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Résume

Le travail présenté dans cette these porte sur la description de I'hélicoptére 2dof
comme un systéeme dynamique a deux entrées et deux sorties (MIMO), ou nous
étudions I'hélicoptere 2dof et présentons le modele mathématique non-linéaire
dans le plan vertical et horizontal pour obtenir le modele linéaire, puis nous avons
conguet réalisé un prototype commandeé par microcontrbleur aI’aide de la carte
ARDUINO UNO. Les tests de simulation et réels sont encourageants.

Abstract

The work presented in this thesis deals with the description of helicopter with two
degree of freedom 2dof as a dynamic two-input and two-output (MIMO) system,
where we study the helicopter 2dof and present the non-linear mathematical
model in the vertical and horizontal plane and we also derive the linear model. A
simulation has been conducted to understand the dynamic behavior of the
helicopter. A prototype has been built with 2 DC motors and related propellers
under the control of unit ARDUINO UNO card. Simulation and real test results

were very encouraging.



Table des matiéres

INTRODUCTION GENERALE ...ttt 1
CHAPITRE 01 : Généralité sur les hElICOPLEIES .......ccevvviiiiiieiieeeecse e 2
L1 INEFOTUCTION. ...ttt bbb bbbt e bbb nens 2
1.2 Les différents types d’RélicCOPIOres...................ccoooviiiiiiiiiiiiiiiiesii e 2
L.2.1 Modele a 3 degrés lDre .....ccoiiiiiieiecee e 2
1.2.2 Modele quadrirotor 6 DOF ........ccoiiiiiiiiiiiiie s 3
Chapitre I1 : Etude de Phélicoptére 2-DOF.............cooiiiiiii e 4
I 0 1 1 0o [T o o OSSR 4
I1.2 DeScription du PrOCESSUS .................c.cccooviiiuiiiiiiiie e 4
I1.3 Modélisation de I’hélicoptére 2-00f ..o 6
11.3.1 Modéle dynamigque NON HNEAINE .........coeiiiiiieeiee e, 6
I1.3.2 Sous systéme d’élévation (les équations du mouvement verticale) .........ccoooverueennee. 6
I1.3.3 Sous systéme d’azimut (les équations du mouvement horizontal)...........cccoceevenee. 7
11.4.1 Linéarisation du modele non linéaire du hélicoptére 2-DOF ..........cccoovevviveiiernnene. 9
IL6Simulation avec MALlAD ...........................ccoouveiiiiiiie it 12
I1.6.1 Implémentation en bouCIE OUVETTE .......cccuiiiiiiiiiiiiiiieec e 12
Résultats de la simulation...........cccccoveveieneiiciiiecc Error! Bookmark not defined.
Réponse indicielle de ’hélicooptére (une excitation échelon)............. Error! Bookmark not
defined.
(070 o1 11 ] o] o ISP R PP PPR PSRRI 17
Chapitre 03 Description et Réalisation du Projet.........cccevviieiieiiiie e 17
DESCIIPLION UE PrOJEL ... ettt bttt e bbb nns 18
LeS COMPOSANTS A8 PIOJEL ....cveeneiiiieiieeieeie sttt sttt sttt e e sreenbe e sreenee e 22
MOTEUI RS-390 ...t ne e 22
Batterie RAGGIE BFM-7 ..o 22
[ D o PSS 23
ATAUINOUND oottt ettt b e b e e e st e b e e beenbeeneenneas 24
POtentioMELre B20K i......ooiiiiiiiiieieie ettt 24
Tests d’eXPEFrIMENTIALION. ....................c.cccoeiiuiiiiiiiiieee e 26



Table des figures

FIGURE 1.1 : HELICOPTERE QUANSER 3DOF
FIGURE 1.2 : SCHEMA DU QUADRICOPTERE

FIGUREII.1 : UNITE D'HELICOPTERES 2-DOF 4
FIGURE 11.2 : SCHEMA FONCTIONNEL DU SYSTEME MONTRANT LES ENTREES,
LES SORTIES ET LES ETATS 5
FIGURE I1.3 : CONFIGURATION DU L’HELICOPTERE 6
FIGURE I1.4: SCHEMA SIMULINK D’HELICOPTERE 2-DOF 14
FIGURE IL5 : EFFET DU LACET SUR LE TANGAGE. 15
FIGURE 11.6 : REPONSE LIBRE DE L'HELICO (CONDITIONS INITIALES NON NULLES ET
EXCITATION NULLE) 15

FIGURE I1.7 : REPONSE DE L'HELICOPTERE A UNE EXCITATION MIXTE DU TANGAGE ET DU
LACET 16

FIGURE 11.8 : EFFET DU COUPLAGE DYNAMIQUE ENTRE LE MOTEUR 1 ET LE LACET DE
L’'HELICO 16

FIGURE 11.9 : EFFET DU COUPLAGE DYNAMIQUEENTRE LE MOTEUR 2 ET LE TANGAGE DE

L’'HELICO 17
FIGURE III.1: HELICOPTERE TRMS REALISE 18
FIGURE I11.2: SCHEMA ELECTRIQUE 19
FIGURE II1.3: SCHEMA SYNOPTIQUE DU MONTAGE. 19
FIGURE II1.4:COMPOSANTS DE L'HELICOPTERE 2-DOF. 20
FIGURE II1.5: CIRCUIT ELECTRONIQUE. 20

FIGURE II1.6: MONTAGE HELICOPTERE 2 DOF 25

FIGURE II1.7: LES DIFFERENTES POSITIONS D’HELICOPTERE EN MOUVEMENT——
26



file:///C:/Users/AYMEN/Desktop/memoire%20aymen%20finale.docx%23_Toc76284179
file:///C:/Users/AYMEN/Desktop/memoire%20aymen%20finale.docx%23_Toc76284180
file:///C:/Users/AYMEN/Desktop/memoire%20aymen%20finale.docx%23_Toc76284180

INTRODUCTION GENERALE

Le monde d’aujourd’hui a connu plusieurs développements dans des différents
domaines, particulicrement dans I'aéronautique. L’automatique est une solution qui a permis
de résoudre de nombreuses difficultés rencontrées lors de la commande des systémes
développés. Les systemes développés sont de plus en plus complexe et difficile a commander
pour cela il existe plusieurs lois de commande qui ont connu aussi de nombreux travaux de
recherches. L’application de ses commandes nécessite un modele mathématique proche du
modele réel.

Quelle que soit la méthode utilisée pour obtenir un modele mathématique d’un systeme
physique, il existe toujours un compromis entre la simplicité du modéle et son aptitude a décrire
I'ensemble des phénomeénes qui le caractérise. Ces écarts entre le modele et le systeme réel sont
souvent modélisés par des grandeurs. On peut ajouter a cela la nécessité d’avoir un modéle
lindaire du systtme pour pouvoir appliquer la plupart des méthodes de commande.
Un heélicoptére de type TRMS (Twin Rotor Mimo System) est un systeme multi variable avec
une entré et une sortie pour chacun des deux sous-systéemes horizontal et vertical qui sont
fortement couplés et non linéaires. Notre travail consiste a concevoir et réaliser un prototype
éducatif d’un hélicoptere de type TRMS commandé par le microcontrdleur d’une carte Arduino
UNO. Cette plateforme pourrait étre utilisée par la suite comme benchmark réel dans la
validation et test des lois de commande des systtmes non linéaires multi variables, de
verification des algorithmes d’identification.

Ce présent mémoire est organisé en trois chapitres selon le plan méthodologique suivant :

e Le premier chapitre est un bref rappel sur les hélicopteres.

e Le deuxieme chapitre estune étude sur I'hélicoptere 2- ddl et sa modélisation,

e Le troisieme chapitre traite de la conception et la réalisation pratique d’un
prototype d’hélicoptére a 2ddl controlé par une carte ArduinoUno.

e Le chapitre 4 présente I'étape de simulation et de test réel avec validation de cette
plateforme

e Cetravail seterminera par une conclusion générale.



CHAPITRE 01 : Généralité sur les hélicopteres

.1 Introduction

Un hélicoptére est un aéronef a voilure tournante dont la propulsion et la sustentation sont
assurées seulement par des rotors, durant toute la phase de vol. Cet appareil peut effectuer des
manceuvres qu'un avion ne peut faire.

A basse altitude, il peut soit avancer, reculer ou se déplacer latéralement ce qui lui permet
d'atteindre des endroits inaccessibles pour un avion. Toutes ces manceuvres contribuent & son
succes que ce soit dans le domaine militaire ou civil. Cependant, I'hélicoptére est d'une
conception plus complexe que celle d'un avion. 1l représente un systeme fortement instable et
couplé avec un temps de réponse trés long. La conception d'un autopilote capable de stabiliser
et de contrler tous les mouvements de I'hélicoptére devient une tache extrémement difficile.

1.2 Les différents types d’hélicopteres
Actuellement, on peut distinguer plusieurs types de modeles d’hélicoptéres a savoir :
e Modeélea 3degreésde liberté

L'hélicoptere a 3 degrés de liberté (3DOF) est représenté sur la figure 2.1. L'hélicoptére se
compose d'une base sur laquelle un axe orientable est monté verticalement (A sur la figure 1.1).
Un bras est attaché au sommet de cet axe vertical (B). Ce bras peut étre déplacé de haut en bas.
L'hélicoptere proprement dit est attaché a l'avant de ce bras (C). Il peut étre incliné de haut en
bas .De plus, un contrepoids est fixé a l'arriere du bras (D).

Il'y a 3 capteurs d'angle incrémentiels, un pour chaque axe ((s) sur la figure 1.1). Les deux
rotors peuvent étre dirigés individuellement.

Figure L.1 : Hélicoptére Quanser 3DOF

2



e Modele quadrirotor 6 DOF

Un Quad Copter est un hélicoptére a quatre rotors. C'est un véhicule dynamique sous-actionné avec
quatre forces d'entrée (une pour chaque rotor) et six degrés de liberté (6DOF). Contrairement aux
hélicopteres ordinaires qui ont des rotors a angle de pas variable, un quadricoptére a quatre rotors a pas
fixe et a angle fixe.

Le mouvement d'un quadricoptére en 6DOF est contrdlé en faisant varier le régime des quatre rotors
individue llement, modifiant ainsi la portance et les forces de rotation. Le quadricoptére s'incline dans la
direction du moteur a rotation lente, ce qui lui permet de rouler et de tanguer. Les angles de roulis et de
tangage divisent le possédant deux directions grace auxquelles un mouvement linéaire est obtenu. Les
rotors tournent par paires dans le sens des aiguilles d'une montre (figure 1.2) pour contrbler le lacet
produit en raison de la force de trainée sur les hélices.

Le centre de gravité (CG) se trouve presque sur le méme plan qui contient tous les rotors. De plus,
les quatre moteurs de la méme classe différent les uns des autres en termes d'efficacité. Cela le
différencie des hélicoptéres et il est tres difficile de stabiliser un quadricoptéere par contréle humain. Par
conséquent, un controle sophistiqué est essentiel pour un vol d'équilibre de quad copter.

Throttle

Figure 1.2 : Schéma du quadricoptére.



Chapitre II : Etude de I’hélicoptére 2-DOF

1.1 Introduction

Plusieurs prototypes sont mis en ceuvre dans le but de tester les commandes avant de les
transférer sur le systéme réel. Le simulateur d’hélicoptére 2-DOF est 'un de ces prototypes qui
supporte I'implémentation des diverses commandes pour ensuite les appliquer sur les procédés
aeronautiques [06].

I1.2 Descriptiondu processus

L'unité d'hélicoptere 2-DOF est un systéme dynamique avec plusieurs entrées et plusieurs
sorties(MIMO).( La figurell.1) montre un diagramme schématique de cette unité, avec des vues
de coté et de dessus. 1l se compose de deux Hélices (tangage et lacet) entrainées par des moteurs
électriques.

Pitch angle sensor

Yaw Motor/Prop§ler —"”J -

Control Input 2
Pitch angle ( put2)

Output 1
( P ) Weak cross

mSt _T*Z;_ S0 ’Knﬁ\}

N i
" ﬂ ” Pitch Motor/Propeller
(Control Input 1)

Strong cross Coupling

|
Arduino + NI-DAQ + power }
box : USB plug n Play ‘l

Yaw angle
(output 2)

Yaw angle sensor

Figure IL.1: Unité d'hélicoptéres 2-DOF

L'appareil a deux entrées : (a) la tension du systtme moteur/hélice avant ou de tangage, et
(b) la tension de larriere ou systeme moteur/hélice de lacet. Lorsqu'une tension est appliquée
au moteur de pas, I'hélice de pas tourne et elle la poussée est générée et I'hélicoptere décolle.
Par conséquent, la hauteur de contrdle de tension du moteur de pas/hélice (Ou tangage) Le nez
de I'hélicoptére tourne autour de l'axe de tangage. Lorsque la tension est appliquée au moteur
de lacet, le lacet la rotation de I'hélice produit un couple dans le sens inverse des aiguilles d'une
montre et I'hélicoptere tourne autour de l'angle de lacet axe. L'angle entre l'axe de tangage et
l'axe dufuselage de I'hélicoptére est appelé angle de tangage. L'angle entre l'axe de lacet et l'axe
du fuselage de I'hélicoptere sont appelés angle de lacet. Mesurer langle de tangage et l'angle de
lacet en utilisant le capteur d'angle illustré & la figure 1. Voici donc les deux sorties du systeme
pourrait étre mesure.

Le processus est un systeme MIMO a couplage croisé. Lorsqu'une tension suffisante est
appliqguée au moteur avant, I'hélicoptére non seulement se cabre, mais il commence également
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a tourner en méme temps, c'est-a-dire que l'entrée affecte les deux sorties. De méme, lorsqu'une
tension suffisante est appliquée au moteur arriere, I'hélicoptere tourne dans le sens inverse des
aiguilles d'une montre et en méme temps, il modifie également un peu son pas, c'est-a-dire que
l'entrée affecte les deux sorties. L'effet de Vmp sur y est tres fort indiqué par un fort couplage
croisé dans la figure 1, tandis que leffet de my sur 0 est faible noté par un faible couplage
Croiseé.

Le systeme peut étre décrit avec quatre états :

6:= angle de tangage Y:=angle de lacet

w0:= vitesse angulaire en tangage w:= vitesse angulaire en lacet

Le schéma fonctionnel du systtme montrant les entrées, les sorties et les états est illustré a
la (figure 11.2.)

Pitch voltage (V) HeIicgpter process Pitch angle (6)

\
v

Yaw voltage (V) Yaw angle (¥) 7 ‘

v

Pitch angle Yawangle pitch angular yaw angular
(6) W) velocity velocity
(wg) (wy)

states
Figure IL.2 : Schéma fonctionnel du systeme montrant les entrées, les sorties et les états.

output



11.3 Modélisation de I’hélicoptere 2-dof

L'unité d'hélicoptere 2-DOF est un systéme dynamique fortement non lingaire a couplage
croisé avec deux entrées et deux sorties. La modélisation d’un tel systéme nous permet de le
simuler et d’étudier son comportement dynamique pour permettre la synthése de lois de
commande appropriées pour le systéeme réel.

11.3.1 Modele dynamique non linéaire

Le modéle physique est développé sous certaines hypothéses simplificatrices. En premier
lieu, on suppose que les dynamiques du sous-systeme rotor sont représentées par des
équationsdifférentielles du premier ordre. De plus, on suppose que les frottements sont de type
visqueux, et que le sous-systeme hélice-air peut étre décrit par les lois d’écoulement
aerodynamiques [01-03]

o
Mg, + Mg A
S -
l W
SRR ‘\ —————————— >
=
- -
H M, +M, +M,
- H e

Figure I1.3: Configuration du I'hélicoptére

Les deux rotors sont commandés par des moteurs électriques a vitesse variable permettant
au systeme de tourner dans un plan vertical et horizontal (tangage et lacet). La
configurationduTRMS est illustrée dans la figure 11.3.

11.3.2 Sous systeme d’élévation (les équations du mouvement verticale)

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

M= dzy
v = 1?
Avec
Mv:Ml_MFg_MBlP_MG
Les équations de quantitté de mouvement suivantes peuvent étre dérivees pour le
mouvementvertical [6] :

11¢= M; _MFg — Mpy — Mg



Oou:

Mv: Somme des moments dans le plan vertical.

I1: Somme des moments d’inertie par rapport a ’axe horizontal.

: Angle d’¢lévation de la tige.

Mpr: Moment de la gravitation.

Mp: Moment de friction.

M: Moment de la force centrifuge.

M1: Moment de la force aérodynamique.

Ou M1est la non-linéarité provoquée par le rotor et peut étre estimé comme un polynbme du
deuxiéme ordre :

M; = a;12 4+ b1y
avec
Tl ; Couple délivré par le rotor principal (vertical).
a1et b1: Sont des paramétres caractérisant le moment de la force aérodynamique M1 .
Le poids de I’hélicoptere fournit un moment gravitationnel autour du point du pivot, qui est
décrit par :

Mpg = Mysin¥
avec :
M g: Dynamique de gravité.
Le moment de friction peut étre estimé par :

Mpy = Biy¥W — By sin(2¥) ¢2
Avec :
BiyetB2y: Parametre de la fonction de friction dynamique
Le moment gyroscopique est causé par la force de Coriolis, ce moment est le résultat d’un
changement dans la position de déplacement du rotor principale dans le sens de 'azimut, il est
décrit comme suite [8] :

Mg = KgyM; ¢ cos¥
avec :
Kgy: Parametre de l'inertie gyroscopique.
:L’angle d’azimut.
Le moteur M1et le circuit électrigue de commande sont modélisés par une fonction de
transfertdu premier ordre :

71(s) = uq(s)

K
Ti1S + Tio
Ou:
K1 Est le gain du moteur (M1), T11et T10sont des constantes liées au moteur (M1) et u1 est
I'entrée de commande du moteur (M1).
I1.3.3 Sous systéme d’azimut (les équations du mouvement horizontal)

De la méme fagon, on peut décrire le mouvement de la tige autour de axe vertical Le
mouvement horizontal peut étre décrit comme étant un mouvement de rotation d’un solide [13]:
M, =1 L

n=1lgs
avec :
My = M, _MB(p — Mg
De méme, le mouvement horizontal est décrit par :



L,=M>—Mp,—Mkr

Ou:
Mn: Somme des moments dans le plan horizontal.
[2: Somme des moments d’mertie par rapport a 'axe vertical.
M2: Moment de la force aérodynamique.
MB: Moment de friction.
M: est la dynamique de réaction croisée.
Ou Mz2est la non-linéarité provoquée par le rotor et peut étre estimé comme un polynéme du
deuxieme ordre.

M2 = axt22 + bot2

72 : Couple délivré par le rotor principal (horizontal).
az et b2 : Sont des paramétres caractérisant le moment de la force aérodynamique Mo.
Le moment de friction peut étre estimé par :
~MBp= Bl(p(p
Ou:
B1g: Paramétre de la fonction de friction dynamique.
MRest la dynamique de couplage, d’écrit par la fonction de transfert de premier ordre :
K (Ty+1)
R Ts+1 1

Ou:
Kcest le gain de la réaction de I'élan et Toet Tpsont des parameétres de la réaction de I'‘élan.
Le moteur a courant continu (M2) et le circuit électrique sont modélisés par une fonction
de transfert du premier ordre :

ks

— U» (S
TyyS + Tao 2(5)

75(s) =

avec :
k2 Est gain du moteur (M2), T21et T20sont des constantes liées au moteur (M2) et u2est
I'entrée de commande du moteur(M2).

Le modéle dynamique du hélicoptéere 2-DOF est donné par :

- 1 . .
Y= 1_1{[1 — Kgy@ cos(¥))(a;7y* + by1y ) — My sin(h) — Byyp — Bay sin(2)p?}

K.(Tys + 1) }

1
p=—1—By,¢+ a;73 + b1y (1—
p { 1P T ATz 2Tz ( Tps T1

I3

Le mod¢le d’état du systeme dynamique de I'hélicoptére 2-DOF est comme suit :



a Y

dif  a b

_tpz_ll‘! _l-rl__gsjnl‘u ll'b

df fl f1 1 Il fl
dr; K, Ty
) T Ty,

de

dt 7

dgp az ., b B a K (Tas+1) ., b EA(Tys+1
49 _az 5 b Big, @aKlos+1) , biK(Tos+D
dt 1, I I I, Tps+1 I, Tps+1
dr, K, T,

_ 2 2.

\dt Ty, ° Ta

1.4 Modele linéarisé

. B . Kgy 2 _ Ky
s, :p_:;l""sin(zw}g}i -2y @ cos(y)r,? = Ii:rblqﬂ cos() 1,

11.4.1 Linéarisation du modele non linéaire du hélicoptere 2-DOF

Le mode¢le d’état du system dynamique donnée au précédent est non linéaire et pour
pouvoir calculer le contrdleur du systéme, le modéle doit étre linéarisé. La premiere étape de la

technique de linéarisation consiste a trouver le point d'équilibre.
En choisissant comme :
Entrée :
U = [U1U2]
Vecteur d’état :

X = [Yripgr]

Y = [o]r

Sortie :

Ou les variables sont les suivant :
Y: Angle du pitch (évaluation).
Y : Vitesse angulaire d’évaluation.
- Angle du yaw (azimut).
@ : Vitesse angulaire d’azimut.
71: Moment du rotor principal.
72: Moment du rotor de la queue.
Ici toutes les variables du systeme sont exprimées en termes de «x”
Donc :
X1=v¢
X2=vy
X3=11
Xa=¢@
X5=¢
X6=12
Alors T'espace d’état du systéme en termes de variable “x” va devenir :



=X
. a M B B K
X, =—Lx2 +5x3 — sink, ——2x, - —Fsin(2X,) X2 —— g, X, cos(X1)X,*
L I A I I h
K
—%bﬁfs cos(X;)Xa
1
. Ky Tig
X; = —U —_—X;
T'I'I ! Tl'l
X. — xs
g By B2y By, GK(OS+D , bK(TS+1)
5 [ i -1 p—— 3 . 3
I I I I, T,S+1 l, T,5+1
K T
L -
- ‘rh Jl21

En premier lieu, nous allons trouver un point d’équilibre du systeme. Le point équilibre
est calculé en mettant les entrées des commandes et les dérivées des états égales a zéro
(régimestatique). Apres application aux différentes équations d’état du systéme, on trouve le
pointd’équilibre suivant :

X0=1[0,0,0,0,0,0]

Soit le développement de Taylor du premier ordre est donné par :

{J'c = Ax + Bu = f(x,u)
y =Cx+Du=g(xu

Si (XoUo) est le point d’équilibre alors supposant une petit variation tel que :

{x(t) =X, + x(t)
u(t) = Uy + u(t)
Par développements on aura :

X = f(Xo+x(8), Uy + u(t))
{i’ = g(Xo + x(t) , Up + u(t))

X\ (AG XD\ (X2 (AU U\ [ Uy
P = : P+ : :
.»'{;n fn(xi Xn) Xn ﬁi(ui Um) Um

¥y gu(Xy - Xy) Xy G1(Uy - Up) Uy
: | = : : 4+ E z
F;:r gp(xl Xn} Xn gn(”l Um] Um

Ceci revient a écrire :

afl afl afl ﬂf_‘[
. Xo, Uy) + | O X+a— U+"+a— U
(Xl) f1(Xa, Ug) Exl Yoo 1 Ex" Xo.lUg n u, Xy . Unn Xo.Ug "
Xa) o, ohl x4 L/
Xo. Ug) + X, +-+ Xn+ U, +-+ u
fu(Xq, Ug) a}(l Xolg 1 Hxn Xollg n t Xp.lg ' Umm Xollp "

Par conséquent on obtient une suite de matrice jacobéenne tel que :
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X = FyX + FyU
Y = GyX + Gyl

(3 ... 2h [8f ... 8f)

ﬂXl a_‘[n ﬂi.f] ﬂi.fm
Fe=|:1 ™~ Fy =t . :

e ... 2 o ... B

5%, Bnly, 30, Uy y,

[99: ... 24 (29 ... A4

ﬂX] ﬂxn ﬂU] au;ﬂ_
Gy=|: ™~ i o= :

9p ... B4p 99p .. B89p

-ﬂX] ﬂ'xn Xu Lru Ld U] EIU,H_- xﬂ uu

En remplacant les linéarisations précédentes dans le systeme non linéaire de
I'équation 1. 17, ce dernier peut étre représenté comme suit :

{56=Ax+Bu
y =Cx

OuxeRr comme état, ueR™comme entrée de commande et yeRcomme sortie mesurée. Et
A, B, C peuvent étre trouvé en appliquant la méthode de la matrice de Jacobéen.
Les matrices A, B, C sont donnés comme suiit :

-0 1 0 0 o0 0
—My _@ i 0 0
I I I

-T
0 10 0 0
e Ti
=l o 0 0 0o 1 0
o —by K.(Tys + 1) Biy by
fz TF5+]' !2 !2
-T
0 0 0 0 0 T""“
- 71
.ﬂ {].
0 0
K
L 9
0 0
0 0
K
0 —=
L 21_
c=[t 0000 u]
000100
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I1.6Simulation avec Matlab

I1.6.1 Implémentation en boucle ouverte

Obijectifs

Les objectifs de I'exploitation de I'hélicoptére 2-DOF en boucle ouverte sont de :

X/
L X4

17.
18.
19.
20.
21.

22.
23.
24.

25.
26.
27.
28.

29.

Acquérir une intuition sur la dynamique du systeme, en particulier l'effet de couplage
qui existe entre les actionneurs de tangage et de lacet.

Se faire une idée de la difficulté de contrdler lappareil afin de comparer les
performances de l'opérateur humain avec le contrble informatique.

Procédure

Chargez Matlab.
Représentez la simulation suivante :

oo

. %% Modele linéaire multi variable avec 6 variables d'état , 2

entrées et 2 sorties.

. clear;

. clc;

. close all;

. A=zeros (6, 06);

o)

. % insertion des parametres des matrices

.A(1,2) = 1.0;
. A(2,1) = =-7.1373;
A(2,2) = -0.0315;

A(2,3) = 9.4202;
A(3,3) = -0.7519;
A(4,5) = 1.0;
A(5,4) = -0.22995;
A(5,5) = -0.34759;
A(5,6) = 2.50;
A(6,06) = -2.3256;
B=zeros (6,2);
B(2,2) = 0.3543;
B(3,1) = 0.7519;
B(5,1) = 0.7166;
B(6,2) = 2.3256;
C=zeros (2,6);
C(l,1) = 1.0;
C(2,4) = 1.0;

D=zéros (2,2);
% sys=ss(A,B,C,D);

states={'va moteurl','a tangage', 'va_tangage',6 'va moteur2', 'ang
le lacet','va lacet'};

inputs= {'c moteurl','c moteur2'};
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30. outputs= {'a tangage','a lacet'};

31. trms mimo=ss(A,B,C,D, 'statename',states, 'inputname', inputs, 'out
putname',ghtputs)

32. %%

33. % conversion vers la matrice de fonction de transfert

34, H= tf(trms mimo)

Ce systeme est représenté par le modele linéaire suivant :

X1 =Ax+ Bu
( X1 = Xy
X, = —=7.1373x; — 0.0315, +9.4202x5 + 0.3543u,
X3 = —0.7519x5 + 0.7519u,

5(4 = x5
it = —0.22995x, — 0.3475% + 2.50x, + 0.7166u,
\ iy = —2.3256x, + 2.3256u,

b=
2 = X4

Avec
0 1 0 0 0 0
—-7.1373 —0.0315 9.4202 0 0 0
A= 0 0 —0.7519 0 0 0
0 0 0 0 1 0
0 0 0 —0.22995 —0.34759 2.50
0 0 0 0 0 —2.3256
0 0
0 0.3543
0.7519 0
B = 0 0
0.7166 0
0 2.3256
C=1 0O 0 0 0O
0 0 01 0 O

13



C. Ouvrez le modéle Simulink de I'hélicopteres 2-DOF .représentéa la Figure 11.8. et

5 y
exécuter
—

File Edit View Display Diagram Simulation Analysis Code Tools Help

%-8 R =N YO O M T~ e— ]

trms_lin__sim

® trms_\in_sim -

11
a E—’
— Step Motewr 1 | I~ >D
Tangage y =Cx+Du

= MogEle d'ést

] 0.8 du TRMS Soope

O — M:t;uz stde lacet phi

Lacet

e

Ready 100% ode3

Figure I1.4: Schéma Simulink
Résultats de la simulation :

Réponses indicielles de I'nélicoptére (une excitation échelon)

On excite le modele mnitialement au repos par un saut de 0.1 sur la référence de I'angle psi du
tangage et de 0.2 sur langle de référence du lacet. On observe bien une réponse stable du
systéme avec un certain écart toutefois dd certainement aux effets de couplage des différentes
forces entrées-sorties. Pour illustrer le phénoméne de couplage dynamique entre les entrées
(couples des moteurs) et sorties (angles de tangage et de lacet) on a effectué les deux cas de
situations possibles qui sont affichées sur les figures 2.6 et 2.7. La figure 2.5 représente la
réponse libre du systeme pour Vérifier sa stabilité.

14



4| Scope angles de tangage psi et de lacet phi =ANCE X

2@« s 0% Ba &E o

Angle psi de tangage

angle phi du lacet

'A:.Scopz;angles de tangage psi et de lacet phi ﬂh
a0 |[@v i CN% B a 5 [E ~

Angle psi de tangage

|| I LI '||‘ i
l||||I| |||| | II||I| i (LU |||'|

[ ||| AL
||| \ IR

angle phi du lacet

Figure 115 : Effet du lacet sur le tangage.
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angle phi du lacet

Angles de tangage psi et de lacet phi |i£|éjﬁ
ae v s ONKE B 3 g

> Larigage

angle phi du

Time offset: 0

y

Figure IL.7 : Réponse de I’hélicoptére a une excitation mixte du tangage et du lacet
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-
Angles de tangage psi et de lacet phi

=8| (e | R B E

) angle phi du laced
Y e o e S S B EE—

Molein 1 Tangage

Figure I1.8 : Effet du couplage dynamique entre le moteur 1 et le lacet de I’hélico

Angles de tangage psi et de lacet phi

ER R NEFL LI

angle phi du lacet
T

Time offset

b

= B ||

‘.l

Figure I1.9 : Effet du couplage dynamique entre le moteur 2 et le tangage de I’hélico

Conclusion

Le but de la simulation et des tests était d'illustrer le comportement dynamique du TRMS sous

differentes conditions et d’essayer de comprendre les

phénomenes intervenant dans son

mouvement. On peut remarquer que le modele linéaire simulé refliete bien la dynamique de

I’hélicoptére 2dof sous différents scénarios.
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Chapitre 03 Description et Réalisation du projet

Descriptionde projet

Ce projet est un systeme physique aérodynamique concu pour le développement et
I'implémentation de nouvelles lois de commandes Figure [11.1. Ceci inclut : la modélisation
de la dynamique du systéme. C’est un systéme non linéaire multi variable possédant des
couplages significatifs. Cette plateforme est construite autour de la carte Arduino Uno pour
I'acquisition des signaux de référence et la synthése des signaux de commande de deux
moteurs DC fonctionnant comme actuateurs des hélices pour la propulsion verticale et
horizontale de I'hélicoptere. Le systeme réalis¢ est affiché sur la figure suivante :

18



Figure III.1: Hélicoptere TRMS réalisé

Dans cette réalisation nous avons effectue les étapes suivantes :

1- Onamonté une boite en bois en tant que base de la plateforme.

2- Cette base contient un casier comprenant le circuit électronique

3- Pour la rotation horizontale nous avons installé un roulement sur la base

4- Sur ce roulement nous avons fait un support avec le pvc, sous la forme de la lettre Y.
5- Ce support porte un roulement sur les deux bras pour la rotation verticale

6- Les deux roulements tournent une tige qui porte un bras en bois

7- Dans le dernier nous avons un moteur dans les deux cotes
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8- Les moteurs font tourner les hélices qui donnent la force des deux mouvement
(horizontale et verticale).

Figure I11.2: Schéma électrique

Voici une liste des principaux composants matériels utilisés dans cette conception :

++ Structure aérodynamique.

¢+ Carte d'acquisition et génération de données (arduino uno)
++ Circuit de puissance des moteurs

s 2 moteurs CC 6V

Les composants formant le systeme d'hélicoptére 2-DOF sus-affichés, sont décrits dans le
tableau 2. Les moteurs, les ensembles d'hélices sont décrits plus en détail ci-dessous.

Figure III.3: Schéma Synoptique du Montage.
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Figure III.4:Composants de I'hélicoptére 2-DOF.  Figure II1.5: Circuit électronique.

Description Description

Hélice 1 12 Arduino UNO

Moteur 1 13

Bras 14 Potentiometre
Moteur 2 15 frein

Hélice 2

Support sous la forme Y

Roulement de base

Base

OO |N|O(0 | B|W| DN |-

Casier

Batterie
L298n

=
o

-
-

Tableau III.1: Composants de I'hélicoptere 2-DOF.
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Les composants de projet

Pour notre réalisation on a utilisé les composants suivant :

Moteur RS-390:

Moteurs A COURANT CONTINU modéles RS-390, moteur de cc de brosse de Carbone De
Cylindre, Diamétre 27.5mm, longueur 46mm, arbre 2.3mm, vis de fixation 2-M2.5mm, tension
de Fonctionnement: 2.4 ~ 36V A Vitesse A vide 3 000 ~ 22 000 tr/min, Sortie environ 2~ 60W.
Ajustement pour masseur, vibrateur, distributeur automatique, perceuse et tournevis, Téte
d'engrenage, etc.

Batterie RAGGIE 6FM-7 :

Peadarrn juanta tond 4s 4ol

RAGGIE" Rechargeadle Sealed

Lead-Acid Battery

RAGGIE POWER co

LTD

| Tension 12v
Capacité nominale 7.0Ah
Dimension 150*85*95mm
Poids 2.345 KG
Statut de lacharge Sans entretien
Type chimique Plomb-acide
Marque Chuang Xiang
Couleur Noir
Matériau de plague polaire Plomb-calcium
Type de separateur Fibre de verre AGM
Matériel de borne conduire
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LN298n :

Ce module de commande de moteur L298N est un module de commande de moteur haute puissance
pour la commande de moteurs a courant continu et pas a pas. Ce module se compose d'un circuit intégré
de commande de moteur L298 et d'un régulateur 78M05 5V. Le module L298N peut contréler jusqu'a
4 moteurs a courant continu ou 2 moteurs a courant continu avec contréle directionnel et de vitesse.

_Nomdepin
IN1 & IN2  Broches d'entrée du moteur A. Utilisé pour contréler le sens
de rotation du moteur A
IN3 & IN4  Broches d'entrée du moteur B. Utilisé pour contréler le sens
de rotation du moteur B
ENA Active le signal PWM pour le moteur A
ENB Active le signal PWM pour le moteur B
OUT1 & Broches de sortie du moteur A
ouT2
OouUT4 & Broches de sortie du moteur B
ouT4
12V Entrée 12V de la source d'alimentation CC
5V Alimente les circuits logiques de commutation a l'intérieur
du L298N IC
GND Ground pin

23



ArduinoUno :
Arduino uno est une carte microcontréleur basée sur I'ATmega328P. Il dispose de 14
broches d'entrée/sortie numériques (dont 6 peuvent étre utilisées comme sorties

MO MmN -S
Tl 2 A~V
DIGITAL (PWM~) E &

& S
9 @ne wem Own, 0

PWM), 6 entrées analogiques, un résonateur céramique 16 MHz (CSTCE16MO0V53-
RO), une connexion USB, une prise d'alimentation, un en-téte ICSP et un bouton de
réinitialisation. 1l contient tout le nécessaire pour prendre en charge le
microcontréleur ; connectez-le simplement a un ordinateur avec un cable USB ou
alimentez-le avec un adaptateur AC-DC ou une batterie pour commencer. Vous
pouvez bricoler votre Uno sans trop vous soucier de faire quelque chose de mal,
dans le pire des cas, vous pouvez remplacer la puce pour quelques dollars et
recommencer.
Potentiométre B20K :

20 K OHM linéaire potentiometre 15mm arbre avec écrous et rondelles.
Qualité: 1 pcs.
Impédance: 20 K ohm.
Type: B TYPE conique-linéaire.
Matériel: carbone Film + métal.
Nombre de broches: 3.
Percage : 7mm.
Diametre de l'arbre: 6mm.
Arbre longueur: environ 15mm.




En partie_mécanigue, I’hélice est un dispositif formé de plusieurs pales disposées
régulierement autour d’un axe. Lorsque son axe entre en rotation, ce systéme décrit
des hélices dans un fluide enavancant perpendiculairement au plan de rotation, grace aux pales
orientées suivant un certain angle de calage qui prennent appui sur le fluide. Une hélice peut
donc étre motrice (transfert d’énergic vers le fluide : avion) ou réceptrice (récupération
d’énergie depuis le fluide : turbine, éolienne ou aérogénérateur). Le profil et le calage des pales
sont optimisés pour I'utilisation prévue.
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Figure I11.6: Montage Hélicoptere 2 DOF

Tests d’expérimentation

Les résultats des tests sur la plateforme ainsi construite sont illustrés par les images suivantes.
IIs indiquent la réponse de I'hélicoptére sollicité par plusieurs manceuvres en variant les
consignes de commande a I'aide des potentiometres.
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Figure II1.7: Les différentes positions d’hélicoptére en mouvement

Conclusion générale

Le travail présenté dans ce mémoire s’inscrit dans le cadre de la conception et la réalisation
d’un prototype éducatif d’hélicoptére 2 DOF en vue d’étre utilis¢é comme benchmark dans les
problemes d’automatique.

La premier partie a fait l'objet d'une bréve présentation du principe de fonctionnement d'un
hélicoptere, ainsi que les éléments qui le constituent, on a abordé en détail la description
de I'’hélicoptere.

Puis, dans la deuxiéme partie, nous avons vu qu’il est constituée de deux rotors, le rotor
principal chargés de I’¢lévation et le rotor de queue qui est chargé de l'orientation du TRMS.
Ensuite on a présenté une modélisation du I’hélicoptere, afin de comprendre la complexité
dynamique du systéme du modeéle réduit d'un hélicoptére : un modele mathématique non
linéaire de la dynamique du mouvement horizontaux et verticaux a été présenté, ainsi que la
linéarisation du modéle non linéaire autour d’un point de fonctionnement. Les résultats de
simulation sur le modéle linéaire et des tests sur le modele réel sont encourageants.
Finalement nous avons réalis¢ I’hélicoptere a partir des composants simples et de faible codlt
permettant sa vulgarisation facile pour son application en automatique.

Cetravail nous a permis de pratiquer des concepts que nous avons étudié durant notre cursus
et d’autres que nous avons découvert etappris a maitriser.

Notre travail reste primitif et donc sujet a des améliorations, comme intégrer d’autres
mouvements simples et complexes au simulateur, étudier d’autres commandes, et compléter le
simulateur par des mesures de performances.
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