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Introduction Générale

B R S A B B R A R PR R T

Introduction générale

Un systéme non linéaire commandé est un ensemble d’équations (différentielles par
exemple) non linéaires, d’écrivant 1I’évolution temporelle des variables constitutives.-du
systéme sous l’action d’un nombre fini de variables indépendantes appelées entrées ou
variables de commande, ou simplement commandes, que 1’on peut choisir librement pour
réaliser certains objectifs. Ces systémes n’ont pas de théorie générale. La dynamique de vol
de voitures volantes a voilure tournantes étant non linéaire donc complexe et instable, par
conséquent leur technique de commande doit étre adaptée.

La commande et le contréle d’un hélicoptére drone présente deux difficultés
essentielles, outre la dynamique du systéme non linéaire et couplée qui pourrai étre soumise a
des variations paramétriques imprécises, I’engin évolue généralement dans un environnement
perturbateur de son vol et de ses différentes manceuvres (décollage, inclinaison, descente et
atterrissage) tel que des conditions atmosphériques instables (vent en rafale notamment), ou
dans un théatre d’incendie, dans des zones d’opérations militaires ou le cours des événements
est particulierement imprévisible.

Avec le développement de systtmes de plus en plus complexe de nombreuses
méthodes de commande ont été élaborées. Cette élaboration a été réalisée grace a une petite
configuration plus facile a étudier appelée le Toycopter. Certaines de ces méthodes ont
aboutis a des applications techniques de commande et de contrdle efficientes. Parmi celles-ci
la technique de commande par Backstepping (commande stabilisante non-linéaire) dont
I’efficacité a été prouvée en produisant une fonction de Lyapunov de stabilisation de fagon
séquentielle et systématique et donc particuliérement adaptée a la commande des systémes
non-linéaires triangulaires inferieur dont fait partie notre systéme (le Toycopter). L’idée de
base de la commande de type Backstepping est de rendre les systémes bouclés équivalents a
des sous systémes d’ordre un en cascade stable, ce qui leur conférent des qualités de
robustesse et une stabilité asymptotique global. En d’autres termes, c¢’est une méthode multi-
étapes. A chaque étape du processus, une commande virtuelle est ainsi générée pour assurer la
convergence du systéme vers son état d’équilibre. Cela peut étre atteint a partir des fonctions
de Lyapunov qui assurent pas a pas la stabilisation de chaque étape de synthése. Quand on
applique I’algorithme de cette commande on remarque qu’il y a une complexité dans les
calculs de commande virtuelle si le degré relatif du systéme est grand.

Pour simplifier la complexité de cette synthése, on opte pour une commande avec

filtrage des commandes virtuelles. Dans cette technique les dérivés de ces commandes
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virtuelles ne sont pas calculés analytiquement, mais elles passent par un filtre linéaire ou non
linéaire tous cela dans un contexte ou on néglige la saturation des actionneurs.

Il est bien connu qu’en pratique tous les systémes dynamiques sont soumis & des
limitations sur leurs entrées. Parmi ces limitations physiques, les plus répondu en pratique
sont celles qui s’attachent a I’amplitude des commandes. L’un des effets de ces limitations des
commandes se traduit par une saturation ; c’est la non-linéarit¢ dominante en pratique, qui
entraine la dégradation des performances et méme, dans la plus part des cas de I’instabilité.

De tels effets de saturation des commandes sont décrits dans la littérature. Il apparait
donc nécessaire de prendre en compte ces contraintes physiques, lors de la synthese de la loi
de commande.

Généralement, la conception de la loi de commande avec la saturation d’actionneur est
traitée, soit par la synthése d’une loi de commande contrainte ou bien par la conception d’une
loi de commande saturante. Dans la premiére loi, la commande ne sature jamais et le
probléme est traité par la détermination d’une limite des conditions initiales de 1’état du
systéme qui évite la saturation de la commande. Dans la seconde loi, la commande peut
saturer et donc il est nécessaire de définir les modeles mathématiques adéquats pour
représenter la saturation.

Dans ce travail on s’intéresse 4 la conception d’une commande par Backstepping
filtrée avec saturation des commandes appliquées sur notre syst¢éme (Toycopter). Outre
I’introduction et la conclusion générale, ce mémoir est organisé en quatre chapitres répartis
comme suit :

Le premier chapitre est dédié a introduire quelques notions générales sur les drones et
les hélicoptéres drones en insistant sur le Toycopter, objet de notre étude, qui a été présenté
afin de comprendre le comportement et ’influence de chaque entrée sur la dynamique du
systtme. Au début nous avons montré son principe de fonctionnement, ensuite la
modélisation de sa dynamique sera obtenue en utilisant le formalisme de Lagrange. Enfin
cette dynamique est mise sous la forme d’état afin de simplifier 1’étude ainsi que la simulation
de ce systéme.

Le deuxiéme chapitre est consacré a la présentation théorique de la méthode du
Backstepping. Ensuite nous avons appliqué cette derniére sur un systéme du troisiéme ordre

pour que nous ayons pu voire la complexité de cette technique, aprés sur notre systéme.
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Dans le troisiéme chapitre, nous avons introduit la synthése de la commande par
Backstepping avec filtrage des commandes virtuelles appliquée aussi sur un syst¢tme du
troisiéme ordre et sur le Toycopter.

Dans le quatriéme chapitre, une commande par Bckstepping adaptative filtrée avec
saturation des commandes et des commandes virtuelles a été briévement présentée, ou le
probléme de saturation est résolu, en utilisant La modification du signal d’erreur utilisé dans

les lois d’adaptation par élimination de la composante d’erreur due & la saturation.
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Chapitre I Modélisation dynamique d’un Toycopter

L.1 Introduction

Ces dix derniéres années, les avancées technologiques et les nombreuses applications
potentielles ont suscité un intérét croissant pour la robotique aérienne. Les petits véhicules
aériens sans pilote ont des applications commerciales évidentes dans I’inspection d’ouvrages
d’art comme les ponts, les barrages ou les lignes hautes tensions, P’exploration
d’environnements dangereux comme des foréts en feu ou des zones radioactives, les missions
militaires de reconnaissance, etc... [1].

Cependant afin que les drones puissent atteindre ce potentiel, certains défis techniques
doivent étre surmontés notamment I’étude, et la commande en prenant en compte les
phénomeénes aérodynamiques. Parmi ces drones, on trouve :

e des engins plus légers que I’air : ballons et dirigeables.
e des engins plus lourds que I’air : avions, planeurs, avions convertibles, et I’hélicoptére.

Ce type de systéme non linéaire est trés difficile a commander. La difficulté dans la
commande vient de sa nature instable, fortement couplée et leur sensibilité a I’environnement
extérieur [2].

Dans ce premier chapitre, le résumé du contexte et I’historique, classification de
drones et la configuration des différents rotors seront rappelés et en dernier lieu sera étudié
I’hélicoptére drone (Toycopter).

L2 Contexte et historique

Un drone est un aéronef sans pilote a son bord et doté d’une certaine autonomie et
d’une capacité de déciston. Les drones ou UAV (Unmanned Aerial vehicle) possédent une
charge utile pour ’emport de matériels nécessaires a I’accomplissement des missions
auxquelles ils sont employés. Notons que le mot drone peut également désigner les engins
terrestres ou sous-marins autonomes. Cependant, il est courant de réserver son usage aux

VAA (Véhicules Aériens Autonomes).

Ce sont les conflits armés qui, au cours de I’histoire, ont révélé I'utilité des drones et
ont ainsi amplifié¢ leurs intéréts sur le champ de bataille. Le concept de drone a connu un
premier grand essor au cours de la seconde guerre mondiale par les apparitions des fusées V1
et V2, ou il a d’abord été jugé comme inadapté et sans réelle utilité par une majorité de
militaires et de chefs de file politiques de I’époque. Seule une poignée d’hommes a su
imaginer le formidable potentiel de I’idée méme d’un drone, ainsi que son impact futur sur

Part de mener la guerre.
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C’est ensuite durant les guerres de Corée et du Vietnam que les VAA ont connu un
second grand essor. Le contexte de la « guerre froide» a en revanche nécessité le
développement secret de cette nouvelle arme stratégique. Les drones ont alors permis
I’espionnage afin de minimiser les risques humains au cours des interventions militaires. Ce
sont les innovations technologiques qui ont permis d’acquérir cette supériorité tactique, en
particulier dans les domaines de I’automatique et des télécommunications. Les conflits actuels
ont encore amplifié I’utilisation des drones. Aujourd’hui, le développement de drones reste un
domaine de recherche trés actif dans le monde, tant pour les applications civiles que
militaires. Toutefois, seuls les drones militaires sont actuellement en service, puisque les
drones non militaires ne sont pas intégrés dans I’espace aérien civil. Voici un panel réduit des
missions actuelles et futures des drones, pour ne citer que quelques domaines d’application
tels que :

e la reconnaissance et le sauvetage en condition atmosphérique extréme, ou les drones
aideraient a la localisation de victimes potentielles.

e Pinspection d’infrastructure telle que les pipelines, les lignes électriques ou les barrages
hydrauliques.

e la surveillance de zones d’intéréts comme les frontiéres ou le trafic autoroutier.
e la cartographie de zones agricoles ou urbaines.

e la prospection pétroliére [3].

L3 Classification

La classification des drones est un exercice trés difficile, dans 1a mesure ou elle est
différente selon les pays. Cependant les drones aériens peuvent étre classés selon trois critéres
que sont I’altitude de croisi¢ére, ’endurance en termes de temps de vol et leur dimension
principale. Dans ce cadre, le domaine opérationnel des drones peut se décomposer en trois
segments :

e les drones tactiques.

¢ les drones de moyenne altitude et longue endurance (MAL) permettant d’utiliser une charge
utile de I’ordre de 100 kg

e les drones de haute altitude et longue endurance (HALE).

Le segment tactique se décompose lui-méme en six segments :
¢ les micro-drones (Micro Air Vehicule ou MAV), pouvant étre contenu dans une sphére de

30 cm.
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o les mini-drones (Mini Air Vehicule ou MAV également), pouvant étre contenu dans une
sphére de 70 cm.

o les drones de trés courte portée (TCP).

o les drones moyenne portée lente (multichargés multi-missions ou MCMM lent)

o les drones rapides basse altitude (MCMM rapides).

e les drones maritimes tactiques (DMT).

Cela peut surprendre de distinguer en deux segments les micro-drones et les mini-
drones, mais la différence d’échelle entre les deux impose aujourd’hui encore des contraintes
fortes pour le choix des matériaux des capteurs et des systémes embarqués. Par conséquent
ces deux familles sont fortement différenciées par I’autonomie en vol et la qualité des
controles, cependant la miniaturisation des cartes électroniques jointe a I’augmentation des
capacités de calculs des mini-systémes embarqués tendent a réduire ces écarts [4].

L4 Les hélicoptéres

Les hélicoptéres sont un type d’aéronefs et s’appellent aussi des giravions. La
structure proprement dite d’un hélicoptére est plus simple que celle d’un avion puisqu’etle ne
comprend ni aile ni gouverne mobile. La voilure dite tournante comprend I’ensemble des
pales et le moyeu [S].

LS Les hélicoptéres drones

Le terme drone, en anglais, désignait & V'origine un avion-cible, avion pris pour
objectif dans des exercices de combat aérien ou d’essai des missiles. Communément
Pappellation drone désigne un aérodyne (nom générique de tout appareil volant plus lourd
que I’air) automatisé (autonome et/ou piloté depuis le sol). Dans la classification américaine,
le drone indique un systéme d’aéronef sans pilote (en anglais UAS, Unmanned Aerial
System). Le drone fait partie de ce systéme qui est constitué :
¢ un ou plusieurs vecteurs aériens équipés de capteur de détection.

» une ou plusieurs stations au sol de commande et de recueil des détections.
o des liaisons radioélectriques de données entre le vecteur aérien et la partie au sol.

Un hélicoptére drone est un aérodyne automatisé dont la propulsion a I’instar de
P’hélicoptére avec pilote est assurée par des rotors. Ses utilisations correspondent a ses
qualités de manceuvrabilité, principalement celles qui exigent un vol stationnaire. Ces
missions peuvent étre civiles ou militaires. Tels que repérages, surveillances, relevés

topographiques, inspection, guerre électronique, reconnaissance, brouillage, largage des
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tracts, etc... Sont des applications largement utilisées en attendant d’autre a I’étude ou a
I’imaginer.

Figure I 1. Hélicoptére drone.
L5.1 Mode de vol
Dans la littérature, le fonctionnement aérodynamique et mécanique est analysé selon le
type de vol que réalise I’hélicoptére. L’hélicoptére exécute en principe trois sortes de vols :
e Vol stationnaire, I’appareil étant immobile par rapport a I’air.
e Vol vertical (ascendant ou descendant).

® Vol de translation (horizontalement ou incliné) [5].
L5.2 Différentes configurations des rotors d’un hélicoptére
Ce type d’aéronef posséde des configurations diverses de rotors :

(a) Configuration a rotor principal avec ou sans rotor de queue. Par la suite, nous appellerons
hélicoptére standard ou simplement hélicoptére, la configuration correspondant a un rotor
principal et un rotor de queue.

(b) Configurations & deux rotors principaux. On peut distinguer les cinq solutions suivantes :

e configuration a deux rotors principaux en tandem (bi-rotor en tandem).

o configuration 4 deux rotors principaux coaxiaux contrarotatifs (bi-rotor coaxial).
o configuration a deux rotors principaux cote a cote.

e configuration a deux rotors principaux pivotants.

e configuration a deux rotors principaux dit convertibles.

(c) Un hélicoptére a trois rotors.

(d) Un hélicoptére a quatre rotors [5].

L’objectif de notre travail c’est d’étudier un hélicoptére drone standard, c’est le

Toycopter qui posséde un rotor principal et un rotor de queue sachant que:
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¢ Rotor principal

Un rotor est un ensemble de piéces mécaniques complexes. Il existe plusieurs types de
rotors, les plus connus sont le rotor rigide, semi-rigide et le rotor articulé [5].
o Rotor de queue

En ce qui concerne le rotor de queue, il est composé du méme mécanisme que le rotor
principal sauf qu’il ne contient pas I’ensemble des articulations qui aident & la commande du
pas cyclique. Ce rotor est aussi entrainé par le moteur qui fait tourner le rotor principal [5].
L6 Description du Toycopter

Le Toycopter est en gros un hélicoptére simplifié en modéle réduit, il est composé de
deux liaisons :
e un puits vertical articulé a la base par le biais d’un joint de rotation.
e une tige articulée avec la premiére liaison par I’intermédiaire d’une autre articulation de
rotation, et équipées de deux hélices, une a chaque extrémité.

L’hélice principale ajustera le mouvement vertical, et I’autre contrdlera le mouvement
horizontal [6].

Notant bien qu’il y’a deux différences fondamentales avec un vrai hélicopteére :
e il ne peut pas modifier I’orientation des pales de ses hélices.
e il est condamné a rester sur place. On peut par contre, jouer sur la vitesse et le sens de

rotation des hélices pour le maintenir dans la position souhaitée [2].

Figure L2. Le Ttoycopter.

Le fait que la poussée de I’hélice est variée par la modification de la vitesse de rotation

des hélices introduit une forte non-linéarité qui rend la tiche de controle difficile, ainsi que la
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dynamique de Lagrange sera plus compliquée [6]. Ce qui justifie de montrer tous les détails
de modélisation dans ce chapitre.
L7 Principe de fonctionnement

La configuration étudiée est un systéme mécanique de corps rigide composé de deux

liaisons principales :

¢ La premiére liaison (placé a la verticale)

Elle est articulée a la base par I’intermédiaire d’un joint de rotation, donnant naissance

au mouvement horizontal Toycopter (coordonnée ¢).

Figure 1.3. Schéma descriptif du Toycopter.

¢ La deuxiéme liaison (le bras)

Elle est articulée sur la premiére liaison, par le biais d’un autre joint de rotation

permettant un mouvement vertical (coordonnée ).

Les coordonnées (y,¢), ou ¢ est ’angle de lacet (angle horizontal) entre la projection
du bras sur la base horizontale, et Y est ’angle de tangage (angle vertical) entre I’axe vertical
et le bras, elle peut étre utilisé pour décrire le mouvement du Toycopter depuis les points

d’extrémité du bras restant sur une sphere.

Les moteurs & courant continu sont fixés aux deux extrémités du bras, chacun équipé
d'une hélice. Ces moteurs sont montés de maniére telle que leurs points des axes de rotation

indiquent la direction du mouvement qu'ils actionnent.

Le moteur principal varie sa vitesse @, afin de controler la force perpendiculaire au
plan du rotor (la force aérodynamique générée le long de la coordonnée ), tandis que le

moteur arriére varie sa vitesse @, pour controler le mouvement horizontal. Notez que, malgré
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le fait qu’il y a autant d’actionneurs que de direction souhaitée, le systéme est néanmoins
sous-actionné, étant donné qu’il y a plus de coordonnées généralisées que d’actionneurs
indépendants. Ceci peut étre compris intuitivement en disant que les moteurs doivent

contrdler 3 la fois la vitesse et la coordination correspondants a la direction qu’ils actionnent.

Le centre de masse du systéme n’est volontairement pas sur l'articulation entre la

premiére et la seconde liaison, ce qui rend le systéme instable [6].

L8 Application du formalisme de Lagrange pour la modélisation du Toycopter

Le formalisme de Lagrange est utilisé pour modéliser le comportement dynamique du

Toycopter. Cette approche particuliére est assez simple a mettre en ceuvre [7].

Pour déterminer le mode dynamique, on doit prendre en considération les hypothéses

suivantes :

o les effets du sol et ceux de la vitesse relative sont négligés.

e la force de poussée de I’hélice est considérée proportionnelle au carré de la vitesse de
rotation du rotor.

e I’air génére un couple de frottement proportionnel au carré de la vitesse sur les hélices.

e le frottement du moteur est purement visqueux. Les frottements du bras, et du corps sont

visqueux [6].

La premiére étape de modélisation consiste a sélectionner des coordonnées

généralisées, I’ensemble choisi est : { @,¢, pm, pr}-

Ou : p,, et p, représentent les angles de I’hélice. (Les indices m est r signifient : principal et

arriére).
L.8.1 Evaluation de I’énergie cinétique et potentielle
L8.1.1 L’énergie cinétique

L’énergie cinétique totale consiste a déterminer quatre termes, chacun correspond a
’un des corps rigides du Toycopter (bras : W, corps : W;,, I’hélice principale : W, et I’hélice

arriére W,.).

We=Wo Wyt W, + W, L.1)

10
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Pour obtenir chacun de ces termes, nous allons utiliser la formule générale de 1’énergie

cinétique d’un corps unique et rigide W,5.
Wer=3 Mvju, + Mu[(2 X AG) +3071,0 (12)
Avec :
A : Est un point du corps rigide, il se déplace avec une vitesse linéaire instantanée v,.
0 : La vitesse angulaire instantanée.
M : La masse de la rigidité du corps centré au point G.
1, : Le tenseur d’inertie par rapport a un cadre fixé au point A du corps rigide.

Puisqu’il y’a quatre différents corps rigides dans la configuration, on a besoin alors de

calculer huit vitesses, et d’appliquer la formule a chaque corps.

La vitesse angulaire principale est obtenue en additionnant les trois vitesses angulaires

qui découlent de rotation le long de p,,,, Y et @.

Cela résulte de la composition des vitesses angulaires du déplacement référentiel. La

figure (1.4) illustre les contributions de ¢, et de Y a la vitesse angulaire principale.

osin

LUCOS Py

U Sin oy, 7

(@ ®) (©)
Figure 1.4. Calcul de la vitesse angulaire principale [

(a) Un cadre fixé au corps rigide formé par I’hélice principale et son rotor du moteur (1,2,3).

Les deux coordonnées y et p,,, sont également indiquées.

11
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(b) et (c) Contribution iy, ¢ au cadre ci-joint. Les fléches claires représentent 1 dans (b), et

¢ dans (c).
Un calcul similaire peut étre effectué pour I’axe arriére. Le résultat sera comme suit :
0,,=[@siny + p,, Psinp, +@cosPcosp, Pcosp, — @cosPsinp,]T (13)
Q,=[p, + —@cos( +p;) @sin®+p.)]" (1.4)

Pour les rotors, I’hélice principale et arriére, le point 4 dans la formule générale de

I’énergie cinétique est choisie pour étre égale au centre de masse G.
Il nous reste a calculer les vitesses linéaires de ces deux centres.
Soit :
M(R) : est le centre de masse du rotor de I’hélice principale (arriere) du rotor.

OM et OR : désignent la longueur entre le centre de rotation du bras et le centre de masse

correspondant.
La vitesse linéaire est due aux deux rotations  la vitesse angulaire ¢ et 1 .

La vitesse linéaire instantanée du centre de I’hélice de la masse exprimée dans le cadre

fixe attachée a I’hélice est donnée (pour I’hélice principale et I’hélice arriére) comme suit :
vm=[ P OM ¢ sinysinp,, OM ¢ sini cos meM]T 1s)
v,=[@sinPOR 1 sinp,OR — P cosp, OR]T (1.6)

En raison du choix du point A4, le second terme dans la formule de 1I’énergie cinétique

W, s’annule. L’examen d’un tenseur d’inertie en diagonale (pour les deux hélices) donne :
1 1 . . . :
W= > M0t + - [In1(pin + @ sin ) X (Imz39? cos? ¢ + ¢2)] 17
1 1 ; .3 2 1 .
u’r= 2 Mrvlvr + 2 Ir1(¢ + pr) + 2 ITZEI‘;"2 (I-S)

Dans les équations ci-dessus, I’angle de I’hélice n’apparait pas, car nous admettons

que I, = I3 = L3 et I,; = I3 = I53. Cela permettra de réduire par I’un de 'ordre de la

dynamique du systéme.
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Les coordonnées p,, et p, sont appelées les coordonnées cycliques, car elles ne

figurent pas explicitement ni dans le lagrangien, ni dans la force généralisée.

Selon la méme approche, le reste des énergies cinétiques peut étre exprimé comme suit :
1 : 1 . 1 . .
Wo=3 Ip1a¥? + 5 1p119° cos? P + 3 ly33¢? sin® 1.9
W,= §]b¢2 (1.10)

L.8.1.2 L’énergie potentielle

Le centre de masse du Toycopter G4(G, : est utilisé ici pour la distinguer de G, la
variable générique indiquant le centre de masse de I’'un des quatre organes rotatifs a laquelle

la formule de I’énergie cinétique est appliquée), n’est pas forcement sur le centre de rotation.

Il est censé de se trouver quelque part dans le plan contenant le bras, et le centre de

rotation. Ainsi, deux paramétres sont nécessaires pour décrire sa position.

R |

R,. sine

Figure 1.5. Hélicoptére avec son centre de masse, et les distances projetées nécessaires

pou calculer I’énergie potentielle []
Utilisant la figure (1.5), I’énergie potentielle peut étre mise sous la forme :
W,=M, g(R,, sinp — Ry, cosyp) = G, cosp — G, sinyp (L11)

Elargir le Lagrangien L = W, + W, + W,, + W, — W, montre un regroupement des

constantes physiques dans les constantes phénoménologiques.

Iy = Iy + Ipap + Imaz + Lpg

13
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I{.‘ = Ib33 - IbZZ + Iml - Im23 + MmOM2 + A!-,-OIQ2
14, = Ibll + Im23 + Irl + Mm0M2 + MTORZ
Le Lagrangien sera donc :

L=W, + W, + W, + W, — W,

=2 Ip9? +> I Sin2 P@p? + 2 Io 2 + Iy SN Y

+= Im1pm” + Iy Y p° — G5 cos + G siny (1.12)

Ces constantes phénoménologiques peuvent étre calculées aussi a partir des

parametres du modéle, lorsqu’ils sont connus, ou identifiés expérimentalement.
L8.2 Les forces généralisées

Le systéme est soumis sous I’effet de plusieurs forces extérieures telles que les forces

aérodynamiques, les forces de frottement, et les forces électromécaniques.

Premiérement, concernant les forces aérodynamiques, les hélices engendrent des
couples proportionnels au carré de la vitesse. Ainsi que les orientations de 1’hélice principale
(Cnlop|onetC,|w, Jw,), les hélices générent des contre-couples aérodynamiques

(Crilwm |0y, etCry|wr|w,).

La résistance de P’air est présente sur les angles des ailettes (Cpylwm|wn, et

Crylwr|w,), ainsi que sur les moteurs (Cppq |wp |0, et Crq|wy|w,).

Deuxiémement, les effets dissipatifs sont présents dans le systéme, et ils sont

modélisés comme des forces visqueuses. Sur ’axe P, le frottement visqueux sera considéré
avec C,,,z/), le couple correspondant agissant sur cet axe. De méme, sur 'axep, C,¢

représentera le frottement visqueux.

Enfin, les moteurs électriques regoivent un couple électromoteur: K,,u,, pour le
moteur principal et K,u, pour le moteur arriére, ou u,, et u, représentent les tensions

d’entrées de ce moteur.
Ces couples sont accompagnés de :

14
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e couples réactifs dus aux frottements visqueux, et la force électromotrice due a la rotation,
modélisés par :—F,, w,, et —F.w,.

o la résistance de I’air —Cpy (M) O |@pm| et —Crq () 0, |w,|. Puisque toutes les contraintes
ne dépendent pas du temps, il suffit d’envisager un petit déplacement 8q de la coordonnée q

pour évaluerF,.
La force généralisée associée sera alors :
F,6q =W, (1.13)

Ou : W, est le travail effectué par toutes les forces (ces forces sont constantes le long du

déplacement §q).

Aprés des manipulations algébriques simples, on obtient :

Fy = Cou )l = Cora 01 )pr e | = Co 1L14)

Fp = C,1)pr 1, SNW) = Cona Gl Bl — Co = Cposgne  (AL15)
Fom = Kt = FruPm = Con Pl P (L16)

Eyr = Koty = Fopy = Coapr || @17

L9 Model dynamique du systéme

La dynamique du systéme est la dérivée de la formule de Lagrange précédente, et des

forces généralisées, en utilisant la formule suivante :

d [oL oL
aloe) 5 =F 19

Avec:q =Y, @,pm. pr

Puisquep,,, et p, sont des coordonnées cycliques, qui n’apparaissent pas dans les
forces généralisées, une nouvelle notation sera utilisée pour décrire les vitesses angulaires de

I’hélice, (0, = P et @, = p,). Posant I, = I, et I, = I,,, la dynamique sera donc :

. 1 .
Itb¢ + 1,6, = Cpwp|oy,| — Co || + Ggsiny + Elc(pz sin(2y)

—Cyyp + lwn @ cosy (1.19)
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(Ip + I sin? ()@ + Iy Sin P = Crv |, SinY — Cppy @l | sinyp

- cu"P sin(2y) — mwm‘i’ cosyp — C¢¢ — Cyo sgn(¢) (1.20)
P 121)
Gy = v, 122)

Considérant les équations d’un moteur a courant continu, nous obtenons également les

relations suivantes :

L@ = Knuy — Fron — Cpyop lmm' (1.23)

Lo, = Ku, — For — Cor|wy| (L.24)

Ou : v, et v.servent comme des entrées du systéme [6-8].

Pour une meilleure compréhension de la physique du modéle, voici I’explication des

termes utilisés :

Iw, et L,w,, siny

Ggsinypet G.cosyp

~I.? sin(24)

Ip@n @ cosyp

I sin(2y) et Iywm cosyp
Cnomlon| et G orlw | siny
Crn1 O |0y | siny et Cqw,|w,|
Cop et Cpp

Uy et v,

K; et F;

U et Uy

Yetg

: contre-couples inertiels le long de Y et de @
- effet de la gravité (centre de gravité # centre de rotation)
: effet centrifuge le long de Y

. effet Coriolis le long de ¥

: effet Coriolis le long de ¢
: couples aérodynamiques (contributions directes)
: couples aérodynamiques (termes de couplage)

: frottement visqueux

: couples électromagnétiques

: paramétres des moteurs (constantes de couple et de temps)

: tensions des moteurs (entrées du systéme)
: sorties du systéme (lacet et tangage)

16
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Wy, et o, . Vitesse de rotation du moteur avant et arriére [rad/s] [2].

En examinant les équations, on voit directement la complexité introduite par les
termes de couplages d’une part et les non-linéarités d’autre part. Notons que les différents
coefficients ont été identifiés et qu’ils sont par conséquent entachés d’une certaine erreur. En

particulier, la densité de I’air environnant peut changer d’un jour a I’autre [8].
L10 La représentation d’état du systéme

Le choix des variables d’état dépend de la commande, nous choisissons comme état le

vecteur suivant :

. ) T
X = (lprlpv P, P, Oy, wr) = (xl,xz,x3, x4nx51x6)T

Nous définissons également le vecteur de sortie y et le vecteur d’entrée u du systéme
réel (actionneur + Toycopter) :

{u = (U, u, )T
y =)

Tel que, u,et u, sont des tensions du moteur principal et arriére.

Partant des relations (1.19) a (1.24), nous obtenons les équations d’états sous forme

canonique :

(X, =X,
X, = %[meslxsl + Gssinx; + G, cosx; + %Ic(x4)2 sin(2x,)

— Cyxz + Ipxsxs cos x; — K u, + Fxg)
J'C3 = X4
%4 = 1
{7 (l,p + 1. sin2(x;)

) [Crxglxgl sin x; — I.x,x, sin(2x,) + I, xsx, cos x; (1.25)
—CpXx4 — Ky, sinxy + Fp x5 sinxy — Cyp SgN x4]
. 1 '
X5 = (1—) (Kmm — FnXs — CyXslxs|)
m

. 1
X¢ = (T) (Kyu, — Foxg — Cryxglxsl)
T

\
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L11 Les valeurs des paramétres du Toycopter

Le tableau ci-dessous représente les valeurs des paramétres qu’on va utiliser dans les

simulations :

Iy 40e-3 [Kg m’] I, 6.7e-3 [Kg m*]

I, |31.7e3 [Kg m’] Coo | 24e-3 [Nm]

Cy 6e-3 [Nm s/rad] Co 2e-3 [Nm s/rad]
Cn, |3.64e6 [Nm s’/rad] C, 1.26e-6 [Nm s’/rad]
Cpa1 | 37 [Nm s*/rad] C, |16e7 [Nm s*/rad]
I, |2les5 [Kg m’] I, 54 4e-6 [Kg m’]
E, 15e-5 [Nm s/rad] E, 15e-5 [Nm s/rad]
K, |437e3 [Nm/V] K, |437e3 [Nm/V]
G -60e-3 [Nm] G, -0.31 [Nm]

Tableau I 1. Parameétres du modéle [6]

L12 Simulation en boucle ouverte

Dans la simulation en boucle ouverte effectuée avec une entrée sinusoidale, nous
avons obtenus les résultats montrés dans les figures (1.6 - 1.11). De ces figures, nous avons
montré la dynamique du Toycopter qui est fortement non-linéaire. On constate d’apres les

résultats obtenus que le systéme définit un comportement instable.

L13 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons introduit quelques notions essentielles sur les drones
(historique, classification..), en insistant sur les hélicoptéres drones, nous avons abordé son
mode de vol, les différentes configurations des rotors, ensuite nous avons su qu’est-ce qu’un
Toycopter, son principe de fonctionnement, et en utilisant le formalisme de Lagrange, le
modéle dynamique de notre systéme (Toycopter) est obtenu. Enfin, 1’étude par simulation en
boucle ouverte nous a permis de micux comprendre la dynamique du Toycopter. Les résultats
ont montré I’instabilité et la complexité du systéme.

Dans le chapitre suivant, on s’intéresse a la commande du Toycopter par la technique

Backstepping standard.
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Figure I.6. Signal de commande u., Figure I.7. Signal de commande u,,
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Figure 1.10. Angle de tangage ¢ Figure I.11. Dérivée de I’angle de tangage ¢
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Chapitre I1 Commande par Backstepping
e e e

I1.1 Introduction

La plupart des systémes physiques qui nous entourent sont non linéaires. Bien souvent,
ces non-linéarités sont faibles ou ne sont pas visibles sur la plage d’opérations de ces
systeémes. L’intérét constant d’améliorer les performances des systémes commandés conduit a
des modélisations de plus en plus précises. Dans ce sens, plusieurs méthodes de commande
ont été développées dont la majorité sont basées sur le modéle qui décrit la dynamique du
systtme a commander [9]. Parmi ces méthodes, on cite la méthode de Lyapunov, la

commande par Backstepping qui est utilisée dans ce travail.

Nous proposons dans ce chapitre des techniques de synthése de contrdleurs non
linéaires pouvant étre utilisés pour améliorer les performances d’une classe de systéme non
linaires & structure triangulaire inférieure. Dans un premier lieu, quelques définitions sont
exposées concernant les systémes non linéaires et la théorie de stabilité de Lyapunov. Ensuite,
on présente la technique de commande par Backstepping. On termine par une application de

de la technique sur un systéme théorique puis sur le Toycopter décrit dans le premier chapitre.

I1.2 Stabilité des systémes non linéaires
I1.2.1 Définition d’un point d’équilibre -

Physiquement, un systéme est en équilibre quand il conserve son état en absence de
forces externes. Mathématiquement, cela équivaut a dire que la dérivée de son état est nulle.
Soit le systéme autonome suivant:

x=f(x) (IL.1)
L’état (ou les états) d’équilibre x,, est la solution (sont les solutions) de 'l"équation algébrique

suivante :

fxe) =0 I12)

I1.2.2 Définition intuitive de la stabilité

Un systéme est stable si 1égérement perturbé de son point d’équilibre, il reste proche de

ce point d’équilibre.
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stable instable

Figure I.1. Illustration de la définition intuitive de la stabilité

I1.2.3 Stabilité selon Lyapunov

Soit le systtme dont I’état est définit par le vecteur x qui possede la position
d’équilibre x, = 0. Pour cela, on suppose qu’a I’instant t = t, la condition initiale x(t,) (la

perturbation initiale) se trouve a I’intérieure d’un cercle de rayon &§. L’équation de ce cercle

est:
X24+x2=62=2 [ +x2=6>0 (I11.3)
Ce qui implique
llxll =& (IL.4)

Ou ||x|| est la norme euclidienne. Si le point d’équilibre est différent de 1’origine, 1’équation

du cercle devient :

lIx(to) — xell = & (L5)
o Stabilité simple
On dit qu’un systeme est stable si pour tout £ > 0, il existe § (€) > 0 tel que :
llx(t0) — xell < 6(8) (L6)
Et aprés un certain temps ¢ ; pour les valeurs t > t,, la relation suivante est vérifiée :
12 (xo, to, £) — xell < 8(8) aL7)

e Stabilité asymptotique

Un état d’équilibre x, est asymptotiquement stable, si toutes les trajectoires
convergent vers X, quand t = o ;

Soit :

lim;,q x(t) = x, (IL.8)

Remarque _

Il n’est pas nécessaire que I’état x(t) tend vers le point d’équilibre x, lorsque t
augmente infiniment pour que le systéme soit stable (le cas de la stabilité simple). Mais s’il

tend effectivement vers x,, le systéme est asymptotiquement stable.
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I1.2.4 Méthodes d'analyse de la stabilité
a) Premiére méthode de Lyapunov (Méthode de linéarisation)

Le théoréme de stabilité locale de Lyapunov, connu sous le nom de premiére méthode,
permet de se prononcer sur la linéarisation d'une dynamique autour d'un point d'équilibre,
cette méthode apporte une validité théorique a la technique de linéarisation. Elle mentionne
que si le systéme linéaire est asymptotiquement stable, alors il ya une stabilité asymptotique.
Dans le cas ou le systéme linéaire est instable, il y a une instabilité. Par contre si celui-ci est
stable sans pour autant I'étre asymptotiquement, alors il est impossible de se prononcer sur la
stabilité.

Ce théoréme est d'une importance limitée, car il ne permet d'étudier que la stabilité
d'un point d'équilibre (stabilité locale) et ne donne aucune information sur le domaine de
stabilité (stabilité globale). De plus, & cause de l'approximation du premier degré
(linéarisation), il n'est pas possible de tenir compte de tous les types de phénoménes non
linéaires (zone-morte, saturation...) [10].

b) Deuxiéme méthode de Lyapunov (Méthode directe)

Cette méthode est basée sur le concept d'énergie dans un systéme. Pour un systéme
physique. L’énergie est une fonction définie positive de son état. Dans un systéme
conservatif, I'énergie reste constante, pour un systéme dissipatif, elle décroit. Pour ces deux
cas, le systéme est stable, mais si I'énergie croit le systéme est instable.

L’idée de cette méthode est d'analyser la stabilit¢ du systéme, sans résoudre
explicitement les équations différentielles non linéaires le régissant. Il suffit simplement
d'étudier les variations (signe de la dérivée) de I'énergie (ou une fonction qui lui est
équivalente) le long de la trajectoire du systéme. Le théoréme suivant, qui permet de se
prononcer sur la stabilité d'un systéme, est fourni par Lyapunov [10].

Théoréme 1

Pour le systtme x = f(x) ou x, = 0 est le point d’équilibre, si une fonction de
Lyapunov V (x) existe tel que :
eV(0)=0etV(x)>0Vx#0
@ limjx )0 V (x) = 0 (c-a-d, V(x) n’est pas bornée radialement)
eV(0)=0et V(x)<0,vx #0

Alors le systéme est globalement asymptotiquement stable. Si V(x) <0, on peut

conclure uniquement que le systéme est stable.
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I1.3 Aspect théorique du principe du «Backstepping»

La technique de commande par Backstepping a été développée au début des années 90
[11]. L’arrivée de la commande par Backstepping a donné un nouveau souffle a la commande
des systémes non linéaires, qui est malgré les grands progres réalisés, il manquait des
approches générales. Cette technique est une méthode systématique et récursive de synthése
de lois de commande non linéaire qui utilise le principe de stabilité de Lyapunov (méthode
directe) et qui peut s'appliquer a un grand nombre de systémes non linéaires qui ont-une forme

triangulaire inférieure.

L’idée de base du Backstepping est de stabiliser au départ le premier sous systeme par
une fonction stabilisante connue via une fonction de Lyapunov choisie, ensuite d’ajouter a.son
entrée un intégrateur. On procéde de méme pour le prochain sous-systéme augmenté et ainsi
de suite pour les sous-systémes successifs pour aboutir enfin & une fonction de Lyapunov
globale donnant la loi de commande globale qui stabilise le systéme [12]. Dans cette partie,
I’idée principale de la technique du Backstepping est démontrée par son application a travers
un exemple, sur un systéme du troisi¢éme ordre.

I1.3.1. Synthése commande par Backstepping

Considérons un systéme non linéaire de 3™ ordre modélisé par la représentation

d’état suivante [13]:

% = fi(x1 ) + g1(x1 )x;
Xy = fo(x1,% )+ g2(x1,%3 )x3 (I1.9)
X3 = f3(x1,%2,%3 ) + g3(x1,%2,%3 ) .u

Ou: g; et fi(i=1, 2, 3) sont des fonctions non linéaires connues
Objectif : Notre objectif est de faire suivre a la sortie y = x; le signal de référence y,.
Supposition 1 : On suppose que f;(0) =0, et g;(x) # 0, V (x1,x5,x3) € R3.
Supposition 2 : y, ,y,, y, et yr(3) sont supposés connues et uniformément bornées.
Le systéme étant du troisiéme ordre, le design s’effectue en trois étapes :
Etape 1
On consideére d’abord le premier sous-systéme :
%1 = f1(x1) + 9101 )x, (I.10)
La variable d’état est traitée comme une commande et I’on définit la premiére valeur désirée :
g = %= L11)
La premiére variable d’erreur se définit par :
e, = X1 — Qq (I1.12)
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Sa dérivée est donnée comme suit :

ég=%— dyg= f+g1x2— o (I1.13)
Pour un tel systéme, on choisit la fonction de Lyapunov quadratique suivante :
V, = % e? (IL.14)
Sa dérivée est donnée par :
Vi= eé; = effi+ g1x2 — o] (IL.15)

Un choix judicieux pour rendre négative et assure la stabilité de 1’origine du sous-systéme
décrit par (IL.10), ce choix se donne comme suit :

Yo = oy = o~ [~kiey = fi+ do] (IL16)
X4 est la commande virtuelle du premier sous-systéme, ou k; est un parametre de design
positif.
Si x; = x34 , ’équation (II.15) devient :

Vi= —kie? <0 (11.17)

La constante positive k; permet d’assurer la négativité de V;, donc la convergence de I’erreur
e, vers 0. On conclut alors a partir de (I1.14) et (II.17) que e, est asymptotiquement stable.

Etape 2

On considére, dans ce cas, les deux premiers sous-systémes :

% = f1(x1) + g1(x1 )x;
{xz = fZ(x1 , X )+ 92(x1 , X3 )X3 (1118)

Et on définit la nouvelle variable d’erreur :

e = X, — a, (IL.19)
La dynamique des erreurs s’écrit comme suit :
é1= fitgiles+ay)) — &
. . 11.20
{ez = fotg2x3— 4y 11.20)

Pour lequel on choisit comme fonction de Lyapunov :
Valeez) = Vi + 5 €f (11.21)
Cette fonction de Lyapunov a pour dériver :

Valer,e2) = eylfi + gi(as +e) — do ]+ e[fa + goxz — dq ]
=—kief + e;[fa + gre1 + gaxz — & ] (11.22)

On prend comme une deuxiéme commande virtuelle :
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X3g = Az = 51'2' [d1 — gie1 — f2 — kaeg] (I1.23)
Ou: k, > 0,avec @, calculée analytiquement comme suit :
=322 452y + T (1124)
Un tel choix permet de réduire la dérivée de V, a :
Vo < —kie? —kpe?2 <0 (11.25)

On conclut alors que e, et e, sont asymptotiquement stable.

Etape 3
Le systéme (I1.9) est maintenant considéré dans sa globalité. La nouvelle variable

d’erreur est :
€3 = X3 — Uy (II.26)
Ce qui permet d’écrire la dynamique des erreurs (eq, e,, €3) :

ég=fitgi(e;+a) — @
é;= fo+g.(e3taz)— a (I1.27)
é3= fz+gsu— a,

On prend comme fonction de Lyapunov :
Vs(es ez e5) = Vy + ; €f (11.28)
Sa dérivée s’écrit sous la forme :
Vs(er,e2,63) = Vo + e3éy = —kief — kyef + eslgsu+ grex + f3— 21 (1129)

Le choix approprié de la vraie commande u se donne par :

u= =[d~ge;~ fy+ kyef] (1.30)
Ou k, > 0, et d, calculée analytiquement par:
o= 32 52 %+ Y+ 525+ T2, (L31)
Avec ce choix, on trouve :
Vi(ey, e5,e3) < —kie2 —kye? —kze? <0 (I1.32)

D’ou la stabilité en boucle fermée du systeme original (II,9), et la régulation a zéro de
I’erreur de poursuite (y-y,) . Les deux principaux objectifs du designe (la stabilité et la

poursuite) sont alors atteints.
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I1.3.2 Algorithme générale de 1a méthode

Dans cette partie, on essayera de généraliser l’application de I’approche du
Backstepping sur des systémes d’ordre n [14] :

(%1 = fi(x1) + g1(x; )x;
Xy = fo(x1,%2 )+ g2(x1,%2 )x3

4 . (IL.33)

xn—l = fn—l(xl 1y X2 e X1 ) + gn—l(xl » X2 ---xn—-l)xn
Xy = (X1, %0 oo Xp—1,Xn ) + Gno1(X1, X5 . Xp_q, Xp)U

En général, la conception, par le principe du Backstepping, de la loi de commande u
est exécutée en n étapes. A la i *™ étape, un sous-systéme d’ordre i est stabilisé par rapport a
une fonction de Lyapunov V; par la conception d’une fonction stabilisante @; (la commande
virtuelle du ™ sous-systéme). La Commande est alors établie a 1’étape finale [15].

L’algorithme global du Backstepping est donné par :
(X1d = % = Yr
1
a; = E(—klﬁ + ag— f1)
a; gil("kiei + &1 — fi— Gi-1€i-1)
{ : (I11.34)

1 ) N
U =an = ;:(_knen + dp1— fu— gn—len—l)

I1.4 Application du Backstepping pour la commande des systémes non linéaire

I1.4.1 Application sur un systéme théorique

Soit un systéme d’ordre 3 définit par les équations dynamiques suivantes :

X, = X+ x%
Xy = x3+ x2+x3 (11.35)

563 = X1X3 + XaX3 + u

Notre but est de forcer x; a suivre la référencey,. La synthése de la loi de commande

s’effectue alors en 3 étapes de méme maniere vu précédent (I1.10-11.25).
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Etape 1
Xig = Qo = Yy (1L.36)
ey = x; — @p=xy-sin(t) I137)
Xpq=a=—x% + ay — 5e,; (11.38)
Etape 2
e = 13— (1139)
X3q =0y = —X}—x2 — e, — 5e, + &4 (11.40)
Etape 3
€3 = X3 — Qy (IL41)
U= XXy — XX3 + a4 + 5e3 — e (11.42)
Tel que :
&, = —2x,(x; + x2) + 25e, + 5e, + &g (IL.43)
@, = (—2x2 + x2) — 2%, (2%, (x + x1) + (x3 + x5 + x3)) + é,
+25(—5e; + e;) —5(—5e; + ez —eq) (11.44)
d, = —=3x2(xy +x2) = 2x,(x5 +x2 +x3) + &,
—5(—5e;, + e5 —e;) — 5(e; + ;) (I1.45)
Test de simulation

Pour tester I’efficacité de la technique du Backstepping nous allons effectuer un test
de simulation sur le systéme (I1.35).
Notre but est de forcer x; a suivre la référence y,=sin(t).
On choisit pour la simulation les paramétres :
o Les gains ky = k, = k3 = 60

e les conditions initiales: x(0) = [0.2 ; —0.3; 0.4]

Les résultats de simulation obtenus sont représentés par les figures (II.2-I1.4). La
figure (I1.2) représente la sortie du systéme et la sortie désirée, la figure (I1.3) représente
erreur, le signal de commande est représenté sur la figure (I1.4). D’apres ces résultats on

remarque que 1’état x; suit la référence x,4, donc ’objectif de la commande par

Backstepping est réalisé.
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Figure I1.4. Erreur de poursuite
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I1.4.2 Application a un Toycopter

Dans cette partie, nous appliquons le Backstepping standard au modéle de Toycopter

donné par I’équation d’état (1.25).

Notre objectif est de ramener la position angulaire (x;= ¥, x3 = ¢ ) vers une position désirée

X1d et X34-

Selon le modéle du systéme pour atteindre notre objective on doit diviser la synthése
de la commande en deux parties, la premiére partie est consacrée au calcule de la commande

u, du ’angle de lacet et la deuxiéme partie pour le calcule de la commande u,,de 1’angle de

tangage.
Considérons tout d’abord le 1% sous-systéme :
X, = Xy
X, = %[meslxsl — Cyxy + Lpxsxy cosx; + %chf sin(2x;) + G sinx; + G, cos x; — u,. K, +
F,xﬁ] (IL46)

La conception de la loi de commande de ce sous-systéme ce fait on deux étapes

Etape 1
X1q4 = Qo (1L.47)
€1 = X1 — Qg = €1 = X3 —Qy (11.48)
. X est ’entrée de la commande virtuelle, et soit x,, la valeur désirée de x,

la fonction de lyapunov est choisie comme suit :

V, = % e2 (11.49)
Sa dérivée est donnée par :
Vi = ejé; = e (xp — dp) (I.50)
Xoq =04 =i1g - ki€, (IL51)
Etape 2
€, = X — = éz = Jaz - dl (11.52)
TR . :
U = (—(Crxslxs| — Cypx, _kF"i;y InX5x4 cOSXy +1.Xx5x, Sin2x, + G sin x; -+
Ge cos xy)/ Iy) —ke, — ey + (= Iy/K;) (11.53)
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Tel que :

@ =%q — K1 (%3 — X14)

Prenons maintenant le 2°™ sous-systéme : i
X3 = X4 |
1 . ,
Xy = m [Crxglxe] sinxy — Cpxy + IyXsx, COS X1 — [cX2X, SIN 2%y
—Cpo sgn (@) + Fpxssinx; — Km@sin xq] (IL.54)
Etape 1
X3qg = A2 (I1.55)
€3 = X3— Qy = €3 = X3— 0y (11.56)
X4q=Q3=X3q — K3ze3 (IL57)
Etape 2

On considére I’erreur
¢ €4 = X4 — 3 (IL.58)
Uy = ((-(Crxﬁlxelsinx]@‘q,o sgn (@) + Epxs sin x; — ¢px4+ Iy Xsx; €OS
x; — X%, sin 22, )/( Iol. sin?(x,)))— ksey —\%}- a3)((I,l, sin(x,))1— Kms}x{xl)
(I1.59)

Test de simulation

Pour montrer I’efficacité de la commande appliquée au modele du Toycoptére nous
avons effectué une simulation numérique. L’objectif consiste & ramener la sortie du systeéme
y= [x4,x3] vers une sortie désirée y,. = [x14, X34 = [1.3, 1.3]

Pour cette simulation on prend les parametres suivants :
elesgainsk; =k, =k =ky =2
e les conditions initiales: x(0) = [0.4; 0; 0; 0; 0; 0]

Les figures (IL.5), (I1.6), présentent respectivement, 1’évolution de I’état x; et x;4,x3
et x34 , ainsi que les figures (IL.7), (IL.8) présente I’erreur entre les sorties du systéme et le
signal de référence, en remarque que la position de I’altitude et de I’angle de lacet suivent
leurs références de plus, les erreurs de poursuite sont faibles et convergent vers zéro.

Les figures (IL.5), (I1.6), présentent respectivement, 1’évolution de 1’état x; et x;4,x3

et X34 , ainsi que les figures (I1.7), (I1.8) présente I’erreur entre les sorties du systéme et le
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I1.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons fait un petit rappel sur la stabilité des systémes non
linéaires suivi d’une description de la commande par Backstepping. Cette procédure permet
d’obtenir de fagon constructive et récursive une loi de commande qui assure la stabilité du
systéme en boucle fermée via une fonction de Lyapunov. L’application de cette commande
sur un Toycopter nous a donné de bons résultats, ce qui prouve I’importance de la technique
utilisée. On remarque aussi qu’il y a une complexité lors de la synthése de cette commande
surtout si ’ordre du systtme dépasse 3. Ce fait représente l’inconvénient majeur du
Backstepping. Dans la suite de notre travail, nous proposons de surmonter cette difficulté en

utilisant la technique par Backstepping avec filtre.
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Chapitre HI Commande par Backstepping filtrée

II1.1 Introduction

La mise en ceuvre de Backstepping devient de plus en plus complexe quand l'ordre du
systéme augmente. Cette complexité croissante est principalement due a la nécessité de
calculer les dérivées de la commande a chaque étape de la conception [16]. Ce chapitre traite
d’une Modification qui élimine la nécessité de calculer les dérivées analytiques en
introduisant des filtres de commande dans la conception de Backstepping. La principale
contribution de cette technique est I'analyse rigoureuse de 1'effet du filtre de commande sur la
stabilité et les performances en boucle fermée [17], on commence par la conception des de
commande par Backstepping avec filtre. Puis on passe a I’application de cette technique sur le

Toycopter, les résultats sont validés par un test de simulation.

II1.2 Commande par Backstepping filtrée
Considérons un systéme non linéaire du 3% ordre modélisé par la représentation
d’état sous forme triangulaire suivante [13]:

% = f1(x1) + 91(x1 )x;
%2 = fo(x1,%2 ) + g2(%1, %3 )x3 (IIL.1)
X3 = fa(xy,%2,%3 )+ g3(x1,%2,%3 ) .U

Objectif : L’objectif est de ramener 1’état x, vers une trajectoire désirée x, .
Supposition : g,(x1), g2(x1,%2), g3(x1, x5, x3) sont des fonctions connus non nulles
Pour le calcul de la commande on suit les mémes étapes de calcul dans le Backstepping
standard. (Voir chapitre II). Tout en essayant d’éviter le calcul analytique fastidieux des
dérivées des commandes virtuelles, pour ce faire, on fait appel a la notion de filtrage. Ou on
utilise des filtres linéaires d’ordre deux pour produire des signaux de commande virtuelle et
leurs dérivés.
Remarque

Au long de ce chapitre x;. (i=1...3) représente les sorties des filtres qui vont
remplacer les commandes virtuelles x; 4 (i=1...3), par la suite on va y a voir une nouvelle
grandeur d’erreur qui d’écrit I’écart entre I’état du systéme et la sortie du filtre, soit :

& = x; — x; (i=1..3) (I11.1)
Comme d’habitude avec le Backstepping standard, la synthése de la loi de commande

s’effectue en 3 étapes :
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Etape 1

Dans cette premiére étape, on n’a pas besoin d’insérer un filtre pour le calcul de

dérivée de commande et on écrit :

Xig= X1,c =% (II1.2)
E1= X1 =X B & = fi + g1X2 — Xy (I1.3)
La fonction de Lyapunov candidate est :
V, = %élz (111.4)
Sa dérivée temporelle est :
Vi= €& = & (fi + g% — %1) (IIL.5)
On pose :
— ki€ = fi+g1xs — X1 (I11.6)

Si x; = x4 et d’aprés I’équation (II1.6), on trouve :

Xoa = o (= fi= F1c — ka81), (ky > 0) (I1.7)
On aura donc :
V,= — k&2 (111.8)
Etape 2
éz = X2 — xZ’C (III.9)
Alors :
{33 =—ké + .9'132. (IIL10)
€= [fo+Gg2%3— %3¢

La fonction de Lyapunov candidate est :

V,= &2+ 2é3 (IIL.11)

Sa dérivée temporelle est :

Vo= 6,6, + 6,6, = — k182 + e;(9,8, + fo + goxs — Xoc) (I11.12)
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On pose :

— ko8&, = 918, + fo+ gaX3 — (IIL.13)

On aura donc :

Vo = —k 82 — k,é2 (111.14)

Si x3 = x34 et d’aprés I’équation (III.13), on trouve :

@ =23a= - (~g:18~ fo+ Hoc = kaf2) (k> 0) (IIL15)
Etape3
€3 = X3 — X3¢ (I11.16)
é,=—ki& + 9.6,
by = — koo, + G181 + 9285 (IIL.17)

€3 = fz+ gsu — X3¢

La fonction de Lyapunov candidate est :
V= 262 4+ 1a2+282 (IIL.18)
2 2 2
Sa dérivée temporelle est :

Vg = élél + ézéz + é3é3 = - kléf— kzézz + é3(f3 + gsu — J.C3'C + gzéz) (Ing)

On cherche une loi de commande qui vérifie :

- k3é3 = gzéz + f3 + g3u —_ 563,6 (III.20)
Ce qui donne :
1 ;. - -
u= - [%3c— 9282 — f3 + k35] (IL.21)
On aura donc :
Vs = —k 62 — k,8% — k&2 (I11.22)

Le choix ky, kg, ks >O0.

Ce qui implique la stabilité asymptotique des erreurs e, e, €3, €4.
II1.2.1. Algorithme général de commande par Backstepping filtrée

Dans cette section on généralise I’algorithme de synthése de la commande Backstepping

filtrée sur un systéme d’ordre n d’écrit par I’équation suivant [14] :
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]

% = f1(x1) + g1(x1 )x3
X2 = folx1,%x2 )+ g2(x1,%2 )x3

) : (11.23)

Xn-1 = fao1 (X1, %2 o Xpg )+ Gno1 (X1, X2 o Xn—1)%n
\ Xy = (X1, X2 oo i e Xneq, X ) + Gn (X1, X0 o X1, XU

L’algorithme général de la commande par Backstepping filtrée est donné par [16] :
f X1d = X1,c = Qo

1 ~ .
a, = Z(—kl‘ﬁ + X9 — f1)

1 ~ N
a; = E(_kiei + % — fi— Gi-1Vi-1)
. : (I11.24)

1 ~ ' .
U = an = ;;("knen + Xpc— fo— gn—lvn—l)

Avec v;(i = 1..n— 1) estun terme additif de compensation, il a été introduit dans les

commandes pour compenser 1’erreur du filtrage, comme suit :
vi=x;—-¢&(i=1..n-1)

Ou ¢; est une nouvelle grandeur qui mesure 1’écart entre les commandes virtuelles et la sortie

du filtre de la maniére suivante :
&= —ki& + gi(xip1c — @) + giéis(i=1..n—1)
Avec £;(0)=0 et £,,=0.

Dans I’algorithme toutes les équations sont en fonction de x; . et X; . qui représente les sortie

du filtre et qui vont étre défini par la suite :
Pouri=l x;. = agetx; = X140 = &y

Pour i=2...n x; . et X; . sont défini par un filtre d’ordre deux comme suit :

btz (i=1.n-1)
Z]‘,z:-::gwnz,-,z — Wn(Z1-a;)
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Avec

Xip1,c()= Z; 4 €t Xjp1c = WpZ;, , les sorties du chaque filtre

Les paramétres du filtre sont la pulsation w,>0 et I’amortissement { € [0.1], un choix

judicieux de ces deux paramétres permet une bonne converge du filtre. Surtout on doit faire le

choixdew, > k;,; i=1..n—1).
II1.3 Application du Backstepping au systéme non linéaire
I11.3.1 Application sur le systéme théorique

Considérons le systéme de I’exemple du chapitre précédant (I1.35) :

FEtape 1
X1,c = X1d
€1 = X1 — Xy
2
Xo= Xpq=—Xi — X1 — k1€

Etape 2

€2 = X3 — Xy

2 o
X3=X3q = —X{—X5 +Xp0 — X — k8, — vy

Tel que :

v, =8 —§ et § = k& + (xZ,c - 0‘1)‘*52

Etape 3
€3 = X3 — X3¢
U= —X1Xp — XoX3 + X3 — Xy + k383 — v,
Avec

vy = 8, — &pet & = —ky& + (x3,c - a2)+f3

Ou f3=0.

(111.26)
(111.27)
(I11.28)

(I11.29)
(I11.30)

(IIL.31)

(I11.32)
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Uy = (—(CnXslxs| — Cpxp +Fpxs + Ipxsx, cosx; +Icxpx, Sin2x; + Gssinx, +

Ge cos x1)/ Iy) —k2€; + %50 + v1)(— Iy/K,.) (111.38)
Tel que
vy =6 —§;

Avec él = _klfl + 1(x2’c - (Xl)

Prenons maintenant le 2™ sous-systéme :

X3 = X4
X, = m [Crxglx6l sinx; — CyXy + ImXsXz €OS X3 — IcX;X4 SN 2%y — Cypo 58N (P) —
Fpxs sinx, — Uy, Kppsin x4 (I111.39)
Etape 1
X3c = X3a (111.40)
B3 = X3— X3, (I1.41)
Ay = X4=Xgq=X3,~ K383 =-k3&;3 (111.42)
Etape 2
By = X4— Xac (IIL.43)
U= (((Crxg]x6]sinx; +Cpp sgn (@) + Fpxs sin x; — Cpxy+IpmXsx; COSXy —
Ioxp%4 sin 2x1)/( 11 sin®(x1)))— k44 + X4 c + v3)(( 11 SIn?(x1))/— Ko sinx,;)
(I11.44)

Avec
vz =63 —¢&; et
& = —ko&p + 1(x3. — 3)
Test de simulation
Nous présentons dans cette section les résultats de simulation obtenus en appliquant la
technique de Backstepping avec filtrage des commandes virtuelles. L’objectif consiste a
ramener la sortie du systéme y= [x;, x3] vers une sortie désirée y,. = [x14, X34 ]= [1.3, 1.3]
On choisit pour la simulation les paramétres :
e Lesgainsk, =k, = ks =k, =10,{ = 0.7, w, =60
e les conditions initiales: x(0) = [0.4;0; 0; 0; 0; 0]

Les résultats de simulation sont illustrés sur les figures ci-dessous :
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Dans le premier sous-systtme, les figures (II1.4, IIL.6, III.8) représentent
respectivement 1’évolution de I’angle de lacet i I’erreur (¥ — ¥,)et le signal de commande
u,.. d’apres ces figures on remarque que la position de 1’altitude et I’ange de lacet suivent leur

référence de plus, les erreurs de poursuite sont faibles et convergent vers zéro.

le deuxiéme sous-systéme les figures (IIL.S, II1.7, II1.9) représentent respectivement
I’évolution de I’angle de tangage ¢, ’erreur (¢ — ¢, ), et le signale de commande u,,.
d’aprés ces figures on remarque qu’il ya une bonne poursuite. Donc I’objectif de la

commande Backstepping avec filtrage des commandes virtuelles est réalis€.

II1.4 Conclusion

Dans le chapitre précédent, nous avons fait la conception de la technique du
Backstepping qui permet d’obtenir de fagon constructive une loi de commande qui assure la
stabilité du systéme en boucles fermé via une fonction de Lyapunov.

Pour éliminer le probléme de la complexité de cette technique, nous avons utilisé dans
ce chapitre une nouvelle technique qui utilise le filtrage des commandes virtuelles. Nous
avons appliqué cette derniére sur le modéle du Toycopter.

Les résultats de simulation effectuée sont acceptables ce qui prouve ’efficacité de la

technique proposée.
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Chapitre IV Commande adaptative par Backstepping filtrée avec saturation

IV.1. Introduction

L’un des principaux problémes rencontrés durant la conception d’un schéma de
commande est la présence de la saturation. Cette caractéristique est pratiquement inévitable
dans les systémes réels. Elle inclut des contraintes sur ’amplitude de la variable d’entrée. Ces
contraintes peuvent étre dues a des restrictions volontairement placées sur 1’actionneur pour
éviter la détérioration du systéme et/ou des limitations physiques sur les actionneurs eux

mémes.

La négligence de la saturation, pendant la mise en ceuvre d’un contréleur, conduit a
une dégradation significative dans les performances de la boucle de commande, elle peut
méme causer ’instabilité dans le cas des systémes instables en boucle ouverte. Cela, revient

au fait que la saturation impose des limitations sur la capacité de la loi de commande

Le probléme de la saturation s’avére de plus en plus délicat dans la commande
adaptative et surtout dans le cas d’une adaptation continue durant la saturation. De ce fait, on
peut avoir des dégradations néfastes dans les performances et méme dans la stabilité du

systéeme de commande [20].

Dans ce chapitre, on s’intéresse de donner un petit rappel sur la commande adaptative,
la saturation, et I’application sur un syst¢me non linéaire (Toycopter), nous commengons par
la position du probléme de saturation surtout dans un cadre adaptative, puis nous proposant

une solution qui sera validée par un test de simulation sur le Toycopter.

IV.2.La commande adaptative

Les recherches concernant la commande adaptative ont débuté vers le début des
années 1950 et ont été motivées par le besoin de fournir une aide de haute performance pour
le pilotage d’avion. Apré une premiére période de relatif sucées, les premiers résultats
théorique fondamentaux sont apparus vers 1960 et ont permis au domaine de réalise de
grandes avancés, de plus, les progrés rapides de micro-électronique ont rendu possibles la
réalisation de tels contr6leurs de maniéres simple et peu couteuse.

La commande adaptative offre ’avantage que les bornes des incertitudes ne sont pas

exigées d’étres connues, puisque elles sont annulées en ligne d’une maniére adaptative. Dans
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Un schéma de commande adaptative, les paramétres des contrdleurs (schéma direct) ou de la
fonction non linéaire (schéma indirectes) sont adaptés en utilisant les signaux qui sont
disponibles dans les systémes. Cependant les méthodes de conceptions de la commande
adaptative standard [18], sont limitées aux systémes ou la commande peut étres exprimées
sous forme de produit d’une fonction non linaires connue par un vecteur de parameétres
inconnus
IV.3. La saturation

La saturation est une caractéristique statique et sans mémoire, il est connu dans la
pratique que tout les systémes dynamiques sont soumis a des contraintes sur I’amplitude et la

vitesse des entrés, ou bien a des limitations sur les actionneurs [19].

La saturation a été toujours un probléme important pour les systémes de commande,
du fait que tous les actionneurs se saturent a un certain niveau. Lorsqu’un actionneur atteint
ces limites, on dit qu’il est saturé et aucune tentative visant a accroitre le signal de commande

ne donne un résultat [21]. Mathématiquement, la saturation peut étre décrite par :

Xmax = SULX 2 Xpmax
Sat(x) ={ x = si|x| < Xpax
~Xmax = SLX < —Xmax

La saturation est une non-linéarité discontinue et sa linéarisation pose des problémes aux

points angulaires.

1
1
: A sat(x) i
i !
1
; :
i Xmax H
' 1
i :
! 1
! [}
' [}
s : x
T : |
i !
) '
! '
' 1
' ]
i 1
i :
' T ~Xmax :
! |
! 1
e >
; !
! |
+— —————p
Saturation Lindaire Saturation

Figure 1V.1. Saturation
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IV.4. Modélisation de P’effet de saturation

Les effets indésirables que peut causer la saturation sur les systémes de commande
sont la dégradation des performances de commande comme les grands dépassements et les
cycles limite. Dans le pire des cas, elle peut causer une instabilité du schéma de commande.
Dans la figure IV.2 (b), quand la saturation se produit on remarque que le systéme est
entrainé en boucle ouverte par le signal de commande saturé jusqu'a ce que ce dernier
retourne de nouveau dans la zone linéaire non saturée. Alors, au cours de cette période
(saturation), il n’y a pas d’action de commande, ce qui implique que la saturation de I’entrée
pour un systéme instable produirait une grande défaillance du schéma de commande, méme

pour les systemes Stables, elle peut causer des dépassements ou encore 1’instabilité sous des

o
%

grandes Perturbations [20].

Reference , u ofu) y
Controleur 7{ Systeme =
Saturation Systeme >
(@) (b)

Figure IV.2. Effets de la saturation

Le probléme de saturation s’aveére plus délicat dans la commande adaptative, parce que
le fait de continuer 1’adaptation durant la saturation de I’entrée peut causer facilement une
instabilit¢ du syst¢éme. Dans les approches de commande adaptatives, 1’adaptation des
parametres s’effectue par ’utilisation de I’erreur de poursuite. Dans cette erreur, on trouve la
contribution des conditions initiales, des erreurs paramétriques et de la saturation du signal de
commande. Alors, pour avoir une adaptation stable, le signal d’erreur a utiliser dans
I’adaptation ne doit pas contenir la composante due a la saturation du signal de commande.
L’inclusion de la partie due a la saturation va provoquer une mauvaise adaptation et peut
déstabiliser le systeme bouclé. A partir de ce constat, les solutions utilisées pour remédier aux

effets indésirables de la saturation dans le cadre d’une commande adaptative sont :

e [’arrét de ’adaptation durant la saturation, cette méthode malgré sons efficacité est souvent
confrontée au probléeme de démonstration de la stabilité [21].
¢ La modification de la loi de commande de telle sorte que le signal généré par le contrdleur

reste toujours dans la zone linéaire, i.e. non saturé [22], [23].
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=SS

e La modification du signal d’erreur utilisé dans I’adaptation par élimination de la

composante due 4 la saturation [24].

3éme

Dans ce travail on adopte la solution.

IV.S. synthése de commande par Backstepping adaptative filtrée avec saturation des
commandes
Nous nous intéressons dans cette partiec du chapitre a la synthése d’une loi de
commande par Backstepping adaptative filtrée pour un systéme non- linéaire soumis a une
contrainte de saturation. La solution proposée est traité de maniéres a surmonter le probléme
de saturation.

Soit un systéme non linéaire d’ordre 3 définit par :

%y = @1 (x1)0; +Py(x1) + g1 (% )x,
% = @7 (%1,%2)0; + P (x1,%2) + g20%1, x5 )x3 (Iv.1)
%3 = @3 (X1, %0, %3)0; + P3(xy, %2, %3) + g3(x4, %2, %3 Ju

Avec u = sat(u,) ou u,, est le signal de commande généré par le contrdleur
Objectif : L’objectif est de ramener 1’état x; vers une trajectoire désirée x; 4 .
Supposition 1: g,(x1), g.(x1,%3), g3(x1,%,,x3) sont des fonctions connus non nulles.
Supposition 2 : 1 (x; ), Yo (x1,x3),¥3(x; , X2, x3) sont des fonctions connus.
Supposition 3 : les vecteurs des parametres 6; (i=1,3) sont inconnus,@; sont supposés connus
La synthése de la loi de commande s’effectue en 3 étapes, a chaque étape on fait le
développement d’une commande virtuelle a;=x;4; 4 (=0,2), jusqu'a la derni¢re étape ou on
aboutit la formule finale de la commande u, comme on a déja vu dans le chapitre précédent la
commande par Backstepping filtrée s’appuie sur I’utilisation des filtres pour le calcul des
commandes virtuelles ainsi que leur dérivées, pour cela on laisse la notation x; 4 et on opte la
nouvelle notation x;. qui représente les sorties des filtres, on prend en considération la
présence de saturation d’amplitude pour la commande, et une limitation d’amplitude, vitesse,
et de bande passante pour les commandes virtuelles, alors un nouveau filtre qui permet en
méme temps de calculer les dérivés des commandes virtuelles et de réaliser la limitation

d’amplitude, de vitesse, et de la bande passante est choisit comme suit[25] :
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-

Xc

—»
o

x 2 1 1 X,

N 8 O s f»O-» 28wn ol = | = 5>
- S
— wan S
Saturation de I’amplitude Saturation de vitesse

Figure 1V.3. Filtre permettant de calculer les commandes virtuelles et leurs dérivés en
assurant la limitation d’amplitude, vitesse, et bande passante

La notation x, représente le signal de commande ou de commande virtuelle avant

filtrage et saturation.

Remarque :
Dans la premiére étape on n’a pas besoin d’utiliser le filtre pour cela x; 4, = x;,c = Xq1c
Etape 1
€1=x1—X1, B &= @l 01+ Y, + g, 0 — Iv.2)

Avec x, est la commande virtuelle saturée pour cela on peut réécrire (IV.2) comme suit :

é.‘1 = (pf 6, + ¢1 +9,%2c — J.cl,c (Iv.3)
é',1 = (PI 6, + t/’1 + glx;,c - 5C1,c + 91%X2,c — glx;,c (IV4)
1= @ 01+ Yy + g1x5c + Hyc + 91 (X — X5.0) (IV.5)

Etant donné que 6, est inconnu, soit alors ; une estimation de 6,
&1 =] 01+ 010 + Y, + g%, — 10+ 9,002 — X2,)
Ou:4, = 0, — 8, I’erreur d’estimation paramétrique.

Nous proposons une solution pour le probléme de saturation des commandes virtuelles
basée sur la modification du signal d’erreur utilisé, cette modification permet une adaptation
correcte des parametres par €limination de la composante d’erreur due a la saturation des

commandes virtuelles dans le processus d’adaptation.
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Pour cela, on introduit une nouvelle grandeur ¢; qui représente la version filtrée par

I’effet de saturation ou la composante d’erreur due a la saturation, cette grandeur est [26] :

§ = —k&y + 91(x2,c - X;,c)

(IV.6)

Soit la variable d’erreur modifiée v;dans laquelle on élimine 1’effet de I’erreur due a la

saturation, cette variable est donnée par la relation

vy =8 —§;
vy = é1 - f1
U1 = @] 81+ 0] 61+ 1 —dyc+ gix5c + Hady
La fonction de Lyapunov candidate est choisie comme suit :

vV, =

N

1 -~ -~
Sa dérivée temporelle est :
Vl = v11°71 + "'l-é:’[r 51
g1

y -~ . o = 1 577

Vi=vi(ki&s + 0T 81+ Y, — k1 + 9, %50 + ©18;) + 0_1917'91
Etant donné que :
61= 91— 91 = §1= —@1
On remplace I’équation (IV.13) dans (IV.12), on trouve :

. ~ . ~ 1 ~0 A
Vi = vy (k& + ol o1+ Y, + g, %+ ] 67 - X1c) = ;9{ 0,

Etant donné que :

Alors I’équation (IV.14) devient :

o ~ > ° 0 5
Vi=v(kes+ T8+ 9, — 5.+ g, 1) + O (v, - o_i)

(V.7

(IV.8)

(1V.9)

(IV.10)

(IV.11)

(IV.12)

(IV.13)

(IV.14)

(IV.15)

(Iv.16)
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""" —————————

La loi d’adaptation de 8, est donnée par : 51 = 019, V1,0u (g; > 0), il vient alors :

v, = Ul(k1§1 + ‘PI b1+ Y, X0+ g, X3 (IvV.17)
On impose :
Xoe = o= (~0] 01 =Y + %10 —h181 ), ks > 0 (IV.18)
On aura donc :
Vi = =k, v? (IV.19)

Ce qui implique la convergence asymptotique de v; et la bornitude de 8.
Etape 2

Soit x; . et X, les signaux résultant de I’opération de filtrage et saturation de x;Ic .

€= X=Xy B &= L0+ Y, + g, %3 — Xz (IV.20)
€, = @7 03+ Yo + goX3c — Xz Iv.z21
€= 07 Oy + Yo+ goXs o — Xp o+ G2 (Xsc — X3.0) (Iv.22)

Nous commengons par le choix de la nouvelle grandeur ¢, :
§2 = —kydz + g2 (230 — %3.) (Iv.23)

Notons par v, la différence entre ’erreur &, et la nouvelle grandeur &, :

v, =8, — &, (IV.24)

Ou:
v, =8¢, (IV.25)
V= @ 024 Yot Goxgc— Koo+ k2, (IV.26)

Etant donné que @,est inconnu, soit alors 6, une estimation de 6, . On définit I’erreur

d’estimation paramétrique par :

6,=0,- 0, Iv.27)
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]

Sa dérivée s’écrit :
52 = _éz
V= @) 024+ W+ gy Xz o+ @F 6, —kyc + K€,

En se basant sur les équations (IV.9), (IV.18) et (IV.29) on peut écrire :

{1'71 = —kyv; + g1 v + 9716,
Vy= @760, + Yot Gaxzct+ 036, — Xy + k2§,

La fonction de Lyapunov candidate est

1 1 1 57 & 1 zr ~
Vo= ~vi4+-vi4+ —070,+—06T6
2= S V1 +3 2+26111 20, 02 02

Sa dérivée temporelle est :

~ ° . ~ 5
Vo= —kyvf +v,(g, v1+ 00 8, + ¥, + g, %3, — 3p0) + 67 (v, — ;j‘)

La loi d’adaptation de 8, est donnée par : 52 = 03¢, vy ou (g, > 0), ontrouve :
V=—kv2+v( v+l 0,4+ Y, + g, x3 —5c)
2 1V1 2\g1 V1 T 9,02 2T gy X3, 2,c

. . o
Choisissant x5 . :

]

X3¢ = '51;(“91 vy = @3 G, = Yy + ke —k28; ),k > 0
On aura donc :
Vy, = —kv2—k,v3
Ce qui implique la convergence asymptotique de e;et e, et la bornitude de 8, et 6.
Etape 3
Soit x5 ; et %3 les signaux résultant de 1’opération de filtrage et de saturation de x5 . .

_ L . . L T .
€3 = X3—X3c PE3=X3—X3. B €3= @303+ Y+ gu—1x3,

& = 9% 03 + Y3 + gaue — X3, — g3(Ue — U)

(IV.28)

(IV.29)

(1V.30)

(IV.31)

(IV.32)

(IV.33)

(IV.34)

(IV.35)

(IV.36)

(IV.37)
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]

Soit la nouvelle grandeur :
&3 = —k3és3 + gs(u — u;)
Et:

V3=8—§3P i3 =863—¢&;

(IV.38)

(IV.39)

Etant donné que 6sest inconnu, soit alors 83 une estimation de 65 . On définit 1’erreur

d’estimation paramétrique par :
63 = 93 - 93

Sa dérivée s’écrit :

On écrit :
vy = —kyv; + g1 v+ 9] 6
vy = —kavy — g1 vi + G2 v3 + @3 6,
V3= @F 03 + Y3+ gauc+ @F O3 — k3o + k3és
La fonction de Lyapunov candidate est :
Vs= 2 vi+vi+svi+ r;§{§1+ ié‘; 3, +ﬁé§é3
Sa dérivée temporelle est :
Vs = —kvi—kov5 + v3(g2 vy + g4 u, + (pg 05 + Y, — 5c3,c)
La loi d’adaptation de 85 est donnée par : 53 = 03¢5 v3 ou (a3 > 0), on trouve :

Vs = —kyvi—kyvE +v3(0l 83 + ¥, + gy u; + g, vy — 3

On prend

° 1 ~ . ~
U, = 3;(“.92 vy — @F O3 — Y3 + X3 —k383 )
On aura donc :

V3 - —kﬂf%—kzv% —k3v§

(IV.40)

(IV.41)

(IV.42)

(IV.43)

(IV.45)

(IV.46)

(IV.47)
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Ce qui implique la convergence asymptotique de v 4,7,,5 et la bornitude de 6, 65, ;.
Remarque

Dans cette étape étant c’est la derniére on n’a pas besoin de filtre, pour cela u, est passée par

une saturation sat(x) pour produire u, qui va étre appliqué au systéme.

IV.5.1. Application de Backstepping adaptatif filtré au modéle du Toycopter
Dans cette section nous appliquons la technique précédentes a la commande de position
de I’altitude 1 est ’angle de lacet ¢ du modéle du Toycopter.

Considérons tout d’abord le 1% sous-systéme :
561 =Xy

. 1 1 . .
Xy = Y [meslxsl — Cypxz + Lpxsxy cosx; + Elcx,f sin(2x;) + G, sinx; + G, cos x; —

u K, + F, xg]

Etape 1

On choisit @7, ¥,,0;, g; comme suit :

(PI=09 ll)1=0, 91=09 gl=1

él =X — ch (IV48)
€1 =01 01+ Y1+ 91X, — X1 + 91 (%o — X2) (Iv.49)
$1=~ki&y + 91 (%20 — 72.) (IV.50)
v=6—-§ (IV.51)
V1 = @101 + @] 0, + Yy — Xy o+ GiXae + ki &y (Iv.52)
° 1 TA . ~
X2c =50 (—@T 6, — s + %1 —ke8y ) (Iv.53)
Etape 2
On choisit :

Pr=(x3), z/)2=i [Crnxslxs| + G, cos x; + %Ic(x4)2 sin(2x;) + G sinx; + L, Xx5x4 COS Xy +

E-xg], 6,=(Cy), go=1
éz = X2 — x2,c (IV54)

éz = (pg 92 + l/lz + gzuz - xl,c + 9> (urC - u:‘c) Iv.55)
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e — ]

& = —ka&y + g2 (ur — ) (IV.56)
VZ =éz_§2 ﬁbz =é2 -éz (IV.57)
On choisit la loi de commande et la loi d’adaptation de 8, comme suit :
o 1 A o ~
Upe =~ (—lpz = @20, + Xy — ko€, — 91"1) (Iv.58)
éz = 02020, (IV59)
On prend maintenant le 2°™ sous-systéme :
563 = X4
. 1 . . ,
Xy = m[CrxGIxGI sinx; — CypXxy + IXsxs €08 X1 — IcX3%4 SIn 21 — Cyp SN (@) —
Fnxs sinx; — u,, Ky, sin x|
Etape 1

On choisit aussi :¢] = 0,93 =0,0;=0,g; = 1

3= X3 — X3 (IV.60)

b= O] 03+ Py + Grxpe + Hac + G5 (ag — Xae) (V.61)
&= —k3&s + g3 (x4,c - x;,c) (Iv.62)

vy =65 — & (IV.63)

V3 = @103 + @F 05 + 3 — Kz o+ G3Xy + k3é3 (Iv.64)
Yoo = oo (=93 03— s + 30 —kst3) (IV.65)

Etape 2

T— = 1 : — ; —
©3=(x4) s Gt sin2Gey) [Crxglxel sinxy — I.x2%4 sin(2x1) + Iy X5x; COS X4

. , -K
KU, sinx; + Exs sinxy — Cpo sgnx4] ,0,=(Cy), 94= o+e Si:lz(xl))

é4 = X4 - X4'C (IV.66)
€= @5 04+ Wy + Galime — ¥ac — 94 (Ume — Ume) (Iv.67)
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e ————— ———— ——————————————————— — ———————————————————————

s = —kals + ga(um — un.) (Iv.68)
V=8 =&y =6,—-§, (IV.69)
On choisit la loi de commande et la loi d’adaptation de 8, comme suit :

° 1 A .
Umpe = ;4'("‘11’4 — P40, + X4 — kyey — 93'73) (IV.70)

B, = 0,0V, (IV.71)

Test de simulation

Notre objectif est de tester les performances de la technique développée sur
I’hélicoptére drone afin de pouvoir suivre la trajectoire désirée y,=[1.3, 1.3]
La fonction de saturation est caractérisée par le parameétre U;,,,=80 pour les commandes
virtuelles, la saturation d’amplitude U 1,45, =200 et la saturation de vitesse Ug pqa,=200. Les
parametres de synthése sont choisis comme suit : k= k,=k3=50, {=0.7,w,=60. Les conditions
initiales choisies sont : x(0)=[0.4, 0, 0, 0]

Les résultats de simulation obtenus sont illustrés sur les figures données ci-dessous.

Les figures (IV.4), (IV.5), présente respectivement, 1’évolution de I’angle de lacet

et ’angle de tangage ¢

Les figures (IV.6), (IV.7), présentent I’évolution du signal d’erreur (Y —y,) et
(¢ - @a).
Les figures (IV.8), (IV.9), présentent I’évolution du signal de commande u, et u, en

fonction de temps.

D’aprés ces figures, on constate que les trajectoires réelles convergent vers les
trajectoires désirées. On peut par ailleurs remarquer que le signal de commande généré par le
contréleur est toujours maintenu entre les limites de saturation sauf au démarrage qui est

I’inconvénient majeur de cette saturation, sa sensibilité vis-a-vis les conditions initiale.
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IV.6.Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté la technique de la commande par Backstepping
adaptative filtrée avec saturation.

Dans un premier temps, nous avons exposé le probléme de saturation pour la commande
des systémes non linéaires surtout dans le cadre adaptative dans un deuxiéme lieu nous avons
essayés de développer une commande par Backstepping adaptative filtrée avec saturation des
commandes et commandes virtuelles, puis nous avons appliqué cette approche au mod¢le
d’un Toycopter.

Les résultats de simulation ont démontré I’efficacité de notre arrangement de conception

et ont prouvé que I’objectif de la commande par Backsteppinge filtrée avec saturation a été

réalisé.
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Conclusion générale

Conclusion générale

Les systémes industriels ont souvent un comportement significativement non linéaire.
La linéarisation autour d’un point de fonctionnement est souvent inadaptée pour les besoins
de la commandes, par conséquent il est important de développer des méthodes de commandes
non linaires pour les systémes non linéaires. La méthode de backstepping a I’avantage du fait

qu’elle ne conduit pas a I’annulation de ces non linéarités.

Dans la commande des systémes non linaires, la stabilité est un élément trés
important, auquel la théorie de Lyapunov apporte une solution a la fois sure et efficace. Dans
un contexte adaptatif, cette stabilité au passe premier plan, pour devenir I’élément clé. La
dynamique de mise a jour utilisée est beaucoup plus rapide que celle obtenue par Papproche

de I’identification.

Le travail effectué dans ce mémoire avait pour objectif d’une part, la génération d’un
modeéle pour un engin volant qui est un mini-hélicoptére a deux rotors et d’autre part,

Putilisation des lois de commande stabilisante pour sa commande.

Le premier chapitre a fait l'objet d'une bréve présentation du principe de
fonctionnement d'un hélicoptére ainsi que les éléments qui le constituent. Aussi une étude sur
la modélisation de ’hélicoptere drone a été réalisée dans I’unique but de pouvoir commander
ce systéme avec les tensions des moteurs 3 courant continu. En effet, ceci trouve son intérét
dans la pratique puisqu’il est plus facile de commander avec des tensions plutot qu’avec des

forces de poussée.

Le deuxiéme chapitre a été consacré a I’étude de la technique du Backstepping
appliquée aux systémes du troisiéme ordre et puis, généralisée au systéme d’ordre n. Etape
par étape, une commande est congue et une analyse de stabilité est établie. A I’étape finale,
une loi de commande globale assurant la stabilité en boucle fermée du systéme est construite
via une fonction de Lyapunov, les erreurs convergent vers zéro et la sortie du systéme suit sa
référence. Les résultats de simulation obtenus en fin du chapitre montrent la robustesse de

cette technique.

Pour résoudre I’inconvénient de la complexité d’implémentation de la commande par
Backstepping nous avons adoptés dans le troisiéme chapitre une commande basée sur le

filtrage des commandes virtuelles.
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Conclusion générale

Dans le dernier chapitre, le probléme de saturation est traité par des solutions
existantes, avec la commande par Backstepping adaptative filtrée, et cela en proposant une
approche dont le principe consiste a modifié le signal d’erreur utilisée dans les lois

d’adaptation.de maniére a isoler la composante de I’erreur due 3 la saturation.

Les simulations effectuées ont permis de valider les approches, et montrer les

performances dans chaque schéma.
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