a la SCSI BOX une architecture modulaire et
hiérarchisée, ou chaque connecteur est spécialisé dans un type de signal. Elle garantit
une compatibilité optimale entre les différents sous-systemes et facilite la mise en
ceuvre de stratégies de commande avancées, en assurant une séparation claire des
flux numériques et analogiques.

PC

PCI1711

nappe de 20 pistes de la

nector

th -
wwer o

33-220

carte d'interface du I’L)
r\(
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Sl

SC
Adapter Box

FiG. 2.5 : Branchement des différents connecteurs.

2.1.6 Carte d’acquisition ADVANTECH PCI 1711 [pcil711]

La carte d’acquisition universelle constitue un élément central de 'architecture
matérielle du TRMS. Installée sur le port PCI du PC de commande, elle assure
I'interface entre le systéme numérique et le banc expérimental, en offrant des entrées/
sorties analogiques et digitales accessibles via des connecteurs extérieurs.

Parmi ses principales caractéristiques, on distingue :

— La fonction Plug Play, facilitant I'intégration et la configuration automatique.

— 16 entrées analogiques configurables, pouvant étre exploitées en mode simple

(single-ended) ou en mode source flottante.

— Des convertisseurs analogique/numérique (A /D) industriels & approxima-
tions successives, garantissant une conversion fiable.

— Une résolution de 12 bits pour la conversion des signaux analogiques.

— Une fréquence maximale d’échantillonnage de 100 kHz, adaptée aux applica-
tions de commande en temps réel.
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— Une gamme d’entrées analogiques programmable par logiciel, chaque
canal disposant de sa configuration individuelle stockée en mémoire RAM.

— Des sorties analogiques via convertisseurs numérique/analogique (D/A).
— Des canaux d’entrées digitales pour 'acquisition de signaux logiques.

— Un compteur/timer programmable, permettant la gestion des séquences temp-
orelles.

— Une fonction de scan automatique des gains et des canaux, optimisant la
gestion des mesures.

Le role principal de cette carte, dans le cadre de l'application TRMS, est de
permettre lacommande numérique d’un systéme continu. Elle assure la conversion
bidirectionnelle des signaux analogiques et numériques, garantissant une interaction
fluide entre le PC et le banc expérimental.

Dans notre cas spécifique, son utilisation se décline comme suit :

— Deux sorties analogiques (D/A) délivrent les tensions de commande de référence
aux moteurs DC.

— Les entrées digitales des deux encodeurs optiques permettent la mesure des
angles d’élévation et d’azimut de la poutre.

— Deux entrées analogiques (A /D) récupeérent les signaux tachymétriques des
moteurs, assurant la rétroaction des vitesses angulaires. [12][13]

2.2 La commande du TRMS

Dans un hélicoptere réel, la génération de la force aérodynamique est assurée par
la variation de I'angle d’incidence des pales. Ce mécanisme de pas variable permet un
contréle direct de la portance et du couple. En revanche, dans le Twin Rotor MIMO
System (TRMS), le pas des hélices étant fixe, la modulation de la force aérodynamique
est obtenue par le changement de la vitesse de rotation des rotors. Cette différence
constitue une simplification expérimentale, tout en conservant les caractéristiques essen-
tielles de couplage et de non-linéarité propres aux systémes aéronautiques.[13]

TAB. 2.1 : montre les principales différences entre un hélicoptere et un TRMS.

TRMS Hélicoptere

Location du pivote Entre les deux rotors Au niveau du rotor principal
Commande du mouvement  Variation de la vitesse du Commande du pas collectif
vertical rotor principale
mouvement horrizontal est La Vitesse du rotor de Le pas des pales du rotor
commandé par queue de queue.
Commande de pas cyclique Non Oui, pour le changement de la

direction.
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Les moteurs électriques a courant continu utilisés dans le TRMS présentent
I’avantage de fournir une vitesse de rotation proportionnelle a la tension appliquée.
Ainsi, les tensions de commande constituent les variables de controéle du systeme. Dans
cette configuration, la tension appliquée varie dans l'intervalle [-2.5,4-2.5]volts.

Le signe de la tension détermine le sens de rotation des hélices, tandis que son
amplitude fixe la magnitude du couple électromécanique généré.

Il est a noter que, lorsqu’aucune tension n’est appliquée a I'entrée du systeme, la
poutre du TRMS adopte une position d’équilibre statique correspondant a un angle de
28° par rapport au plan horizontal. Cette particularité traduit 'influence de la gravité
et des conditions mécaniques initiales sur la dynamique du systeme, et constitue un point
de référence pour I'analyse et la conception des lois de commande.[12]

2.3 Modele TRMS

Le TRMS est une installation MIMO - entrée multiple sortie multiple. La figure 2.6
présente un schéma simplifié de la TRMS.

; . ) ¥
u Pitch Rotor
1 Mam,P Zble >@ P
i B Pitch Angle

Cross Path
From Pitch

————

Cross Path
Fr(__)m Yaw

Yaw Angle

Up > Main Path Yaw )® (P)

F1G. 2.6 : Schéma fonctionnel du TRMS. [11]

Le Twin Rotor MIMO System (TRMS) est piloté par deux entrées de commande
notées u; et us. Lune des caractéristiques majeures de ce banc d’essai réside dans la présence
de couplages dynamiques significatifs entre les deux rotors, ce qui en fait un systéme fortement
non linéaire et représentatif des problématiques de commande multi-variables.

Les positions angulaires (azimut ¢ et élévation 1)) sont mesurées par des codeurs
incrémentaux, fournissant un signal de position relative. Ce type de capteur impose la
définition de conditions initiales cohérentes lors de chaque simulation en temps réel, afin
d’assurer la validité des mesures et la reproductibilité des résultats expérimentaux.

Le TRMS est un systeme MIMO non linéaire présentant des couplages croisés entre
les voies de commande (voir Figure 2.6). Pour simplifier I'identification du modele, il est
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possible de le représenter comme la combinaison de deux modeles linéaires principaux et de
deux modeles de couplage linéaire.

Ainsi, I'identification requiert la détermination de quatre modeles linéaires distincts :

o Le chemin dynamique principal reliant u; a ¢ (tangage/pitch).
+ Le chemin dynamique principal reliant uy a ¢ (lacet/yaw).
e Le chemin de couplage croisé reliant u; a .
o Le chemin de couplage croisé reliant us & 1.[12]
Cette décomposition permet de traiter séparément les dynamiques principales et les

interactions croisées, facilitant I'analyse, I'identification paramétrique et la conception de
lois de commande robustes adaptées a la complexité intrinseque du TRMS.[12]

2.4 Modélisation par équation algébrique

Chaque projet de controle commence par la modélisation des plantes; donc autant
d’informations que possible sont données sur le processus lui-méme.[12]

Iy Mgt Me
'\ .

F1G. 2.7 : Représentation des moment.

2.5 Modeéle non linéaire du TRMS

Le modeéle du Twin Rotor MIMO System (TRMS) est de nature non linéaire.
D’apres le schéma électromécanique représenté dans la figure 2.7, les équations dynamiques
s’écrivent comme suit.

On considere la rotation de la poutre dans le plan vertical, ¢’est-a-dire autour de I'axe
horizontal. En appliquant la seconde loi de Newton pour la rotation (principe fondamental
de la dynamique), on obtient :

L) = My = M, — Mpp — Mpy — Mg (2.1)
ol
e M, : somme des moments dans le plan vertical ;
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e [, : moment d’inertie de la poutre par rapport a ’axe horizontal ;
e 1) : angle d’élévation de la poutre;

o Mpp : moment de gravité;

e Mp, : moment de frottement ;

e M : moment gyroscopique (force centrifuge) ;

e M; : moment aérodynamique produit par le rotor principal.

Décomposition des moments
> Moment aérodynamique :

M1 = alt% + bltl (22)

(t1 est le couple délivré par le rotor principal ; aq, by sont des parameétres aérodynamiques).

> Moment de gravité :

(Mp représente l'effet du poids).
> Moment de frottement :

Mpy = By (2.4)

(B est le coefficient de frottement).

> Moment gyroscopique :

Mg = Kp,Migcos () — Kpa@2sin (20)  (2.5)

(¢ est I'angle d’azimut ; Kpyet Kpax sont des parametres liés a 'inertie gyroscopique).

Modéle du moteur principal (M)
Le moteur et son circuit de commande sont représentés par une fonction de transfert

du premier ordre :

kll

th(s) = —L
1(8) THS -+ TlOU1

(s) (2.6)

ou :
o t1(s) : couple délivré par le moteur principal ;
e uy(s) : signal de commande appliqué au moteur;

e ki1 : gain du moteur (amplification de la commande) ;

e T11,T1o : constantes caractéristiques du moteur et de son circuit électrique.
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A
i Axe vertical

Rotor de queue

T

LR

Mms€ + Mmrg

F1a. 2.8 : Représentation des forces de gravité du TRMS dans le plan vertical. [14]

Sous-systeme d’azimut

Ce sous-systeme décrit la rotation de la poutre autour de 'axe vertical (mouvement
horizontal). En appliquant la dynamique de rotation, on obtient :

[ng:Mh:MQ—MBB—MR (27)
ou :
e [, : moment d’inertie de la poutre par rapport a ’axe vertical ;
o ¢ : angle d’azimut (rotation horizontale) ;
e M, : somme des moments dans le plan horizontal ;
e M : moment aérodynamique produit par le rotor secondaire ;

e Mpp : moment de frottement ;

e Mp : moment de réaction croisée (interaction avec le rotor principal).
Décomposition des moments

1. Moment aérodynamique :
M2 = agtg + b2t2 (28)
(t9 est le couple délivré par le rotor secondaire ; as, by sont des parameétres aérodynamiques).

2. Moment de frottement :
MBB = Blng (29)
(B1p est le coefficient de frottement).

3. Moment de réaction croisée :

k (TQS +1
Mp=—"——"—M 2.10
f T,s+1 ! ( )
(k. est le gain de la réaction d’élan; Ty et T, sont des constantes caractérisant la
dynamique de cette interaction). Ce terme traduit le couplage entre le rotor principal

et le rotor secondaire : ’action du rotor vertical influence le mouvement horizontal.
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Dynamique du moteur secondaire :
Le moteur & courant continu (M2) et son circuit électrique sont modélisés par une

fonction de transfert du premier ordre :

k22

bo(s) = —2
2(S> To1s + T2OU2

(s)  (2.11)

ou :
o ty(s) : couple délivré par le moteur secondaire ;
o uy(s) : signal de commande appliqué au moteur;
e koo : gain du moteur;

o 15, Ty : constantes caractéristiques du moteur et de son circuit électrique.

2.6 Modele couplé du TRMS

Modele dynamique couplé du TRMS :

A partir des équations (2.1), (2.6), (2.7) et (2.11), le modele dynamique couplé du
TRMS 33 949 peut étre donné par : [9]

(.. 1

w = I_l(_Mg Sll’l(w) — Bhﬂ/‘} + ngng SIH(Z"Lﬂ) + (altf + b1t1)<1 — Kgy()b COS(¢)))

i T1ot 1y u

1= =7l + /U
T Th

1 2
=1 (=B, — mg(t) + (asty + bata))

T5 ko
fy = — 2y + 2

2 Ton 2+ T U2

\
ou :

kC(T()S + 1)
Tps+1

mp(t) = [

:| (alt% + bltl)-

La transformé de Laplace de mg(t) pour des condition initiales nulles est :

k’c<T08 + ]_)

Mi(s) = { T,s+ 1

} Mi(s)  (2.13)

On remarque que mg(t) peut étre interprété comme la sortie d’un filtre stable défini par

kc(T()S —+ 1)

Hy(s) = m,

dont le signal d’entrée est
my(t) = a1t3(t) + bity ().
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L’équation différentielle associée a (2.13) s’écrit :
Tpsivg + mp = kdormg + kemg (2.14)
En posant
yr = Tpsmp — kIoma,

on obtient la représentation d’état du filtre (2.14) :

1
(_yR + kc(Tps - TO)ml)

ps

Yr =

1
(yr + kIoymy) (2.15)

ps

mpr =

Avec :
my = alt% + bll-

En considérant le systeme (2.15), la dynamique du systeéme (2.12) peut étre réécrite comme
suit :

1 _ , o :
) = I_(_Mg sin(v) — Byt + Kgpp? sin(2¢)) + (a1t} + bit) (1 — Ky cos(v))))
1
: TlO kll
fo= 2%, 1
S P
. 1 . 1 2 2
Y= 1, —Bipp — T[?JR + kTo(aitt + bity)] + (ast3 + bats) (2.16)
2 p
fy = — 2ty + =
2T, T,
. 1 2
U = 7 [=yr + ke(T, = To)(art} + bit1))
p
\
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De plus, le systéme (2.16) peut étre exprimé comme suite :

f v
. E - 17D
= _ [—1[—Mg sin(¢)) — Biyth + KgngQ sin(2¢y) + (alt% + bity) (1 — Kgyp cos(¢))]
. Tio k1
th=—ti+—u
! T ! T '
d
d_f = (2.17)
En
dyo 1 .1
d_f = T | =B = lyr + kTo(ant + bit)] + (azt] + buta)
p
. Too koo
g = ———ts+ —u
2 To1 2 15 2
. 1 2
Yr = T[—yR + ke(T, = To)(anty + bit)]
p

\
choisissant comme vecteur d’état x = [x1, 22, T3, T4, Ts5, Tg, X7]T = [10, 2, 11,0, P, t2, yr]T, on

obtient :

(

T1 = Ty
1
Ty = ]—[—Mg sin(¢) — Biya + K2 sin(2x1) + (a123 + bias) (1 — Kyyas cos(x))]
1
. Ty k11
T3 = Tnl’g + TH Ul
Ty = Ts (2.18)
: 1 1 2 2
Ty — —2 —BLPZE5 — 17[1’7 + kCTo(a1$3 + blxg)] -+ (CLQIG =+ bgl’ﬁ)
P
e — Tzox kzzu
6 = 5 Lo T 5 U2
Ty Ty

) 1
T7 = f[_m + ke(T, — To)(a125 + byzs)]
P

28



Chapitre 2.
TRMS ”

Modélisation D’hélicoptere TRMS ” Twin Rotor Mimo Systéme

Couplage

FiG. 2.9 : Schéma bloc du modele couplé du TRMS 33-949S.

TAB. 2.2 : Parametre TRMS. [10]

Définition Symbole Valeur
Moment d’inertie du rotor vertical I 0.068K g.m?
Moment d’inertie du rotor horizontal P 0.02K g.m?
Parametre caractéristique statique ay 0.0135
Parametre caractéristique statique by 0.0924
Parametre caractéristique statique as 0.02
Parametre caractéristique statique by 0.09
Dynamique de gravité M, 0.32Nm
Coefficient de frottement By 0.006 N.m.S/rad
Coeflicient de frottement By, 0.1N.m.S/rad
Parametre d’inertie gyroscopique Ky 0.05S/rad
Parametre d’inertie gyroscopique Ky, 1
Gain du Moteur 1 k11 1.1
Gain du Moteur 2 koo 0.8S5/rad
Constante liée au moteur 1 T 1.1
Constante liée au moteur 1 Tio 1
Constante liée au moteur 2 15 1
Constante liée au moteur 2 T5o 1
Parametre du moment de la réaction croisée T, 2
Parametre du moment de la réaction croisée Ty 3.5
Gain du moment de la réaction croisée k. —0.2
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M, sin(y) |«

T
L | ki, ' e M, S
> T T mal SRR ‘;—\)

s +1y0 ;%

2 k’m 2 M2
= ey
Tty 1%

Fi1G. 2.11 : Schéma bloc du modele découplé de 'azimut.

2.7 Modele découplé du TRMS

En contraignant le mouvement de la tige dans un seul plan (horizontal ou vertical),
on obtient deux sous-modeles découplés, chacun avec un seul degré de liberté.

2.8 Modele d’élévation (vertical) découple

Ce modele découplé est obtenu en fixant 'angle d’azimut ¢ et en posant la deuxiéme
entrée us = 0. En choisissant comme vecteur d’état :

Xy = |21, 20,237 = W%%tl]T’

on obtient le systeme suivant :

(

jfl = T3
) 1 . 2
Ty = ]—[—Mg sin(z1) — Biy%e + a125 + bixs) (2.19)
1

P me /fnu
—— U

T T Ty

\
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2.9 Modéele d’azimut (horizontal) découple
De maniere analogue au modele d’élévation, le modele d’azimut découplé est obtenu

a partir du systeme couplé (2.18), en fixant I'angle d’élévation 1) = 1)y et en posant u; = 0.
Le schéma bloc du modele découplé est présenté sur la Figure 2.10.

En choisissant comme vecteur d’état :

X2 - [I4,$57l’6]T = [QD, ¢7t2]Ta

jj'4 = Ty
1
Zt5 = [—[—3180335 + agﬂf% -+ bQQZ’G (220)
2
. T20 K22
T — T22 Tg + T22 (5]

(
Le schéma bloc du modele découplé de I’Azimut est donné sur la Figure 2.11.

conclusion

Le TRMS (Twin Rotor MIMO System) est une maquette expérimentale qui
reproduit le comportement d’'un hélicoptére a deux degrés de liberté (tangage et lacet).
Bien qu’il soit simplifié par rapport a un hélicoptere réel, il conserve les caractéristiques
essentielles telles que le couplage entre les rotors, la non-linéarité des équations
dynamiques et la sensibilité aux variations de vitesse des moteurs. Ce systeme est
largement utilisé dans les laboratoires de recherche et d’enseignement pour tester et valider
différentes stratégies de commande, allant des régulateurs classiques (PID) aux méthodes
avancées comme la commande robuste, adaptative ou basée sur des observateurs. Grace
a sa complexité controlée, le TRMS constitue une plateforme pédagogique et scientifique
précieuse, permettant de mieux comprendre les défis liés au controle des systemes aéronautiques
et d’expérimenter des solutions applicables aux hélicopteres et aux drones modernes.
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Chapitre 3

Commande d’un simulateur de vol
d’hélicoptere

Introduction

La syntheése d'une loi de commande adéquate représente une étape fondamentale
dans l'analyse et la commande des systéemes dynamiques. Elle vise a garantir la stabilité
du systeme en boucle fermée, a optimiser les performances dynamiques selon des critéres
prédéfinis, et a accroitre la robustesse vis-a-vis des perturbations externes ainsi que des
incertitudes inhérentes a la modélisation du procédé. [16]

Dans le domaine des hélicopteres autonomes, les publications scientifiques ont développé
diverses méthodes de controle. Les techniques classiques, telles que les régulateurs PID, sont
souvent utilisées pour leur simplicité de mise en ceuvre, mais leur efficacité reste limitée
face a des systemes fortement non linéaires ou soumis a des perturbations importantes. Des
méthodes de contrdle robuste ont donc été élaborées pour faire face a ces contraintes. [17]

La commande par mode glissant (Sliding Mode Control) constitue une approche de
commande non linéaire largement adoptée, notamment en raison de sa robustesse élevée face
aux incertitudes paramétriques et aux perturbations externes, ainsi que de sa capacité a
forcer les trajectoires du systeéme a converger vers une variété de glissement prédéfinie et a
y demeurer de maniere stable. [18]

Par ailleurs, la stratégie de backstepping représente une méthodologie récursive de
synthese de lois de commande stabilisantes, particulierement adaptée a une classe étendue de
systemes non linéaires en forme strict-feedback. Elle repose sur 1'utilisation systématique de
la théorie de Lyapunov pour assurer la stabilité asymptotique du systéme en boucle fermée.
[19]

L’objectif de ce chapitre est de présenter ces différentes architectures de commande,
d’en analyser les fondements théoriques ainsi que les avantages et limitations, puis de motiver
rigoureusement le choix de I'approche la plus pertinente pour le systeme considéré.
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3.1 Recherches scientifique récentes

Les travaux récents sur la commande des hélicopteres autonomes mettent en avant des
approches robustes et hybrides, combinant notamment le mode glissant, le backstepping
et les méthodes adaptatives. Ces stratégies visent a améliorer la précision, la stabilité et
la résistance aux perturbations dans des systemes fortement non linéaires et couplés comme
les hélicopteres.

o Mode glissant : La théorie fondatrice a été posée par Utkin.[22] Des extensions
notables incluent la commande avec retour d’accélération proposée par He et Han,
[34], 'intégration de résecaux de neurones adaptatifs par Li et al. [35] ainsi que le
développement d'un SMC a temps fixe avec observateur par Makki et Moosapour.

[36]

» Backstepping : La formulation de référence est attribuée a Krsti¢ et al. [28] Son
application aux hélicopteéres a été étudiée par Raptis et Valavanis, [25] tandis que
Mahony et Hamel [26] ont démontré son efficacité pour le suivi de trajectoire.

o Approches hybrides : Plusieurs travaux ont cherché a combiner les avantages des différentes
méthodes. Yang et Yan [27] ont proposé une commande intégrant backstepping et
mode glissant. Zhang et al. [37] ont congu une double boucle (SMC pour la position
et backstepping glissant pour I'attitude), obtenant une erreur statique inférieure a 2 %.
Wan et al. [38] ont intégré backstepping intégral, mode glissant et réseaux de neurones.
Utkin et Shi [33] ont introduit le mode glissant intégral. Fellag et al. [39] ont proposé
une commande basée sur la passivité. D’autres contributions incluent la commande
basée sur la passivité une version continue réduisant le chattering (Sadala et al. [40]),
ainsi que l'optimisation d’un super twisting PID par essaims particulaires. Abro et al.
[41] ont optimisé un super twisting PID par essaims particulaires.

3.2 Stratégies de commande classiques : régulateur PID

Le régulateur PID (Proportionnel-Intégral-Dérivé) est 1'un des correcteurs les plus largement
implantés dans les applications industrielles, en raison de sa robustesse opérationnelle et de
son efficacité, tout en présentant l'avantage majeur de ne pas requérir une modélisation
dynamique explicite du procédé.

3.2.1 Simplification d’un contrdéle PID

> Action proportionnelle (P) : elle est principalement utilisée pour accroitre la
rapidité de réponse du systeme en boucle fermée et réduire le temps de montée.

> Action dérivée (D) : elle améliore le comportement transitoire en augmentant
I’amortissement, ce qui contribue a renforcer la stabilité du systeme.

> Action intégrale (I) : elle permet d’annuler U'erreur statique en régime permanent et
d’améliorer la précision asymptotique. Par ailleurs, elle joue un role de filtrage des perturbations
lentes, ce qui la rend particulierement pertinente pour la régulation de grandeurs bruitées
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telles que la pression.
e Structure des correcteurs PID.

De maniere générale, I’action dérivée seule est rarement utilisée en pratique en raison de
sa sensibilité au bruit et de son instabilité potentielle. Le correcteur opérationnel est donc
généralement implémenté sous forme Proportionnelle-Intégrale-Dérivée (PID).

Le triplet constitué du gain proportionnel, du temps intégral et du gain dérivé
caractérise les trois degrés d’action du régulateur et définit les différentes dynamiques de
correction, illustrées par les schémas correspondants.

o Structure série : les trois actions de commande sont mises en cascade, ce qui permet
une interaction progressive des correcteurs au sein de la chaine de régulation.

Etatdﬁlfﬁm_’ Kile(t) o/ Kp.e () _;{Li' Kd d/dt —le ﬂ,
Controleur

F1G. 3.1 : Structure série d’'un PID.

» Structure parallele : les actions de commande sont implémentées en parallele, chaque
terme (proportionnel, intégral et dérivé) agissant indépendamment sur lerreur, puis leurs
contributions sont sommées afin de former le signal de commande global. Cette architecture
permet une interprétation modulaire des effets de chaque composante et facilite I’ajustement
des gains du régulateur en fonction des exigences de performance du systeme.

’ —>» Kp.e(t) B
Etat désiré¢ __e(t)
> Ki.Je(t)

signal Controleur

—> Kd.d/dte(t)

F1G. 3.2 : Structure parallele d’'un PID.

» Structure mixte : cette configuration combine les avantages des architectures série et
parallele. Les actions intégrale et dérivée sont généralement implémentées selon une structure
parallele, tandis que I'action proportionnelle est placée en série avec I’ensemble du correcteur.
Cette hybridation permet d’exploiter simultanément la flexibilité du montage parallele et la
cohérence dynamique de la structure série, tout en améliorant les performances globales du
systeme de régulation.

34



Chapitre 3. Commande d’un simulateur de vol d’hélicoptere

e Réglage d’un PID

Le réglage d'un régulateur PID consiste a déterminer de maniere optimale les parametres
G Gain Proportionnel, T; Temps d’Intégration et T;; Temps de Dérivation , de fagon a garantir
une réponse satisfaisante du procédé en boucle fermée. L’objectif principal est d’assurer un
compromis adéquat entre robustesse, rapidité et précision.

Pour ce faire, il est nécessaire de satisfaire les criteres suivants :

Etat désiré__ e (t) __ signal contréleur
—( —» Kp.2(1) Kile(t) —( ) N

N’ p—

Kd.d/dt.e(t) 41

FiG. 3.3 : Structure mixte d’'un PID.

v

A 4

« Comportement en régulation (Rejet de perturbations) : En configuration de
régulation pure (consigne stationnaire), la syntonisation des parametres du correcteur
doit maximiser la dynamique de rejet des perturbations. L’objectif est de minimiser le
temps de retour a ’état d’équilibre, forcant la variable mesurée a converger asymptoti-
quement vers le point de consigne apres une transition transitoire.

« Comportement en asservissement (Poursuite de consigne) : En mode poursuite
(consigne dynamique ou variable), le réglage de la boucle fermée vise & optimiser le profil
de la réponse transitoire. Il s’agit de contraindre rigoureusement le dépassement unitaire
maximal (overshoot) afin de prémunir le systéeme contre les sollicitations mécaniques
ou thermiques excessives et d’éviter les régimes oscillatoires micro-instables.

« Evaluation de la robustesse : La robustesse structurelle s’impose comme la spécification
la plus critique et la plus complexe a quantifier. Elle caractérise I'aptitude de la loi
de commande & maintenir les marges de stabilité (marge de phase et de gain) et les
performances nominales face aux incertitudes de modélisation, aux dérives paramétriques
du procédé et aux bruits de mesure.

» Spécifications de la dynamique temporelle (Rapidité) : La célérité globale du
systeme asservi est intrinsequement liée a deux indicateurs temporels clés : le temps de
montée (qui traduit la réactivité initiale du systéme) et le temps d’établissement a 5%,
ou 2%, qui marque l’entrée définitive de la sortie dans le corridor du régime permanent
ou stationnaire.

« Analyse de la précision et synergie des actions du PID : La précision intrinseque
du systeme est évaluée a I'aune de son erreur statique (ou écart de position en régime
permanent). Pour les systémes linéaires invariants d’ordre inférieur, 1’action combinée
des trois composantes du bloc PID structure la réponse temporelle selon les principes
suivants (cf. Figure 3.4) :
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1.4 T T T
Dépassement

v

Erreur statique

Consigne,

1_

08~

T

1

T

|

/ |

I

ngv_ Temps de monté |
|

0.4- |
|

/
02- / Temps d’établissement du régime
: / stationnaire

00 5 10 15 20 25

FiG. 3.4 : Structure mixte d’'un PID.

3.2.2 Topologie de la commande PID Multi-Variable (MIMO)

L’architecture fondamentale liant le correcteur PID a un procédé de type MIMO (Multi-
Entrées Multi-Sorties) est cartographiée au sein de la figure synoptique ci-apres. Dans ce
formalisme multidimensionnel, I’état dynamique du systeme est régi par le couplage de quatre
vecteurs temporels distincts :

 7(t) représente le vecteur colonne des grandeurs de référence (points de consigne imposés
au systéme).

o e(t) constitue le vecteur des écarts de boucle (signaux d’erreur, définis mathématiquement
par la différence r(t) — y(t)).

o u(t) désigne le vecteur des variables d’actionnement (signaux de commande générés par
I'algorithme PID).

. , . v , > vari . , 1
t) spécifie le vecteur des réponses observées (variables de sortie mesurées sur le
processus industriel).

Dans cette configuration, I'algorithme de commande traite simultanément les interactions
croisées entre les différentes voies du systeéme, permettant ainsi de maintenir les performances
de poursuite et de régulation malgré la complexité du couplage multi-variable. [20]

r;g ; e(t) PID u(t) TRMS a(t)
——p Controller p———p» »

—

F1G. 3.5 : Représentation par blocs d'une boucle de régulation mixte PID-MIMO.

La loi de commande d’un régulateur PID classique peut étre exprimée sous la forme suivante :

de(t)
dt

u(t) = Kpe(t) + K; [e(t)dt + Ky (I11.1)

ou : K, désigne le gain proportionnel,
K; représente le gain intégral,
K4 correspond au gain dérivé.
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L’écart de régulation, appelé erreur de poursuite, est défini comme la différence entre la
consigne et la sortie du systeme :

e(t) = r(t) —y(t)

avec r(t) la référence (consigne) et y(t) la sortie mesurée du systéme.

» Avantages : simplicité de conception et de mise en ceuvre, facilité de réglage (méthodes
empiriques), large utilisation industrielle, faible coftit de calcul.

» Inconvénients : sensibilité aux perturbations externes, performances limitées pour
les systémes non linéaires, difficulté de réglage pour les systemes complexes, robustesse
insuffisante face aux incertitudes.

3.3 Stabilité des systémes non linéaires

Dans le cadre de 'analyse mathématique de la stabilité, 1’étude repose généralement
sur l'utilisation d’un modele dynamique représentatif du systéeme considéré, permettant
d’évaluer rigoureusement ses propriétés de stabilité. Toutefois, la validité des conclusions
obtenues dépend étroitement du degré de fidélité du modele vis-a-vis du systéme physique
réel, condition indispensable pour garantir la pertinence de la transposition des résultats
théoriques.

Par ailleurs, la théorie de la stabilité constitue un pilier fondamental de 'automatique
moderne, dans la mesure ou une grande variété de problématiques liées au comportement
des systemes dynamiques y sont directement rattachées.

Un cas représentatif est ’étude de la stabilité d’un point d’équilibre, généralement abordée
a travers le formalisme de Lyapunov. Par définition, un systéme en équilibre conserve son état
au cours de I’évolution temporelle. L’analyse consiste alors a étudier le comportement des
trajectoires lorsque les conditions initiales sont situées dans un voisinage de 1’état d’équilibre,
ce qui permet de tenir compte des perturbations associées a des écarts initiaux non nuls.

L’analyse de la stabilité des systémes non linéaires vise ainsi a caractériser leur comportement
dynamique, en particulier dans le voisinage des points d’équilibre. Dans ce cadre, deux
approches principales sont couramment utilisées pour ’étude de la stabilité locale ou globale :

e Le plan de phase est une méthode graphique utilisée pour analyser le comportement
des systemes du second ordre en régime libre (u = 0). Il repose sur la représentation
des trajectoires dans I'espace d’état pour différentes conditions initiales, ce qui permet
une analyse qualitative des caractéristiques du systéme.

Sa construction ne nécessite pas la résolution analytique des équations différentielles,
ce qui est avantageux lorsque ces solutions ne sont pas disponibles. Grace aux calculateurs
modernes, les trajectoires peuvent étre obtenues par intégration numérique, rendant la
méthode efficace pour I’étude des systemes non linéaires asservis.
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Cette approche est exacte, ne requiert aucune hypothese particuliere et s’applique a tout
type de non-linéarité. Dans de nombreux cas, un systeme non linéaire peut étre approximé
par un modele du second ordre, ce qui fait du plan de phase un outil pertinent pour leur
analyse.

3.3.1 Théorie de Lyapunov

Nous considérons la stabilité au sens de Lyapunov pour des systémes autonomes a temps
invariant, décrits par ’équation différentielle :

T = f(x),z(ty) = xo

Une notion fondamentale dans 1’étude de la stabilité est celle du point d’équilibre.

e Définition 1 — Point d’équilibre : Un état z, est dit point d’équilibre du systéme
(II1.1) si, lorsque x(t;) = ., alors z(t) = z. pour tout ¢ > ¢;. Autrement dit, x. est un état
stationnaire vérifiant f(x.) = 0.

e Définition 2 — Stabilité au sens de Lyapunov : Le point d’équilibre z. est dit
stable si, pour tout € > 0, il existe un rayon p(g) > 0 tel que :

2o =zl < ple) = |2(t) —zell <&, VE > 1o
Cela signifie que, pour toute boule de rayon € centrée en z., il existe une sous-boule de rayon

p(e) telle que toute trajectoire issue d’une condition initiale située dans cette sous-boule
reste confinée dans la boule de rayon e.

F1ac. 3.6 : Illustration de la stabilité au sens de Lyapunov.

e Définition 3

Un systeme dynamique est dit stable lorsqu’une légere perturbation de son état d’équilibre
ne 1’éloigne pas significativement de ce point : il demeure a proximité de celui-ci. Cette
définition traduit la capacité d’un systeéme, pour des conditions initiales proches de I’équilibre,
a rester confiné dans son voisinage malgré une perturbation.

Un exemple classique est celui d'une bille placée sur une surface sphérique :

o Dans le cas illustré a gauche de la figure (II1.7), une petite perturbation ne fait que
déplacer légerement de la bille, laquelle reste au voisinage de sa position d’équilibre.
Cet état d’équilibre est qualifié de stable.
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o Dans le cas illustré a droite, la bille, soumise & une perturbation, s’éloigne définitivement
de sa position initiale. Cet équilibre est alors dit instable.

Cette définition intuitive trouve sa traduction rigoureuse dans la formulation mathé-
matique de la stabilité de Lyapunov, qui précise les conditions permettant de garantir
ce comportement. [42]

stable

insable

F1G. 3.7 : Hlustration de la définition intuitive de la stabilité.

3.4 Commande robuste : généralités

La commande robuste a été développée pour pallier les limites des approches traditionnelles
face aux incertitudes de modélisation et aux perturbations externes. Son objectif est de
garantir la stabilité et les performances pour un ensemble de modeles possibles. [21] Ces
techniques reposent sur ’analyse des bornes d’incertitude et sont particulierement adaptées
aux systemes aéronautiques.

» Avantages : résistance aux perturbations, fiabilité accrue.

» Inconvénients : complexité mathématique, difficulté de mise en ceuvre.

3.5 Synthése de la commande par modes glissants

3.5.1 Principe algorithmique

Introduite par Utkin, la commande par modes glissants constitue une approche algorithmique
performante pour le controle robuste des structures non linéaires. [22] La stratégie sous-
jacente consiste a diviser la dynamique du systéme bouclé en deux phases distinctes : une
phase de ralliement vers une surface de glissement stable, suivie d'une phase de glissement
asymptotique le long de cette frontiere. La métrique de glissement s’énonce sous la forme :

S =é+ Xe(A>0)

L’existence et 1'unicité du mode glissant sont dictées par le critére de Lyapunov, souvent
implémenté via la condition d’attractivité stricte S = —K(S). [23] L'implémentation directe
de cette loi de commutation engendre toutefois le phénomeéne de chattering (oscillations
de forte amplitude et haute fréquence). La réduction de ces harmoniques indésirables est
classiquement opérée par I'application d’un formalisme de couche limite (boundary layer),

remplacant la fonction de signe par un profil d’activation continu lisse (saturation ou fonction
sigmoide).[24]
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3.6 Synthese d’une loi de commande par modes glissants

Considérons une classe de systemes dynamiques non linéaires a entrée unique et sortie
unique (SISO), d’ordre n, régie par la représentation différentielle non autonome suivante :

v = F(Y s yD) + 94, 9o s y M)+ Ay, g, y™)
ou :
o f(.) représente la dynamique interne du systéme;

e g(.) est le terme associé a ’entrée de commande u;

 (.) regroupe les incertitudes et perturbations.

e,

¢ (e(0),e(0))

S(e)
FiG. 3.8 : Schématisation du mode de glissement dans le plan de phase.

Introduite comme une fonction scalaire dans I’espace des phases, la surface de commutation
matérialise 1'objectif de commande. Elle est calibrée pour forcer le vecteur d’erreur e(t) a
intercepter et a glisser sur cette hypersurface jusqu’a l'origine, garantissant la convergence
des variables d’état vers leurs trajectoires désirées. Ainsi, la fonction S(¢) encapsule les
spécifications dynamiques requises pour le systéme. [43]

En s’appuyant sur le formalisme de J.-J. Slotine, cette surface est modélisée par la relation
différentielle suivante :

S(t) = (;i + /\)nﬂ o= :ij % (%)n_k_l Me  (3.0)

La dérivé de S par rapport au temps et donnée par :

S(t) = (i + A) Z . n”__ o 5 (%)H_l Me o (3.2)

k=0

n—1 n—k—1
— o =1 (d ke
¢ +Zkz!(n—k—1)! a Ae (33

k=1
ou :
o e(t) est l'erreur de poursuite ;

e > (0 est un parametre de conception;

o n est le degré relatif du systeme.
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3.6.1 Application Autour de I’axe de tangage du repere corps

Le modele dynamique de I’hélicopteére selon I'axe de tangage s’écrit : [25]

li'l = T2
1
To = I_l[_Mg sinzy — Biyxg + Kypx? sin(221) + (a125 + bixs) (1 — Kyyws cos )]
. Ty k11
= 110, 4 f1n 3.4
R TR

La commande réelle u; n’agit pas directement sur x; mais via ’état intermédiaire x3. On
introduit donc une commande virtuelle 23 a suivre. [26][27] En posant Uerreur e; = x1—x14
et la surface s; = é; + A\jeq, et en imposant $; = —K;sign (s1), on obtient :

(@123 4+ biz3)(1 — Kyyxscos x1) = F
avec
F = L[ Kisign (s1) + Z1a — M (22 — 214)] + Mysin @1 + Biyre — Kyexisin (2x)

La commande virtuelle est alors la solution positive de ’équation quadratique :

F
—b b? +4a) ————
1+\/1+ alKgy$5COS.T1

On impose une dynamique auxiliaire & = x5 — Ksign (s1), ce qui donne la loi de commande
réelle :

Tll

Ty .
— * _ - _ R
Uy = o <x3+ 111;3 K szgn(sl))

De maniere analogue, pour 'axe de lacet :

T T:
vy I (:cg Do e i <82>>
k22 T21

avec So = €9 + o€y , €9 = Ty — Tyq.

3.6.2 Atténuation du chattering

A ADA

F1G. 3.9 : Illustration de la définition intuitive de la stabilité.

Pour limiter les oscillations de haute fréquence, la fonction signe est remplacée par une
approximation continue tanh (s/e) avec € = 0,01. [24].
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Synthese :

« Avantages de mode glissant : forte robustesse, bonne précision.

e Inconvénients de mode glissant : phénomene de chattering, commande discontinue.

3.7 Commande par backstepping

3.7.1 Principe général

La technique du backstepping (ou commande intégratrice) configure une approche récursive
et formalisée pour la synthese de lois de commande dédiées aux dynamiques non linéaires
structurées sous forme strictement triangulaire. Cette méthodologie opére par décomposition
en sous-systemes cascadés, ou chaque variable d’état intermédiaire est exploitée comme une
entrée de commande virtuelle stabilisante. Elle utilise une approche récursive et des fonctions
de Lyapunov pour garantir la stabilité globale. [28] Considérons un systéme sous forme
triangulaire :

&y = fi(z1) + gi(x1)w2
Ty = fo(x1,22) + ga(x1, T2) T3

En = fo(x1, .y xn) + gn(T1, .y Tn)u
avec ¢;(.) # 0. On définit les erreurs z; = x; — a;__1, ol ;1 est une commande virtuelle
construite récursivement. A chaque étape, on enrichit la fonction de Lyapunov d’un terme

quadratique et on choisit la commande virtuelle pour rendre sa dérivée négative. La derniere
étape donne la commande réelle u. [29]

3.7.2 Transformation du modele de ’axe de lacet
Le modele de l'axe de lacet s’écrit : [30]
i‘4 = Ty

. 1 1
i5 = - [=Biyrs — (27 + kToz) + (agag + bawe)]

2 T,
. TQO k22

= g+ o2 3.6

o Ty - Ty (3.6)

On introduit la variable auxiliaire z9 = CLQZE% + byxg. [31] devient :

jf4 = T
. 1 1
Ty = I—[—Bl¢$5 — T(Qﬁ + k’cToZl) + 2’2]
2 p
T k
22 = (2@21‘6 + bg) (—T—QOZ'G + %Uz) (37)
21 21
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3.7.3 Etapes de synthése

Etapes 1: Stabilisation de ’angle de lacet x4

1
On définit ey = x4 — x4 [32] et V] = 56?1. La commande virtuelle aq est choisie avec un

terme intégral pour améliorer la robustesse :
. t
g = Tyqq — C4€4 — )\2 fO 64(t>dt

On obtient V; = —cge? — Aoy [ eadt + eqe5, avec e5 = x5 — .
Etapes 2: Stabilisation de ej

1
On prend Vo, = V| + Eeg. [33] En imposant une dynamique sur Uerreur, on définit la

commande virtuelle désirée pour 2 :

. 1
2oa = Io(—cses + &2) + Biprs + T(% + kTbz21)
p

. 1

Alors Vo = —cye] — cse2 — Aoey [ eqdt + 7-€5C6 AVEC €6 = 2 — 2.
2

Etapes 3: Synthése de la commande réelle u,

1
On prend V3 = V5 + 56%. En forcant la décroissance, on obtient la loi de commande :

L - L T
Uo k22(2a2x6 n bz) (sz C6€6 2 es + T21( Ao + 2)$6

3.7.4 Stabilité de Lyapunov

Avec les gains cy,c5,c6,A2 > 0 suffisamment grands, l'origine de 'espace des erreurs
(eq,65,€6, [ €adt) est globalement asymptotiquement stable.[28] La fonction de Lyapunov
candidate :

1 1 1
V = 56421 + 56% + 56% + 5)\2([ 64dt)2

vérifie V = —cye] — csez — cged 0.

3.7.5 Remarque sur le chattering

La commande backstepping classique est continue, donc exempte de chattering. En cas
d’extension hybride, on peut recourir a des approximations continues. [24]
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Synthese :

o Avantages de backstepping : robustesse, précision, stabilité garantie.

e Inconvénients de backstepping : complexité calculatoire, sensibilité aux erreurs de
modele (version non adaptative).

3.8 Comparaison synthétique des méthodes

TaB. 3.1 : Comparaison globale des méthodes

Méthode Avantages Inconvénients

PID classique Simple, rapide, Peu robuste,
limité au non linéaire

Commande robuste | Résiste aux perturbation | Complexe mathématiquement.

Mode glissant Tres robuste Complexe (réticence),
commande discontinue.

Backstepping Précis, stable (Lyapunov) | Clacul lourd,
dépend fortement du modele.

Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons mis en évidence et analyser les principales stratégies de
commande utilisées dans le cadre de I'étude du systéme considéré, en procédant a une
comparaison de leurs performances et de leurs caractéristiques structurelles.

Ces commandes sont applicables a un simulateur de vol d’hélicoptére autonome
et s’inscrivent dans une démarche progressive. Apres avoir rappelé les méthodes classiques
de commande telles que le PID, nous avons approfondi I’étude de deux approches robustes
et non linéaires.

La commande par mode glissant se distingue par une robustesse élevée vis-a-vis des
perturbations externes et des incertitudes paramétriques, assurée par une convergence en
temps fini vers une surface de glissement. Néanmoins, le phénomeéne de chattering nécessite
des techniques d’atténuation pratiques (remplacement De la fonction signe par tanh ).La
commande backstepping, quant a elle, offre une construction systématique de lois de commande
stables via des fonctions de Lyapunov, garantissant une excellente précision en régime nominal,
mais elle est plus sensible aux erreurs de modélisation.

L’analyse de la littérature récente montre une nette tendance vers les approches hybrides
combinant les avantages des deux méthodes. Pour notre simulateur, compte tenu de I'importance
de la robustesse face aux perturbations aérodynamiques (vent, turbulences), nous retenons la
commande par mode glissant comme solution principale. Le backstepping pourra étre utilisé
comme référence comparative pour les scénarios nominaux.
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Chapitre 4

Commandes appliquées sur notre
systeme (TRMS ) Et résultat de
simulation

Ce chapitre présente 'application de trois stratégies de commande sur le Twin Rotor
MIMO System (TRMS) : les stratégies de régulation par correcteur proportionnel-
intégral-dérivé (PID), la commande robuste par modes glissants, ainsi que le formalisme
récursif du backstepping (ou commande rétroactive intégratrice). Chacune est mise en
ceuvre afin d’assurer la stabilité et le suivi des angles du systeme. Les performances obtenues
sont ensuite évaluées a travers des résultats de simulation, permettant de comparer
rapidité, précision et robustesse de chaque approche.

Introduction

Dans le paradigme de I'automatique et de la régulation des systémes dynamiques,
la sélection de l'architecture de commande (ou de la loi de syntheése) constitue un facteur
déterminant pour garantir la stabilité, la robustesse et les performances nominales du systéme
bouclé déterminant dans la stabilité, la performance et la robustesse de I’ensemble. Les
approches classiques, telles que la commande proportionnelle-intégrale-dérivative (PID), ont
longtemps constitué la solution de référence grace a leur simplicité de mise en ceuvre et
leur efficacité dans de nombreux contextes industriels.[44] Cependant, face a des systemes
non linéaires, caractérisés par des incertitudes paramétriques structurelles et assujettis a des
perturbations exogenes non mesurables., ces méthodes classiques montrent leurs limites. [47]

Afin de pallier ces insuffisances, des stratégies de commande dites robustes ont été
développées. Parmi elles, la commande par mode glissant se distingue par sa capacité
a garantir la résilience et I'invariance structurelle face a des incertitudes et perturbations,
en imposant une dynamique souhaitée au systeme. [45][48] De méme, la méthode de backste-
pping constitue une démarche rigoureuse pour la génération de lois de commande spécifiquement
calibrées pour les systeémes non linéaires, en exploitant une construction récursive des fonctions
de Lyapunov. [46][47]
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Chapitre 4. Commandes appliquées sur notre systéme (TRMS ) Et résultat de
simulation

4.1 Commande par contrdle PID

Le correcteur PID représente une stratégie de régulation fondée sur trois actions fondamen-
tales, destinée a réduire 'erreur statique et dynamique entre la valeur de référence et la
réponse effective du systeme.

4.1.1 L’équation utiliser pour la simulation

L’équation est la suivante :

de(t)
dt

u(t) = Kye(t) + K; [e(t)dt + Ky (4.1)

(Note : Dans votre image, le dernier terme utilise Ky mais il s’agit conventionnellement du
gain dérivé Ky ou Ty).

Composantes de I’équation

e u(t) : Le signale de commande envoyé au systéme.
e ¢(t) : L'erreur (différence entre la consigne et le mesure).

e Terme Proportionnel (K,e(t)) : Réagit l'erreur actuelle. Plus l'erreur est grande,
plus I'action est forte.

e Terme Intégral (K; [e(t)dt) : Elimine l'erreur statique en accumulant les erreur
passées.

de
e Terme Dérivé <K d%) : Anticipe les variations futures de I'erreur pour stabiliser la

réponse et réduire les dépassements.

4.1.2 Résultats de simulation

File Edit View Insert Tools Desktop Window Help
DEde [ MRKNODLEL- S| 0E mD

Psivs Time

Psi
A | psi | |

Psi

L L
0 50 100 150
Time (s)

F1G. 4.1 : La figure représente les résultat de simulation de psi (¢)) avec la commande PID.
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4.1.3 Lecture de graphe

Le graphe illustre 1’évolution temporelle de 'angle d’élévation psi (¢) de la tige du TRMS,
exprimé en radians, en fonction du temps.

4.1.4 Interprétation des résultats

Au cours de la phase initiale, la tige part d’une position proche de zéro et s’éleve
rapidement vers la consigne. On observe alors un dépassement (overshoot), la valeur
franchissant légerement la cible avant de se stabiliser, ce qui traduit un réglage du PID orienté
vers la rapidité de réponse. Dans la suite, apparaissent des oscillations amorties autour
de la consigne, résultant de I’action combinée des trois composantes du régulateur : la partie
proportionnelle (P) qui accélere la convergence, la partie intégrale (I) qui supprime l'erreur
statique résiduelle, et la partie dérivée (D) qui atténue les oscillations, avec une efficacité
dépendante du réglage choisi. Enfin, en régime permanent, la courbe se stabilise autour
de la consigne et I'erreur de position devient pratiquement nulle, traduisant la stabilisation
du systeme. La qualité de cette stabilisation dépend du compromis adopté dans le choix des
gains PID, entre rapidité, dépassement et robustesse.

4.1.5 Résultats de simulation

<+ Figure 2 == [m] x
File Edit View Insert Tools Desktop Window Help >
N dS | | ASNUDLEAL- @ 08 am

Phi vs Time

1.2 T

Phi
1 po—— Phi, 1
0.8

06

Phi
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021

i
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02 .
] 50 100 150

Time (s)

F1a. 4.2 : La figure représente les résultat de simulation de (¢) avec la commande PID.

4.1.6 Lecteur du graphe

Le graphe illustre I’évolution temporelle de 'angle d’azimut (¢) phi de la tige du TRMS,
exprimé en radians, en fonction du temps.
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4.1.7 Interprétation des résultats

1. Phase initiale (transitoire rapide)

e La tige démarre proche de zéro et monte rapidement vers la consigne.
« On observe un dépassement (overshoot) : la valeur dépasse légerement la cible.

e Cela traduit un réglage du PID orienté vers la rapidité de réponse.
2. Oscillations amorties

o Apres le dépassement, la courbe oscille autour de la consigne.

o Ces oscillations proviennent de 1’équilibre entre les trois termes du PID :
— P (Proportionnel) : accélere la montée vers la consigne.
— I (Intégral) : supprime 'erreur résiduelle.

— D (Dérivé) : amortit les oscillations et stabilise la trajectoire.
3. Régime permanent

» La courbe finit par se stabiliser autour de la consigne.
e L’erreur de position devient quasi nulle — le systeme est stabilisé.

o La qualité de la stabilisation dépend du compromis choisi dans les gains PID.

Remarque sur le TRMS

e Le PID réussit a controler azimut de la tige malgré la dynamique complexe
et couplée du TRMS. La forme de la courbe illustre le compromis classique : rapidité
face au dépassement et stabilité. Le PID permet de stabiliser le TRMS et d’atteindre
la consigne, mais : il reste limité en robustesse et en performance optimale. Pour un
systeme aussi complexe, on préfere souvent des commandes avancées telles que la commande
par mode glissant, et le backstepping. [48]

4.1.8 Commande PID avec perturbation

File Edit Group Signal Axes Help
wHl W o o [~ T FRER o0 | | E
rrrrrrrrrrrrrrrr B = =
3r
Signe
25
2
15
[ X3
] —e
05
[} 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Time (sec)
Name:
Index:
Adjust segment Y position [Stnai 1 @11 [ Vi vidax ]

F1a. 4.3 : La perturbation (signal builder) appliquer sur les commandes.
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Phi vs Time

F1G. 4.4 : La figure représente les résultats de simulation de psi (¢) et Phi (¢) par la
commande PID avec perturbation (signal builder).

4.1.9 Interprétation des résultats

Ce graphique illustre le comportement du systeme régulé par un PID classique soumis
a une perturbation de type impulsionnelle introduite via le Signal Builder entre ¢t = 40 et
t = 84s. On observe une sensibilité remarquable du systeme face a cette contrainte extérieure.
Des I'apparition de la perturbation a ¢t = 40s , ainsi qu’a sa disparition a t = 84s, le
systeme subit de fortes oscillations harmoniques et un dépassement (Overshoot) important.
Le régulateur PID prend un temps relativement long pour amortir ces oscillations et ramener
le systéme a son régime permanent. Cela met en évidence les limites de la régulation classique
en termes de rejet de perturbations et de robustesse.

Remarque sur TRMS

Le systeme est stabilisé en régime permanent hors perturbation, mais devient instable
dés qu'une contrainte extérieure est introduite. Cela confirme que le PID seul n’est pas
suffisant pour garantir un rejet robuste des perturbations. [49] [50]

Dans un contexte aéronautique ou de commande d’hélicoptere, ce manque de robustesse
peut étre critique, d’ou I'intérét de méthodes avancées comme le backstepping ou le sliding mode.
[51][52][53]
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4.1.10 Analyse des mérites et contraintes inhérents a la commande
PID

Ce tableau récapitulatif présente une comparaison systématique des avantages et faiblesses
des correcteurs usuels. :

TAB. 4.1 : des mérites et contraintes inhérents a la commande PID [93][94]

Action Avantage Inconvénient
Propositionnel | Diminue 'erreur statique. Augmente le dépassement.
Diminue le temps de réponde. Diminue la stabilité.
Intégral Annulé lerreur statique. Systeme par fois lent en BF.

Argumente la statique.

Dérivé Améliore stabilité et rapidité. Sensibilité de systeme au
bruit.

4.1.11 Conclusion 1

L’utilisation d’une commande PID pour piloter le TRMS (Twin Rotor MIMO System )
permet garantir une stabilisation nominale des variables angulaires de psi (¢) et de glissement
phi (¢). Le régulateur PID est d’implémentation aisée en ceuvre, intuitif et performant dans
atteindre la consigne avec une erreur finale quasi nulle.

Cependant, ses limites apparaissent clairement :

o Il ne prend pas en compte le couplage entre les axes du TRMS. [54]
o Il reste sensible aux perturbations et non-linéarités du systéme. [55]

o Le réglage des gains est délicat et souvent un compromis entre rapidité, dépassement

et stabilité. [56] [57] [58]

Ainsi, le PID constitue une solution de base pour la commande du TRMS, mais
il n’est pas suffisant pour garantir des performances robustes et optimales dans toutes les
conditions. Pour un systéme aussi complexe et fortement couplé, il est préférable de recourir
a des stratégies plus avancées (commande par mode glissant, backstepping) qui offrent une
meilleure prise en compte des non-linéarités et des incertitudes. [59] [60]

4.2 Commande par Backstepping

Cette approche fournit un cadre systématique pour la conception de contrdleurs non
linéaires. L’idée centrale est de déterminer une loi de commande telle que, pour une fonction
de Lyapunov définie positive, sa dérivée soit maintenue négative. L’objectif est d’obtenir,
via une construction récursive par étapes, une commande assurant la stabilité asymptotique
globale du systéme. A la différence de nombreuses méthodes classiques, le backstepping ne
souffre d’aucune contrainte liée a la structure des non-linéarités. [61}[62]
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4.2.1 Principe de Backstepping

Le principe du backstepping consiste a stabiliser progressivement le systéme en
partant des sous-systémes les plus simples. A chaque étape, une commande virtuelle
est introduite afin de stabiliser une partie du systeme, et 'on construit une fonction de

Lyapunov associée a cette étape. Ensuite, on « recule » vers I’équation précédente pour
corriger 'erreur et enrichir la fonction de Lyapunov. Ce processus est répété de maniere
récursive jusqu’a la derniére équation, ou la commande réelle est finalement définie.

[63][64][65][66][67]

Etapes typiques

1. Décomposition du systéme sous forme strict-feedback. [63]

2. Stabilisation du premier sous-systéme avec une commande virtuelle. [64]

3. Extension de la fonction de Lyapunov pour inclure les nouvelles variables. [65]

4. Ttération jusqu’a obtenir une loi de commande finale garantissant la stabilité globale.

[66](67]

4.2.2 Equation de backstepping
Backstepping - Etape 1
Erreur de suivi :
€1 =T — T4 (4.2)
Commande virtuelle :
o = d1g — crer — Ay [ erdt (4.3)
Erreur intermédiaire :
€y = Ty — (O (4.4)

Etape 2

Dérivée de la commande virtuelle :
021 = Zfld - CI(LUQ — .’I‘bld — )\161 (45)
Définition :

Z1 = 041:16% -+ blxg (46)
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Commande virtuelle désirée :

I
1 — Kgyxs5cos xy

M, sin(z1) + Biyxe — Kyya? sin(2z;)
1 — Kgyx5cos

(4.7)

21d = (—0262 + 061) +

Etape 3

Erreur final :
€3 = 2] — 214 (4.8)
Dérivée de z; :
Z1 = (2aqx3 + by)d3 (4.9)

Commande réelle u; :

T . Tho
= — —(2 b 4.10
k11(2a1x3 + b1) A~ O T11( s 1)x3 ( )

Uy
Backstepping - Etape 1
€4 = Ty — Tyd
Qg = g — Caeq — Ao [ eqdt (4.11)
€5 = Ty — Qo
Etape 2
Gy = Byq — c4(T5 — Tyq — Aoy (4.12)
Définition :
29 = Qi + by (4.13)

Commande virtuelle désirée

. 1
294 = [2(—0565 —+ C(Q) + Bl¢$5 + T(ZV + ]ﬂCT021> (414)
p

Etape 3

€6 = 22 — Z2d
22 = (2&2!)36 + bg)itﬁ (415)

Commande réelle u,

T T
U9 21 ng — Cg€p + ﬁ(Qang + bg)l’ﬁ (416)

- koo (2096 + bo) 15

Avec

C1,Cy,...,Ce >0
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4.2.3 Résultats de simulation

Tely

F1a. 4.5 : La figure représente les résultats de simulation psi (¢) avec la commande de

Backstepping.

4.2.4 Interprétation des résultat

e Dans la phase initiale, la réponse du systeme évolue rapidement vers la consigne.
Contrairement au PID, le dépassement est généralement réduit, car la méthode de
backstepping tient compte des modes propres et des couplages internes. Vient ensuite
la stabilisation, ou les oscillations autour de la consigne sont nettement moins marquées
que sous PID. En effet, le backstepping construit la commande de maniére hiérarchique,
en stabilisant chaque sous-systéme avant de passer au suivant, ce qui permet une
meilleure maitrise des non-linéarités et des couplages. Enfin, en régime permanent,
la courbe se stabilise proprement autour de la consigne et l'erreur finale devient
quasi nulle, traduisant une robustesse accrue face aux incertitudes et aux interactions

complexes du TRMS.

F1c. 4.6 : La figure représente les résultats de simulation Phi (¢) avec la commande de

Backstepping.
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4.2.5 Interprétation des résultat

1. Phase initiale :

o La réponse démarre rapidement vers la consigne.

« Contrairement au PID, le dépassement est faible voire inexistant, car le backstepping
incorpore ’ensemble des états internes et leur évolution.

2. Stabilisation :

o Les oscillations autour de la consigne sont fortement réduites.

o Le backstepping stabilise chaque sous-systeme de maniere hiérarchique, ce qui
permet de mieux gérer les couplages entre élévation (tita) et azimut (phi).

3. Régime permanent :

» La courbe se stabilise proprement autour de la consigne.

o L’erreur finale est quasi nulle — preuve d’une robustesse accrue face aux perturbations
et aux non-linéarités du TRMS.

Remarque sur le TRMS

o Le backstepping est particulierement adapté aux systemes non linéaires et
couplés comme le TRMS. [68]

o 1l offre une meilleure stabilité et réduit les oscillations par rapport au PID. [69][70]
o La commande est plus complexe a concevoir, mais elle compense les limites du PID en

prenant en compte la structure hiérarchique des équations du systeme. [71][72][73]

4.2.6 Le backstepping avec perturbation

F1G. 4.7 : La figure représente les résultats de simulation psi (¢) et Phi (¢) avec perturbation
(signal builder) on applique le Backstepping.
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4.2.7 Interprétation des résultat

Ce scénario montre une nette amélioration des performances grace a la commande non
linéaire Backstepping. Lors de I'application de la perturbation a t = 40s, le systéme réagit
par une légere déviation transitoire, mais le controleur - basé sur les fonctions de stabilité
de Lyapunov — parvient a rejeter I'effet de ’anomalie trés rapidement. Les oscillations sont
instantanément étouffées, et la sortie rejoint sa consigne en un temps record. Le méme
comportement dynamique et robuste est observé lors de 'annulation de la perturbation a
t = 84s. Ce test confirme la supériorité de la commande Backstepping par rapport au PID
en termes de rapidité et de précision dynamique.

4.2.8 Points forts du backstepping

« Stabilité accrue : la réponse atteint la consigne avec peu ou pas de dépassement.
[74]

e Oscillations réduites : le systeme se stabilise plus rapidement et de maniere plus
propre. [75]

* Robustesse : meilleure résistance aux perturbations, incertitudes et couplages entre
les axes (élévation tita et azimut phi). [76]

o Adaptation aux non-linéarités : contrairement au PID, le backstepping prend en
compte la structure hiérarchique et non linéaire du TRMS. [77]

Limites

o Complexité de conception : nécessite une modélisation précise du systéme et une
démarche mathématique plus lourde. [78§]

o Mise en occuvre plus exigeante : demande davantage de calculs et de connaissances
théoriques que le PID. [79]

4.2.9 conclusion 2

Le backstepping est une méthode avancée qui permet de dépasser les limites du PID
pour un systeme complexe et fortement couplé comme le TRMS. Il garantit une meilleure
précision et une stabilité globale, mais au prix d’une conception plus sophistiquée.

4.3 Commande de modes glissants

La régulation par modes glissants (ou sliding mode control) est une stratégie de
commande non linéaire robuste dont ’objectif est de contraindre le vecteur d’état du systeéme
a converger vers un hyperplan de commutation défini par I’équation S = 0, dénommé surface
de glissement. Une fois cette surface atteinte, la dynamique du systeme — régie par I’équation
S = 0 — devient invariante et dépend exclusivement du choix de ladite surface, assurant ainsi
la convergence asymptotique du vecteur d’état vers l'origine de 1'espace des phases (point
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d’équilibre). On qualifie alors ce régime de mode glissant, caractérisé par une trajectoire
contrainte a évoluer sur la surface jusqu’a atteindre 1'état d’équilibre. [80] [81]

4.3.1 Equation de modes glissants

Synthese de la régulation par régime de glissement

On considere le modele dynamique du systeme décrit par les équations

sulvantes :
T; =
1 7=
T |—Mysin(z1) — Biyas + Kgpadsin(2a1) + (@123 + biag) (1 — Kgyas cos ) ]
1
. Tio k11
= —— — 4.17
et D

La finalité de la loi de commande consiste a garantir le suivi asymptotique
d’une trajectoire de référence de la variable x; vers la trajectoire désirée x14.

Pour cela, on définit ’erreur suivi :
ep =11 — 219  (4.18)
La dynamique de 'erreur de poursuite s’exprime sous la forme :
é1 =29 — 2194 (4.19)

Dans La régulation via Sliding Mode Control, la variété de glissement
est choisie comme suite :

S1 = €1 + A€ (420)
En substituant I’expression de 1’erreur, on obtient :
S1 = T9 — Zt'ld + )\1(3)‘1 — $1d) (421)

ou A est une grandeur invariante strictement positive.

Dérivée de L’hypersurface de basculement vérifie la relation :

5"1 = j?g - Ci"ld + )\1([132 — jild) (422)
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En remplacant &5 par son expression dynamique, on obtient :

51 =

1
T |—Mysin(z1) — Biyas + Kgpa?sin(2z1) 4+ (a1xf + biag)(1 — Kyyas cos )| —
1
T1a + (22 — 214)

Afin de garantir I'atteinte de I’hyperplan de commutation de glissement, on
impose la condition suivante :

$1 = —Kysign(s)

ou k; est une constante positive.

En identifiant les deux expressions de s$1, on obtient :
(@123 + bixs)(1 — Kyyascoszy) = F - (4.23)
avec :

F = L(—Kysign(s1)+31a— M (w2—314)) + M, sin(z1) + Byypre — K p 22 sin (227
(4.24)

Ainsi, on obtient :

F
2+ by = 4.25
(13 + 0Lt 1 — Kgyxs5cosxq ( )

La détermination des solutions de cette équation fournit la commande
virtuelle :

. —bl + b% + 4@1F

4.26
20, (4.26)

3

La commande virtuelle représente la valeur désirée de la variable x3
permettant d’assurer la convergence de la variété de glissement.
La loi d’évolution de I’état x3 se décrit par :

. Tho k11
S (PAN1 1.27
T3 Tnxg + Tnm ( )

Aﬁn de forcer la Variable s é, suivre 1& référence .CC* on impose la d namique
3 3
SUi\/ante .

Ty = 3:25,, — Ksign(sy)  (4.28)
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En substituant cette relation dans la dynamique précédente, on obtient :

T

:x*/—Kssins 4.29
Tow+ = o — Kusign(s1) (429

Apres simplification, la loi de commande s’écrit :

T (o T :
_ * _ _ s
up = o (x3 + 11:153 Ksign(sy)

(4.30)

L’introduction d’une commande virtuelle est nécessaire car 'entrée de
commande u; n’agit pas directement sur la variable .

Elle agit d’abord sur la dynamique de x3, qui influence ensuite la dynamique
de x9, puis celle de x;.

Ainsi, le recours a une loi de commande fictive (ou variable auxiliaire)
permet d’assurer la stabilité de la dynamique des sous-systemes internes et
de garantir 'atteinte de ’hyperplan de commutation.

Synthese de la loi de commande associée a us

On considere maintenant la seconde partie du systeme associée a la variable
Ty.

La dynamique correspondante est donnée par les équations suivantes :

j74 =I5
. 1 1
= —Biygxs — T (27 + keTo(ar23 + bias)) + (agad + bawe) (4.31)
p
. Iy k2o
T, " Ty

La finalité poursuivie est garantir de trajectoire de la variable x4 vers la
trajectoire désirée x44.
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Pour cela, on définit ’erreur de suivi :

ey = Ty — Tuq
L’équation différentielle régissant 1’erreur de suivi est la suivante :

€y = T5 — Tyq
La surface de glissement est définie par :

Sy = €a + Aoea  (4.32)
En substituant les expressions des erreurs :
Sg = Ty — Z4q + Ao(x4 — x — 4d) (4.33)
ol Ay représente un parametre fixe défini positif
So = &5 — Tyqg + Ao(x5 — T4q)  (4.34)

En substituant I'expression de x5, on obtient :

S9 =
1
—Bl¢$5 — T($7 + ]{ECT()(CLL’U% + blxg)) + (agx% + bQ.ng) —L'lf4d+/\2(£€5—jf4d)

1
2 P
(4.35)

Pour garantir I’atteinte de I’hyperplan de commutation, la condition de glissement
suivante est prescrite :

S = —Kssign(sy)  (4.36)

ou Ky > 0.

En identifiant les deux expressions de so, on obtient :
OégiL’% + byrg = G (437)
avec :

: . : 1
G = [2(—Kgszgn(52) +Xy4q— )\2(565 — 374d)) + Bl¢$5 + T(SI% + kCTO(alxg + blxg))
p
(4.38)
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La résolution formelle de cette relation donne acces a la commande virtuelle :

_ —ba+ /b3 + 4axG (4.39)

b
2@2

k
Lg

La commande virtuelle représente la valeur désirée de la variable x4 permettant
d’assurer la convergence vers L’équation différentielle régissant la variable g
s’exprime sous la forme :

. TZO k22
= g4+ 2 4.40
Tg T21 T + T21 (5 ( )

Afin d'imposer la convergence de xg vers xg, on choisit la dynamique suivante :
i = xf — Kgsign(s)  (4.41)

En substituant cette relation dans I’équation dynamique précédente, on obtient :

T k /
I 2y = xg — Kgsign(sy)  (4.42)
T 1o

Apres simplification, la loi de commande s’écrit :

T v T
uy = 2 (:z;g + 2 — Kssign(32)>
ko1 Iy

(4.43)

L’introduction d’'une commande virtuelle x est nécessaire pour la méme
raison que le cas précédent.

En effet, I’entrée de commande us n’agit pas directement sur la variable
x4. Elle agit d’abord sur la dynamique de zg, qui influence ensuite celle de
x5, puis celle de zy.

Ainsi, 'utilisation d'une commande virtuelle permet de stabiliser la
dynamique intermédiaire et de garantir le suivi de trajectoire.
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4.3.2 Résultat de simulation

© ) ®
Tine (5)

F1G. 4.8 : La figure représente les résultat de simulation ¢ (psi) par la commande de mode
glissant.

4.3.3 Interprétation des résultat

Dans la phase initiale, la montée vers la consigne est rapide et directe,
sans dépassement marqué. Le mode glissant impose en effet une dynamique
robuste qui garantit une atteinte rapide et stable de la surface de glissement
ainsi que la jonction de la dynamique a cette surface. Une fois cette surface
atteinte, on observe une convergence rapide vers la trajectoire désirée, avec
des oscillations nettement réduites par rapport au PID. Toutefois, le phénomene
de réticence (chattering), se manifestant par des oscillations a haute fréquence
autour de la trajectoire de référence, peut apparaitre lorsque le gain de
commutation est élevé ou en présence de bruit dans le modele. Enfin, en
régime permanent, la courbe se stabilise autour de la consigne avec une
erreur quasi nulle. La robustesse du mode glissant permet ainsi de compenser
efficacement les incertitudes et perturbations du TRMS, notamment ses non-
linéarités et les couplages entre axes.

Remarque sur le TRMS

« Le mode glissant assure une robustesse supérieure face aux perturbations
et aux incertitudes mécaniques. [82]

o La réponse est plus rapide et plus stable que celle obtenue par PID.
33]

o Le principal inconvénient est le chattering, qui peut fatiguer les actionneurs
ou provoquer des vibrations indésirables. [84]
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o Globalement, la commande par mode glissant est bien adaptée au TRMS,
systeme fortement non linéaire et couplé. [85][86]

1 1 1 L 1 1 L
0 E) E) w© F) ® ™ » Bl

F1G. 4.9 : La figure représente les résultats de simulation Phi (¢) par la commande de mode
glissant.

4.3.4 Interprétation des résultat

1. Phase initiale (0-10 s) :

» La consigne monte brutalement vers 1.

o La réponse du systeme (Phi) suit rapidement cette montée, sans
retard marqué.

e Le mode glissant impose une dynamique robuste qui force 'état a
rejoindre la surface de glissement.

2. Phase transitoire (10-20 s) :

« La trajectoire converge vers la consigne avec peu ou pas de dépassement.

o Les oscillations transitoires sont fortement réduites par rapport a
une commande PID classique.

o Un léger chattering peut apparaitre autour de la surface de glissement,
mais il reste limité.

3. Régime permanent (apres 20 s) :

o La courbe bleue se superpose quasiment a la consigne rouge.
o L’erreur statique est quasi nulle, preuve de I'exactitude de la commande.

o Linvariance structurelle du régime glissant compense les couplages
entre 'axe d’azimut (phi) et 'axe d’élévation (tita).
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4.3.5 La commande de Mode glissant avec perturbation

Fia. 4.10 : La figure représente les résultats de simulation Psi (¢) et Phi (¢) par la
commande de mode glissant.

4.3.6 Interprétation des résultats

Ce graphique représente le résultat optimal en matiere de robustesse
globale grace a La loi de commande robuste par modes glissants. On remarque
de maniere flagrante que le systeme reste parfaitement insensible a la perturbation
appliquée entre 40 s et 84 s. La trajectoire de sortie reste rigoureusement
confondue avec la consigne, sans aucun dépassement ni oscillation. Cette
performance remarquable s’explique par la nature méme de la commande
par mode glissant, qui force le vecteur d’état a contraindre la dynamique a
évoluer sur la variété de glissement, garantissant une immunité complete aux
aléas externes et aux erreurs de modélisation.

Remarque sur le TRMS

o La commande par mode glissant assure une robustesse élevée face aux
perturbations et aux non linéarités.

o La réponse est rapide, précise et stable, avec une erreur de suivi
négligeable.

e Le principal inconvénient reste le chattering, qui peut solliciter les
moteurs et provoquer des vibrations indésirables.

o Globalement, cette commande est bien adaptée au contréle de 'azimut
du TRMS, systeme fortement non linéaire et couplé.
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4.3.7 Atouts de la régulation par modes glissants

e La dynamique nominale du systeme en boucle fermée est paramétrable
par un choix adéquat de ’hyperplan de commutation (surface de glissement).
37]

e Un probleme de poursuite de dimension n se réduit a un probleme de
stabilisation d’ordre réduit. [88]

e L’ordre du systeme dynamique, une fois le régime glissant établi, est
diminué d’un nombre égal au nombre d’entrées de commande. [89]

o La réponse du systéme en boucle fermée devient totalement invariante a
une classe spécifique d’incertitudes dites appariées (vérifiant la condition
de matching). [90][91][92]

4.3.8 Conclusion 3

la commande par mode glissant constitue une solution robuste et performante
pour le contréle du TRMS, assurant un suivi rapide et précis des angles
(psi)vy et ¢ (phi), tout en limitant les effets des perturbations et des couplages.
Son principal défi reste la gestion du chattering, qui doit étre atténué pour
une mise en ceuvre pratique optimale.
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Conclusion

Synthese comparative des performances de robustesse :

En comparant les trois approches de commande face a la méme perturbation,
nous pouvons tirer les conclusions suivantes :

1. PID (Commande Classique) : Présente une faible robustesse. Le
systeme est fortement déstabilisé temporairement avec un temps d’établissement
long et un risque d’instabilité en cas de fortes perturbations.

2. Backstepping (Commande Non-linéaire) : Offre une bonne robustesse
dynamique. Bien que le systeme ressente le choc de la perturbation, le controleur
réagit tres vite pour restaurer I'état d’équilibre.

3. Mode Glissant (Commande Robuste) : Représente la solution
idéale pour ce type de contraintes. Elle offre une insensibilité totale (Invariance)
vis-a-vis des perturbations extérieures, garantissant ainsi une stabilité parfaite
et une précision maximale du systeme en régime permanent.

Le PID est adapté pour une régulation basique, le Backstepping améliore
la stabilité et la précision grace a une approche non linéaire, tandis que
le Mode Glissant se distingue comme la solution la plus robuste pour le
TRMS. Le choix dépend du compromis recherché entre simplicité (PID),
complexité mais précision (Backstepping) et robustesse maximale
(Mode Glissant)
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Le présent mémoire s’est consacré a 1’étude et a ’analyse et a I'implémentation
de diverses lois de régulation robuste appliquées au Twin Rotor MIMO System
(TRMS),qui est utilisé comme un blac d’essai représentatif d’un hélicoptere
autonome. Ce choix de plateforme s’est révélé pertinent, car le TRMS présente
une dynamique non linéaire, instable et fortement couplée, reproduisant fidelement
les défis rencontrés dans le pilotage de systémes aériens complexes.[95]

[’analyse comparative des lois de commande a permis d’expliciter les
atouts et les faiblesses de trois approches majeures :

o La commande PID, largement répandue pour sa simplicité et son efficacité
en stabilisation de base, mais insuffisante face aux perturbations et aux
incertitudes inhérentes aux systéemes multi-variables.

o La commande par backstepping, particulierement adaptée aux systemes
non linéaires et couplés, offrant une précision accrue et une stabilité
renforcée, au prix toutefois d’'une complexité de conception plus importante.

o La régulation par régime de glissement constitue une approche robuste
et performante pour le pilotage du systeme TRMS. Elle garantit une
convergence rapide des états vers la trajectoire désirée, tout en maintenant
une stabilité remarquable face aux perturbations et aux incertitudes
paramétriques. Comparée aux méthodes PID et Backstepping, elle se
distingue par une précision accrue et une robustesse supérieure, assurant
un suivi quasi parfait des consignes. Malgré la présence du régime de
vacillement, lequel est de nature a exciter les modes non modélisés et
a surmener les actionneurs, cette technique reste la plus efficace pour
compenser les non linéarités et les couplages inhérents au TRMS. [95]

Les résultats de simulation ont confirmé que les méthodes robustes,
en particulier le backstepping et le mode glissant, surpassent le PID du
point de vue des performances en temps de réponse, en justesse de suivi et
en insensibilité aux signaux perturbateurs. Ces approches apparaissent ainsi
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comme des solutions prometteuses pour le pilotage d’hélicopteres autonomes,
ol la sécurité, la fiabilité et la robustesse constituent des exigences fondamentales.

Au-dela des résultats obtenus, ce travail ouvre des perspectives intéressantes :

o L’intégration de commandes adaptatives pour prendre en compte les
variations paramét- riques et les incertitudes non modélisées.

o Le développement de stratégies hybrides, combinant robustesse et optimisation
énergé- tique, afin de concilier performance et efficacité.

o Lavalidation expérimentale sur des plateformes réelles, étape indispensable
pour rappro-cher les avancées académiques des applications industrielles
et opérationnelles.

a la fine , ce mémoire contribue a la compréhension et au perfectionnement
des commandes robustes appliquées aux systemes aériens autonomes, et confirme
I'intérét du TRMS comme outil pédagogique et scientifique pour I'analyse,
la comparaison et la validation de lois de commande avancées. Il constitue
une base solide pour des recherches futures visant a améliorer la sécurité et
la performance des aéronefs autonomes, tout en renforcant le lien entre la
théorie et la pratique.
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Figure 6: Schéma block backstepping avec perturbation.
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Figure 8: Schéma block de commande par mod glissant avec perturbations.
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Résumé

L’automatisation et la stabilisation des véhicules aériens, en particulier
les hélicopteres, représentent un défi majeur en automatique en raison de
leur nature fortement non linéaire, de leur fort couplage et de leur caractere
sous-actionné. Afin de surmonter les limitations des méthodes de commande
conventionnelles face aux perturbations aérodynamiques externes (rafales de
vent) et aux incertitudes de modélisation, la solution proposée réside dans la
synthese de lois de commande robustes et non linéaires.

Ce travail porte sur la modélisation, la simulation et le contrdle robuste
d’un systeme a deux rotors (TRMS) afin d’assurer sa stabilisation en vol
stationnaire (hover) et une poursuite de trajectoire précise. La modélisation
dynamique non linéaire de I'appareil a été développée en se basant sur le
formalisme de Newton-Euler pour appréhender toute la complexité de sa
mécanique de vol.

Cette contribution concerne principalement la synthese et la comparaison
de trois stratégies de commande pour le systeme. Tout d’abord, la commande
classique PID (Proportionnel-Intégrateur-Dérivé) est appliquée autour d’un
point de fonctionnement afin de servir de référence basique. Ensuite, la commande
par Mode Glissant (Sliding Mode Control - SMC) est développée pour apporter
une grande robustesse vis-a-vis des incertitudes paramétriques et des perturbations
extérieures en forcant les états du systeme a rejoindre une surface de glissement
prédéfinie. Enfin, la commande par Backstepping a été introduite pour construire
récursivement, de maniere systématique et directe, la loi de commande et
la fonction de Lyapunov qui assure la stabilité globale asymptotique de
I’ensemble du systéme sous-actionné.

La simulation du systeme complet a été réalisée sous l’environnement
MATLAB/Simulink pour évaluer et comparer les performances des correcteurs.
Les résultats numériques obtenus démontrent 1'efficacité et la supériorité des
commandes non linéaires (Backstepping et Mode Glissant) par rapport au
PID classique, en offrant un temps de réponse rapide, une excellente précision
de poursuite et un rejet performant des perturbations extérieures.

Mots clés : Hélicoptere ; TRMS modélisation ; Régulateur PID ; Backstepping ; Mode glissant.
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Abstract

The automation and stabilization of aerial vehicles, particularly helicopters,
represent a major challenge in control theory due to their highly nonlinear
nature, strong coupling, and underactuated system characteristics.

To overcome the limitations of conventional control methods in the face of
external aerodynamic disturbances (wind gusts) and modeling uncertainties,
the proposed solution lies in the synthesis of robust, nonlinear control laws.

This work focuses on the modeling, simulation, and robust control of a
twin-rotor system (TRMS) to ensure hover stabilization and precise trajectory
tracking. The nonlinear dynamic model of the device was developed using the
Newton-Euler formalism to capture the full complexity of its flight mechanics.
This paper focuses primarily on the synthesis and comparison of three control
strategies for the system. First, the classical PID (Proportional-Integral-
Derivative) control is applied around an operating point to serve as a baseline.
Next, Sliding Mode Control (SMC) is developed to provide high robustness
against parametric uncertainties and external disturbances by forcing the
system states to track a predefined sliding surface. Finally, backstepping
control was introduced to recursively construct, in a systematic and direct
manner, the control law and the Lyapunov function that ensures the global
asymptotic stability of the entire underactuated system.

Simulation of the complete system was performed in the MATLAB /Simulink
environment to evaluate and compare the performance of the control strategies.
The numerical results obtained demonstrate the effectiveness and superiority
of nonlinear control strategies (backstepping and sliding mode) compared
to conventional PID control, offering fast response time, excellent tracking
accuracy, and effective rejection of external disturbances.

Keywords : Helicopter ; TRMS modeling ; PID controller ; Backstepping ;
Sliding mode.
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