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INTRODUCTION GENERALE

Introduction Générale

Depuis le 18éme siecle, Un grand intérét s'est porté sur la conception des dirigeables
miniatures sans pilote connus sous le nom de drone ou Unmanned Aerial Vehicle (UAV). Un
tel intérét peut étre percu comme l'espoir d'utiliser de tels robots pour de nouvelles taches :
interventions sur des sites sensibles présentant des dangers, (terre minée, zone nucléaire, feux
de foréts...etc.), ou demandant une présence continue (observation continue d'une zone...etc.).
Leur role s’est considérablement accru pour pouvoir accomplir des missions de précisions
complétant ou méme remplacant la présence humaine que ce soit dans le domaine civil ou

militaire.

Apres avoir été oublié pendant les dernieres décennies, un nouvel avenir est
ouvert pour ’utilisation des dirigeables pour des raisons civiles. En effet, le dirigeable renait
de ses cendres apres la création de plusieurs prototypes plus efficaces et plus sur. On a déja
commence a parler de ballons publicitaires ou météorologique. Le rapport (distance, temps de
vol, altitude, ...etc.) est en effet un champ d’excellence pour les avions que les ballons
dirigeables, mais il reste encore des applications pour lesquelles les dirigeables présentent

toujours un avantage, opérationnel, écologique et économique certain.

Les ballons dirigeables semblent étre les vecteurs idéals pour un tres grand nombre
d’applications. Ils sont favorisés pour leur faible consommation énergétique et leur réponse
aux obligations environnementales. Le gaz porteur utilisé actuellement est I’hélium qui a
remplacé les autres gaz combustibles tels que 1’hydrogene et le méthane. Certains dirigeables
utilisent aussi 1’air chaud pour les faire monter. En plus, les dirigeables sont favorisés parmi
les autres pour des raisons de sécurité. Si les vols sont effectués dans des conditions
météorologiques adéquates les ballons sont des vecteurs extrémement surs pour eux et pour
I’environnement.

Ces derniéres années, la conception et la mise au point des algorithmes de commande
pour les dirigeables a fait I’objet d’un certain nombre d’études. Ceci est dii au besoin de
produire des véhicules aériens manceuvrables et autonomes, pour des applications

militaires ou civiles.

Plusieurs projets ambitieux sont actuellement en cours afin de développer des

plateformes dirigeables capables d'opérer en différents milieux notamment en stratosphere,
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INTRODUCTION GENERALE

leur objectif est d'embarquer des équipements de communication ou d'observation

météorologique.

Dans la plupart des applications existantes a ce jour, les dirigeables sont pilotes soit
par un pilote a bord soit par un opérateur humain via une liaison radio. En vue de donner une
autonomie a cette plateforme, il est nécessaire d'automatiser les fonctions de pilotage et de

planification de taches qui sont généralement basées sur la connaissance.
Dans ce travail, nous avons développé deux points importants :

e Nous avons établie un modele dynamique en prenant en consideration les forces
aérodynamiques, les termes gyroscopiques et centrifuge ainsi qu’une expression
détaillée du coefficient de coriolis.

e Apres quelque hypothéses simplificatrices, nous avons synthétisé des lois de
commande basées sur la technique du backstepping sur le modéle du ballon dirigeable
avec couplage en suite nous avons testé ces lois de commande en présence des

perturbations. Ce dernier point présente 1’originalité de notre travail.

Le manuscrit est organisé de la maniere suivante : Dans le premier chapitre, nous
présentons un bref historique sur le ballon dirigeable, quelques généralités et son
principe de fonctionnement. Dans le deuxiéme chapitre, la modélisation du ballon dirigeable
est présentee. Des hypothéses sont établies afin d’obtenir quelques simplifications du modé¢le.
Le troisieme chapitre concerne I’aspect commande, apres avoir établi le modéle dynamique
du dirigeable, nous présenterons les lois de commande basées sur la technique de
backstepping, les détails concernant I’application des différentes lois de commande sur le
modeéle de dirigeable et les résultats de simulation seront présentés et discutés afin
d’illustrer les développements théoriques. Dans le dernier chapitre, une étude de la
robustesse est effectuée vis-a-vis de la perturbation induite par le vent suivant les différentes
directions du mouvement. Nous utilisons deux techniques, la premiére est ajouté 1’action
intégrale (PI-Backstepping) et la deuxiéme technique est le backstepping avec estimation de
la perturbation externe. Pour terminer ce travail, nous avons effectué une simulation sous
Matlab pour différentes trajectoires afin de distinguer la poursuite et la robustesse vis-a-vis
des perturbations exercées. La conclusion résumera notre travail et présentera une évaluation
des résultats obtenus. Les perspectives donneront les axes a explorer pour améliorer ce travail

ou de I’utiliser en paralléle dans d’éventuelles applications.
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GENERALITES SUR LES BALLONS DIRIGEABLES CHAPITRE |

I.1. Introduction

Le dirigeable est un des premiers aéronefs inventés par I'homme, il montre
aujourd’hui des intéréts certains qui pourraient lui faire valoir sa place dans les moyens de
transport. Il est réalisé avant tous les autres types d'aéronefs et présente des exploits dans

I'aéronautique civile et militaire.

Ces exploits ont été possibles car il n'y a pas de puissance minimale a embarquer pour
leur vol. Les qualités requises pour I'éventuel moteur d'aérostat sont donc moins critiques,

comparées avec celles des aéronefs "plus lourds que l'air".

Plusieurs essais ont été faits dans le but de mieux exploiter les ballons dirigeables
dans diverses activités robotiques ; En effet, plusieurs projets ont récemment vu le jour par
des groupes de robotique dans des laboratoires spécialisés (IBISC; LAAS;....). Les objectifs
de ces études sont varieés selon les différents opérationnels, mais ils partagent la méme
cible qui est d’obtenir une conception moderne d’un dirigeable a haute performance et

d’utilité multiple.

Dans ce chapitre, nous allons aborder 1’évolution historique des engins volants
plus précisément des dirigeables, quelques généralités sur ces appareils et le principe de

leur fonctionnement.

|.2. Définition d’UAV

Un UAV (Unmanned Aerial Vehicle) est un véhicule aérien motorisé, qui ne
transporte pas d’opérateur humain, utilise la force aérodynamique pour assurer sa portance,
peut voler de fagon autonome ou étre piloté a distance, étre non réutilisable ou récupérable et

qui emporte une charge utile Iétale ou non létale [01].

1.3. Historique

Les premiers essais, en 1783, menent a une conception moderne d’un dirigeable par le
general Jean-Baptiste-Marie Meusnier dont le ballon est de forme ellipsoidal, muni d’un
gouvernail, mais a 1’époque aucun moteur n’existait. Au cours du 18°™ et 19°™ siécle
plusieurs études ont été faites, afin d’améliorer la performance et 1’utilité du dirigeable, en

utilisant des techniques diverses pour se propulser. Prenons comme exemple, Henri Giffard
3|Page



GENERALITES SUR LES BALLONS DIRIGEABLES CHAPITRE |

(1852) qui a utilisé une petite machine a vapeur pour se propulser, par contre, Charles
Renard et Arthur Krebs (1884) ont substitués la machine a vapeur par un moteur électrique

de 8 CV pour augmenter la vitesse du dirigeable [02] [15-17].

Au début du 20°™ siécle, plusieurs tentatives ont été réalisées, mais elles ont échouées
a atteindre les objectifs. Il aura fallu plus de soixante ans au ballon dirigeable pour effacer
dans les mémoires la catastrophe du Hindenburg. En effet, le 6 mai 1937 marqua 1’échec
spectaculaire du dirigeable Hindenburg inventé par le Comte Von Zeppelin et qui a causé la
mort de 36 personnes. L’objet volant s’est transformé en quelques secondes en une

gigantesque torche  a Hydrogéne, la catastrophe tétanise le monde.

Figure 1.2. Incendie du dirigeable HINDENBURG 1937.
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GENERALITES SUR LES BALLONS DIRIGEABLES CHAPITRE |

Ces premiers échecs d’exploitations, n’ont pas empéchés 1’avancement des recherches
robotiques qui ont envahi beaucoup de domaines. Le premier conflit mondial en 1914 a
représenté une occasion réelle de tester 1’efficacité des ballons dirigeables dans des usages
militaires tels que les missions de reconnaissance et les raids aériens. L’armée américaine a
aussi exploité de nombreux types de dirigeables pendants la deuxiéme guerre mondiale pour
des raisons d’escort des navires et aussi pour détecter les mines et les sous marins [02] [15-
17].

I.4. Principaux projets de ballons autonomes

1.4.1. SASS LITE

Si on excepte les contrbleurs automatiques de cap qui équipaient déja les Zeppelins
transatlantiques pendant les années 30, le premier projet de ballon autonome est le SASS
LITE (Small Aérostat Surveillance System, Low Intensity Target Exploitation) mené par la
société américaine Applied Research Associates dans un contexte militaire (Figure 1.3). Le
projet a été initié a la fin des années 80, et en 1993 différents ballons de 300 & 600 m?, munis
d’un moteur thermique de 35 chevaux, ont réalisé des déplacements autonomes de plusieurs

dizaines de kilometres, pendant plusieurs heures [06].

Figure 1.3. Un des ballons du projet SASS LATE.
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1.4.2. AURORA

Le projet de ballon dirigeable autonome (AURORA) est sans doute celui qui est
le plus connu dans la communauté des roboticiens, et aussi un de ceux qui produit le plus de
résultats. Initié par Alberto Elfes a la fin des années 90 a I’université de Campinas (Brésil),
le projet concerne le contrdle autonome du vol d’un ballon, et a d’entrée inclut I’instrumentation
et le développement d’un prototype. Le ballon utilisé est un modéle AS-800 de la société
britannique Airspeed Airship, de 25 m* et doté de deux moteurs thermiques de modélisme
montés selon un axe orientable en tangage. Outre les développements matériels et logiciels
qui ont consisté a robotiser ce ballon en y installant les capteurs nécessaires (GPS, compas,
gyrometres...), des travaux ont été menés sur la modélisation dynamique et bien entendu sur le
contréle de vol. Ces travaux ont été étendus par des collaborations avec I’Institut Supérieur
Technique de Lisbonne et I’équipe ICARE (Instrumentation, Commande Et Architecture du
Robots Evolue) de I’'INRIA, en considérant notamment le contrdle par asservissement visuel.
Seuls des contréleurs de type PID pour asservir des parametres de vol (cap, altitude) et rallier
des points de passage ont été effectivement testés en conditions réelles (Figure 1.4) [10] [14-
16].

Figure 1.4. Le ballon du projet AURORA
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1.4.3. LOTTE

Le projet (LOTTE) est mené par 1’Université de Stuttgart au début des années 90. Il a
d’abord consisté a réaliser un ballon d’une longueur de 16 m et de 105 m® de volume
(Figure 1.5), et différents développements technologiques associés, notamment a 1’utilisation
de cellules photovoltaiques. De sérieuses études aérodynamiques ont ensuite été menées
(modélisation, identification de paramétres en soufflerie, développement de contrdleurs)
[07].

Figure 1.5. Le ballon LOTTE. Unique propulseur situé a 1’arriére.
1.4.4. KARMA

Le LAAS a commencé a s’intéresser aux ballons dirigeables autonomes en 2000, et a
développé un prototype dont le premier vol a eu lieu en Mars 2003 (Figure 1.6). Outre le
développement du prototype et son exploitation pour mener des travaux sur la cartographie de

I’environnement survolé, différents travaux relatifs au contréle de vol ont été menés :

¢ modélisation du systéme et identification des parameétres du modele (en soufflerie en
collaboration avec SupAéro, ou bien a partir de données de vol).

*

¢ développement de différents contrbleurs (stabilisation de parametres de vol et suivi de

trajectoires), et plus recemment planification de trajectoire [03] [04].
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Figure 1.6. Le ballon KARMA du LAAS

1.4.5. Autres projets

De trés nombreux autres projets de ballons dirigeables autonomes développés dans

d’autres laboratoires méritent d’étre mentionnés :

*,

D)

@
%

@
%

@
L X4

Le projet mené a I'IBISC, ou les travaux portent surtout sur la planification de

trajectoires et leur suivi [05] [08].

Le projet ALPHA mené entre 'ENST et L’ANIMATLAB avec la société
AIRSTAR, dans lequel des contrGleurs sont geénérés par des techniques
évolutionnistes [09].

Un projet est mené a I’universit¢ HAGEN en Allemagne.
Deux projets sont en geneése a I’Université des Andes a BOGOTTA (projet
“URAN?”) et a I’Institut Supérieur de Robotique au Portugal
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1.4.6. Les projets futurs
% Le projet Shyhook

La firme internationale aéronautique Boeing a trouvé un accord avec la société
Skyhook pour le développement d'un dirigeable (Skyhook HLV) capable de porter des
charges de 40 tonnes et de transporter cette charge sur plus de 300 kilométres dans des
endroits reculés et difficiles d'accés comme en Alaska ou dans le grand nord Canadien. A vide

il pourra parcourir 1200 kilometres et ainsi changer de zone de travail facilement.

Figure 1.7. Le ballon dirigeable Skyhook HLV

« L'Aéroscraft

L'Aéroscraft est un projet de dirigeable d'origine américaine. Quand il sera construit
(dans une vingtaine d'annees) il pourra embarquer a 2400 metres d'altitude prés de 250
passagers sur de tres longues distances comme la traversée d'océans ou de continents. Ce
voyage se fera dans un environnement confortable et luxueux. La charge utile égale a 400
tonnes permettra de proposer, a 'intérieur de 1’ Aérocraft, des activités telles que du sport, du
shopping dans des boutiques de luxe, des salons de coiffure, des restaurants et des casinos.

Pres dun million de m*® dhélium seront répartis dans une structure rigide.
Contrairement aux autres dirigeables actuels, I'Aéroscraft n'est pas plus Iéger que l'air. Il est
équipé de 6 turboréacteurs qui lui permettront de décoller verticalement et d'autres moteurs
qui prendront le relais pour atteindre une vitesse de 280 km/h. Ceux-ci seront montés a
l'arriere et seront entierement électriques pour réduire les nuisances sonores a bort. Grace a un
systeme de coussins d'air qui s'adapte a la plupart des sols, le dirigeable pourra se poser

n'importe ou : sur la terre, sur la neige, sur I'eau, sur du sable, ou plus généralement sur tout
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les terrains & peu prés plats. Ce systeme de coussins d'air permet aussi une adhérence avec le
sol (en inversant l'aspiration de fagon a se coller comme une ventouse) et permettra donc le
maintient du dirigeable sans l'aide d'aucune infrastructure (comme les mats d'amarrage) lors
du chargement ou du déchargement, méme en cas de vent puissant.Son prix est estimé a 50

millions de dollars (environ 37 millions d'euros), soit le quart d'un airbus A380.

AT IR AT am

Figure 1.8. Le ballon dirigeable L'Aéroscraft

1.5. Structure et motorisation

a) Structure
La structure du dirigeable peut étre de trois sortes différentes :

e rigide : l'enveloppe en toile qui contient le gaz est maintenue par une structure de
poutres meétalliques (généralement de I'aluminium). Cela permet une meilleure
manceuvrabilité de 1'appareil, notamment grace a une fixation plus stable des moteurs
et de I'empennage. C'était le type de structure le plus répandu lors de I'apogée du
dirigeable au début du XX*™ siécle [18].

e souple : le ballon est seulement constitué de toile recouverte de plastique ou de

caoutchouc. Sa forme est maintenue uniquement par la pression du gaz porteur [18].
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o semi-rigide : la quille (partie inférieure du ballon) est soutenue par une structure de
poutres métalliques, mais la partie haute du dirigeable est simplement faite de toile

recouverte de plastique ou de caoutchouc [18].

Figure 1.10. Structure métallique d'un dirigeable semi-rigide (Zeppelin NT)
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Ny Cables
A '8 Nacelle

Figure 1.11. Structure d'un dirigeable souple

b) Motorisation
Plusieurs types de moteurs peuvent étre utilisés pour propulser le dirigeable :

o moteur thermique : utilisant I'essence, le gazole (diesel) ou le GPL (Gaz de Pétrole
Liquéfié), ce type de moteur est puissant, mais son carburant est lourd, polluant et les
réserves s'épuisent.

e moteur électrique : malgré les difficultés de stockage de I'¢lectricité, de nouvelles
batteries experimentales sont en cours de developpement, dont la pile & hydrogéne.
L'électricité peut également étre fournie par des panneaux photovoltaiques. Ce type de

moteur est silencieux, ce qui est un avantage par rapport au moteur thermique.
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Figure 1.13. Localisation des moteurs et du systeme de navigation d'un dirigeable

Les moteurs sont généralement fixés sur les flancs du ballon, et la direction est assurée

par I'empennage qui se trouve au bout de celui-ci.
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1.6. Constitution du dirigeable

Le dirigeable est composé d’une caréne, d’une nacelle, d’une propulsion vectorisée et des

gouvernes.

Enveloppe

Gouvernail

Ballonnet

Figure 1.14. Description du dirigeable
1.6.1. L’enveloppe

L’enveloppe souple est faite d’une matiére étanche légere, composée de composite
stratifiée et est concu pour résister a I’environnement et des charges de vol. Le gaz utilisé pour
permettre la sustentation archimédienne est I’hélium, un gaz non inflammable dont la force
portante résultant de la différence entre sa masse volumique et celle de ’air a 15°C est 1,1

kilogramme par metre cube.
Les principales formes d’enveloppes rencontrées sont les suivantes (Figure 1.15) :

+»» Forme “classique” ou “en cigare” : c’est la forme la plus répandue, et c¢’est celle de
tous ballons pilotés actuellement opérationnels dans le monde. Cette forme permet
en effet d’obtenir une bonne portance aérodynamique en déplacement, tout en

minimisant la trainée.

«» Forme “ailes hybrides” : 1’objectif est d’optimiser encore plus la portance

aerodynamique.
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¢ Formes lenticulaire et sphérique : lorsque des ballons sont congus pour voler en
conditions quasi-statiques (a I’'intérieur de batiments par exemple), on peut avoir intérét
a avoir une forme symétrique.

Enfin de nombreuses formes plus originales ont été proposées dans le développement

de certains prototypes (Figure 1.15).

Figure 1.15. Quelques différentes formes de ballon dirigeable.

1.6.2. Lanacelle (Gondola)

La nacelle carénée en matériaux composites contient tout 1’équipement de bord et les
batteries et sert de support a la propulsion vectorisé. L’énergie utilisée par le dirigeable,

uniquement électrique est obtenue au moyen de batteries avec tout 1’équipement nécessaire

pour le vol.
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Figure 1.16. Construction de la nacelle
1.6.3. Lesailerons

Les quatre ailerons (Figure 1.17) équipés chacun d’une partie mobile, sont montés a

I’arriére de I’enveloppe selon la configuration.

COMFIGURATION | CONFIGURATION 2 CONFIGURATION 3

S“l".IN-'IIE'I'ItIQLI'E DISSYMETRIQUE DISSYMETRIQUE
[TANGAGE) {LACET) (ROULLE

Figure 1.17. Les différentes configurations des gouvernes
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1.7. Principe physique

Le dirigeable est maintenu en altitude grace au principe de la poussée d’ Archimeéde.

C’est dire la force exercée sur un corps par le liquide ou le gaz dans lequel il est plongé. Celle-
ci s’effectue verticalement du bas vers le haut (dans le sens inverse de I’attraction). Elle est
¢égale a I’attraction exercée sur un volume du gaz ou du liquide équivalent au volume immergé

du corps en question.

L’attraction terrestre exercée sur le dirigeable est €gale a la poussée d’ Archimede due
a I’atmospheére, c’est la raison pour laquelle son altitude reste constante. Un gaz moins dense
que l'air (hydrogéne, hélium ou air chaud) compense le poids de la structure, de la nacelle et
des moteurs. Ainsi, la densité (poids par rapport au volume) totale du dirigeable est égale a
celle de l'air. Pour prendre de I’altitude, le poid (eau, sable ou air) contenu dans des réserves
prévues a cet effet est 1aché, et pour perdre de I’altitude, une partie du gaz porteur est laché.
Cependant, certains dirigeables récents sont plus lourds que I’air, c'est-a-dire que I’attraction
qu’ils subissent est Iégérement plus élevée que la poussée d’Archiméde. Pour rester en altitude
constante, des ailerons augmentent leur portance lorsqu’ils avancent, a la maniére d'un avion.
Ils sont ainsi plus faciles a manier car il suffit d’accélérer pour prendre de I’altitude et de

décelérer pour en perdre [02].

Poussée d'Archimede

irigeable

Attraction terrestre

Figure 1.18. Principe de fonctionnement du dirigeable
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1.8. Gaz de remplissage
a) Hélium
» Gaz rare (He) en quantité tres faible sur terre.
» Trés cher.
> Léger (0,18 kg/m* en conditions normales).
» Ininflammable.

» C'est le gaz actuellement le plus employé pour les ballons dirigeables.

b) Hydrogene
> Elément tres répandu sur terre.
» Bon marché.
> Melécule (H,) la plus Iégére (0,09 kg/m®).

C'était le gaz classique de remplissage des ballons dirigeables.

Figure 1.19. Explosion a cause de I’hydrogéne

» Fabrication de I'hydrogene

L'utilisation du dirigeable passe évidemment par son gaz porteur. Celui-ci peut soit étre de
I'nélium soit de I'hydrogene (celui-ci est aussi utilisé pour le fonctionnement de la pile a
hydrogéne). Le premier posséde l'avantage d'étre ininflammable mais les réserves devraient

s'épuiser d'ici une trentaine d'années, moment ou les dirigeables pourraient commencer a
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s'industrialiser. La fabrication de I'nydrogene est indispensable dans I’avenir et peut étre

fabriqué a partir de différentes énergies : fossile, nucléaire ou renouvelable.

c) Gaz de ville

» Meélange essentiellement de méthane (CH,) et d’hydrogéne.

» Assez lourd (environ 0,5 kg/m3).
> Inflammable dans l'air.
> Bon marché.

» Gaz utilisé par les aéronautes du début, en raison de sa facilité d’approvisionnement.

d) Vapeur d'eau
» Molécule (H,0) trés répandue sur terre.
> Assez lourde (environ 0,56 kg/m® & 100 °C et sous pression normale).
» Bon marché.
> Nécessite une dépense élevée d'énergie (énorme chaleur latente de vaporisation : plus
de 2 MJ/kg).
» Masse élevée.

» Contraintes structurales et de sécurité importantes (la paroi du ballon est a 100 °C).

e) Air chaud
> Mélange d'oxygéne (O, 20%) et d'azote (N2, 80%) et de quelques autres gaz rares en
quantités négligeables.
> Lourd (aux températures utilisées, environ 0,9 kg/m®).
> Nécessite une dépense d'énergie pour I'entretien de la température.
» Tres bon marche.
» Ne nécessite pas de réserve, disponibilité permanente.
» La paroi subit moins de contraintes que pour la vapeur d'eau : il y a une couche limite

thermique.
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Remarque : dans une perspective d'avenir, I'nydrogéne est la seule chance de développement

pour le dirigeable. Cependant il faudra tout d'abord renouveler sa méthode de production, qui

est aujourd’hui faite a 95 % a partir des énergies fossiles. Plusieurs solutions comme

I'électrolyse de I'eau ou bien l'utilisation de la biomasse paraissent mieux adaptées aux enjeux

liés a la sauvegarde de I'environnement.

1.9. Avantages et inconvenients techniques

1.9.1. Les avantage

La consommation de carburant est moins importante que celles des autres transports
aeriens.

Le dirigeable peut se poser dans des endroits difficiles d'acces, ou les autres transports
ne peuvent pas accéder.

De ce fait, en cas de nécessité d'atterrissage d'urgence (exemple : panne de moteur), le
risque d'accident n'est pas tres éleve.

Le dirigeable peut transporter de trés lourdes charges. Un metre cube d’hydrogene par
exemple peut soulever plus d'un kilogramme de charge, or la structure d'un dirigeable
récent représente environ la moitié du poids que peut soulever son gaz porteur, donc
pour 1 m® d'hydrogéne, 0,5 kg de charge utile peuvent étre transportés.

Son autonomie est considérable : plusieurs jours a plusieurs semaines, grace a la

grande quantité de carburant et de vivres qu'il peut emporter.

1.9.2. Les inconvénients

Le dirigeable n'est pas trés manceuvrable : du fait de sa masse importante, il possede
une grande inertie et trop peu de moteurs (peu puissants) pour la contréler [06].

Le dirigeable étant plus Iéger que l'air et présentant une grande surface, la prise au
vent est tres importante ; de ce fait le dirigeable est tres difficilement manceuvrable
lorsque la vitesse du vent est supérieure a 40 km/h.

La longueur d'un dirigeable varie mais peut atteindre 250 métres pour les plus grands

et le diamétre avoisine les 25 métres ce qui entraine le probléme de son stockage.
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o Lors de l'arrét de l'appareil, celui-ci est amarré & un mét pour s'orienter dans le sens du
vent, ce qui rend le chargement et le déchargement difficiles.

« A cause de la grande surface de sa toile, le dirigeable peut facilement subir une
surcharge due a la neige ou au givre.

« L'hydrogene, un des gaz utilisés pour gonfler le dirigeable, est inflammable.

1.9.3. La vitesse

La vitesse du dirigeable, avoisinant les 180 km/h pour les projets futurs, peut étre un
avantage par rapport aux transports routier, maritime, fluvial, et ferroviaire pour les lignes qui
ne sont pas a grande vitesse, comme pour les trajets courts ou dans les pays en voie de
développement, ou un inconvénient par rapport au transport par avion, ou par ligne

ferroviaire a grande vitesse.

I. 10. Quelques applications

L’histoire a montré que si les ballons dirigeables ont souvent été les premiers vecteurs
utilisés pour la plupart des applications envisagées des engins aériens, ils ont toujours été
rapidement remplacés par les plus lourds que I’air. Mais leurs spécificités font qu’ils restent
des systemes intéressants pour différentes environnements applicatifs, que nous présentons

rapidement ici.

1.10.1. Transport de charge

De trés nombreux projets de ballons dirigeables de grande taille destinés au transport
de charges exceptionnelles ont été initiés comme le projet TITAN, ballon lenticulaire de 188
métres de diamétre pour un volume 900.000 m*® mené au CNRS pendant les années 1970. Ce
type d’engin peut permettre de transporter des charges jusqu’a plusieurs dizaines de tonnes
sans rupture de charge entre le départ et I’arrivée, et sans besoin d’infrastructure spécifique, le
ballon ne devant pas nécessairement atterrir pour prendre et déposer la charge. Le projet
industriel Cargo Lifter initié en Allemagne en 1997 est sans doute un des projets qui a le
plus marqué les esprits, tant 1’ambition et les investissements financiers étaient importants.

L’objectif était de construire un engin de 260 métres de long, capable d’embarquer des charges
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de 160 tonnes, mais le projet a malheureusement fait faillite en 2002, aprés que de nombreux

retards aient été pris dans le développement de différents démonstrateurs technologiques.

Les difficultés technologiques pour réaliser ces systemes hors du commun sont encore
nombreuses, mais motivent toujours des investissements industriels. Ainsi le groupe

britannique ATG continue a envisager le développement de tels engins [11].

1.10.2. Plateformes stratosphériques

Une autre application propre pour laquelle les ballons dirigeables pourraient s’avérer
idéaux est les plateformes stratosphériques ou HALE (High Altitude Long Endurance). Ce
genre de systéme pourrait réaliser les mémes taches qu’un satellite (observation, relais de
communication...) en restant plusieurs semaines au dessus d’une zone donnée, a des altitudes
de l'ordre de 20 a 30 kilométres. Aucun projet n’a encore abouti a des systeémes
opérationnels, et aucun prototype n’a non plus démontré la faisabilité technologique. Mais la
viabilité économique par comparaison aux cofts de satellites est telle que c’est sans aucun
doute le type d’application qui génére actuellement le plus de développements industriels
dans le domaine des ballons dirigeables. Notons qu’un des éléments qui fait que ce genre de
systeme peut étre considéré de maniére réaliste est que les vents stratosphériques ne sont
biens plus faibles qu’aux altitudes auxquelles volent les avions civils par exemple : ajouté au
fait que la pression atmosphérique est aussi trés faible, cela rend possible le déploiement et

la stabilisation d’engins avec de faibles moyens énergétiques [12].

1.10.3. Exploration planétaire

De nombreuses études sur la possibilité¢ d’utiliser des ballons pour explorer une plancte
ont été menées par différentes agences spatiales. Le systeme ayant le plus abouti est sans
doute le systeme Franco-russe (MARS 94), dont le lancement fut repoussé en 1998, et
finalement annulé aprés 1’échec de la mission Mars 96, mais il ne s’agissait pas a
proprement parler d’un ballon dirigeable, puisqu’il devait se déplacer au gré des vents
martiens et des variations thermiques jour/nuit. Si aujourd’hui aucune mission n’est
programmeée, des travaux de plus en plus précis sont toujours en cours, tant pour
I’exploration de Mars que pour celle de Vénus. Les travaux sont principalement menés au

JPL, mais I’ESA supporte aussi des travaux exploratoires [13].
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1.10.4. Observation

Comme la plupart des vecteurs aériens, les ballons dirigeables peuvent bien entendu étre
exploités pour des missions d’observation, leur intérét étant dans ce cas la capacité d’évoluer
lentement sur de longues périodes. Une mission de détection de mines au Kosovo avec un
radar & pénétration de sol a ainsi été largement médiatisée. Aux Etats-Unis, I’emploi de

ballons pour la surveillance des frontiéres a été promu.

. 10.5. Publicité

Il s’agit d’une application a ne pas négliger, puisque la plupart des ballons dirigeables

actuellement en service, qu’ils soient pilotés ou radiocommandes, sont congus pour cela.

I. 11. Potentialités du dirigeable dans le secteur Transport classique

Le dirigeable est moins rapide que l'avion et le train a grande vitesse, mais il peut trouver sa

place dans le transport de passagers grace a plusieurs avantages :

¢ il peut transporter les véhicules des passagers grace a sa grande portance.

¢+ pour pallier son manque de vitesse et toujours grace a sa portance, il peut proposer des
loisirs comparables a ceux qui se trouvent a bord d'un bateau, comme des aires de jeux
pour enfants, des restaurants, etc.

¢ il peut atterrir sur n'importe quelle surface plane d'une grande superficie (il nécessite
uniquement un véhicule pour s'amarrer prévu a cet effet), et ainsi desservir les milieux

ruraux.

Ces caractéristiques font des trajets de distance moyenne desservant les zones éloignées
des principaux axes de communication le type de trajets le plus intéressant. En effet, la
distance du trajet ne doit étre ni trop courte (comme pour l'avion, faire embarquer, décoller,
atterrir et enfin débarquer un tel engin représente trop de travail pour rentabiliser les trajets
courts), ni trop longue (car la vitesse du dirigeable est nettement inférieure a celle de I'avion et
le temps de voyage serait beaucoup trop long), et pour concurrencer les autres moyens de
transport le dirigeable ne doit pas se contenter de grandes agglomérations mais doit également

desservir les zones qui en sont éloignées grace a sa faculté a atterrir quasiment n'importe ou.
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Cependant, des trajets de longue distance peuvent également étre envisageés, car ce moyen de
transport peut présenter des activités répondant aux besoins des passagers lors de longs trajets.

Figure 1.20. Zeppelin NT utilisé pour le transport de passagers

1.12. Comparaison entre le dirigeable et les autres robots volants

Besoin Avions| Hélicopteres| Dirigeable
colt de I’opération ++ + +++
longue endurance ++ + F++
capacité de vol plané + +++ -
rapport charge utile / poids ++ + +++
manceuvrabilité ++ +++ +
faible turbulence + + +++
décollage / atterrissage + +++ 4+
faible consommation ++ + 4+
faible vibration ++ + +++

Tab I.1. Comparaison entre le dirigeable et les autres robots volants [05]
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Le dirigeable dispose d'un potentiel non-négligeable dans différents domaines qui
pourrait l'aider a se faire une place dans le monde des transports. Il présente une réelle
compétitivité dans les domaines du tourisme, du transport de marchandises et du transport de
piéces lourdes et pourrait devenir un atout essentiel pour les pays émergents et les forces
armeées. De plus, le plus vieil aéronef du monde est en accord avec les enjeux écologiques
récents (a savoir I'épuisement des ressources naturelles d'énergies fossiles et les émissions de
gaz a effet de serre) : sa consommation d'énergie est 2 a 4 fois inférieure a celle de I'avion, sa
toile offre une assez grande surface pour récupérer I'énergie du soleil, des moyens propres de
produire son gaz porteur sont développés, etc. A ce respect de l'environnement s'ajoutent des
innovations qui le rendent plus pratique et plus maniable, comme les moteurs

multidirectionnels, le systéme de coussins d'air ou l'augmentation de la vitesse.

Cependant, l'industrie du dirigeable stagne. Les investisseurs potentiels, privés comme
publics, ont peur des risques qui ont causé plusieurs naufrages lors de l'apogée du dirigeable,
il y a plus de 80 ans. Ce dernier semble embourbé dans un mécanisme qui I'empéche de se

développer et dont la seule issue serait la confiance d'investisseurs.

Le dirigeable, d'ici a quelques décennies, pourra devenir une alternative aux transports
existants, dans les secteurs d'activité qui lui sont propres, tout en gardant une gestion durable

des ressources mondiales.
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I. 13. Conclusion

Nous avons traité dans ce chapitre les notions de base du principe de fonctionnement
des ballons dirigeables. Quelques généralités, un bref historique et les différentes
composantes de dirigeable ont été présentées.

Ensuite, nous avons cité un ensemble des projets portant sur la stabilisation et la

réalisation des dirigeables existants en littérature.

Le chapitre suivant présente sa modélisation, par le formalisme de Newton-Euler, afin

d’appliquer les techniques de commande non linéaire.
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11.1. Introduction

Contrairement aux robots mobiles terrestres pour lesquels il est souvent possible de se
limiter & un modele cinématique, la commande des robots aériens nécessite un modele
dynamique afin de pouvoir tenir en compte les effets gyroscopiques ainsi que les forces
aérodynamiques. Dans notre cas, nous nous intéressons de prés au monde des drones et plus

précisément a celui du ballon dirigeable qui est en autre terme un robot mobile aérien.

Plusieurs études ont été menées sur la modélisation dynamique et la simulation des
dirigeables. Les modéles dynamiques sont congus pour étudier I'orientation et le contrdle des
dirigeables, de la trajectoire, la stabilité et la maniabilité. Pour ce qu’est du modéle dynamique
du dirigeable, des travaux ont porté sur la réalisation d'un modele dynamique rigide [45] [47],
qui s'est enrichi au fil des années pour prendre en compte I’effet du vent [48]. Les premiers
travaux ont concerné principalement la recherche d'un modele dynamique incluant notamment
les principaux effets aérodynamiques pour les différents modes de vol et tenant compte du
type d'actionnement [44]. Selon le mode de propulsion, les modeles proposés, ont des
propriétés différentes qui correspondent a des systemes sous-actionnés. D’autres travaux se
sont aussi portés sur la planification et la génération de trajectoires d'un dirigeable rigide [46].
En considérant I'hypothése de rigidité de la carene, des modeles dynamiques qui intégrent les
phénoménes mécaniques et aérodynamiques ont été établis dans beaucoup de travaux [45]
[44]. Nous avons utilisé un nouveau modele développé par [19].Ce chapitre est composé de 3
sections. La section 11.2 présente la cinématique en utilisant deux approches différentes: les
angles d'Euler et les paramétres d'Euler. Dans la section. 1.3, six degrés de liberté
dynamiques sont présentés, en utilisant respectivement les méthodes de Newton-Euler et de

Lagrange-Hamilton.
11.2. Etude cinématique

Le modele utilisé a été écrit a l'origine pour un véhicule sous-marin. 1l a été modifié
plus tard pour prendre en compte les spécificités du dirigeable. La position de tout point
appartenant au corps rigide du dirigeable par rapport au repere fixe d'inertie R¢ peut étre
complétement définie en connaissance de l'orientation d'un repére de corps fixe Ry, au corps
du dirigeable et la position de son origine par rapport au repére de référence Rs. Le choix de
l'origine du repére fixe au corps peut étre réalise au centre de gravité, au centre du volume

(suppose coincider avec le centre de portance brute) ou egalement au nez de la carene. Le
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repere aérodynamique R, est largement utilisé dans la mécanique du vol avec des équations
de mouvement de vol et a travers des données de capteurs des engins aériens. La vitesse de
I'air du dirigeable, V, est référencée par rapport au repére aérodynamique. Ces trois reperes
sont classiquement considérés dans la dérivation des équations cinématiques et dynamiques
du mouvement des véhicules aériens. 1l ya plusieurs fagons de décrire les rotations finies entre
les repéres. La direction de Cosinus, les quaternions, les angles d'Euler, peuvent servir
d'exemples. Certains de ces groupes de variables sont tres proches les unes des autres dans
leur nature [19] [54].

_ Propellers
pitch

Figure. 11.1 Le ballon dirigeable
Remarque

» Dans la mécanique du vecteur classique, on a 1’habitude de représenter I'accélération
d'un corps rigide par l'accélération linéaire d'un point spécifié dans le corps et un
vecteur d'accélération angulaire qui s'applique a I'ensemble du corps.

> La dérivation de la relation dans deux repéres différents peut étre décrite par :

V=71 +Qxr (I11.01)
Et
V=1F+0 Xxr+0 x(Qxr) (11.02)

Q : étant la vitesse angulaire.
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> La rotation finie d'un corps rigide n’obéit pas aux lois de I'addition de vecteurs (en
particulier la commutativité), et par conséquent, la vitesse angulaire du corps ne peut
pas étre intégrée pour donner l'attitude d'un corps.

Ces remarques sont largement utilisées dans les démonstrations suivantes.

11.2.1. Les angles d'Euler

La représentation habituelle minimale de l'orientation est donnée par un ensemble de
trois angles d'Euler. Assemblés avec les trois coordonnées de position, elles permettent la
description de la situation d'un corps rigide. La matrice 3 x 3 de direction cosinus (de
parametres d'Euler) est utilisée pour décrire l'orientation du corps (obtenu par 3 rotations
successives) par rapport a un repere de référence fixe. Notez que les angles de lacet P,
tangage vy et roulis ¢ sont communément appelés angles d'Euler. Ce processus est illustré a la
Figure. 11.2. La matrice de rotation R peut étre écrite comme une fonction de n, = (¢,vy,¥)

donnée par:

R(Mz) = R,(WVIRy (VIR (¢) (11.03)

Avec

1 0 0
R,(d) = <0 cos¢ —sind))
0 sing cosd

cosy 0 siny
Ry(y)=< 0 1 0 >

—siny 0 cosy

cosW —sin¥ 0
R,(W)={sin¥ cos¥ O
0 0 1
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Cette transformation, aussi appelé la matrice direction cosinus, peut étre calculée

comme suit :

cosW cosy —sinW cosd + cos'¥ siny sing  sin¥ sind + cosW siny cosdp

R(n2) = sin®W cosy cos W cosd + sin¥ siny sing - cos¥ sind + sin¥ siny cos¢ |(11.04)
—siny cosy sing cosy cosd

Figure. Il. 2 Les angles d’Euler

La matrice de rotation R est une matrice orthogonale. L'ensemble de telles matrices

constitue le groupe matrice spéciale orthogonale SO (3) définie comme:

SO(3) = { R € R3*3,RTR = I343,det(R) = 1} (11.05)
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La relation entre le vecteur de vitesse angulaire du corps fixe v, = (p,q,r)T et le taux
de variation des angles d'Euler #=(d,y,¥)T peut étre déterminée en résolvant les taux

d'Euler dans les coordonnées de repére du corps fixe:
p ¢ 1 0 0 0
B¢ = =)0
r 0 0 —sing cosdp/ \0

1 0 0 cosy 0 —siny\ /0
+ <O cosd sinq)) ( 0 1 0 ) <O) (I1.06)
0 -—sind cosdp/ \siny 0 cosy/ \¥

Ou de fagon équivalente

p = ¢ — Wsiny
q = ycosd + ¥ sind cosy (11.07)
r = —y sing + ¥ cos¢ cosy

La configuration de l'aéronef est entierement définie par I'association de la matrice
d’orientation en ceuvre et le repére R, vecteur de position dorigine, n; = (xy,z)T par

rapport a Ry utilisant la matrice homogéne formuler comme suite :

= (529 )

L'ensemble de toutes ces matrices est appelé le groupe Euclidienne de transformations

du corps rigide en trois dimensions a noté SE (3) défini par:

SE(3) = {Ay |Ay (%(;‘XZB) “f),R € S0(3),1; € %) (11.09)

L’ensemble SE(3) est un groupe de Lie. Donné par une courbe C(t): [-a, a]— SE(3),
un élément S(t) de l'algébre de Lie SE(3) peut étre associée au vecteur tangent C(t) & une

configuration arbitraire A(t)

S(6) = Azl (DAY (1) = (Sk%"z) RTOﬁl) (11.10)
ou

sk(v,) = RT()R(1) (11.11)
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Est un opérateur antisymétrique 3x3 sur un vecteur défini par

0 -r ¢
Sk(v,) = Sk((p,q,1)") = < r 0 —p) (11.12)
¢ p 0

Tel que :
vx,y € R3:Sk(y)x = y X x (1.13)
Une courbe sur le modéle SE (3) représente physiquement un mouvement du corps rigide.

Si (w (t),v (t)) est la paire correspondante de S(t), alors v, = Q = (p,q,r)" correspond
physiquement a la vitesse angulaire du corps rigide, ou v; = V= (u,v,w)" est la vitesse
linéaire de l'origine O,, du repere R, par rapport au repére inertiel Ry, a la fois les vitesses
linéaires et angulaires sont exprimées dans le repére fixe du corps®R,. La relation

cinématique entre les différentes vitesses sont données par:
fh) v (R(le) 03><3> \Y
.| =RV = .14
<T]2 O3x3  J(M2) (Q) (11.14)
Ou R est la matrice de rotation définie par I'équation (11.4) et J (n,) est définie par:

-1 1 sing tany cos¢ tany

1 0 —siny _
J(y) = (O cosd sind)cosy) =0 CQS(I()I) _Sujbq) (11.15)
. Sin cos
0 —sind cosdcosy 0 sy o5y

Cette matrice présente une singularité pour les y = +§ au cours des opérations pratiques du

dirigeable, lI'angle de tangage de lay = + g n'est pas susceptible d'étre rencontré.

11.2.2.Parameétres d'Euler

Pour éviter la singularité inhérente a cette représentation, les parametres d'Euler peuvent
étre présentés. lls sont les quaternions unitaires et sont représentés par un vecteur normalisé
de quatre nombres reels. Tenant la partie du vecteur d'un quaternion unitaire et en le

normalisant il donne I'axe de rotation et la partie scalaire permet d'obtenir I'angle de rotation.
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11.2.2.1.Introduction

Un déplacement spatial général d'un corps rigide est constitué d'une rotation limitée
autour d'un axe spatial, et une translation finie le long de certains vecteurs. Les axes de
rotation et translation en général ne sont pas liés les uns aux autres. Cependant, I'effet combiné
des deux transformations partielles peut étre exprimé comme un déplacement de vis unique.
Le concept d'une vis représente donc un outil mathématique idéal pour analyser la

transformation spatiale.

La représentation d'Euler est une représentation a quatre parametres, est basee sur
I'idée qu'une transformation d'un repére coordonnée a un autre peut étre effectuée par une
simple rotation d'un vecteur p définie par rapport au repére de référence. Soit q désigne les
parameétres d'Euler qui sont exprimées par l'axe de rotation n et 1’angle de d’inclinaison du

moteur p comme :

/ cos (g) \
do . (u
a=|q. l :Z 8 : (11.16)
g3 2) Y
\sin (g) n,
Avec 0< p <2m
Le quaternion peut étre écrit
q = qo + i+ q2f + g3k (11.17)
Qo est un réel, g g2 gz sont des imaginaires. Les propriétés suivantes s’appliquent :
ii= -1 jj=-1 kk=-1
ij=-ji=k ki= -1T.k=j kj=-)k=-1 (11.18)

Le produit quaternion peut s'étendre sous forme de matrice

Qo0 —4q1 —92 —q3 Po
19 90 —493 Q2 P1

@P=1q, q; do —q1 P2 (11.19)
d3 —q2 91 9o p3
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11.2.2.2. Propagation de Quaternion dans le temps
La configuration d'espace R3 x SO5 peut étre remplacée par S x R3 oU
$3={x € R} [Ixll, = 1}

est la sphére unité de R* pour la norme Euclidienne|| .||,. Les équations différentielles de
cinématique associées aux paramétres d'Euler définissent un champ de vecteurs sur S° (la

sphére 3 sur R*) et sont données par:

L1 1
4= 3(qolays + Sk(®))Q = 5(qo 2 — 2 xq) (11.20)
. 1
do= —5q'Q

Ou q est la partie vectorielle du quaternion. Ainsi, la dérivée temporelle des parameétres
d'Euler peut étre déterminée a n'importe quelle configuration du corps si la vitesse angulaire

est donnée.
Remarque

L'équation de cette forme peut étre résolue dans un systeme de navigation pour garder
une trace des parameétres qui définissent l'orientation quaternion du corps. Les parameétres de
quaternions peuvent alors étre utilisés pour calculer un équivalent a matrice de direction
cosinus, ou utilisés directement pour transformer le vecteur de la force spécifique mesurée

dans le repére de référence choisi.
11.2.2.3. Le modeéle cinématique

On présenten = (y,M2)" , ol y = (X, Y, z) | est le vecteur de position du dirigeable
(exprimée dans le repére de la Terre fixe), n, = (qo,91,92,93)" est le quaternion
représentant l'orientation, V est la vitesse linéaire de l'origine et Q la vitesse angulaire

(exprimé dans le repére fixe du dirigeable):

u p
V=<v> Q=<q> (11.21)
w r
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La cinématique du robot plus léger que l'air peut étre exprimée de la maniére suivante:

f = (22) _ (R(SZ) j(gz)) V=RV (11.22)

ouV=(,Q)T
Les matrices de rotations R et J sont formulées comme suit :

1-2(q5+93) 2(q19z +9390) 2(q193 — q290)
R(M2) = 2(q192 —a390) 1—2(q7+4d3) 2(q293 + 9190) (11.23)
2(q193 + 9290)  2(q193 —q190) 1 —2(qf +q3)

Ou équivalent

R = (q§ — q"q)l5x3 + 299" + 2q0Sk(q) (11.24)
Et
—q1 —92 —Qq3
. _
) =5 o0 o 2 (11.25)
—qz (1 do

Avec J(m2)TI(My) = % I5.3. Si la matrice diagonal est difinie comme suit :

I3x3  0O3x3
A6><6 = 1 (”26)
O3x3 7133

Et

RTR = Agyg (11.27)
Donnant une formulation pseudo-inverse de R comme suit :

RT = AzLRT (11.28)

Cette formulation est seulement réalisable en raison du fait que les quaternions sont

utilisés au lieu des angles d'Euler pour la représentation d'attitude.
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11.3. La dynamique

Une description mathématique de la dynamique de vol doit inclure les effets
aérodynamiques, structurels et d'autres effets dynamiques internes qui influencent la réponse
du robot plus léger que 1’air au contréle des entrées et perturbations atmosphériques externes.
Dans cette section, des expressions analytiques pour les forces et les moments sur le robot
plus léger que l'air sont dérivées. Les forces et les moments sont orientés vers un systéme
d'axes de corps-fixes, centrés sur le nez du dirigeable. 1l y a en général deux approches pour
calculer les équations du mouvement. La premiére consiste a appliquer la loi de Newton-Euler

et l'autre est Lagrange-Hamilton.

Pour une analyse préliminaire, un dirigeable peut étre traité comme une poutre chargée
soumise a des forces de flexion de la distribution inégale du poids et de la portance et les
forces de frottement sont calculées en divisant le corps du dirigeable en nombreux segments
longitudinales. Le calcul des moments statiques de flexion peut étre séparé en trois parties: les
forces verticales de poids distribué et de la portance, les composants longitudinaux de tension
de la corde de suspension et les forces longitudinales dues a l'augmentation de gaz a super
pression. La contribution du poids de la nacelle est incluse dans les deux premiéres parties. Le
moment aérodynamique de flexion peut étre calculé a partir de l'effet des ailerons de levage et

les forces transversales sur I'enveloppe (en utilisant la théorie de Munk).

Certaines hypothéses simplificatrices sont faites dans cette dérivation: le repere de
référence de la Terre fixe est inertiel, le champ gravitationnel est constant. La carene est
considérée comme un solide. L'élasticité n’est pas prise en compte dans ce calcul. Le
mouvement de I'hélium a l'intérieur de la carene est négligé. Le volume du robot plus léger
que lair est considéré comme constant. Comme la vitesse du dirigeable est généralement
faible, le couplage entre la dynamique et les phénoménes thermiques sont négligés et la

densité de l'air n'est pas modifiée localement par le mouvement du systeme.
11.3.1. Caractéristiques de masse

Une différence significative d'un dirigeable a partir d'un aéronef typique, est sa masse
caractéristique dépend fortement de la variation de l'altitude. La différence de pression entre
I'atmosphére environnante et le gaz intérieur (hélium) doit étre maintenue aussi constante que

possible, a chaque niveau daltitude. Cette différence de pression permanente est nécessaire
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pour maintenir la forme aérodynamique de l'enveloppe dans la plupart des opérations
conditionnelles. Comme il y a toujours des changements de pression atmosphérique avec
l'altitude, ils devraient étre compensés par la pression interne. A cet effet, I'enveloppe est
équipée de deux ballonnets remplis dair. Le volume occupé par le gaz interne et les
ballonnets représente le volume interne de I'enveloppe de la carene, il est a peu prées constant.
En remplissant les ballonnets avec l‘air, ils déplacent le volume du gaz intérieure et augmente
la pression totale du gaz dans la caréne. En général, la masse totale du dirigeable peut étre

exprimée par I'équation suivante:

m = Mg, + Mgy + M. + mp + mp (11.29)

Ou mg,s est la masse du gaz interne (hélium), mg, est la masse totale des ballonnets
d'air,m;., représente la masse de tous les composants internes (la surface carene, structures
...), mg la masse de carburant variant dans le temps et enfin, la masse de charge utile mp. La
masse de I'nélium peut étre considérée comme constante. La masse de tous les composants
internes peut étre obtenue en comptabilité de tous les éléments du dirigeable. Chaque
ballonnet peut étre modélisé comme un point fixe avec une masse variable. Le volume des

ballonnets dépend d'un changement du gradient de pression atmosphérique.

11.3.2. La Dynamique 6 DDL: en utilisant I’approche de Newton-Euler

Dans cette section, le modéle dynamique est défini comme l'ensemble des équations
qui dépendent de la position du véhicule, vitesse et accélération au vecteur de commande. Les
forces et les moments sont orientés vers un systéeme dé axes de corps-fixes, centré a l'avant N
du dirigeable.

Le mouvement du dirigeable peut étre décrit par la vitesse V au vecteur 6 degré de
dimension comprenant la vitesse linéaire V et angulaires Q. L’air ambiant peut étre décrit par
une vitesse du vent V,. Le vecteur des coordonnées du vent est défini comme suit: n,, =
K » Vw » Zwr Puws Yoo P )T OU la dérivée du temps est relative a la vitesse du vent

Nw = RV, (11.30)
Le robot a une vitesse relative de l'air V, = V-V,,. Comme le vecteur du point N, étant l'arc
au point G (le centre de gravité), est représente par :
0G=ON+NG avec: NG=(xg02)".
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Les deux vitesses sont liées par l'intermédiaire:

Ve =V - Sk(NG)Q (11.31)
ou Sk (NG) est la matrice antisymétrique lié aNG.
11.3.2.1. Les équations de Newton-Euler

Les lois de Newton sur le mouvement sont utilisées pour relier les forces et les
moments appliqués aux accélérations résultant de la translation et de la rotation. Les

mouvements de translation et de rotation sont considérés comme suit :

a) Le mouvement de translation

Figure. 11. 3. Mouvement en translation

En ce qui concerne les forces, les équations de Newton-Euler du mouvement peuvent

étre données par les relations suivantes:

dpP dpP
Fexr = 55 lre = 5 Iz + 2 X Py (11.32)

Le vecteur de force géneralisée est donnee parF.., tandis que la quantité de

mouvement est donné par:

P, = mV; = m (V — Sk(NG)Q) (11.33)
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b) Le mouvement de rotation
Qui concerne les moments, les équations de Newton-Euler du mouvement peut étre donné

par les relations suivantes :

3 Moy = " |, + VX Py = Tl 4 QX [[y + VX Py (11.34)

Avec
HN=HG+meVG=IGQ+meVG=INQ+meV (”35)

Ou JIn et [lec sont les moments angulaires calculés respectivement aux points N et G.

d’apres le théoréme, 1’operateur d’inertie est calculé comme suit :
Ces equations de forces et moments sont écrites comme suit :

Y Fexe = MV — mSk (NG) Qg + 0V, — mSK(NG) Q) + mQ X V/p, — mQ X

Sk(NG) Q) (11.37)
Y Mexe =In Qg + mSK(NG) Vg + Q X IyQ + Q X mSK(NG)V + My, (11.38)
ou
Myar = In Qg + MSK(NG) V/gpy + VX mV —V x mSk(NG)Q (11.39)

L’énergie cinétique totale W du systéme mécanique est définie comme suit :

w=2(8) (3)=1(5) e () (140

M _( ml3><3 —mSk(NG)
RB ™ \mSk(NG) Iy

totale du dirigeable.

)La matrice d’inertic du dirigeable rigide, m est la masse

vy 0 Le moment d’inertie, supposant la symétrie autour du plan XZ.
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Remarque

Les termes Q X mV — Q X mSk (NG) Qsont considérés comme des forces de
Coriolis et centrifuges tandis que les termes des moments de Coriolis et centrifuges sont Q X
mSk (NG)V + V x mV — V xmSk (NG) Q + Q x Iy Q.

Prenant en considération ces hypotheses, les expressions analytiques des forces et des
moments agissant sur le dirigeable exprimé dans le repére R, du corps fixe, peut étre donnée
par:

MpgV = C(VIV + 15 + T, + T, + MgV (11.41)
Avec

- Le tenseur de Coriolis et centrifuge T, est donnée par :

Q xmV — Q x mSk(NG)Q )

T, = C(V)V = o __
QX IyQ + VxmV+ QX mSk(NG)V — V x mSk(NG)Q

Ou

V) = ( 033 —mSk(V + Q X NG)
~ \—mSk(V+Q x NG) —Sk(IyQ) — mSk(NG)V

C(V) : La matrice de Coriolis-centrifuge associée a la masse de dirigeable, en fonction de ses
vitesses locales.

- 15 est le tenseur statique due a des forces de poids et la portance

- 1, est le tenseur du systeme de propulsion

- 1, est le tenseur aérodynamique due a I'atmosphere-interaction du dirigeable et dépend de
la vitesse relative.

v = [ lxs  —mSk(NG)
47 \msk(NG) iy

Les forces aérodynamiques et les moments dépendent de la vitesse linéaire au dirigeable.
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11.3.2.2. Tenseur statique

La gravité et les forces de portance doivent étre prises en compte dans les expressions

suivantes:
0
Fgravity = RT( 0 > (1.42)
mg
Et
0
Fire = —RT{ 0 (11.43)
B

Avec B =p.Volg

B est la poussée d’Archimeéde, p est la masse volumique du gaz intérieure, Vol est le volume

du dirigeable, g est I'accélération de la pesanteur.

Le vecteur de force statique est donné par la différence entre le poids du dirigeable (agissant
au centre de gravité G) et la force de portance (agissant vers le haut sur le centre de portance
C). Le moment statique est donné par la relation suivante :

M; = NG X Fyraity + NC X Fyg (11.44)

C représente le centre de portance dans le repére fixe de corps. Ainsi, le tenseur statique peut

étre donnée par:

< Fgravity + l::lift ) (” 45)
T = | — — .
S NG X Fgravity + NC X Fllft

11.3.2.3. Tenseur de propulsion

Les actionneurs fournissent les moyens pour manceuvrer le dirigeable le long de ses
courses, propulsees par poussée. La poussée et la puissance nécessaires changent avec les

conditions de vol selon:
1
Treq = E p(h)szf[BCDo

P = 2L (11.46)

\%
Avec v est l'efficacité des hélices, et UIZ{/ 3 est la zone de référence standard pour les
dirigeables aérodynamiques.
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Les hélices sont congues pour exercer une poussée propulsant le dirigeable vers
l'avant. L’apparence du systéme de propulsion le plus populaire pour mettre sous pression
sur le dirigeable est les deux hélices carénées montées de chaque coté de la partie inférieure
de I’enveloppe. Par conséquent, le dirigeable est un systéme sous-actionné avec deux types de
controle: les forces générées par des propulseurs et entrée angulaire pm, qui contrélent la
direction des propulseurs. Les actionneurs du dirigeable peuvent étre divisés en deux

ensembles suivants:

1. les forces d’entrées sont disponibles a partir des deux hélices principales vectorisées de
chaque co6té de la nacelle, fournissant une portée complémentaire pour s'opposer a la masse
de pondération, ainsi qu’une poussée vers l'avant commandant la vitesse longitudinale. Quand
une entrée différentielle est ajoutée entre deux hélices, ils fournissent également un couple
pour contrdler le mouvement de roulis prés stationnaire. Enfin un propulseur de queue

latérale peut étre présent pour assurer le contrdle de lacet a basse vitesse.

2. La déviation de la surface de l'arriere, quand la présence d'une vitesse minimum, donner
des entrées de couple principalement pour le contréle des mouvements de tangage et de lacet.
Lorsque l'air est immobile, le contr6le stationnaire est réduit a la premiere utilisation
seulement.
Par conséquent, pour la premiere utilisation, les couples de propulsion peuvent étre decrits
comme suit:

/ Fycosp

Fr

T, = | m SinH (1.47)
Fp O, cosp + Fy Oy sinp

FrOy

I

Ou Fy, Fp représentent respectivement les couples principales et de la queue, p est I'angle

Ox
d’inclinaison du moteur, du moteur principal, le vecteur [ 0 | est la position des moteurs
0,
OY
principaux, tandis que le vecteur { (o | représente la position du rotor de queue. Les
0

déviations de surface sont prises en compte dans le tenseur aérodynamique présenté dans le

paragraphe suivant.
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11.3.2.4. Tenseur aérodynamique
Les forces totales et les moments aérodynamiques sont liés aux :

- Termes non stationnaires liés a des accélérations de translation et de rotation.

- Conditions impliquant translation-rotation produisent 1’équivalence des forces
de Coriolis.

- Conditions comportant la rotation-rotation produisent 1’équivalence des forces
centrifuges.

- Conditions impliquant la translation-translation  produisent I’équivalence en

phénomeéne stationnaire.

< Les Phénomeénes stationnaires
Une translation pure dépend du tenseur aérodynamique considéré. Ce phénomeéne
apparait des forces et moments provenant de la distribution de la pression autour du corps et

également les forces de frottement due a la viscosité de l'air.

()

Ce tenseur peut s'exprimer comme suit:

1 | Cy |
Tsta = Epv;sref CT (”48)
Cy
Cim

Ou Cp,Cy,Cr,C,Cy, C, sont des coefficients aérodynamiques en fonction de la forme
géométrique du dirigeable et les positions des surfaces de contrdle: des gouvernails et tiges de
levage. Ces coefficients peuvent étre calculés de deux manieres différentes. La premiére, est
une procédure expérimentale pure qui consiste a collecter des données dans un tunnel de vent,
la seconde, est une méthode d'analyse basée sur la procédure des quantités géométriques.

Toute portance aérodynamique et les forces de trainage résultent de la combinaison des
forces de frottement et de pression. Les forces de trainage qui sont en fonction de la portance

sont connues comme trainage induit.

Les forces de trainée qui ne sont pas fortement liés a la portance sont généralement

connues comme la trainée parasite.
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Si les forces de pression théoriques dans un fluide parfait sont intégrées sur un corps
rationaliseé sans séparation de I'écoulement, la pression sur un corps qui donne une force de
trainée dans la direction du vol doit étre exactement compensée par la pression autour de la
caréne qui donne une force vers 1’avant. Ainsi, si le frottement sur la peau de la carene est
ignoré, la trainée nette serait de zéro.

La couche de limite qui est produite par une viscosité provoque I'écoulement pour
séparer quelque part la moitié arriere du dirigeable. Cela prévient la réalisation compléte de la
force de l'avant en laissant agir une force de trainée nette due a la séparation visqueuse. Cette
force de trainée dépend de la position du point de séparation du corps en fonction de la
courbure de la caréne et la quantité d'énergie d’écoulement. Ainsi, la théorie de Kirchhoff doit
étre complétée par la théorie des corps minces, initiée par Munk. Cette théorie est exprimee
pour des corps dont I'épaisseur ratio est inferieur a 1 (rapport entre le diamétre maximal de la
carene et sa longueur).

Dans la partie stationnaire, deux termes additifs apparaissent :
- La premiére pour les faibles valeurs de I'angle d’attaque o :

Cp1 = Cycosa sin2f3
Cn1 = Cysin2acos? B

Ch1 = Cocosa sin2f3 (11. 49)

Cp1 = Cysin2a cos? B
Avec B est I’angle de glissement latérale.

- Le second dans une situation turbulente, augmentant rapidement avec l'angle d'attaque :

( CL, = C3sinB/sinZacos?p + sin?p

Cn2 = Csz sinacos B +/sin?acos?B + sin?f
{Cjz = (Cysina + Cqq cos a) sin 2a (IL. 50)
Cmz = Cs sina cos B +/sinacos?B + sin?f3

(Cp2 = Cysin B/cos2acos?B + sin?f
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Enfin, les relations générales suivantes sont obtenues:
CL =Cpy +Cp
Cy = Cn1 +Ch2
2 I
| Cr = [C6 SIgn(CL)\/CN +Cf +C ) +C8]cos 2qcos?B |
G =Cp

Cn = Cnl + CnZ
Cn = Cnl

(11.51)

Ou le Ci, i =0...10 sont des constantes en fonction de la zone de référence, I'emplacement du
point de séparation, la surface de base a ce point et la fonction du diameétre du dirigeable.

< Les phénomenes aérodynamiques non stationnaires

Lorsque le dirigeable se déplace, l'air prés de son corps est déplacé. Contrairement
aux autres véhicules aériens, la masse d'air déplacée est proche de ceux de dirigeable et par
conséquences ne peut étre négligé. La masse d'air déplacée est connu sous le nom de masse
ajoutée ou de la masse virtuel. La masse ajoutée et des coefficients d'inertie ont recu leur nom
car ils peuvent étre combinés linéairement avec la vraie masse du dirigeable dans les
équations du mouvement pour former un coefficient.

Chague composant du dirigeable est représenté par un ellipsoide a trois axes
principaux de taille indépendants, ce qui permet aux masses ajoutées d étre calculée
analytiquement. Dans la géométrie d’ellipsoide, l'orientation et la position relative sont
choisies de telle sorte que les deux masses ajoutées et moments ajoutés d'inertie sont
modélisés d’une maniére optimale. Les effets d'interférence entre I'élément de coque
principale et un appendice sont approximativement comptés a l'aide du champ d'écoulement
autour d'un ellipsoide de remplacement pour la coque pour modifier le débit a I'appendice, des
effets d'interférence entre les appendices sont négligés. L'analyse utilise la théorie des
écoulements incompressibles potentiels. 1l ne tient pas compte de toute la circulation dans

I’écoulement.
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La matrice de masse ajoutée est en général une matrice extra-diagonale:

X Xq Xy 20 R x;
Y, Y, Y, Yo YaY:
7. 7 7. Lo ZLs 7.
My =—]| 0w P oder 1152
A Ky Ky Ky K Ko K; (11-52)
MMy My, MM, M
NuN",NwNp Nqu

Les effets d'inertie de cette masse ajoutée constituent la premiére composante du
tenseur aérodynamique. Une autre partie des forces aérodynamiques vient de la translation-
rotation et les mouvements de couplage rotation-rotation et peut étre assimilée aux effets
Coriolis-centrifuges associés a la masse ajoutée et peut également étre représenté comme une
représentation d’effet d’amortissement. En raison de l'importance de la masse ajoutée du
robot plus léger que l'air, ce tenseur doit étre inclus. En plus, une translation pure selon le
tenseur aérodynamique est prise en considération. Les masses totales ajoutées du vehicule
sont considérés comme la somme des masses ajoutées de chacun des composants des
ellipsoides, sauf que les effets d'interférence entre la coque et les ailettes sont comptabilisés
en premier. Les effets d'interférence peuvent étre modélisés de fagcon approximative par la
superposition d'une vitesse uniforme sur un ellipsoide relativement petit qui se trouve en
présence de la plus grande; cette vitesse d'interférence est le champ de vitesse autour de grand
ellipsoide évalué a I’emplacement du centre de la plus petite, sans sa présence.
La matrice de masse ajoutée du dirigeable rigide doit inclure les contributions de la coque et

les ailettes que:

= MAH + MAF (”53)

Arigid

Il est reconnu généralement que les coefficients de masse ajoutés ne sont pas fortement
dépendant des effets visqueux (tels que la circulation et la croissance de la couche limite). En
effet, bon nombre de techniques expérimentales actuellement en usage pour déterminer les
coefficients qui font cette supposition, car ils ignorent la dépendance de la masse ajoutée a la
fois sur l'orientation du véhicule pour I’écoulement venant en sens inverse et le temps dans
un écoulement instable. Une analyse des flux de potentiel, en négligeant la circulation, est une

méthode appropriée pour estimer le coefficient de masse ajoutée.
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Heureusement, la plupart des dérivés de masse ajoutée contenues dans I'expression
générale pour la masse ajoutée sont nuls ou mutuellement liés quand le corps a des symétries
différentes.

La masse ajoutée dérivés pour un ellipsoide allongé un ellipsoide considéré a l'origine

au centre de l'ellipsoide, peut étre décrit comme suit:

XZ y2 ZZ

a_2+b_2+c_2:1 (11.54)
avec a, b, ¢ sont des demi-axes. Un sphéroide allongé est obtenu en laissant b = c et
a > b. Avec le couplage croisé de ces termes sera égale zéro en raison de la symétrie du

corps sur les trois plans:

— %o
(Xu - 2—0(0
Y, = Z; = —m-2
T I.55
3 :
K, = 0 (IL.55)
v 1 (62=a%) (ao—Bo)
\Nf‘ - Mq - 5 Z(bz—az)—(b2+az)(a0—80)
Ou la masse du sphéroide allongé est
_4 2
m = Enpab (11.56)
L’excentricité e est introduite
bZ
e?=1-> (11.57)

e3 2 1—e

If :2(1—e2)1 l1+e)
4%_ 1 1_<ezln<1+e> e) (I1.58)
lBO_e_Z_( 263 ln(1—e)>
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La représentation de cette masse de ces dérivés est présenté par Lamb, qui définit les

facteurs de Lamb comme :

(v _ %
Kl - 2 — (0 8y
B
{ K = —OBo (1L 59)
K = 64(30 — ap)
\ (2 —e2)(2e2 — (2 —e2)(By — ap))

La définition de la masse ajoutée dérivée est simplifié a :
Xl'1 = —Klm
Y", = ZW = —sz (“60)

Nf‘ Mq == —K,I

y

Ou le moment d'inertie du sphéroide allongé est :

I, = 1, = —mpab®(a? + b?) (11.61)

La carene du dirigeable est généralement responsable de la plus grande contribution
de coefficient de masse ajoutée. Dans la pratique, une approche simple pour obtenir la masse
ajoutée et des moments d'inertie de la coque est de se rapprocher de la coque comme un
ensemble d’ellipsoides de la révolution. Pour chaque ellipsoide, tous les termes hors-

diagonale dans la matrice de masse ajoutée sont considérés comme étant de zéro.

Les masses ajoutées des ailettes sont calculé semi-empiriques en utilisant des modeles
plats. La masse ajoutée et le moment d'inertie des ailettes peuvent étre calculés en intégrant la
masse ajoutée en 2D de la section traversé sur toute la région d’ailette. La contribution des

ailettes a ces termes de masse ajoutée en 2D peut étre décrite comme suit:
R\’
— — S
M, = Mp33 = PT <b - F)

_ 2
Mg 44 = 7 K44 pb4 (11.62)
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Ou R est le rayon de la coque transversale et b est la demi-espace d’-ailette. Le facteur kyq est
une fonction de Rg / b. Les éléments non-nuls dans la matrice de masse ajoutée des ailettes

sont obtenues a partir des intégrales suivantes:

Mg, = Mp33 = nff;f (Mg 2 dx) (11.63)
Mp35 = —Mppe = Mp33 = T]ffx):E (MiF 2, xdx) (11.64)
M4 = Nf [ ™ (i 440) (11.65)
ME55 = ME g = TlfffFI;E (Mg 22 x2dx) (11.66)

Ou Xgs, Xpg SoNt respectivement les coordonnées x des positions de début et de fin des

ailettes. Un facteur d'efficacité est n¢ inclut pour tenir compte des effets 3D.

11.3.2.5. Le modéle complet du dirigeable

Pour faire du dirigeable opérationnel, il est nécessaire de prévoir des surfaces de
controle et les unités de propulsion. Chacun de ces éléments a sa trainée propre modifiée
quand il est monté sur la coque car il est opérant dans le champ d'écoulement de la coque et
vice-versa. Les ailerons modifient tous les coefficients des forces et des moments. Toutefois,
correctement dimensionné et situé, ils stabilisent le corps rationalisé. La nacelle introduit une
asymétrie dans la géométrie du véhicule. Elle influe sur toutes les forces parfois seulement
modifié le premier terme et le second présenté ci-dessus a travers les coefficients Ci et

parfois ajoutant un troisieme terme indépendant de l'angle d'attaque a et I'angle de trainage p.

Par conséquent, le tenseur aérodynamique, défini par la contribution de tous les
phénoménes aérodynamiques, peuvent étre synthétisés comme suit: les effets Coriolis-
centrifuges associés a la masse ajoutée et peut également étre représenté comme une
représentation d’effet d'amortissement D () V,, En outre, le tenseur du mouvement d'action

de la translation pure, t; = (01«3, (V X Marigid V)T) T, est généralement ignoré dans les autres

applications aériennes.
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L’utilisation de la complémentarité entre les théories du coefficient de Kirchoff et

Bryson, I’amortissement suivant D = [Dy, Dq]T , on obtient:

/ 0 apr —azzq \
| pmy3 + r(xmll — 311) 0 azzp |
Do = | (all - szz)q —ay» b 0 |
v I pms3 + 1‘(315 + Xm13) —(ag2 +a35)q  (agy + ags)r+ azp I
\ (335 + X )1 [
a a —ds53
—(351 +ay — Xmlg)p — (aze — Xpmyy)r s 24
axpr ~a3590  a,.r
/ a35q —aisq 0 \
i —ap4P — Azl d15q 0 |
Do = | ~364q (as5s —age)r | (I1. 67)
\36413 + (ap6 — a4a)r 0 —364F/
(a4 — ass)q el 0

Les couples aérodynamiques sont donc données par la relation suivante:
T, = MggVy + D(Q)V, + 1, (11.68)
11.3.2.6. Modele complet avec les Angles d'Euler
La mécanique aérodynamiques complets du dirigeable peut étre donnée par:
MV = MpgVy, + C(V)V + 15 + D(Q)V4 + Tga + 17, + MgV (11.69)
M = Myrigide + Mgg (11.70)
Ou M = Myyigige + Mgp est la matrice de la masse totale.

Pour un systeme avec des masses ajoutées, le terme V- x MV est différent de zéro. Les
Termes V X MV,Q x MV,V x MQ et Q x MQ montre la centrifuge des composants de

Coriolis.
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11.3.3 La Dynamique 6 degrés de liberté: approche LAGRANGE

L’avantage de l'approche lagrangienne est de traiter avec deux fonctions scalaires
d'énergie W (énergie cinétique) et E, (énergie potentielle). L'approche newtonienne est un
vecteur orienté a partir des composants est dérivés de la seconde loi de Newton. La
description lagrangienne utilise des coordonnées généralisées (un pour chaque degré de
liberté), qui doivent tous étre indépendants. Les équations du mouvement pour les véhicules
plus légers que l'air sont dérivées dans un repéere lagrangien. L'approche lagrangienne a
plusieurs distinctions caractérise lI'approche newtonienne. La dérivation de l'inertie ajoutée
aérodynamique et les équations du véhicule de corps rigide de mouvement peut étre fait dans
un repére commun. L'inertie ajoutée est donnée une interprétation physique lorsque le
systeme d'air ambiant du véhicule est considérée comme d'un point de vue énergétique au lieu
d'une approche du moment de force. Rappelez-vous que:

d /oL JaL apP
= E(ﬁ) — o T = Zit Fi (11.71)

Ou L est lagrangien F définit les directions d'entrée et le terme additionnel décrit les

forces dissipatives P4 comme une fonction de puissance.

% =D, (n, V)7 (11.72)

Les forces de dissipation de I'énergie sont appelées forces dissipatives: frottement,
résistance a I’air. Les coordonnées généralisées sont prises pour étren = (x,y,z ¢, v, )T
de telle sorte que V= (u,v,w,p,q,1)T sont des variables dépendantes associées a des
coordonnées généralisées.

Un corps rigide se déplacant dans un fluide sans des bornes est holonome, due a
I’absence de limite et la mesure du fluide infinie. Ainsi un corps rigide en mouvement sans
contraintes en 6 degres de liberté est un systéeme ordinaire de Lagrange. Toutefois, les degrés
infinis de la liberté du systéeme par les particules dans I'air ambiant ne peuvent pas étre dits
holonome.

Le Lagrange pour le systeme de I'air ambiant du véhicule est défini comme:

L=MRB +MA_EP (“73)
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Ou Mgg est I'énergie cinétique du corps rigide, M, est I'énergie cinétique du fluide et E;, est

I'énergie potentielle définie implicitement par:
JE
a—n" = 15(n) (11.74)

D'ou I'énergie cinétique totale peut étre exprimée comme suit:

1. _ 1.
MRB + MA = ET]TR T (MRB + MArigid )R 11’] (”75)

Ou la notation suivante est utilisée:
RT=RHT

Les équations du mouvement pour les véhicules plus légers que l'air peuvent étre décrites

comme suit:
MV + C(V)V+DWV +1,(n) = w(d) + 1, + 1, (11.76)

Mest la matrice d'inertie, y compris l'inertie aérodynamique virtuelle (masse ajoutée),
C(V) V contient les forces non-linéaires et des moments dus a des forces de centrifuge et
Coriolis et D (V) V est la matrice d'amortissement du véhicule ou I'amortissement potentiel et
les effets visqueux sont regroupés. ts (n) est un vecteur contenant la restauration des termes

formées par la flottabilité du véhicule et les conditions de gravitation, w(¢) est le vecteur de
perturbation atmosphérique et t, + tp est un tenseur contenant les tenseurs aérodynamiques et
de propulsion. R est la matrice de transformation de la vitesse qui transforme la vitesse du

repere R, du corps de repére en référence du repeére fixe de la terre Ry.
11.3.3.1. Energie cinétique
L'énergie cinétique d'un solide en mouvement peut étre écrite comme suit:
W (n,i1) = 3 1Y [p(V + (@ x 1)) (V+ (2 x 1)) dv (11.77)
Ou de facon équivalente:

) 1. )
Wrp (n.n) = EnTMRBTl (11.78)
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Avec la matrice symétrique définie positive:

/ m 0 0 0 mz, —myg\
I 0 m 0 —ITlZg O ng I
0 m my, TMXg 0
| 0 _ g |
MRB | 0 ng myg IX _ Ixy IXZ | (I | 79)
mz, 0 —mXg _;

I —I /
y yz
—my, mx 0
& & _IXZ _Iyz IZ
Le rayonnement induit des forces et des moments peut étre identifie comme étant la

somme des trois composants :

- la masse ajoutée due a l'inertie du fluide environnant.
- la radiation induite d'amortissement potentiel du a I'énergie transportée par le vent.

- le poids et les forces de portance (Archiméde).

La masse ajoutée, doit étre comprise comme forces de pression induites et des
moments dus a un mouvement harmonique forcée du corps qui sont proportionnels a
I'accélération du corps. Afin de permettre au véhicule de passer a travers l'air, le fluide doit
passer du c6té et ensuite prés de l'arriére du véhicule. En conséquence, le passage de fluide
posséde une énergie cinétique qui manquerait si le véhicule n'était pas en mouvement.
L'énergie cinétique des particules d’air généré par un véhicule en mouvement peut étre écrite

comme suit;

Wa(n, ) =377 My, i (11.80)

Avec la masse ajoutée et la matrice dinertie, la symétrie est définie positive.
Mathématiquement, la masse ajoutée est la constante de proportionnalité qui relie I'énergie
cinétique de l'air entourant le véhicule au carré de la vitesse du véhicule, de la méme maniere
que la masse du véhicule apporte a I’énergie cinétique du véhicule au carré de la vitesse. Lors
d'accélérations du véhicule, a la fois I'énergie cinétique du veéhicule et I'air sont modifiées,
leur rapport reste constant dans un fluide idéal. Par conséquent, une accélération du véhicule
doit surmonter l'inertie efficace a la fois le véhicule et la masse ajoutée. La masse ajoutée d'un
robot plus léger que l'air peut étre équivalente a la masse réelle du véhicule, et doivent donc
étre comptabilisés de maniere appropriée.

Remarque : L’air est supposé étre un fluide incompressible et homogéene d'une étendue

infinie.
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11.3.3.2. Le Modele du Robot Plus léger que I'air

Le mouvement du robot plus léger que l'air peut étre décrit par sa vitesse inertielle V
le vecteur 6 D inclus I’inertie linéaire V et vitesses angulaire Q. L’air ambiant peut étre décrit
par la vitesse inertielle du vent Vi, = (Viy, Qw)?. Le robot plus léger que l'air a donc une

vitesse relative de l'air V,:

V, =V —-Vy (11.81)
L'énergie cinétique totale est définie comme une somme :

W=W; +Wg + Wy (1.82)

Avec :
- W;: L'énergie cinétiqgue du véhicule exprimée dans le centre de gravité G situé

a une distance NG de repére fixe du corps au centre N:

- Wg: L'énergie cinétique ajoutée a l'air de sustentation (déplacé par le volume du robot plus
Iéger que l'air) exprimé dans le centre de portance C et ou Mg est la matrice de masse
généralisée de la portance de l'air. Dans le cas de la portance de l'air, I'énergie cinétique est la
différence entre I'énergie cinétique supplémentaire et la contribution du mouvement de masse
dair.

- W, : L’énergie due a une masse virtuelle supplémentaire également exprimée en C, et ou M,
est la matrice de masse virtuelle généralisée de la masse dair autour du robot plus Iéger que

I'air et déplacé par son mouvement par rapport a l'air.

o

We =3 VIMG Vg (11.83)
Avec

Wy = VIMgV, — 3V MgV (11.84)
Et

W, =-VIMV, (11.85)
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Ou les matrices de masse généralisées étant données par

_ m13x3 0) _(m313x3 O) _<MV O)
MG—( o) Me=(" ) ome= (T (11.86)

Par conséquent, I'énergie cinétique totale peut étre écrite comme
W = 2VIMgVg + 5 VIM,V, — >V MgV + 2 VI MgV, (11.87)

Tous les termes de I'énergie cinétique dans le repére du corps fixe considere que la vitesse
linéaire du centre de gravité G est liee a la vitesse linaire au centre du repere fixe du corps:

le nez N, a travers la vitesse angulaire:

Vg = (IM _SK(NG))V (11.89)
03x3 [3x3

En remplacant dans I'équation précédente (Il. 87) On a:

W =2V MYV — 2V MgV + 2 VaMyV, +2VaM,V, (11.89)
Avec
ml —mSK(NG)
= < pal - 2> (11.90)
mSK(NG) I — m(SK(NG))
Par conséquent,
W =2 (V= Vi) T(My + M) (V — Vi) + 3 V" (My — Mp)V (11.91)
ol
W= %VT My — M)V + %VVTV(MB - M,)V,, — VI (Mg — M,)V,, (11.92)

Enfin, I'énergie cinétique peut étre exprimée comme une fonction du dirigeable et la
vitesse inertielle du vent :

W=W, +W, +W; (1.93)
Ou équivalente

Wy =2VTM,, v (11.94)
Avec

W, = 2 Vi Mg, Viy (11.95)
Et
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W3 = _VTMBVVW ("96)
Ou
m13X3 + MV —mSK(m) >

My, = My + M, = _ —
v N <mSK(NG) IG—m(SK(NG))2+Iv

[ M 0
MBV=MV+MB=<mB 3X3+ \% >

0 Jg + 1,

Par conséquent, nous avons appliqués le formalisme de Lagrange-Hamilton pour

obtenir les trois termes de I'énergie cinétique, comme suit :
11.3.3.3. Premier terme de I’énergie cinétique

Le premier terme de I'énergie cinétique correspondant au cas de 1’absence du vent:

Wy = VM,V = 27"R"TM, R71) (11.97)

La dérivée partielle de I’énergie cinétique Wy par rapport a nj est

"’% =R ™M, R~ (11.98)
Puisque

M = M, (1.%)
Maintenant en prenant la dérivée temporelle

i(a%) =R ™M,, R + R""™™,, R~' + R"TM,, R~y + R"TM,, R~ 1j (11.100)

Ou équivalent :

d AW . _ . _ .
E(a_nl) = R"M,,V + R™M,,V + R"™M,, V (11.101)

Lorsque les relations suivantes sont utilisées:

R7IR + R7IR = 0gxs

V =R — RTIRR 14 (1.102)
La dérivée partielle de I’énergie cinétique W, par rapport a ) est :

oWy 19

=20 (W"R™M,, R71) = KM, V (1103)

Avec
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= :_”(R_lﬁ) (11.104)
Oou
0
EXTSHY
o, _(0O3x3  0O3x3
an, N

La force généralisée par rapport a I'énergie cinétique avec 1’absence du vent est alors obtenue

Fi(n,7) =R™,,V+ (R™M,, + R"TM,, — KM,,, )V (11.106)

11.3.3.4. Second terme de I'énergie cinétique

Le deuxieme terme de I'énergie cinétique correspond a

1 1. _ 1.
W, = Viy Mg, Vi = En\TNR ™™g, R 1qW (11.107)
Avec
4 (W) _ 4 (9 (LoT p-T —17 -
dt( o ) Todt <6f] (2 TwR™ Mgy R nW)) =0 (11.108)
La dérivée partielle de I'énergie cinétique W, par rapport aux coordonnées généralisées n est
OWp 0 (1.T 5—T 1.
W = a (Ean MBVR T]W) (”109)
Ou
"’% = Ky Mg, Viy (11.110)
Avec
03x3 03x3)
Kw = < 11111
w= (K0 Ky (11:111)
La force généralisée est alors obtenue:
F,(m, M) = —KwMpg, Vi (11.112)
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11.3.3.5. Troisieme terme de I’énergie cinétique

En Appliquant la méme procédure pour le troisiéme terme, Ws=-' R" M g,Vi, NOUS obtenons:
d (oW o _ .
a(6—113) = —R~TMp, Viy — R-"Mg, Viy (11113)

Finalement on trouve:

F;(m, %) = —R"™Mpg, iy — R"TMg, Viy + KMg, Viy + KywMp, V (11.114)

11.3.3.6. Les force

La sommation de toutes les forces généralisées, pouvons écrire:

F(n,M) = R"™M,,V + (R"™M,,, + R"TM,, — KM, )V — Ky Mg, Viy — R"TMp, Vi —
R~TMg, Viy + KMg, Viy + KyMp, V (11.115)

En Introduisant

F(V) = RTF(n, 1) (11.116)
Ainsi
F(V) = My, V+ (Q6 + VoM, V + My, V — M, Viy — (Q6 + Vs)Mp, Viy — Viy Mg, V (1.117)
ou
03x3 03x3>
v =< 11118
6 = SK(V)  0as (11118)
Avec
SK(Q)  0O3x3 )
q = ( 11119
6=\ 0gs  SK(Q) (1119)
Et

v :( 03x3 03><3)
We  \SK(Vw) O3x3

Ou SK (V), SK(Q), SK (Vw) désigne le produit des matrices antisymétriques correspondant a
des vecteurs V,Q, Vi et en utilisant les équations suivantes

(1.120)

SK(V) = —J'K,
SK(Q) =JT((H)™") — K, (11.122)
SK(Viy) = —J"Ky,
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11.3.3.7. L'énergie potentielle

L'énergie potentielle emmagasinée dans le véhicule est la somme des contributions par
rapport a chaque sous-systeme .La contribution due uniquement a la force gravitationnelle est
exprimée par:

Uy = — [ giP*pdv (1.122)

Le vecteur de force de gravitation est donné par la différence entre le poids du
dirigeable (agissant au centre de gravité) et la force de portance (agissant vers le haut sur le

centre de portance):

(mg - B) siny
—(mg — B) cosysin @
—(mg — B) cosycos @
By, cosysin @ — By, cosycos @
By, cosycos @ + By, siny /
—By}, siny — By, cosysin @

(1123)

9]
oa
Il
21
R
—~
2
'Q .
—
Il
.
_———/

Ou B est la force de portance, CN = (xy,,y},,%,)" représente la position du Centre de portance
par rapport au repére fixe du corps. Cela laisse la cinématique finale / équations de couple du

vent comme suit :

T =F(V) - F, (11.124)
Les 6 degrés de liberté des modéles sont nécessaires pour le controle en boucle fermée.
Toutefois, a titre d'indication, les 3 degrés de liberté suivants donnent suffisamment

d'informations au sujet du mouvement du dirigeable, tout en gardant une certaine simplicité.

11.3.3.8. Translation Dynamique

Afin de la genération de chemin de vol, il est habituellement suffisant de traiter
seulement le mouvement de translation. Employer un modéle de la masse de point pour
l'allumeur que le robot d'air implique que le lacet en ce qui concerne I'armature relative de
vent est toujours zéro. Ceci est également démontré par I'absence de la glissade latérale dans

le modele aérodynamique.
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Les équations de translation d'un véhicule aérien par l'atmosphére sont directement
dérivées de la loi de newton. Dans ce dérivation, les prétentions sont que la terre non tourne et
fiat, et que le poids de vehicule est constant. Les forces externes comprennent la poussee, les
forces de pesanteur, de flottabilité et la force aérodynamique. Les forces de pesanteur et de

flottabilité sont traitées de la méme maniére.

La position de I'allumeur que le robot dair est décrite dans le systeme du méme rang
local ENU avec les vecteurs d'unité se dirigeant a I'est, nord et Dérivation haut des équations
cinématiques implique trois concepts de vitesse : vitesse a inertie, vitesse locale et vitesse
vent-relative. Le chemin de vol le systeme que du méme rang est défini, cela relie le vecteur
de vitesse du véhicule en ce qui concerne la terre au systeme de géographie. Deux angles

relient les coordonnées de vitesse au systéeme de géographie.

L'allumeur que des équations d'air de mouvement sont exprimés en armature de

coordonnée de vitesse attachée a l'allumeur qu'aérent le robot, vu la vitesse du vent
WX

W =W, | (composants de la vitesse de vent dans l'armature a inertie). La matrice
W,

d'armature étant donnée par :

R =

(cosy 0 siny) cos (g—‘p) sin(g—l{’) 0
0

—s?ny (1) co(Zy —sin(g—‘l’) —cos(og—‘l’) 1

cos¥Y —sinW¥ 0

(cos ysin¥ cosycos¥ sin y)
sinysin¥W sinycos¥ cosy

La vitesse en ce qui concerne l'armature locale d'ENU est déterminée comme :

v Wy
Vioeal = V+W =RT (o) +( Wy (11.125)
0 w,

Il peut déduire ainsi que :

Viocal = (Vsiny + Wu + (VcosysinW + Wy)e + (Vcosycos ¥ + Wy)n
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Figure. 11. 4 La vitesse du centre d'inertie pour le ballon dirigeable [54]

La cinématique de translation d'un véhicule aérien tenant compte de l'effet de vent
peut étre exprimée ainsi par les équations suivantes :

x = Vcos W cosy + W,
y = VsinW¥ cosy + w, (1.126)
z = Vsiny + W,

Trois degrés de modéles dynamiques de liberté utilisés dans l'optimisation de
trajectoire pour les vehicules aériens incluent typiquement des effets de force
d'aérodynamique de corps d'aile mais ignorent les effets aérodynamiques de force produits par
les gouvernes. L'exécution emploie les équations de translation du mouvement formulées de
la loi de newton et en vol des coordonnées exprimées de chemin. La loi de newton est
appliquée avec les forces aérodynamiques, de propulsion et de pesanteur en tant que forces

extérieurement appliquées. L'accélération exprimée en armature locale est :
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Vv \Y% cosy 0 —siny\ /0 0 Vv
0 0 siny 0 cosy/ \W¥ 0 —yy

e v X)V
“h
LY /4
| U * Xog
: x "I.
Figure. I1. 4 Les forces agissant sur dirigeable en vol [54]
La contribution du phénoméne de masse supplémentaire est décrite comme :
T \
Fam = —(C‘l,)v) M,CP [ ¥v cosy
—yv
. 11.127
mp; Mgy My3 \Y ( )
= —| My My my3 YV cosy
mz; mz; m33/ \_yy
Xo Xy Xy
La matrice de masse supplémentaire est donnée par : M, = (Yl-, Y; YW)
Zy Ly Iy
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CcoSs & 0 sina
CL’V=< 0 1 0) (11.128)

—sina 0 cosa

2o — 2X;, cos asin o + Z;, sin”
My =Y, (11.129)

ms3 = X; sin® o + 2X;, cos asina + Z;, cos®

mqq = Xfl cos

La force de pesanteur est exprimée par :

cosysin¥ cosycos¥ siny 0
@:( cos¥ —sin¥ 0 >< 0 ) (1.130)

sinysin¥ sinycosW cosy/ \B—mg
Les forces aérodynamiques et de poussée sont données par :
fap = fa + j%
1 0 0 cosa 0 —sina\ /T —-D
=|{0 <coso sino 0 1 0 0O|+( O
0 —sino coso sina 0 cosa/ \0O L (I1.131)
Tcosa—D
= ((Tsina + L) sin a)
(Tsina+ L) coso
(7 sina + L )cos g g :"[:\. T

Figure. I1. 4 Les forces agissant sur dirigeable en tournant vol [54]
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La dynamique de translation est donnée par les relations suivantes :

( W, cosysin'¥
V= ;( Tcosa =D )—— +W, cosycos ¥
"~ |m+my \+(B—mg)siny) m+my, y oS
+W, siny
. (Tsina+ L)sin m W, cos¥ + W, sin ¥
- (IsinatLysing X y (1L132)
(m +myy)Vecosy m+my; Vcosy
. W, sinysin ¥
. _|—(Lcoso + Tcososina + (B —mg) cosy) m LW si P
' (m + mg3)V (m+mgpV| "y YOS
+W, cosy
Les forces de la portance et trainé sont données par :
D =2 Cp(M,a)V?A,p
1 (11.133)
— 2
L= ECL(M: a)VeA,.p
Avec
CL(M,a) = C, (M) + k,(M)a (11134
CD(M,(Z):CDO+KCLZ :kDO(M)+kD1(M)(X+kD2(M)a2 '
=L 11135
N 4'CD0Erznax ( . )
Voila le modéle retenu pour la simulation de la commande du ballon dirigeable :
X = Vcos W cosy + W,
y = VsinW¥cosy + W,
z=Vsiny+W,
W, cosysin¥
1 Tcosa—D x CO5
V=|——— . ——| +W, cosycos¥ (I1.136)
m + mqq +(B_mg)51nY m + mqq .
$ +W, siny
lP_(Tsin0L+L)sinc5 m WXCOS‘P+Wysin‘P
"~ (m+my)Veosy m+my, Vcosy
W, siny sin ¥
) —(Lcoso + Tcosasina + (B —mg) cosy) . 51T1y51n
Y= - +W, sinycos ¥
(m + m33)V (m + m33)V .
\ +W, cosy
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11.4.Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté le modéle dynamique de dirigeable en utilisant
deux approches Newton-Euler et Lagrange-Hamilton. Pour modéliser cette dynamique, nous
avons vu que plusieurs niveaux de représentation peuvent étre consideres : dynamique des
actionneurs, dynamique des rotors, processus de génération de la résultante des forces et des
moments, dynamique du solide. Ce dernier niveau de représentation indépendant de la
configuration de véhicule choisie est celui que nous utiliserons pour la synthese de lois de

commande.

Nous avons présenté une modélisation, couramment utilisée dans la littérature,
permettant de représenter la dynamique d’un ballon dirigeable avec cette approche de type
mécanique du solide. Le modele non linéaire a six degrés de liberté obtenu est sous-actionne.
Cette derniére propriété rend complexe la synthese de lois de commande. Dans le chapitre

suivant, la commande du véhicule par la technique du backstepping est discutée et appliquée.
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I11.1. Introduction

La conception d'un contr6leur donné dépend de la nature du systeme lui-méme et de la
qualité de son modeéle dynamique. L'intérét constant d'améliorer les performances des systémes
commandés conduit a des modélisations de plus en plus précises. Les modeéles résultants sont
souvent non-linéaires et les outils fondamentaux de synthese de loi de commande dans le domaine
linéaire deviennent insuffisants ce qui a pousse les chercheurs a s'orienter de plus en plus vers les
techniques de la commande non-linéaire pour remédier les problémes rencontrés avec la commande
linéaire.

La théorie de Lyapunov est un outil tres important dans la théorie de contrble des systemes
non linéaires. Cependant, son utilisation est souvent entravée par les difficultés de trouver une
fonction de Lyapunov pour un systeme donne. Si elle est trouvée, le systeme est connu pour étre
stable, mais la tache de trouver une telle fonction est souvent laissée a 1’imagination et a
I’expérience du concepteur. La technique du backstepping est une méthode systématique pour la
conception du contrdle non linéaire, qui peut étre appliquée a une grande classe de systemes. Le
nom backstepping se réfere a la nature récursive de la proceédure de synthése, dans un premier
temps, seul un sous-systeme du systeme original est considéré pour lequel une loi de contréle
fictive est construite. Puis, la conception est étendue en plusieurs étapes jusqu'a 1’obtention d’une
loi de contrdle pour le systeme tout en entier. Avec la loi de commande, une fonction de Lyapunov

pour le systéeme contr6lé est progressivement construite.

D’autre part, le domaine de recherche concernant la commande des dirigeables sous-
actionneés est potentiellement intéressant; Dans ce travail, une classe de systémes autonomes sous-
actionnés a été étudiée [43]. Par ailleurs, dans [33], les auteurs sont proposés la théorie de
commande linéaire. Dans [42], la commande par la technique backstepping est analysée. Dans
[34], l'adaptation non-linéaire est concue par la méthode de Lyapunov et le théoreme directs de
Matrosov. Dans [35], les auteurs sont proposés la commande par retour d’état. Dans [36], les
auteurs sont congus une commande adaptative de linéarisation par retour d’état. Dans [37], une
technique de commande par Mode Glissant est proposée. Dans [38], la dynamique dans le plan
vertical est analysée et commandée, en utilisant la linéarisation par retour d’état. Dans [39], une
commande backstepping adaptative flou est présentée. Dans [40], un controleur backstepping a été
congu pour contrbler l'attitude et la vitesse. Dans [41], les auteurs sont proposés un contréleur
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backstepping robuste en considérer la perturbation. Le but de ce chapitre est la conception des lois
de commande non linéaires basées sur la technique du backstepping pour la commande des

mouvements selon les axes (X, Y et Z).

111.2. Historique et domaines d’application du backstepping

Le backstepping a été développé par Kanellakopoulos [20], et inspiré par les travaux de
Feurre &Morse [21], d’une part et Tisinias et Kokotovic & Sussmann [22]. L’idée de base de cette
méthode est de laisser certains états du systeéme agir en tant qu’entrées virtuelles. Le backstepping
utilise une forme du systéme en chaine d’intégrateurs, aprés une transformation de coordonnées
d’un systéme triangulaire et en Se basant sur la méthode directe de Lyapunov. La méthode consiste
a fragmenté le systeme en un ensemble de sous-systéme imbriqué d’ordre décroissant. A partir de
la, il est possible de concevoir systématiquement et de maniere récursive des contréleurs et des

fonctions de Lyapunov correspondantes.

Bien que la technique du backstepping a une histoire plutoét courte mais rien n’empéche
quand-méme de trouver de nombreuses applications pratiques dans la littérature. On donne ici un
court apercu.

C’est grace aux travaux de Kokotovic [22], qu’un cadre mathématique est fourni pour la
conception de la loi de contrdle pour différents systemes non-linéaires en utilisant cette technique.
Ainsi, cette derniere a été utilisée dans différentes applications comme par exemple, on trouve des
travaux dans l'aéronautique qui correspondent au contréle d'un quadri-rotor [49] [50]. Une loi de
commande adaptative basée sur une technique récursive a proposée par [51] [52]. Dans [53], cette
technique récursive ainsi que celle basée sur le mode glissant sont utilisées pour stabiliser un drone

a quatre hélices.
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111.3. Synthese de la commande par backstepping

La commande par Backstepping est une loi de commande pour les systemes non linéaires
basée sur le théoreme de Lyapunov. Elle s’applique sur des systémes de la forme cascade
triangulaire.

Chaque état du systéme commande 1’état précédent et s’appelle « Commande Virtuelle »,
jusqu’au dernier état qui est commandé par la commande réelle. L’objectif de cette technique est de
calculer en plusieurs étapes une loi de commande qui assure la stabilité globale du systeme [16]
[42].

Cette loi de commande se présente sous forme d’un algorithme récursif, les étapes de calcul sont
comme suit:

> Les erreurs de poursuite sont écrites sous la forme ci-dessous :

Xir — X I impaire (1L.D)
e, = , S .
X 16 = Rigyr — Oy Byggy 1 PAITE

x;-: La référence.
x;: L’état du systeme.
&y (i—1): Une constante positive.

ex(i—1):L erreur.
» On considere le cas des systemes non linéaires d’ordre deux de la forme :
x = f(X) +g(X) u (1.2)

X : est I’état du systéme, X € R"
u : est lacommande, u € R

Supposons que le systeme (111.2) peut aprés une transformation, étre mis sous la forme chainée
comme suit :

X1= f1(x) + g1 (x1) x2 (111.3)

X2= fo(x2) + 82 (x2) u (11.4)

On désire faire suivre a la sortie y = x; la trajectoire y,. Cette trajectoire est supposée connue et
uniformément bornée et puisque le systéme et du deuxieéme ordre alors le design s’effectue en deux
étapes :
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> Premiére itération

On considére d’abord 1’équation (111.3), ou la variable d’état x, est traitée comme une commande
virtuelle, et 1’on définit la premicre valeur désirée.

X1a = Yr (111.5)

La premiere variable d’erreur se définit par :

€1= X1 — X1d (“|6)
€1= X1 — X1q (111.7)

Avec I’équation (111.7), le systeme d’équation (I11.1) s’écrit :

é1= fi(x1) + g1 (1) x2 — H1q (111.8)

Pour un tel systéeme, il a été montré que la fonction candidate constitue un bon choix de la
fonction de Lyapunov :

1
Vi(ey) =7 ef (111.9)
Sa dérivée est donnée par :

Vi(er) = ej e =eq [filx) + 81(x1) xz — %14] (111.10)

Un choix judicieux de x, rendrait V;(e;) négative et assurerait la stabilité de 1’origine du sous
systéme décrit par 1’équation (111.3).

Prenons comme valeur de x,, la fonction t4, tel que :
fi(aa) + g1(a) t1 — %q = —keeg (111.11)
Ou k; == 0 est un paramétre de design.
L’équation (111.11) n’implique que la condition :
Vi(e;)=—kef <0 (111.12)

Ce qui implique que I’erreur donnée par 1I’équation (I11.6) tend vert zéro ce qui assure la
convergence du sous systeme (I11.3) et sa stabilité asymptotique.

A partir de I’équation (I111.11) on obtient :

[ kieg + X1q— fi(x1)] (111.13)

1
Xog =t =——
247 T g (xy)

69 |Page



LA COMMANDE PAR LA TECHNIQUE DE BACKSTEPPING CHAPITRE |11

» Deuxiéme itération
On considere le sous-systéme d’équation (I11.4) et I’on définit la nouvelle variable d’erreur :

€y =Xy _tl (“|14)

Cette équation représente 1’écart entre la variable d’état x, et sa valeur désirée t; 1’erreur e, n’est
pas instantanément nulle. L’objectif de cette étape consiste, alors, a la forcer a s’annuler

Les équations du systéme a commander dans I’espace (e, €2), s’écrivent :
e1 = f1(x1) +81(x1) (e2tt1) — H1q (111.15)

&2 = fo(xz) +82(x2) u—t4 (111.16)
On a choisi comme fonction de Lyapunov :
Va(er e2) = Vi(er) + 5 €3 (1.17)
Sa dérivée
Vo(eg,e5) =V, + ey é,=e & +ey & (111.18)
Va(ey, e2) =eq [ fi(x1) + g1 (er)(ez+ty) — x1a] + €2 [ folxz) + 82(x2) u—14] (111.19)
Va(er, €2) = eq [ f1(x1) + 81(x1)ez +g1 (x1)ty — X1q 1+ €2 [ fo(x2) + g2 (%) u—#4] (111.20)
Va(er, e2) = — kyef + ey [ fo(xz) +82(x2)u + g1(xi)ey —iy + eq] (111.21)
Pour garantir la stabilité il faut que 1’équation suivante soit égale a — ke, avec k, >0
f2(x2) +82(x2) u +g,(x1) e1 —t; + &= —kyey (111.22)

La commande est :

1
82 (xz)

u =

[— koey +i; —e; — grer — fo(xz)] (111.23)

Avec ce choix de la commande u on obtient :
Vo(es, ;) = —kje? —Kk,e? (111.24)

Donc on a garanti la stabilité asymptotique du systeme.
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111.4. Application du backstepping sur le Ballon Dirigeable

Nous proposons d’appliquer la technique de backstepping pour le controle d’un dirigeable
dont la dynamique du modeéle a été determinée dans le chapitre 11 (équation 11.138).

La stratégie de contr6le adopté est résumée en deux sous-systemes ; le premier est lié au
contrdle de la rotation et la vitesse linéaire (modéle dynamique), et le deuxieme est lié au contrdle

de translation (modele cinématique), comme il est exposé sous le schéma synoptique suivant :

% - Backstepping | V; |+ Backstepping 1 v X
) controller  [™T4_J controller
—_—
dynamic . .
- kifiematic
Y | AN Backstepping | w; | i Backstepping [ madel y . o Y
A controller \ controller
7. Backstepping 1r| ’ Backstepping o Y 7
—O_ controfler | \J controfler
| S— I
| .
| _ [
- il
external loop

Figure 111.1 Synoptique de commande du dirigeable.

+ Commande pour le mouvement suivant I’axe y

On commande le mouvement selon y en utilisant la technique du backstepping, le modéle en y est
donné par :

y=Vcosysin¥ + w, (11.25)
» Premiere itération

La premiére variable d’erreur ce définit par :

ey1 =Ya— Y (111.26)
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Sa dérivée s’écrit :
ey1=YVa— Y (1.27)

Ou les deux équations (111.27), (111.28) sont associées a la fonction de Lyapunov suivante :

V(ey,) = el (111.28)
Sa dérivee s’écrit :

V(ey1) = ey1éy1 = €,1(Va — ¥) (111.29)
Pour que :

V(ey1) <0 (111.30)
Il faux que :

y—y=-Kyey (111.31)

L’état y est ensuite utilise comme commande intermédiaire afin de garantir la stabilité de
I’équation (111.25).

On définit pour cela une commande virtuelle :

Xi2d =Y =Ya — €1 (111.32)
X12d :}'/'d +ky1ey1 avec . kyl =0 (“|33)
led :j}d + ky1 éyl (“|34)

A partir de 1’équation (111.29) et (111.33) on obtient:
V(ey1) = —ky1€%; <0 (111.35)

» Deuxiéme itération

A cette étape une nouvelle erreur engendrée :

ey2= Y — Ya—Ky1€y1 (111.36)
Sa dérivée s’écrit comme suit :

&2 =9 — Va—Kky1€y1 (111.37)

Afin d’éliminer cette erreur, la fonction candidate de Lyapunov V (e,, e,,) (équation 111.28) est
augmentée d’un autre terme, qui va prendre en charge la nouvelle erreur qui a été introduite

précéedemment :
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V(ey ey2) =5 (e2; +ey) (111.38)
Ainsi que sa dérivée :
V(ey1.6)2) = €y1€p1F €287 (111.39)
A partir de I’équation (111.27), I’équation (111.36) et (111.37) on obtient :
V(ey1.6y2) = ey1 (—ky1ep1 —ey2)+ ey (7 — Ja — Ky1€y1) (111.40)

V(eyl,eyZ) = T €y1 €y — ky1632/1+ €y2 (y — Va4 — kyl(_kyleyl - eyZ)) (”I-41)

La procédure de la méthode du backstepping s’arréte jusqu’a 1’apparition de la commande ¥.
Afin de satisfaire la condition de Lyapunov (V(eyl,eyz) < 0), la commande ¥ est donnée par

I’expression suivante :

Y= m [7: — (ky1 +ky2 )eyo- (1- k2, )eyr — (Vcosy — Vysiny) sin ¥ — v, | (n.42)

De telle sorte que :

V (eyl,eyz) = kylejz,l - kyze}z,z =0 (|”43)

Ce qui assure la stabilité suivant I’axe y

< Commande pour le mouvement suivant les axes x et z

Nous suivant les mémes étapes décrites précédemment pour déterminer les commandes V et y ce
qui donne :

1 % — (kg + ke Jewo - (1- K2 ey

cos ¥ cos y —I—V(‘iJ sinW¥ cosy + ysinycos ‘P) — Wy (11.44)
1

= Vcosy [ir = (ky1 +kyz )eyo- ( 1- ki )ezl — Vsiny — Wz]
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« Commande de la vitesse
Dans cette section, on veut établir une commande T qui assure la vitesse V du dirigeable

1 .

V= [Tcos(a) — D + (b — mg) siny] — V,, (111.45)

m+m11

» Premiére itération

Premierement, on doit avoir une sortie qui suit une trajectoire désirée Vy4, en introduisant 1’erreur
de trajectoire :

e1= Vg—V (111.46)
Sadérivée s’écrit :
e, 1=Vg —V (111.47)
Ou les deux équations (111.46), (111.47) sont associees a la fonction de Lyapunov suivante :

Vien) =7 el (111.48)

La dérivée de la fonction de Lyapunov s’écrit :

V(ev1) = ey1 €17 ev1(Vd - X3) (1Vv.49)

L’état V est ensuite utilisé comme commande intermédiaire afin de garantir la stabilité de
I’équation (111.45).
On définit pour cela une commande virtuelle :

X4 = Vgtkyieyq  avec : kyq =0 (111.50)
Sa dérivée s’écrit :
%24 = Vg +Ky1€y1 (111.51)
A partir de 1’équation (111.49) et (111.50) on obtient:
Viey1) = —kyq €24 (111.52)
» Deuxiéme itération

A cette étape une nouvelle erreur engendrée :

ey2=V — V4 — Kky1e1 (111.53)

Sa dérivée s’écrit comme suit :

&,y =V —Vy—kyq &1 (111.54)
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Afin d’éliminer cette erreur, la fonction candidate de Lyapunov V (e, ) est augmentée d’un autre
terme, qui va prendre en charge la nouvelle erreur qui a été introduite précédemment :

V(eyrev) = 5 (€1 +ely) (111.55)
Ainsi que sa dérivée :

V(ey1.6v2) = eyiéyrt eyl (111.56)
A partir de 1’équation (111.47), I’équation (111.53) et (111.54) on obtient :

V(ey1, ey2) = eyq (—kyq ev1 — ey2) + ey (V= Vi — kyq &41) (111.57)

V(evl, ev2) =~ ey1 €2 — Kyg e\2/1+ €y2 (V - vd —ky1 (—ky1€v1 — €42)) (111.58)

La procédure de la méthode du backstepping s’arréte jusqu’a 1’apparition de la commande T.

Afin de satisfaire la condition de Lyapunov (V(ey;e,;) < 0), la commande T est donnée par
I’expression suivante :

T _ [Ta sin (@)+D—7(b—mg) cos () +(V; —(Ky1+Ky2)ey2—(1-K2; Jey1 -V, ) (m+myq)]

(111.59)

Cos a

De telle sorte que :
V(eyiev2) = — kvle\2/1 - kv2€\212 =0 (111.60)

Ce qui assure la stabilité de la vitesse du dirigeable.

+« Commande des rotations (tangage et lacet)

Nous suivant les mémes étapes décrites précédemment pour déterminer les commandes ¢ et
O ce qui donne :

( ((L+T sina) coso+(B—mg)cosy)V+V 6(L+T sina)sino]
—(L+T sina)V coso—V y (B—mg)siny
.. 2 . 2
_ "‘(Yr_(Ky1+Kyz)ey2—<1—Ky1)ey1+Yw)(m+m33)V |
T Vcosa cosoc
(V coso—V 7 siny)(L+T sina) sinc

: (111.61)
—( L+Tsina+T é cosa )Vsinccosy ’

2 2
_+<(m+ m,,) V cosZ‘P>(‘Pr ~ (kyq +kyy Jeys- ( 1-kipq )elpl)J
(L+T sina) V cosc cosy
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I11.5. Résultats de Simulation

Pour évaluer le systeme de commande congu, des essais réitérés de simulation ont été
réalisés par l'intermédiaire de la simulation numérique. Le systeme de commande a été simulé a
l'aide de MATLAB. Le dirigeable est examiné dans la simulation afin de valider un certain
algorithme de planification de mouvement considérant les contr6leurs proposes de Backstepping.

Les caractéristiques générales de 1’engin sont comme suivent :

m = 18.375 (Kg); Vol = 15 (m3); p = 1.225;

m,, = 17.219 *p (Kg); g =9.8 (m/sz);

CD,y = 0.5; CLy = 0.024; CL; = 0.937;K = 1.4; A, = 2.84

Les paramétres de contréleur
Pour le modéle dynamique:
Kyi = 250,Ky; = 130,Ky; = 25Ky, = 2,K,; = 16,K,, = 1.5
Pour le modeéle cinématique:

KXl = 16, KXZ = 23, KYl = 105, KYZ = 56, KZl = 15, KZZ =6.9

Les figures (111.2, 111.9, 111.12) représentent les résultats de la simulation du mouvement de
dirigeable en 3D. Nous constatons que la trajectoire parcourue par le dirigeable suit la trajectoire
désirée avec une erreur presque nulle. D’apres ces figures on voit clairement les bonnes

performances de la commande par backstepping.
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Les figures (111.7, 111.10, 111.15) présentent 1’évolution de la vitesse et des angles de tangage
et de lacet, nous avons constaté que ces angles et la vitesse se manifestent que lors d’un mouvement

effectué respectivement suivant les axes X, y et z avec des erreurs tendent vers zéros.

Les figure (I11.6, 111.8, 111.13), montre que les erreurs suivant les deux translations
dynamique et cinématique convergent vers zéro. Cela prouve que la trajectoire parcourue par le

dirigeable suit la trajectoire souhaitée.

1500

500 500

y(m) x(m)

Figure 111.2 Réalisation d’une trajectoire en 3D.
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Figure 111.3 déplacement suivant x .
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Figure 111.4 déplacement suivanty .
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Figure I11.5 déplacement suivant z .
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Figure 111.6 Les erreurs de deplacements suivant z X ,y
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Figure 111.7 La vitesse et les angles de rotations
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Figure 111.8 Les erreurs de la vitesse et de déplacements suivant les angles
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Figure 111.9 Réalisation d’une trajectoire en 3D.
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Figure 111.10 La vitesse et les angles de rotations
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Figure I11.11 déplacements suivant x, y, z
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Figure 111.12 Réalisation d’une trajectoire en 3D.
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Figure 111.13 Les erreurs de déplacements suivant z ,x ,y
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Figure 111.14 déplacements suivant x, y, z
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Figure 111.15 La vitesse et les angles de rotations

Apres avoir vu ces résultats, nous pouvons conclure ce qui suit :

> Le Backstepping est une technique de commande qui assure la stabilité au sens de
Lyapunov.

> Latechnique présente une souplesse de manipulation.

» Le choix des coefficients peut étre trés délicat et difficile bien que ces derniers
soient choisis positifs mais cela peut induire une instabilité, et méme dans les
choisis qui assurent la stabilité du systeme, ils peuvent rendre les signaux de
commande trés énergétiques. Utilisation de la technique de 1’algorithme géneétique

peut résoudre ce probléme.
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II1.6. Conclusion

Dans ce chapitre, on s’est intéressé a 1’étude de la stabilisation du dirigeable. On a proposé
un algorithme de commande qui stabilise ce ballon, en utilisant la technique du backstepping et en
se basant sur la méthode directe de Lyapunov. Cette technique a été appliquée avec succés pour
concevoir des algorithmes de commandes qui assurent la poursuite des trajectoires. On a effectué la

simulation sous Matlab afin de tester les performances des contrdleurs développés.

Dans le chapitre suivant, on va étudier la robustesse des contréleurs en présence d’une
perturbation et élaborer deux différentes commandes basées principalement sur la technique du

backstepping.
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PI-BACKSTEPPING ET ESTIMATION DES FORCES POUR LE DIRIGEABLE _ CHAPITRE IV

1VV.1. Introduction

Afin de rendre la commande du backstepping utilisable pour des procedés réels, en
introduit des perturbations externes. Le controleur basé sur la technique de
backstepping provoque un comportement peu désirable (des erreurs statiques non
nulles persistent), cela revient que ce contréleur n’a pas pu rejeter les perturbations
extérieur. Pour remédier a ce probléme, deux méthodes sont proposées, la premiére
consiste a doter les régulateurs obtenus d’une action intégrale et la deuxieme

méthode, consiste a estimer la perturbation a I’aide d’un contrdleur adaptatif.

IV.2. Backstepping avec action intégrale

Dans cette partiec on va combiner le backstepping avec I’action intégrale (figure
IV.01) [23] [50] [52]:

Backstepping Action intégrale

— Intégrale Backstepping —<+—

l

Commande robuste appliqué au Modele du dirigeable

l

Systeme de translation et de rotation

Figure IV.01 Le schéma bloc du backstepping avec action intégrale.

s Commande de Paltitude

On commande le mouvement selon z en utilisant la technique du backstepping, le
modele en z est donné par :

z = Vsin(y) + w, (1v.01)
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» Premiére itération

La premicere variable d’erreur se définit par :
e,1= Zq — 2 (1IV.02)
Sadérivée s’écrit :
€,0 =Zq—Z2 (1Vv.03)
Pour s’occuper mieux d’incertitudes et de perturbation, nous allons ajouter une

action intégrale sur I’erreur de poursuite d’altitude a la fonction stabilisante.

Si on considere que notre commande virtuelle, nous procédons a établir une
fonction stabilisante comme suit :
X24= zZ= Zd+ kzleZ1+ AZSZ (|V04)

Avec k,; et 1,sont des constants positifs et s, = fot e,1 (1) dtest ’intégrale de
I’erreur de poursuite d’altitude.

> Deuxieme itération
A cette étape une nouvelle erreur engendrée :
€, =2 —Zq —K 16,1 —A,5, (1Vv.05)
La dérivée de I’équation (1V.05) est:
€, =7 — Zg —K,16,1 =4, S, (IV.06)
€,,=—K,1 (Z4g—2)—A,e,1 +7Z — Z4 (1v.07)
La commande finale y est la suivante :

_1 ir - (k21 + kzZ )ezz_ ( 1- kgl + Az)ezl

= N : (IV.08)
Vicosy —k,1 4,5, —Vsiny —w,
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> Analyse de la stabilité

Afin de prouver la stabilité, la fonction de Lyapunov V(e,;,e,2) est choisie comme

suite :

1 1 Az
V (ezli ezZ) = 5651 + Eegz + 7522 (|V09)

En effectuant la derivée de cette fonction et en substituant 1’équation (IV.03) et

(IV.07) la relation suivante est trouveée :

V(es1.6:2)= —Kky1€% —k,p €2, <0 (IVv.10)

De cette facon la fonction V(e,q,e,;) respecterait en tous points les criteres de
Lyapunov. La loi de commande déduite fait en sorte que V(e,q,e,;) est toujours
positif et V(e,q,e,,) que soit toujours négatif, peu importe les valeurs que peuvent

prendre les états.

< Commande pour le mouvement suivant les axes x et y

Nous suivant les mémes étapes décrites précédemment pour déterminer les
commandes V et ¥ ce qui donnent :

. t
( K — (ky1 kg Jexz = (1 -k +Ax)ex1— kg1 Ay Jy ex1 (1) dt
V . +V(‘{" sin W cos y+y sin ycos LP)—v’vx
o cos W cos vy
4 ) ) ¢ (Iv.11)
Jr— (ky1 +ky2 Jeya- (1-Kky1+dy )ey1—Ky1 Ay [y eyq(0) dt
LiJ _ —(V cos y—Vysin y) sin ¥ —wy,
\ VcosW cos y
Avec Ay, Ay, Ky, Ryo, Ky 1, Ky sont des constants positifs
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+ Résultats de simulation

Dans cette partie, notre objectif est de valider 1’efficacité de la commande
trouvée pour atteindre un déplacement en suivant une trajectoire désirée avec et sans
perturbation externe (vitesse du vent) et comparer les deux contrdleurs (backstepping
et Pl-backstepping). Pour cela en gardant les mémes caractéristiques du dirigeable que
précédemment, on a fait deux teste des perturbations sur les trois axes, la premiere
teste en prend la vitesse du vent est constante w = [20 20 20](km/h) et la deuxiéme
teste avec une rafale du vent (w = [20 40 20](km/h). Les résultats de simulation sont
présentés par les figures (IV.02-12) avec les parameétres de contréleur sont:

A, =0.0025, 4, = 0.003, 4, = 0.056

Les figures 1V.02, V.03, IV.04, IV.05, représentent respectivement la
réalisation en 3D, les erreurs, les angles et la vitesse du dirigeable pour la trajectoire
de connexions. Nous remarquons que la trajectoire parcourue par le dirigeable suit la
trajectoire souhaitée (figure 1V.02), avec des erreurs de trés faibles valeurs. Ces
figures montrent que la tiche est réalisée d’une maniére trés satisfaisante en
respectant les contraintes imposeée.

] Ref

500

Y(m) X(m)

Figure 1VV.02 Résultat en 3D de simulation backstepping avec action intégrale
pour le vol suivant les axes X, y et z sans perturbation.
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Figure 1VV.03 Résultat de simulation backstepping avec action intégrale
pour le vol suivant les axes X, y et z sans perturbation (avec zoom de y et z).
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Figure 1VV.04 Les erreurs sans présence de perturbations avec zoom
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Figure 1VV.05 Résultat de simulation pour les angles et la vitesse sans présence de
perturbation
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Dans les figures (IV.06- 1V.12), nous remarquons que la robustesse de la
commande est Vérifiée. En effet, avec telles forces de résistance, la commande produit
des valeurs assez raisonnables assurant le suivi du dirigeable a sa trajectoire de
référence avec des erreurs tres faible pour les variables x, z et y.

500

Y(m) X(m)

Figure 1VV.06 Résultat en 3D de simulation backstepping avec action intégrale
pour le vol avec perturbation (vitesse du vent constante).
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Figure 1VV.07 Résultat de simulation backstepping avec action intégrale
pour le vol avec perturbation (vitesse du vent constante).
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Figure 1VV.08 Zoom des résultats de simulation backstepping avec action intégrale
pour le vol avec perturbation (vitesse du vent constante).
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Figure 1VV.09 Les erreurs en présence des perturbations avec zoom
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Figure 1V.10 Résultat de simulation pour les angles et la vitesse en presence de

perturbation (vitesse du vent constante).
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Figure V.11 Résultat de simulation backstepping avec action intégrale
pour le vol suivant les axes X, y et z avec perturbation (rafale du vent).
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Figure 1V.12 Résultat de simulation backstepping avec action intégrale pour

vers 1’équilibre.
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I’orientation, la vitesse et les erreurs des positions

En présence d’une perturbation externe (vitesse du vent), Le contréleur arrive
a faire converger le dirigeable vers sa position désirée, et la commande se stabilise

Dans les figures (1V.02-12) on remarque que le contrGleur Pl-Backstepping
donne des meilleures performances pour le systeme par rapport au controleur
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IVV.3. Backstepping avec estimateur

Dans cette partie, on présente la deuxiéme proposition pour éliminer 1’erreur
statique due a la présence d’une perturbation. Le schéma bloc simplifié de la
commande du backstepping avec estimateur appliqué au vol vertical est représenté par
la figure (1V.13) [23] [50] [52].

Perturbation

L Commande de Backstepping avec Model
—  ——p estimateur > .

: ,

Figure 1V.13 Le schéma bloc du backstepping avec estimateur.

= Z, +
Réference

R/

< Commande de ’altitude

La loi de commande générée en utilisant la technique du backstepping avec
estimateur, débutera par la définition de la premiére valeur d’erreur de position [23].

» Premiére itération
e,1= Zq — Z (IV.12)
Ainsi que sa vitesse linéaire est donnée par :
e,1= Zq— 2 (1V.13)

Soit V (e,1), la premiére fonction de Lyapunov associée a la procédure du
backstepping

V(e,) = % e (IV.14)
Sa derivée : .
V(ez1) = e,1€,1= €y (24 — 2) (IV.15)
Soit z, le contréleur virtuel, sa loi de commande est définie par :
zZ =73 + K€, (Iv.16)
» Deuxiéme itération

En introduisant la nouvelle valeur d’erreur notée e,,, qui est égale a la différence
entre la vraie valeur de la vitesse z et la commande virtuelle z, alors :

€2 = Z —Ky1€51 =% (|V17)
éZl = _kzlezl — €z (|V18)
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A cette étape, la fonction de Lyapunov va étre différente de la précédente et ¢ca due a
I’introduction d’une force inconnue. L’ajout d’un estimateur est nécessaire pour
estimer f, la fonction de Lyapunov est augmentée :

1 1 1  a
Vv (ezl, €22 .BZ) = E e%l + E e%z + ﬁ f 2 (|V19)

L’ajout de ce nouveau terme permet d’annuler ’erreur due a I’estimation de la
force f.

B,: Est un parametre de design qui doit étre toujours positif.

OU f représente I’erreur entre f et f :

f=f-f (1V.20)

A I’aide de ce choix on obtient :

: . .1

V(ezlleZZ lﬁz) = €;1€,1 T €€t ﬁ_ff (IV21)
Pour que le systéme soit stable, il faut que sa dérivee soit toujours négative

. €21 (_kzlezl - ezZ) te, — kzl(_kzlezl - eZZ)
V(ezlJeZZ Jﬁz) = +(Z_Zd) _I_ﬁlff" (IV22)

La dynamique qui va étre attribuée a f, est basée sur le fait qu’elle doit annuler le
terme inconnu f .

A

f =

NN

e, (Iv.23)

La loi de commande qui stabilise le vol vertical est :

Zr— (kz1tky2 )eZZ'(l_kgl)ezl_ —V sin Y—Wy

V cos vy

m-+m 33

Y = (1V.24)

La force d’estimation f apparait dans la commande V et I’effet de celle-ci va se
montrer dans les résultats de simulation.
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% Commande pour le mouvement suivant les axes x et y

Nous suivant les mémes eétapes décrites précédemment pour déterminer les
commandes V et W ce qui donnent :

3 2 f
( Xr— (kx1+kx2 )ex2 — ( 1- kX1 )exl _#mll
V= +V(W¥ sin ¥ cos y+7 siny cos ¥)—wy
B cos¥cosy

) (IV.25)
¥r— (ky1 +hky2 Jeya- ( 1- k32’1 )eyl_m+{nzz

~(Vcosy=Vysiny)sin¥

LLP - VcosY cosy

+» Résultats de simulation

Dans cette partie, nous testons numériquement la performance du vecteur de
commande développé précédemment en utilisant logiciel Matlab Simulink. Pour cela
en gardant les mémes caractéristiques du dirigeable que précédemment, les résultats
de simulation sont présentés par les figures (1V.14-1V.20). Par la suite, nous affichons
les résultats numériques du suivi de trajectoire de référence en absence et en présence

des perturbations. Avec les paramétres de contréleur sont :

B, = 10,B, = 5.6,B, = 16

L'étude de robustesse a été réalisée dans les simulations en tenant en compte
des perturbations considérees comme influence de vent et la variation des masses
ajoutées. Nous avons considéré deux tests, la premiere est la vitesse d'un vent
w = [20 40 20](km/h) et la deuxiéme est la variation de la masse de 30% selon le
déplacement. Afin de valider la loi de commande que nous avons développés, les
perturbations sont appliquant a t = 0 (s) et on examine la robustesse des contréleurs.

Sur les figures (IV.14- 1V.20) on peut observer que la stratégie proposée de
commande a une bonne exécution et le dirigeable reste écurie méme en présence des
rafales inconnues de vent. On a basées dans les tests de la robustesse du contréleur
suivant l'axe Y parce que l'effet de la perturbation sur cet axe est plus dangereuse par

rapport au autres axes (X et Z) a cause de la sensibilité et la surface des dirigeables.
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Figure 1V.14 Résultat de simulation backstepping avec estimateur pour le vol
suivant les axes X, y et z sans perturbation externe
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Figure IV.16 zoom de I’orientation et la vitesse
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Figure 1VV.18 Zoom des positions X, y et z
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Les figures (I1V.14) et (1V.20), montrent clairement que la loi de commande
proposée est robuste malgré la présence de terme de perturbation ou 1’erreur est
annulée et le suivi de la trajectoire est assuré. Nous pouvons voir aussi que la
perturbation additionnée ne cause pas de probléeme vis-a-vis de la performance de la
loi de commande. Cette derniere, stabilise asymptotiquement les principales erreurs

du systeme.
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Figure V.19 Résultat de simulation backstepping avec estimateur

pour le vol suivant les axes X, y et z avec la variation de la masse
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Figure 1VV.20 Zoom des positions X, y et z

Nous nous intéressons dans cette partie aux tests de la robustesse des

contréleurs développés. Nous nous plagcons toujours dans le cadre de la commande du

dirigeable dans le cas de I’influence du vent et la variation de la masse suivant les

différents axes du mouvement. Le controleur backstepping avec 1’estimateur des

forces est plus robuste par rapport au backstepping avec action intégral.
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1VV.4. Conclusion

Dans ce chapitre, on a étudié la robustesse des controleurs en présence des
perturbations. Pour cela on a élaboré deux différentes commandes basées
principalement sur la technique du backstepping. En effet, en présence
d’une perturbation, un comportement peu désirable et observé ; des erreurs statiques
persistent. Afin d’éliminer cet inconvénient, on a proposé deux approches, dont la
premiere consiste a introduire d’une manicre virtuelle une action intégrale permettant
une amélioration des performances. La deuxiéme approche qui est le backstepping
avec estimateur ; consiste a estimer la force de trainée comme perturbation, et suivant
la procédure du backstepping, le contrdleur prend en compte la perturbation alors
I’effet de cette derniere est éliminé. Les résultats de simulation ont confirmé les
performances du contréleur utilisé, en assurant sous certaines conditions la poursuite
des trajectoires. Ces performances rendent le backstepping beaucoup plus flexible et
robuste.
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Conclusion Genérale et Perspectives

La robotique aérienne a fait de grand progres dans les dernieres années. Cet intérét est
justifié par les avancées technologiques récentes qui rendent possibles la conception et la
construction des mini-drones et par le domaine d’application civile et militaire trés vaste de ces
aéronefs. Les drones sont classifiés en trois catégories principales: les avions, les dirigeables et
les hélicoptéres. Le travail realisé dans cette theése rentre dans ce cadre de recherche sur la

commande de véhicule aérien capable de réaliser du vol et en particulier du ballon dirigeable.

Le ballon dirigeable est un systéme complexe non linéaire a plusieurs variables, instable
notamment en mode de vol, et représente une dynamique fortement couplée. Notre objectif est
le développement d’un modele complet permettant de représenter la dynamique de translation
et de rotation d’un ballon dirigeable, en négligeant les forces aérodynamiques et les effets

gyroscopiques. Ce modele a été élaboré en utilisant la méthode Newtonienne.

Nous avons ensuite appliqué des lois de commande robustes afin d’assurer le suivi des
trajectoires de référence désirées. Pour cela nous avons développé une commande robuste a la
technique de backstepping. Cette approche basée sur le théoréme de Lyapunov a été appliquée
avec succes pour concevoir des algorithmes de commande, qui assurent le déplacement du
dirigeable d’une position initiale vers une position d’équilibre désirée. Cette commande prend
en compte les effets du couplage des deux modes longitudinal et latéral en garantissant une
convergence asymptotique vers les sorties désirées. Les résultats de simulation issus de cette

commande ont montré son intérét pour stabiliser le dirigeable.

Nous nous somme ensuite intéressé au test de robustesse de cette commande en
introduisant des perturbations externes (le vent). Les résultats acquis ont montré que cette
commande n’a pas satisfait notre objectif qui est I’annulation de 1’erreur de suivi. Pour soulever
ce probleme, nous avons proposé deux solutions & savoir : 1’ajout d’une action intégrale au
contrbleur virtuel et la deuxiéme revient a estimer la perturbation. Les deux approches
réduisent éventuellement 1’écart de suivi et négligent la dynamique perturbatrice.

Les résultats obtenus a ce propos sont assez motivant pour lancer une concrétisation

pratique de ces commandes.
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Outre les perspectives de travail mentionnées dans les conclusions des différentes
parties de ce document, une extension des travaux effectués dans le cadre de cette these peut

étre réalisée en considérant les points suivants.

Les approches proposées ont été adaptées pour 1’’elaboration de lois de guidage-
pilotage en utilisant un niveau de modélisation de la dynamique d’un dirigeable basé sur une
représentation de type mécanique du solide. Une extension de ces travaux peut consister en
I’application des méthodes proposées a des modeles plus détaillés, représentatifs d’une
configuration de véhicule donnée et prenant en compte une représentation de son

aérodynamique.

Enfin, une analyse de la robustesse des approches proposées peut étre étudiée en
poursuite a cette thése, afin de garantir dans quelle mesure les propriétés de stabilité établies
sont conservées en présence d’erreurs de modeles, en présence de perturbations imprévisibles
telles que les rafales de vent. En effet, comme perspective, ces conditions réelles peuvent étre
considérées dans 1’élaboration de la commande dans le but d’augmenter le domaine de
fonctionnement du dirigeable (a I’intérieur ou bien a ’extérieur). Dans le méme esprit, nous
n’avons pas considéré le probléme des retards de mesure ou de communication entre le ballon
et la base de contrdle. 1l nous semble envisageable de considérer ce probleme en se basant sur

les résultats obtenus pour la stabilisation par backstepping.

Le choix des paramétres de réglage de la commande non-linéaire proposée pour la
stabilisation du dirigeable n’est pas optimisé en 1’état actuel. Il est par conséquent tout a fait
envisageable d’optimiser ces choix dans le but d’améliorer le comportement global du systéme,

de renforcer la stabilité ou encore d’améliorer la robustesse de la commande.
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ANNEXE

ANNEXE B :

A.1 Théorie de Lyapunov

Le concept du contrble par Backstepping est basé sur la théorie de Lyapunov. Le but
est de construire de proche en proche une loi de commande ramenant le systeme vers des états
désirés. En d’autres termes, on souhaite faire de I’état désiré un état d’équilibre stable en
boucle fermée.

Dans cette section nous définissons la notion de la stabilité au sens de Lyapunov, et nous
passons en revue les principaux outils utilisables pour prouver la stabilité d’un systéme non
linaire. Cette section est inspirée essentiellement des travaux de Khalil auguel nous nous
referons pour les preuves des théoremes de stabilité [89].

On considere le systéme non linéaire d’écrit par I’équation différentielle suivante :
x=f(x1) Al

Ou f est une fonction définie de R* XR* — R" , x € R" est le vecteur d’état du systéme.
Un état X, du systéme est un point d’équilibre stable s’il satisfait :

flxl)=0 A2

Les propriétés de stabilité de ce point d’équilibre sont caractérisées par la définition ci-
dessous.

Définition A.1 (Stablité au sens de Lyapunov)
Un point d’équilibre x = x, du systeme (A.1) est :
—un état d’équilibre stable si et seulement si pour tout ¢ >0 il existe 0 (¢)>0tel que:
|x(0) — x.l| <6 = |lx(t) — x| <&, vt>0
— un état d’équilibre asymptotiquement stable s’il est stable et s’il existe r > 0 tel que :
12(0) = x| < § = lim x(V) = %,

— un état d’équilibre globalement asymptotiquement stable (GAS) si pour tout état initial x0
x(0) € R", il est stable et :

tlim x(t) = x,, Vx(0)

On introduit maintenant quelques concepts usuels de fonctions de Lyapunov.
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Définition A.2

— Une fonction scalaire V (x) est définie positive dans une boule de Rn de rayon K si :
DVE)>0Vx #0etx € R"/|Ix|| < K

2)V(x) = 0 pour x =0

— La fonction scalaire V (x) est définie négative dans une boule de R", de rayon K si :
DVE)I<0Vx #0etx € R*/|Ix]| < K

2)V(x) = 0 pour x =0

— La fonction scalaire V (x) est semi-définie positive siV (x) = 0

Théoreme A.3 Considérons le systeme décrit par ’équation (A.1), avecf(0) = 0. Soit
V (x) une fonction scalaire définie positive, non bornée, continue et différentiable. Si :

V) = Vxf(x) < 0, x#0 (A3)
alors x = 0 est un point d’équilibre globalement asymptotiquement stable.

La fonction définie positive V (x) satisfaisant V(x) < 0 est appelée fonction de Lyapunov du
systeme.

Théoreme A.4 (La Salle-Yoshizawa)
Soit x = 0 un point d’équilibre de (A.1) et on suppose que f est localement Lipschitz en X. Soit

V : R" — R™" une fonction continue et différentiable, définie positive radialement non bornée
telle que :

sz—Z(x)f(x,t)S—W(x)SO, Vt=>0, x €ER" (A.4)

ou W(x) est une fonction continue, alors, toutes les solutions de (A.1) sont globalement
uniformément bornées et satisfont :

Jim (W (x(9)) = 0 (AS5)

de plus, si W(x) est définie positive, alors le point d’équilibre x = 0 est globalement uniformément
asymptotiqguement stable
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A.2 Commande par la méthode de Lyapunov
Nous allons donner dans cette section une méthode de synthese d’une loi de commande basée sur la
theorie de Lyapunov. On considére le systéme non linéaire d’écrit par :

x = f(x,u) (A.6)
Ou x est I’état du systéme et u est I’entrée de commande.

L’objectif du contr6le est de ramener le vecteur d’état a 1’origine, et que I’origine devienne un point
d’équilibre asymptotiqguement stable. L’entrée de commande est choisie de la forme :

u=a(x) (A7)
La dynamique du systéme en boucle fermée devient :

x = f(xa(x)) (A.8)

Pour montrer que le systtme est GAS, nous devons construire une fonction de Lyapnuov
V (x) satisfaisant les conditions du théoreme (A.3). L'approche la plus simple pour trouver a(x) est de

sélectionner une fonction définie positive V (x), radialement non bornée et puis choisir a(x) tel que

V="Vx(x)f(x,a(x)) <0, x#0 (A.9)

On doit faire un choix adéquat de V pour vérifier (A.9). Ce qui nous améne a donner la définition
suivante.

Définition A.5 (Fonction de Lyapunov candidate) Une fonction V (x) scalaire, lisse définie
positive et radialement non bornée est appelée fonction de Lyapunov candidate pour le
systeme (A.6) si :

infVxf(x,u) < 0,x # 0 (A.10)

Etant donnée une (fonction de Lyapunov candidate (CLF)) pour le systeme (A.8), on peut
trouver une loi de contrdle stabilisant globalement le systéme. En effet, I’existence de cette loi
est équivalente de (CLF). Cela veut dire, que pour toute loi de contréle stabilisante, on peut
trouver une (CLF) correspondante et vis-versa. Cela est Vérifie dans le théoréeme [91]. Pour
illustrer cette approche, on considére le systeme suivant :

x=f(x)+gl)u (A.11)

Ce systeme est affine en la commande. On suppose que la (CLF) du systeme est connue.
Sontag a proposé dans [92] un choix particulier de loi de contrdle, donnée par :

a+Va?+b2

> (A.12)

u=alx)=-
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Ou
a=Vx (x)f(x)

b=Vx(x)g(x)

Cette loi de commande nous donne :

V=Vx(@)(f®) +gx)u)=a+b <_a+c;i) = —Va? + b? (A.13)

Elle rend donc ’origine (GAS). L’équation (A.12) est connue sous le nom de la formule de
Sontag. Freeman et Primbs [93] ont propose une approche ou la commande u est choisie pour
minimiser L’effort du contrdle nécessaire pour satisfaire :

V< -W(x) (A.14)
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Résumeé: Ce travail de thése porte sur 1’étude de stabilisation avec planification de trajectoire
pour un ballon dirigeable. Apres la modélisation du systeme, plusieurs commandes ont été
réalisées. Pour ce ballon, nous avons propose un modele dynamique basé sur le formalisme de
Newton.

Nous avons élaboré des lois de commande non-linéaires pour la commande des
mouvements selon les différents axes. En se basant sur la théorie de Lyapunov, il est possible
de concevoir systématiqguement et de maniere récursive une commande robuste avec les
fonctions construites. Cette technique a été utilisée pour élaborer des algorithmes de
commande assurant le déplacement du ballon dirigeable d'une position initiale vers une
position d'équilibre désirée. Nous avons ainsi réalisé des commandes pour la poursuite de
trajectoires simples et complexes en utilisant les techniques développées. Les résultats de
simulation ont confirmé les performances des contrbleurs utilisés. La robustesse des
controleurs utilisés était étudiée en présence des perturbations en utilisant deux types de
commande, le Pl-backstepping et le backstepping avec estimation des forces.

Mots clés: modele dynamique, commande backstepping, systéme non linéaire, ballon
dirigeable, fonction de Lyapunov.
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