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INTRODUCTION GENERALE

Le début du nouveau millénaire marque I'entrée en crise de tout le secteur de la
construction aéronautique. Dans un contexte de compétitivité internationale
acharnée, il ne suffit plus de garantir des avions fiables a technologie évoluée. Il faut
aussi ajouter a cela des arguments économiques et commerciaux déterminants. Le
confort offert aux passagers est un argument commercial de taille.

La réduction des nuisances dues aux moteurs, que ces effets soit directs ou
indirects, reste une préoccupation de premier plan pour améliorer encore le niveau
de confort offert actuellement.

Parallelement a cette progression du produit, il faut noter un autre effet de I'évolution
technologique. On fait tendre l'avion vers un optimum toujours plus affiné (la
précision des dimensionnements augmente dans tous les domaines). Or cela a un
codt. Puisqu’il peut conduire a des sensibilités importantes sur des parametres
autrefois stables et non nuisibles, qui étaient couverts par les marges prises. C’est
par exemple le cas de la sensibilité vibratoire et acoustique des structures d’avions,
qui subissent aujourd’hui l'effet de [Il'abaissement des régimes moteurs
(turboréacteurs a meilleur rendement avec un fort taux de dilution) conjugué a
'augmentation des fréquences de résonances structurale (minimisation des masses
a raideurs équivalentes). Le couplage entre modes moteurs et modes cabines
devient un probleme majeur.

Sur l'aspect vibratoire, le motoriste réalise un équilibrage de plus en plus fin des
rotors permettant ainsi de diminuer les niveaux vibratoires transmis a I'habitacle.
L’expérience montre une amélioration de la situation vibratoire de la cabine de
'avion. Néanmoins, ces techniques passives atteignent leurs limites.

De nombreuses études ont été réalisées sur les systemes d’amortissement passifs
placés sur les suspensions des réacteurs. Les résultats se sont révélés peu
probants, leurs effets étant centrés sur une bande de fréquences trop étroite, leur
présence ne fait souvent que déplacer le probléme sans pour autant le résoudre.

L'objet du projet dans le quel s’inscrit ce travail porte sur une autre approche :
I'utilisation de systémes de contrdle actif en parallele des suspensions existantes.

Tarik HAMANE Master GSA
Projet IMPACT Juillet 2005
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Caractérisation du phénomene d’inconfort

1. Le bruit et les vibrations sont les principales perturbations transmises vers
I'habitacle

La définition méme du bruit exprime une nuisance. Et méme si ce probleme est
moins crucial lors d’un vol régional que pour un long-courrier, un meilleur confort sera
toujours un argument commercial qui pourra devenir déterminant.

L’environnement vibratoire auquel 'homme peut étre soumis faits l'objet de
normalisation. Les travaux sur ce sujet sont nombreux et montrent la complexité de
la sensibilité humaine aux vibrations. Les parametres importants sont bien sur
lamplitude et la fréquence des vibrations, mais aussi la durée d’exposition, la
position du sujet et également la direction d’application des efforts vibratoires. Aussi
les effets d’une réduction des niveaux de vibration et de bruit en cabine peuvent-ils
étre directement traduits en termes de confort.

Pour un régime moteur de croisiére on observe sur la figure 1.1 I'évolution du niveau
de bruit en fonction de la fréquence.

Bruit (dB)
A

D

B

— — >

C A
- = = = = = — »>

I I I >

100 1000 10000
Fréquence
(Hz)

Figure 1.1 : Niveau de bruit par plage de fréquence

Nous définissons par N le régime nominal du moteur, ou plus précisément de la
vitesse du rotor des étages Basses Pressions (rotor BP). Pour 'A320 a moteur

Tarik HAMANE Master GSA
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CFMb56-5, par exemple, il correspond a environ 83 Hz (4870 tr/min), pour 'A310 a
moteur CF80 c’est environ 60 Hz (3600 tr/min).

Cette évolution du bruit est typique et est représentative, dans ses grandes lignes, de
la situation en cabines passagers dans tous les avions. En isolant les différentes
sources de bruit, il a été déterminé que (figure 1.1) :

- dans une plage de hautes fréquences (A) le bruit d’origine aérodynamique
(bruit de couche limite) domine.

- la climatisation (B) « refroidissement des équipements électroniques et/ou
conditionnement d‘air »est particulierement en moyenne fréquence.

- Les effets de bruit d'origine « moteur » (C et D) concernent les basses
fréequences. Pour un Airbus il s’agit par exemple :

-> en phase de décollage (hauts régimes C) des bandes de 63 a 80 Hz.
-> en phase de croisiére (moyens régimes D) du 1/3 d’octave 50 Hz.

Des relevés sont aussi effectués en acquérant le signal en bande étroite pour
analyser plus précisément le phénoméne. On observe ainsi (figure 1.2) sur 'A310
I’émergence de la raie moteur.

Overall Noise Level
(dB)

A

»
»

Fréquences (Hz)

0 60

Figure 1.2 : Spectre de bruit

Sans préjuger de la sensibilité particuliere de I'oreille humaine a ces fréquences, on
constate que le maximum de bruit correspond aux régimes moteurs. C’est d’ailleurs
au régime croisiere que des mesures (Augeé [7]) ont fourni localement des niveaux de
bruit OASPL (overall sound pressure level) plus élevés qu’au régime de décollage ou
pourtant le moteur fourni toute sa puissance.

Ameéliorer le confort des passagers conduit inévitablement a réduire les niveaux
d’'une part importante du bruit : sa composante basse fréquence. Si d’autre actions
sur les autres sources évoqueées ci-dessous sont possibles, le projet dans lequel

5
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s’inscrit cette réalisation s’intéresse uniquement a réduire le pic de bruit en basse
fréquence, jusqu’a 100 Hz, tel qu’on le voit dans les figures (figure 1.1) et (figure 1.2).

2. Balourd moteur

Certains phénomenes indiquent que le moteur est impliqué dans les vibrations et le
bruit. C’est pourquoi I'’équilibrage des moteurs est une procédure de maintenance est
un des parametres mis en évidence lors des essais en vol sur les avions d’Airbus.
On a observé cependant une dispersion des résultats, d'un avion a un autre et dans
le temps. Sur de nombreux vols des analyses ont montré trés nettement une raie au
régime moteur.

Par ailleurs, Le balourd est une force crée par la percussion d’une mass quelconque,
de l'une des ailettes du moteur, ou par un mauvais équilibrage de ce dernier. Il donc
caractérisé par une masse, un rayon (la distance entre cette masse et le centre de
rotation du rotor) et par la vitesse de rotation de ce dernier, et son expression est :

Balourd=masse*rayon*vitesse 2

Il génére des vibrations, introduites dans le fuselage par le caisson de voilure, qui
induisent un phénomeéne acoustique. Le fuselage se comporte comme un récepteur
tres sensible aux vibrations en provenance de la voilure (dans toute la plage du
régime moteur).

Conclusion

Le moteur (que ce soit en régime stabilisé de croisiere ou en transitoire lent) est la
source des vibrations mécaniques transmises par la voilure et mesurées jusque dans
le fuselage. La forte corrélation entre le balourd installé sur le moteur et les pics de
bruit et de vibration a été démontrée. C'est essentiellement la fréquence
fondamentale de la vitesse de rotation des rotors basse pression (BP) qui est
incriminée. Ainsi la sensibilité de la réponse structurale aux balourds du moteur est
donc grande.

Les niveaux d’équilibrage atteints donnent des situations acceptables mais proche
des minima technologiques. Donc nous chercherons a minimiser les vibrations
essentiellement en régime de croisiére ou le confort est tres désiré. Ceci se fait en
apportant une solution de contréle actif.

Tarik HAMANE Master GSA
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Chapitre 1
ANALYSE FONCTIONNELLE

1.1. Introduction

Objet :

Le projet IMPACT « Innovation Mécanique Passive et Active pour les suspensions
moteurs des avions du futur » est un projet qui réuni laboratoires de recherches et
constructeurs aéronautique dans le but d'intégrer des solutions actifs dans la
conception de suspensions moteurs.

En effet, ce Projet Ministériel de Recherche associe (la SNECMA, le LAGEP [c27], le
LTDS [c21] et le CEGELY [C32]) et consiste a modéliser I'influence des vibrations du
moteur sur la structure de l'avion tache du LTDS, a dimensionner l'actionneur
permettant de réaliser ce contrdle actif de la suspension tache du LAGEP, a
concevoir cet actionneur LTDS & CEGELY et & commander cet actionneur pour faire
de la rejection de perturbations tache du (LAGEP).

En ce qui me concerne, c’est donc au LAGEP que jeffectue mon Stage.

Objectif :
Dans ce projet le LAGEP intervient a différents niveaux, dans :

e |’établissement du cahier des charges en collaboration avec les autres
laboratoires et SNECMA Moteurs

e La construction des modeles de comportement du moteur et des structures
e La simulation de I'ensemble propulsif

- Sans contrble
- Avec controle

e Le dimensionnement des organes de commande actif

e L’évaluation numérique , en boucle ouverte , de l'ordre de grandeurs des
commandes que devra appliquer I'actionneur actif "électromagnétique” a
concevoir afin de dimensionner cet actionneur

e L’identification des différentes contraintes d’environnement

e |’évaluation d’éventuelles incertitudes et non linéarités

e |’élaboration de la ou les lois de commande a propr  ement parle

e La mise en oeuvre effective du contrdle (si I'actionneur est réalisé d’ici la fin de
ce Stage, ce qui semble un objectif trop optimiste)

7
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1.2. Méthode OOOCOOP (Qui, Quoi, Ou, Comment, Qua nd,
Pourquoi

Comme indiqué précédemment le contréle actif est un nouvel outil qui peut étre
dédié a I'élimination des vibrations. Cette nouvelle approche dans la conception
de suspensions moteurs des nouveaux avions devient une exigence. Les
méthodes de commande de ces organes sont nombreuses, mais dans le
domaine de l'aéronautique, les performances exigées et la robustesse requise,
nous pousse a faire appel a des outils tels que la commande LQR, H« ou la
p-analyse, afin de garantir des objectifs de Stabilité et de Robustesse trés élevés.

La Béte a cornes

Sur quoi agit-il ?
La suspension des moteurs
D’avions AIRBUS

A qui sert-il ?
Constructeurs aéronautique
«SNECMA Motors »

Contréle et synthése
de lois de commande
pour les suspensions
moteurs des avions

But ?
Améliorer la dynamique des

structures et réduire les
vibrations transmises a
I'habitacle

Tarik HAMANE Master GSA
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1.3.

Interaction avec le milieu extérieur

> Fonctions du systeme

1. Fonctions principales

Fpl : Grace au PC, les programmes vont étres implanter sur le boitier de
controle.

Fp2 : Lintégrateur va implanter les programmes sur le boitier de contrdle.
Fp3: Le contrbéleur va étre installé dans l'avion, et grace aux programmes on
va réduire les vibrations transmises vers I'habitacle et ainsi améliorer le
confort.

Fp4 : Grace au contrble, I'actionneur installé entre le moteur et la voilure va
réduire les perturbations (le balourd introduit par le rotor du moteur).

Fp5 : La loi de commande de l'actionneur installé entre le moteur et la voilure
va améliorer la dynamique de la structure.

Fp6 : Les programmes de commande élaborés en Matlab et Simulink tournent
sur le PC, (aussi il va nous permettre de réaliser toutes les simulations
nécessaires).

Fp7 : A travers nos résultats de dimensionnement et de simulation, les
concepteurs des actionneurs vont pouvoir réaliser un produit qui répond aux
exigences du cahier des charges.

2. Fonctions contraintes

Fcl : Cette commande doit étre robuste et doit prendre en considération les
non linéarités et les incertitudes sur le modeéle et sur les entrées.

Fc2 : L'utilisation de Matlab et Simulink pour la programmation a fait I'objet
d’'un consensus entre les différents intervenants dans le projet IMPACT, et de
ce faite imposée par le cahier des charges.

Fc3 : Les correcteurs obtenus doivent étres le plus facilement intégrables, on
cherchera donc a avoir des modeles réduits.

Tarik HAMANE Master GSA
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3. Schéma fonctionnel :

Homme Matériel

Boitier de
contrble Moteur d’avion

Structure de

['avion :
Caisson de
voilure-mat
Fp2
N Actlonneur
Concepteurs <)
des actionneurs
Programmes
¥ o . L)
o7 Controle et comATane - p6
FODUSTE

Fcl

Fc2
A
N
Environnement Matlab & Simulink
& incertitude! Fc3
Modeéle réduit | tériel
Environnement mmatérie

10
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1.4. Cahier des charges

Fonction Critere Niveau Flexibilité
Fpl Les programmes Développement sur Matlab et tests sur FO
développés, sur le PC Simulink, validation par les autres
doivent étres facilement partenaires.
g:e(?orgt? I;’edgﬂﬁ 32 ?;cl;[lli?é Enregistrement sur une base de données FO
Fp2 la tache de lintégrateur commune aux différents partenaires du projet.
Fp3 Le controle doit reduire les | Le contrGle exercé, va produire une force
vibrations induites par le sinusoidale de frequence 100 Hz et Fo
balourd moteur, afin déphasée de pi/2 par rapport au balourd, qui
d’améliorer le confort viendra donc se juxtaposée afin d’annuler FO
dans l'avion. I'effet nuisant de ce dernier.
Fp4 L’actionneur va assurer en | Installé entre le moteur et le Mat en parallele a
sortie une force pour liaison rigide actuelle il doit : F1
contrebalancer les .
vibrations. Rependre dans un temps adéquat (glg ms) Fo
- Garantir un déphasage minimum
Fp5 Lois de commande Utilisation de théories avancées
robuste , pour améliorer la
dynamique d’ensemble de Commandes LQR, Hee FO
l'avion. - Tester la robustesse avec p-analyse F1
Fp6 Réalisation de toutes les Simulation sur Matlab et simulink:
Iseln;Lgatlons et les tests sur - En BO avant est aprés le controle . FO
- En BF avec contrble . FO
Fp7 Dimensionnement des Actionneur électro-magnétique :
performances de ) , , A
I'actionneur en coordination Poids et taille Réduite . FO
avec les concepteurs de ce - Puissance suffisante
dernier, afin de prendre en - C tion limité
compte les contraintes onsommation fimite
technologiques. Autres actionneurs a étudier . F2
Fcl Evaluer et Prendre en Identifie r et Introduire
compte les incertitudes et i . -
les non linéarités  des Incertitude parameétriques . FO
éléments de I'ensemble - Incertitudes en entrée .
propu}sﬁ et les contraintes - Linéarisation et point de fonctionnement F1
d’environnement.
Fc2 Logiciel imposé par les Pour la programmation et les simulations : FO
différents partenaires. - Matlab
- Simulink FO
Fc3 Facilité d’intégration. Modéles les plus réduits possibles. F1
11
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Chapitre 2
MODELISATION DU SYSTEME

2.1. Introduction

Le systéme propulsif composé de l'aile d’avion (Le caisson de voilure), du Mat et du
réacteur peut étre modélisé explicitement sous la forme d’'une poutre décrivant, de
maniére approchée, le comportement de celle-ci, avec les caractéristiques suivantes:

* Une longueur totale de 27, 5m

* Une masse totale M de 10 tonnes, discrétisée => M=matrice(72 x 72).
* Une raideur K, un amortissement visqueux B = a.M + b.K

» Un effet gyroscopique G

e 204 degrés de libertés (ddl)

* 62 parmi eux sont indépendants et non liés

Modélisation simplifiée de I'ensemble propulsif

atlache arridre

attache avant
maleur

Reacteur

... d"apres Philippe VANNIER (These ECL, 1994)

Figure 3.1 : Modélisation de I'ensemble propulsif

Parmi tous les ddl indépendant et non liés que compte le systeme, seuls six nous
intéressent en sortie, a savoir, la translation suivant les axes Y et Z pour les nceuds :

* 600003 (centre de l'aile et point d'accrochage du mat)
e 101001 (sommet du carter avant du moteur)
e 200014 (point sur la liaison entre le mét et le réacteur)

Rq: Tous les éléments qui définissent le systeme sont mis sous forme de matrices

12
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2.2. Représentation d’état du systéeme a commander

2.2.1. Etablissement des équations de la dynamique

Un systeme mécanique a n degrés de libertés soumis a des efforts extérieurs, par
exemple un balourd, et en présence d’amortissement, peut étre modélisé par une
équation dynamique de la forme :

M y(t) +[C + G(Q)] y(t) + K y(t) = Up(Q)
Avec :
M(n x n) : Matrice symétrique de masse du systeme
C(n x n) : Matrice symétrique d’amortissement visqueux du systeme
G(n x n) : Matrice antisymétrique gyroscopique du systeme
K(n x n) : Matrice symétrique de raideur du systéeme

y(t)(n x1) : Vecteur des déplacements nodaux, il représente les ddl pour un nceud
donné

Up(n x 1) : Vecteur des efforts extérieurs nodaux, il représente les efforts tournants a
la vitesse Q du rotor considéré. Ce vecteur peut étre décomposeé sous la forme :

Up(Q2) =Upc.cogQ) + Upssin(Q)

On fait I'hnypothése que la réponse stationnaire du systeme a cette excitation est de
la méme forme, soit :
y(Q)=yc.cogQ) + yssin(Q)

C’est sous cette forme que nous chercherons une solution vérifiant I'équation du
mouvement.

En effet ces hypothéses simplificatrices correspondent au phénomene que nous
voulons modéliser qui a lieu au régime nominal du moteur, ou plus précisément de la
vitesse du rotor des étages Basses Pressions (rotor BP). Cette modélisation du
balourd permet d’exercer plusieurs efforts tournants mais ils sont alors tous en
phase. Il est donc possible de simuler des balourds en tous les nceuds des rotors BP
et HP du modéle.

Dans le cas ou notre systeme est équipé de m actionneurs, son équation dynamique
devient :

M y(t) +[C + G(Q)].y(t) + K.y(t) = EoUp@) + Bo.U(t) (1)
Avec :

Bo(n x m) : Matrice d’application des actionneurs sur les nceuds du systeme
Eo(n x 1) : Matrice d’application des efforts extérieurs nodaux (harmonique)

U(t)(m x 1) : Vecteur des commandes de contrdle ou des forces d’activations
Up(n x 1) : Vecteur des forces excitatrices extérieurs
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2.2.2. Equations d’états du systeme

En automatique, on cherche le plus souvent une représentation d’état d’'un systeme,
ce qui impose pour cela de transformer le systéme d’équations du 2" ordre en un
systéme d’équations du 1° ordre, de dimension 2 x n, par duplication de I'espace de
configuration.

Cette représentation n’est bien sur pas unique.

Soit le vecteur d’état x(t) de dim 2n :

L’équation (1) devient alors :
0 0)- 0 0 0 0
(O M J X(t) + (K C+G(Q)}X(t) = (BO}U t) +(EO}Up(t)

Sion prend :

0 In ) (o ]
A= -1 -1 ; B= -1
-M1K -M7[B+G(Q)] M

{5 ot

X =AX +BU
Y=C.X +DU

Notre systeme s’écrit donc : ot avec U, =U+Up

tot

Dans notre systeme, la masse, la raideur ainsi que tous les parameétres qui
définissent ce dernier sont des matrices de dimension (72 x 72), ce qui raméne la
dimension de notre matrice d’état A a (144 x 144).

Sachant gu’on ne s'intéresse qu'a deux ddl parmi les 62 que compte le systeme, la
matrice de sortie peut étre restreinte a une dimension (2 x 144) et celle d’entrée
limitée a (144 x 4), et comme les quatre composante du vecteur d’entrée sont :

la force & appliquer par le 1°" actionneur

la force a appliquer par le 2°™ actionneur

la force due a la composante non déphasée du balourd

la force due a la composante déphasée de -1W2 du balourd
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La matrice B a été mise sous une forme [B1 B2 B3 B4], car chaque entrée influe sur
le systeme de maniere différente, (pour les fichiers Matlab, voir annexes 1).

Conclusion

La partie modélisation du systeme a été un exercice plutét délicat, puisque la nature
et les dimensions des paramétres de ce dernier sont trés différentes des systemes
classiques, et assez complexes.

Balourd
Up
B3 & B4 Y(c::_l,c!Z)
B1 & B2 - sortie a
p— — Systeme controler
orence ander [~ Actionneurs | -
référence + commande? A,B,C,D _’@ B
Yref ] Hoo ou LQR U(f1,f2) ou mesurée
ou... F(jo) ou estimée
Capteurs ou
Observateur
Figure 3.2 : Modélisation du systeme en BF
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2.3. Etude de la stabilité du modele

2.3.1. Le modeéle initial

Une fois la modélisation achevée, une étude du systeme peut débuter. Pour cela on
calcule les pdles du systéme qui sont aussi les valeurs propres de la matrice d’état A.

Répartition des valeurs propres du systéme initial
8000 ‘ T

0] ] —_———————

4000

2000 -~

I I
| |
| |
2000 - % 7777777777777777777 % 7777777777777777777 ;i
| |
| |
| |
| |

T '

|
|
|
6000 |-~ -~~~ - ------------ TR
|
|
|
|
|

|
|
|
l
!
|
l
|
-8000 ‘
-15 -10 -5

On remarque que :

- Tous les pbles sont dans la zone dite stable au sens large « ie a partie
réelle négative »

- La présence de nombreux péles trés proches de I'axe imaginaire, voir sur
cet axe, ce qui laisse prévoir un comportement oscillant.

- La partie réelle de la plus grande valeur propre vaut -1.0272.10°, donc
trop proche de I'axe imaginaire.

Cette répartition est due a l'inversion de la matrice masse (M) du systéme, ce qui
introduit un mauvais conditionnement. En effet, le conditionnement de A (ie la plus
grande v.p sur la plus petite) vaut 1.3860.10™%.

Rq : Afin d’améliorer ce conditionnement, on va effectuer une réduction du modéle.
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2.3.2. Minimisation du modele

L'objectif de la réduction de modele est : Etant donnée une de fonction(s) de
transfert G(p) d’ordre n, rechercher une fonction(s) de transfert Gr(p), d’ordre r
avec r<n, qui soit « relativement proche » de G(p).

Sans rentrer dans les détails théoriques de cette minimisation, qui pourrait
faire I'objet d’'un stage de recherche, grace a la fonction Balreal et Minreal de
matlab, on obtient un systéeme réduit. Ainsi on passe d’'un état de dim 144 a un
autre de dim 57.

On calcule les valeurs propres de la nouvelle matrice d’état A, on obtient :

x 10* Répartition des valeurs propres du systéme aprés Balreal et minreal
25
\ \

15—~ mmmmmm oo

1 |

-

| |

l l
A5k e o |

l l

| |

| |

-2.5

On remarque que :
- Tous les plles restent dans la zone dite stable au sens large
- Toujours, la présence de poles tres proches de I'axe imaginaire
- Par contre, on remarque un meilleur conditionnement, en effet il vaut
7.6342.10°.
- Pour la réponse au balourd en boucle ouvert (voir annexel).

Conclusion

Le modéle réduit ainsi obtenu, sera celui utilisé pour la conception d’'une loi de
commande robuste, car il est moins grand et surtout possede un meilleur
conditionnement.
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Chapitre 3

DIMENSIONNEMENT DE L'ACTIONNEUR

Introduction

La définition des objectifs de commande a atteindre est primordiale puisqu’elle
permet d’orienter les futurs choix possibles (et de déterminer ceux non possibles) de
lois de commande. Aprés de multiples réunions avec les divers partenaires du projet,
il a été convenu deux objectifs pour le contréle.

3.1. Objectifs du contrble

1. Objectif principal de controle

Il a été décidé de s’intéresser principalement au déplacement d’'un point situé sous
l'aile (dd3 et ddl4 du point 600003 du modéle numérigue) lorsque le réacteur est
soumis a un balourd variable. Le but est de minimiser, par le biais d’'une suspension
active, l'effet de ce balourd sur le point considéré (minimisation d’amplitude du
déplacement).

Pour contrbler ce comportement, il a été décidé de synthétiser des actionneurs actifs
permettant de générer : 1 force en parallele de chacune des 2 biellettes (de raideur
kO) sur le ddI3 des points : 400005 (-f1) et 600001 (+f1), 400006 (-f2) et 600002
(+f2).

Enfin, le contréle boucle fermée sera par la suite réalisé en utilisant comme mesure :
ddl 2 et 3 sur les points 101001, 102001, 400003, 600003, 600004.

2. Objectif secondaire de contrdle

L'objectif secondaire de contrdle concerne la prise en compte d’incertitudes sur la
chaine perturbation — actionneur — modéle - mesure. Il s'agit la de répondre a
certaines questions dont les réponses influent sur :
= Jamplitude des commandes a appliquer par la suite en ligne, et donc sur la
conception en amont de l'actionneur actif,

= e choix de la (les) loi(s) de commande a tester,
= et donc plus globalement, sur la qualité future de la loi de commande.

Concernant ces incertitudes, il s’agit donc de les identifier (quelles sont-elles ?, ou
sont-elles ?, quelles sont leurs amplitudes de variations ?) et d'évaluer leurs
influences sur le contrdle actif.
Qualitativement, ces incertitudes proviennent :
= du balourd : celui-ci est la source du probleme. Il est modélisé par une masse
située a une distance de I'axe du rotor et tournante a la vitesse de celui-ci.
Cette perturbation est importante car elle influe beaucoup sur les
déplacements en sortie et donc sur le contrble, et d’autre part elle est difficile
a prendre en compte car I'équivalence du produit masse-distance semble
impossible a étre connu avec certitude. Par ailleurs, il se peut en plus que ce
balourd suive une dérive dans le temps.
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» de l'actionneur actif « électromagnétique » : a priori, peu d’incertitudes sont
liées a cet actionneur. Il y a peu de dérive temporelle, le principal probleme
venant de la non linéarité du modele, dont la saturation magnétique.

» du modele: les incertitudes paramétrigues concernent principalement le
manque de données numériques pertinentes sur les éléments constitutifs du
modele, ainsi que leurs dérives dans le temps. Ceci n’a pas encore été traité,
mais des dérives modales plus faciles a introduire seront incorporées
prochainement.

= des mesures : le probleme concerne principalement le manque de mesure,
surtout les caractéristiques masse-distance du balourd. Par ailleurs, le balourd
(comme les forces) étant complexes, il s’agit aussi de connaitre I'origine des
phases.

Il s’agira par la suite de « robustifier » au mieux la ou les lois de contrble testées vis-
a-vis de ces diverses incertitudes, ou de celles qui auront été définies comme les
plus prioritaires.

3.2. Evaluation de I'ordre de grandeurs des comma  nde

L'évaluation de l'ordre de grandeur des commandes a fournir par I'actionneur
électromagnétique, en boucle ouverte, permet au CEGELY de dimensionner
numeriquement l'actionneur correspondant. Parallélement a I'étude du LTDS dans ce
domaine, le LAGEP s’est intéressé a quantifier les problémes de robustesse liés a
certaines incertitudes sur la commande. Ceci a été réalisé par une étude numeérique
de sensibilité.

1. Résultats optimaux pour le cas nominal

L’évaluation faite par le LTDS pour ce cas nominal a été réalisée dans les conditions
suivantes : en régime de croisiere (Q,=6000 rpm), le balourd résiduel nominal

considéré vaut 0,001 kgm. Le contréle actif optimal nominal étant la solution d’un
probléme d'optimisation, la solution est f,=5,7e7%4" kN et f,=5,8e%3" kN alors que
I'amplitude de la sortie passe de 0.1mm & 10"’ mm. Ceci correspond donc & un
amortissement quasi-total de l'effet du balourd en sortie. Ce probléeme suppose
néanmoins que tous les parametres sont connus, constants et/ou mesurés,
notamment le balourd qui est une forte perturbation d’entrée dont les effets sont a
rejeter en sortie. Par ailleurs, cela suppose de connaitre I'origine des phases.

2. Sensibilités des résultats optimaux par rapport a un balourd
connu

Les variations de balourd se font dans un ordre de 1 a 100 en modifiant le balourd de
0,001 kgm (cas nominal) a 0,1 kgm. On suppose dans un premier temps que ce
balourd est connu, et est donc utilisé dans la détermination des forces optimale.
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Optirnal contral forces at B000 rpm applied between [(B00001,3) and (400005 3)] (blue) and [(BO0002 3) and (400008,3)] (green)
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==

FPhase (degree)

o
=

do

=]

Amplitude (kM)

D.

Stroke (mm)

Unbalance load (kgm)

Figure 4.1 : Phase, amplitude et courses relatives
boucle ouverte pour un balourd connu.

aux actions de contréle optimales en

At (500003 3) (top) and at (500003 4) (bottom) at 6000 rpm: free response (left) and response with optimal control (right)
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Figure 4.2 : Réponses de sortie sans contrdle (gauche) et optimales en boucle ouverte

(droite) pour un balourd connu.

On voit que le déphasage reste le méme quel que soit le balourd, et que 'amplitude

des forces varie linéairement avec le balourd :
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Donc, si le balourd change d’un facteur 10 par exemple de 0,001 kgm (cas nominal)
a 0,01 kgm, cela revient donc a devoir appliquer une force de I'ordre de 57 kN (5,7kN
au nominal). Ceci dépasse grandement les capacités de I'actionneur actif et limite
donc notre domaine d’application a des variations de balourd tres faibles. Dans tous
les cas, les déplacements sont infiniment amortis.

3. Sensibilités des résultats optimaux par rapport a un balourd inconnu

On introduit ici des variations de balourd de I'ordre de 1 (nominal) a 100 qui se font
en le modifiant de 0,001 kgm (cas nominal) a 0,1 kgm. On suppose cependant que
ce balourd est inconnu dans le calcul des forces optimales. On applique donc, pour
chaque balourd, les 2 actions optimales déterminées dans le cas nominal.

At (500003 3) ftop) (BO0003 4) (bottorn) at 5000 rpm, with nominal unbalance load=0.001kgm: free response (left) and response with nominal contral applied (right)
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Figure 4.3 : Réponses de sortie sans contrdle (gauche) et en boucle ouverte avec les
actions optimales nominales appliquées pour un balourd inconnu (droite).

On constate (figure 4. 3 et figure 4.4) qu’en s’éloignant du point nominal, la réponse
avec un contrdle en boucle ouverte obtenue en appliquant les actions optimales
nominales (obtenues a 0,001kgm) varie beaucoup :
= Pour des petites variations de 0,0005 kgm autour du balourd nominal (figure
4. 4), 'amplitude des réponses de sortie passe de I'ordre de 10" mm a5 10™
mm, alors que sans controle, cette amplitude vaut 1.6 10° mm.
L’'amortissement de la réponse est donc passé de l'infini a 3. On peut dire que
notre action est donc peu efficace.

= Pour des grandes variations de balourd (figure 4.3), les amplitudes des
réponses considérées tendent vers des valeurs proches de la valeur obtenues
sans contréle :
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o En effet, plus le balourd augmente au-dela de sa valeur nominale et plus
les forces appliquées deviennent faibles devant les forces optimales qu'il
faudrait réellement appliquer. Ces forces appliquées deviennent donc
négligeables devant le balourd et on tend alors naturellement vers la
réponse sans contréle.

o Dans lautre sens, plus le balourd diminue au-dessous de sa valeur
nominale et plus les forces appliquées deviennent fortes devant les forces
optimales qu’il faudrait réellement appliquer. Cela revient donc a appliquer
des forces disproportionnées face a un balourd guasi-négligeable. Ces
forces appliquées agissent alors a leur tour comme des perturbations qui
provoguent donc des déplacements en sortie.

En conséquence, il est donc absolument primordiale pour la réussite future du
contrdleur actif de bien connaitre 'amplitude du balourd, soit par des capteurs (ce
qui semble difficile), soit par un observateur.

At (500003 3) (top) ,(BO0003,4) (bottorn) at 6000 rpm, with nominal unbalance load=0.001kgm: free response (left) and response with nominal control applied (right)

w10’ %107
16 . B .

.

Response amplitude (rmm)
Response amplitude (rmm)

0s 1 15 [1-] 1 15
Unbalance load (kgm) w10 Unbalance load (kgm) 3

Response amplitude {rmm)
Response amplitude {rmm)

0& 1 15 1R 1 15
Unbalance load (kgm) £ 10° Unbalance load (kgm)

Figure 4.4 . Réponses de sortie sans contrdle (gauche) et en boucle ouverte avec les
actions optimales nominales appliquées pour un balourd inconnu variant dans un trés proche
voisinage du balourd nominal (droite).

bY

4. Sensibilités des résultats optimaux par rapport a un déphasage
inconnu

On introduit ici un déphasage de -180°a 180°sur | a phase du balourd nominal utilisé
pour calculer le contréle nominal afin d’obtenir le balourd réel a controler. Ce
déphasage représente le manque d’information que I'on peut avoir sur I'origine des
phases, le balourd et les forces optimales dépendant tout deux de ce parametre. On
suppose que ce déphasage est inconnu quand on applique le contréle optimal
nominal qui est calculé avec un déphasage nul.
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On applique alors comme précédemment, pour chaque déphasage, les 2 actions
optimales déterminées dans le cas nominal.
On constate alors la forte sensibilité des réponses en sortie par rapport a ce
déphasage :
= Le cas le plus défavorable se situe quand on est en opposition de phase : les
variations de courses dus aux actions sont faibles (moins de 10% autour de
0,003 mm sur la figure 4.5), alors que les variations déplacements en sortie
sont énorme (figure 4.6). En effet, le systeme contrélé provoque dans ce cas
un déplacement 2 fois plus important qu’avec le systéme non contrélé !

= Le systéme controlé donne sensiblement le méme résultat que le systeme non
contrélé quand on a un déphasage de +/- 60° (figure 4.8). Dans les gammes
de déphasage [-60° 09 et [0° 609, 'amplitude de la réponse varie quasi-
linéairement avec le déphase: d= +/-1.6 10° mm/° Ainsi, avec un faible
déphasage de 1° (au lieu de 0° si I'on connait par faitement I'origine des
phases), on passera d’'un déplacement en sortie de 10" mm a 1.6 10° mm
(qui correspond a un amortissement de I'effet du balourd de 98.4% (cf. tableau
4.1). En conséquence, pour garantir un amortissement de 90% minimum, le
déphasage ne doit pas étre plus grand que 5,7°

| Déphasage | (9 1 [57 [ 10 [ 50 [100 | 180

Amortissement de l'effet balourd | -98.4 | -90 -84 -15 +53 | +100
(%)

Tableau 4.1 : Amortissement de la réponse en boucle ouverte avec les actions optimales
nominales appliquées pour un déphasage inconnu en fonction du déphasage.

En résumé, 'amortissement recherché de I'effet balourd varie tres fortement selon le
déphasage. En conséquence, il est donc important pour la réussite future du
contrdleur actif de bien connaitre I'origine des phases par des capteurs (ce qui
semble possible a priori).
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Optimal control forces at 6000 rpm applied between [{(B00001,3) and (400005 3)] (blue) and [{B00002,3) and {400008,3)] (green)
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Figure 4.5 : Phase, amplitude et courses relatives aux actions de contr6le en boucle ouverte
avec les actions optimales nominales appliquées pour un déphasage inconnu variant dans [-
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At (500003 3) (top) and &t (B00003 4) (bottor) at B000 rpm: free response (left) and response with optimal contral {right)
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Figure 6 — Réponses de sortie sans contréle (gauche) et en boucle ouverte avec les actions
optimales nominales appliquées pour un déphasage inconnu variant dans [-180°
+1809(droite).
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Optimal contral forces at B00O rpm applied between [(B00001,3) and (400005,3)] (blue) and [(E00002,3) and (400006 3)] (green)
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Figure 4.7 : Phase, amplitude et courses relatives aux actions de contréle en boucle ouverte
avec les actions optimales nominales appliquées pour un déphasage inconnu variant dans [-
60° +601.

At (600003,3) (top) and at (BO00CS 4) (bottorn) at 6000 rpm: free response (left) and response with optimal control (right)
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Figure 4.8 : Réponses de sortie sans contrble (gauche) et en boucle ouverte avec les actions
optimales nominales appliquées pour un déphasage inconnu variant dans [-60° +609.
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3.3. Conclusions et perspectives

La définition du cahier des charges pour la partie commande a été en partie réalisée.
Une fois I'actionneur actif réalisé et modélisé, il resta a déterminer les diverses
incertitudes.

En boucle ouverte, des forces optimales f; et f, de I'ordre de quelques kN a appliquer
par I'actionneur actif ont été évaluées, rendant la conception d’'un actionneur actif
tout a fait réaliste. La sortie est néanmoins tres sensible par rapport a 'amplitude du
balourd (perturbation d’entrée) et de la connaissance de l'origine des phases. On a
défini le cas nominal comme étant un régime de croisiére (Q,=6000 rpm) avec un

balourd résiduel de 0,001 kgm.

En ce qui concerne 'amplitude du balourd, on a supposé ici gu’il variait d’'un rapport
1 (0,001 kgm) a 100. En appliquant les 2 actions optimales nominales, le
déplacement de la sortie varie linéairement avec I'amplitude du balourd. Dans les cas
les plus extrémes, la méconnaissance du balourd méne a des résultats de sortie ou
le contrOle actif avec les actions optimales a les mémes effets qu'un contréle sans
action. Il convient donc de connaitre I'amplitude du balourd du mieux possible et de
définir précisément la gamme de balourd sur laquelle nous devons finalement
travailler.

En ce qui concerne l'origine des phases, son influence est encore plus grande,
puisque si I'on applique les actions optimales nominales alors qu'un déphasage de
180°n’a pas été pris en compte, cela revient a dou bler 'amplitude des réponses de
sortie au lieu de les annuler. Pour garantir un amortissement de 90% minimum, le
déphasage ne doit pas étre plus grand que 5,7° Il convient donc de connaitre
I'origine des phases du mieux possible.

Concernant la mesure de I'amplitude du balourd, cela semble plus délicat a cause du
manque de mesures directes le concernant : une approche par observation et/ou
robuste est donc primordiale. Toutefois, la mesure de l'origine des phases semble
plus facile a mesurer avec les divers capteurs disponibles. Cependant, les mesures
devront étre faites a une fréquence bien supérieure a celle du balourd.

Enfin, nous n’avons pas parlé ici des incertitudes de modeéle, pas tant sur la structure
du modeéle, mais dans les valeurs numériques. Classiquement, pour ce type de
systeme, on préféere introduire des incertitudes dans la représentation modale. Ceci
sera fait dans la suite.

En ce qui concerne les taches futures (commande en boucle fermée), il s’agira de
concevoir une ou plusieurs lois de commande et d’évaluer leurs performances. En
coordination avec le CEGELY, le modele de lactionneur sera utilisé et ces
performances évaluées. Les résultats de contrble obtenus pour cet actionneur
permettront en retour au CEGELY de I'optimiser.

26

Tarik HAMANE Master GSA
Projet IMPACT Juillet 2005

]



:

Stage de Rechercheos
Contréle & Commande de suspensions moteurs d’avions

Chapitre 4
COMMANDE DE L’ACTIONNEUR

Introduction

Une des problématiques du projet IMPACT concerne le contrdole des niveaux
vibratoires et donc acoustiques d'un avion, induits par la rotation des moteurs en
régime de croisiere.

Dans l'optique ou l'on désire isoler les systémes vibrants de I'habitacle, des
actionneurs actifs ont été proposés dans le cadre de ce projet. En effet trois types
d’actionneur sont mis en concurrence, mais chacun a son domaine de prédilection :

>Actionneur électro-magnétique  (CEGELY)
— Cet actionneur interviendra pour la filtration de la force due au balourd
résiduel des parties tournantes du moteur.

>Actionneur piézo-électrique  (LAGEP & LTDS)
— Son périmétre d’action est la force due au balourd consécutif a une
perte d’aube. Donc principalement celui des régimes stabilisés du
systeme propulsif soumis a des excitations harmoniques.

>Actionneur nano-poreux hydrophobe  (LTDS)
— Cet actionneur intervient afin d’amortir la réponse stabilisée du systeme
propulsif soumis au balourd de forte amplitude caractéristique du
régime de windmilling (gamme de fréquences faibles mais durée assez

long).
La commande de ces actionneurs est réalisée par nos soins.

4.1. Cahier des charges et modélisation

L'étude de dimensionnement de l'actionneur (voir chapitre 3), a montré que ce
dernier doit réaliser une force de l'ordre de 6 KN, afin d’atténuer les vibrations
existantes sur I'ensemble propulsif d'une aile en présence d’'un balourd résiduel de
(0,001 kg.m), et ceci en régime de croisiere stabilisé a 6000 tr/min (soit 100 Hz).

En effet suite a cette étude de dimensionnement la solution nano-poreux est écartée
puisque I'amplitude de la force qui doit étre réalisée (6 KN) et trés faible pour ce type
de solution.

Dans cette étude je m’intéresse plutdt a la solution développé par le CEGELY en
adéquation avec le LAGEP. En effet lactionneur électromagnétique est
commandable en tension et fournit une force proportionnelle au carré du courant.

Par conséquent, afin de pouvoir créer une force > 0 ou < 0, il faut un actionneur a
deux bobines (une pour chaque sens de la force). Ces 2 bobines sont néanmoins
découplées magnétiquement, et commandées par une alimentation a 1 KHz (c’est
certes ici un facteur a optimiser plus tard, car on veut tout de méme éliminer le
balourd de 100 Hz).

L’'actionneur peut étre modélisé par un circuit RL, ce qui introduit une constante de
temps a prendre en compte et a optimiser par I'équipe du CEGELY.
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RL Series Circuit

i(t) = L{1-e™*)

51 R

Vot 'A'A

Figure 5.1 : Circuit RL modélisant une partie de I'actionneur
Avec :
- R =14,64 Ohm
- L’inductance L(]) : on considére qu’elle est constant jusqu'a 1.2 A/mmz, ou
elle vaut 0,016106268 H et varie linéairement jusqu’a 3 A/mm2,

L=f(courant)
entre 1 et 3 A/mm

—m— A/mmz?

—o—H

3,50E+00
3,00E+00
2,50E+00
2,00E+00
1,50E+00 -
1,00E+00
5,00E-01 -
0,00E+00

LH)

¢
[ 2

©- &
@ @

[ 2
®

courant(A/mm)

- Soitun ' =L/R=1,1ms.
Une commande a deux tensions (V1 et V2) ou sinusoidale est préconisée :

* V1>0 permet de charger la bobine pour augmenter la force de 0 a Fmax.
* V1<0 permet de décharger la bobine pour diminuer la force de Fmax a 0.

De méme pour V2, mais dans l'autre sens (ie de 0 vers —Fmax et de —Fmax vers 0).

Rq : On peut appliquer ces 2 tensions non nulles en méme temps (dans le transitoire
afin de faire changer a la force de signe).

» les valeurs numériques des contraintes vitesse sur la tension de Commande:
au plus 100V/us au niveau du convertisseur, mais cette valeur peut étre
améliorée si c'est une contrainte pour la réalisation de la commande.
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» les valeurs numériques des contraintes vitesse sur le courant : 10A/us au
niveau du convertisseur, cette valeur aussi peut étre améliorée.

Il 'y a pas d’incertitude sur le modele de 'actionneur, et les quelques variations de
self sont négligeables. Les non linéarités se tiennent donc:

« Dans le rapport entre la force et le courant bien sar, F=K(1)*I°.

En ce qui concerne les données de celle-cion a:

A/mm?2 Force N
0 0

0,2 441
0,35 1150
0,5 1920
0,7 3280
0,85 4320
1 5360
1,5 5960
2 6120
2,5 6220
3 6300

]

force=f(courant)

4000 / —e— A/mm?2

3000 —m— Force N
2000 /

1000

O—-/:/ttotttoto—

courant(A/mm)

A partir de ces résultats on peut « fiter » une loi sur le K(I), grace a la fonction polyfit
de Matlab, on choisi un ordre assez €levé pour garantir des résultats optimaux.
On obtient ainsi pour un ordre 8 :

K(I) =10-6*[-0.01* I8 +0.1152* 17 - 0.5419" 16 +1.3515" 15-1.9296" |14

+1.587213 -0.7149°12+0.1479 ]
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Figure 5.2 : K en fonction du courant |

Fonction de transfert de I'actionneur

On a pour le circuit RL :  e(t) = Ri(t) + Ldi(t)
E(s) = RI(s) + Lsl(s)

K, E(s)

Donc : I(s): 1+T<

avec K,=1/R et I =L/R

Et comme F=k(1)*I?
*12
H (s) =20 K K" 1K
E(9 1+Ts
Aussi, pour 1A/mm2 =10.5 A (car le nombre de spires = 100)

avec un courant en [A/mm?

La fonction de transfert de I'actionneur devient donc:

*x12
H(s)= Kleer(ll‘)s 'S avec K,=10.5

Linéarisation du modeéle de I'actionneur

Afin de calculer un correcteur qui puisse garantir a la sortie de I'actionneur une force
qui va amortir l'effet d0 au balourd, une linéarisation autour d'un point de
fonctionnement |,du modele de I'actionneur s’impose afin de simplifier la synthese

du correcteur. En effet, I'élément non linéaire de ce dernier est bien le k(l).
Pour cela, on pose :

_i) =1, +4i(t)

- F®)=F, +JF(t)
Et on résout 'équation F(t) = K[I()]*I*(t) avec la condition initiale F,=K(I,)* I,.
Ce qui revient mathématiquement a évalueren 1 :

diK () *1°]

a(t)= di

LA = FH=K,d
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Pour choisir le point de fonctionnement autour du quel on va linéariser, on fait des
simulations pour plusieurs points dans le domaine non saturé et ou lI'inductance reste
constante (ie entre O et 1,2 A).

Ainsi pour I,=Imax =1.2Aon a:

- O F(t)=202350I
- Et il faut une tension de commande théorique de 154.38V.

Pour |1,=75%Imax = 0.9Aon a:

- O F(t)=685230I
- Avec une tension de commande théorique de 154.32V.

Pour 1,=50%Imax = 0.6Aon a:

- OF(t)=672750I
- Et une tension de commande théorique de 237.17V.

Choix du point de fonctionnement

Pour les différents points cités avant, on va faire une étude en BO, avec une entrée
en échelon et sinusoidale, afin de choisir le point le plus adéquat.

Afin d’avoir en sortie un signal sinusoidale variant entre —Fmax et +Fmax, on a utilisé
la configuration suivante.

k_ac
!-\-\_/' - .. =
tau.s+1
O<alpha<1 Umax Transfer Fen
actionneur
"
—-.._
Add Dutz
- — > K_ac
L+ tau.s+1
U ased Add Transfer Fcnd

actionneur

Figure 5.3 : Génération de sortie (force) sinusoidale pour le systeme linéarisé

Apres ces simulations, notre choix c’est porté sur 1,=75%Imax=0.9A. Car, en effet ce

point nous permet d’avoir le minimum d’atténuation soit en sortie une force de 6 KN,
pour une tension de 154.32V en entrée, ce qui vérifie la théorie (dimensionnement
du CEGELY).
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De plus c’est celui qui donne les résultats les plus proches du modele réel.
On trace les réponses en échelon (entrée de 45 V) et impulsionnelle du modele

linéarisé autour de 1,=75%Ilmax :

Step Response

Amplitude

0 1 1 1 1 1

0 1 2 3 4 5 6
Time (sec) % 10°
X 104 Impulse Response

Amplitude

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
Time (sec) x10°

Figure 5.4 : Réponses indicielle et impulsionnelle du modéle linéarisé.

Rq : En ce qui concerne la stabilité, c’est un 1* ordre donc stable.
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4.2. Commande de I'actionneur

Afin de contréler cet actionneur, on va appliquer différentes méthodes de contrdle :

Organe de commande

L‘. It ¥
Comectenr | ——m=( | Processus -

1. La régulation quadratique linéaire LQR
Pour un systeme en représentation d’état, on cherche la commande optimale selon
l'indice J (Voir plus bas)
Les principaux avantages de la régulateur quadratique linéaire sont :

» Pas de difficultés théoriques.

» Une notion de compromis entre I'énergie dépensée et la rapidité
de la réponse.

» Un critere quadratique a optimiser :

J=x"Gx +.[.:.j: (rIQfo"_RH)n’I
état final reponse énergie
temporelle

» Un acces direct aux parameétres permettant d’optimiser ce
compromis.
La seule difficulté est I'accés a I'état, mais dans notre probleme cela ne se pose pas.

En effet, chaque parametre influe sur le systeme :

— Q:surladurée du régime transitoire.
— R :sur la sollicitation de la commande.
La valeur classique donne la valeur de la commande optimale : u(t)=-R™B" S

Rdg : Pour plus de détails sur la théorie de la commande quadratique se reporter a
I'aide Matlab control toolbox.

Apres, une mise sous forme d’état de la fonction de transfert linéarisée de
I'actionneur et un choix adéquat des parameétres Q et R, le calcul du correcteur LQR
nous donne :

- Pour Q=[1] et R=[1] => on a un gain du correcteur K_cor = 0.1260 (voir
annexe 3) .
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- Etla commande devient: U = - K_cor.[X-F] avecX = F(la force) qui est

I'état du systéme.
Cette solution a 'avantage d’étre simple, et assez robuste. On teste le correcteur sur
le modele linéarisé puis le non linéarisé. Pour le non linéarisé on a :

Réponse indicielle avec LOQR
6000

5000 - ——-—l————f4-——— oo

4000 ----———-fF-F--———-7--—-—

3000F - -—--l-- AL

faceenN

2000F - -—--l——f-—4-——-—f-————-

1000 -----—f-—-G-—-——t-———-

20 25 30 35 40 45
temps en ms

force LOR
5000 T T

4500 - N
4000 - N
3500 + B
3000

2500 -

faceN

2000

1500

1000 -

500 —

. ) . . . .
o 50 100 150 200 250 300 350
temps sur 10ms

Figure 5.5 :Réponses a une entrée échelon et sinusoidale (ampl 6000) avec correcteur LQR

Les résultats obtenus sont :

* un déphasage en sortie de I'ordre de 10%, ce qui permet de garantir
une atténuation du balourd de plus de 80% (voir_chapitre 3, pour
l'influence du déphasage sur la réjection du balourd).

* Mais l'erreur statique introduite est assez importante.

Une solution : introduire I'inverse du gain statique dans le systéme bouclé :
G_stat=[C*inv(-(A-B* K_cor))* B* K_cor] =5.4398
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force avec LOR et Gain

6000 -
5000 -
4000
E 3000 - —

2000

1000 —

o

. . . . .
o 50 100 150 200 250 300
temps sur 12ms

Figure 5.6 : Réponses a une entrée sinusoidale avec correcteur LQR et 1/Gain_statique.
2. Larégulation quadratique linéaire LQR avec In  tégrateur

En effet, afin d’éliminer cette erreur statique, l'introduction d’un intégrateur s’impose.
Une solution tres intéressante est d’augmenter I'ordre du systéme par l'introduction
de cet intégrateur entre I'état actuel qui est aussi la sortie (la force F) et le 2°™ état

rajoutéjF, ainsi on aura :

_% courant

To Wotkspacel To WotkspaceZ
Scopel e
b I-(UJ z
n Fen ntegrator

Figure 5.7 : Schéma de réalisation du correcteur LQR_Intégrateur.

= - [K1+(K2-F)].X

avecX = {Xl - I 1

X, =F

- PourQ=1, etR=1, =>o0naun gain du correcteur :
K_cor =[K1; K2]=[1;0.1269]

Cette solution nous permet de garantir un déphasage inférieur a 10% sans gain
statique (voir annexe 3).

En ce qui concerne la sollicitation de la commande, les deux solutions sont
acceptables puisqu’elles respectent les contraintes de dynamique donnée page 28 et
29 sur le courant et la tension. En effet :

- Ladynamique sur le courant vaut 1 A/ ms.
- Celle sur la tension vaut 900 V/ ms.
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Conclusion

Les correcteurs calculés garantissent les performances désirées a savoir, un
déphasage limité et la force requise pour compenser l'effet vibratoire du balourd,
aussi ils présentent une robustesse vis-a-vis des perturbations.
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Chapitre 5
SYNTHESE D’UNE LOI DE COMMANDE H

:

Introduction

L'approche H~ est une fagcon particuliere de calculer un correcteur, sans que toutes
les demandes de performance et de robustesse soient prises en compte a priori.

Elle permet de modeler différents transferts du systeme asservi, de garantir des
marges de stabilité, et d’assurer la robustesse aux dynamiques négligées, par un
retour dynamique de sortie.

Valeurs singulieéres d’'une matrice de transfert

Soit un systéme LTI, en réponse & une excitation harmonique e(t)= Ee€“, la sortie du
systeme s’écrit donc :

() =G(jo) E€”

Pour un SISO, on définit le gain a la pulsation w comme étant | G(ja)| . Dans le cas
multivariables, on utilise la notion de valeurs singulieres, définies comme les racines
carrées des valeurs propres de G(jw) multipliée par sa transconjugée :

7, (G(jW)) =4 (G(W)G(~ w)")
avec =1, min[dim{vecteuentré¢,dim(vecteusortie)]

Norme H «~ d’'un systéme LTI

Soit un systeme LTI décrit par la représentation d’état :

X (t)= AX (1) +BU (t)
Y(t)=C.X(t)+DU (1)

ou:A eR™™ B e R, C e RP*Met D € RP™.

A laguelle correspond la matrice de transfertG(s)=C.(s| —A) " B+D.
On définit une norme appelée norme H et notée ||G(s)| =, de la maniére suivante :

1G(s) | Z=SLDJFE)5'(G(jW))

|G(s)| = est donc la valeur la plus élevée du gain du systéme sur 'ensemble des
pulsations (pour un systeme monovariable, c’est la valeur la plus élevée de| G(j a)| ).
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5.1. Synthése H ~ Standard

La synthese H«~ par approche standard constitue une méthode de construction de
correcteurs utilisant des outils fréquentiels. Le systéme en boucle fermée, décrit
egalement par des incertitudes, doit couramment satisfaire des exigences formulées
en termes d'objectifs de commande. Celles-ci sont alors réalisées grace a I'étude des
marges de stabilité et au modelage de transferts entrée/sortie du modele de
synthése de facon que le systtme commandé posséde de bonnes propriétés de
stabilité et de performance.

Le Théoréme du petit gain (voir annexe 4) est la base du développement des outils
d'analyse qui permettent de mettre en oeuvre une stratégie de contrble par
optimisation He.

La méthodologie de synthese adoptée est fondée sur les principes de I'optimisation
He. L'entrée de commande se présente sous la forme suivante :

Ta(s) = K(s).Z(s)

Avec z=[yL,/L]". Les lettres majuscules représentent les transformées de Laplace.

Les objectifs de commande sont pris en compte par l'introduction de filtres Wi, qui
représentent des pondérations fréquentielles appliquées sur différents signaux. lls
sont utilisés ici pour pondérer la commande et les sorties, afin d'assurer les
performances et de bonnes marges de stabilité au systéme en boucle fermée.

La figure 6.1 présente le schéma en boucle ouverte utilisé pour la synthese dans
lequel les signaux a contrdler sont yL, (/L et Ta, vis a vis de la perturbation fw.

Le correcteur utilise les 2 mesures disponibles yL ety L.

Les fonctions Wi, sont des filtres du premier ordre paramétrés par un gain statique
GO, un gain a linfini G~ et une pulsation de coupure w,, dont I'expression est la

suivante :

Goo 4 Gﬁ -1l + GD@'DV GE’*;_ -1
Ty Gé —1)a + W/ L-r':“_ —1

Wi(s) =

Ce formalisme permet de modeler des filtres (passe bas ou passe haut) au niveau du
gain mais avec une sélection de gamme de fréequence (autour de w,) au niveau de la

phase.

Rqg: Dans un premier temps, je présenterai la disposition la plus complete, soit
toutes les possibilités d’intégration de ces filtres (théoriquement), et par la suite, la
démarche suivie pour notre application.
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Intégration de filtres de pondérations

of Wi |7
[

perturbation sortie
i i " ->— .
! D W
o W i, mesure ! *
ertrée_réf :D—‘ T w, ™ Y
»
assistance -
W, M

le modél

Figure 6.1 : Schéma de synthese du correcteur.

Le correcteur K(s) (qui rappelons-le s'intéegre entre les mesures¢/ L, yL et la
commande Ta minimise au sens de la norme H« |le transfert entre les entrées fw, P,
Ta et les sorties apres pondération ¢/ * Lety* L :

T, [§% T

min||Towlle ; 2= WL, v1,. T3] i w=[fi.p]

Le choix des paramétres intervenant dans les filtres Wi résulte d'une méthodologie
systématique et reproductible dont les étapes sont présentées ci-dessous :

1. Choix des filtres W1 et W2 de facon a satisfaire les objectifs de
précision pour les grandeurs régulées (respectivement yL et ¢L).

L'action des filtres doit donc étre apportée en basse fréquence, grace
au parametre GO.
2. Choix de la pulsation a,pour le filtre W1. Cette pulsation doit permettre

au systeme en boucle fermée d'obtenir des réponses plus rapides. Elle
peut étre également percue comme la pulsation au-dela de laquelle on
evite de solliciter les dynamiques négligées.

3. W3 permet de régler l'atténuation en basse fréquence. Il régle le
comportement transitoire en réponse a une perturbation.

4. W4 pondere la commande. Il introduit des contraintes de sorte que la
commande soit efficace dans la bande passante de l'asservissement et
gue l'actionneur soit sollicitt dans ses limites physiques de
fonctionnement.

5. W5 qui est choisi constant constitue un degré de liberté supplémentaire
dans le choix de limportance des mesures intervenant dans
l'asservissement (plus W5 est grand, moins le correcteur tient compte
deL).
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5.2. Application a notre modeéle

On a suivi une démarche progressive pour le choix du nombre et des parameétres des
différents filtres. Dans un premier temps, nous sommes partis uniquement avec des
pondérations sur la perturbation (car on connait sa gamme de fréquence) puis, sur
I'erreur et enfin sur la commande.

Apres différents essais, les parametres choisis sont les suivants :

* Pour W1 et W2, pas de contraintes, donc un simple gain de 1, on suppose
que les outils de mesures sont suffisamment précis.

« W3, est un filtre passe-bas avec GO = 1 et G = 10? et w,=735,6 rad/s soit

120 Hz car le balourd a une fréquence de 100 Hz.
« WS5, est un filtre passe-bas avec GO = 1 et G = 10?et «,=1000 rad/s.

« W4, est un filtre passe-haut avec GO = 10%et G« =1 et «,=6280 rad/s.

sortiel

dist S

,T

perbmbatiom 2

3 = JoctEn
¥ = CxtIm

Frocesqs

Filtres GO Ge w, (rad/s)
w3 1 10° 735.6
w4 10° 1 6280
W5 1 10° 1000

Figure 6.2 : Schéma de synthése et tableau récapitulatif des Wi
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La synthese par la méthode Standard en utilisant les équations de Riccati conduit a
un Gama =1.09, et le correcteur obtenu d’ordre 27 a été réduit a I'ordre 22, sans
dégradation notable de la réponse fréquentielle (fichier Matlab voir annexe 4).

Bode Diagram
From: In(1) From: In(2)

g -300 \ \

-250

w0l e || T

-350

-135 ] ]
10° 10° 10*10° 10° 10*

Frequency (rad/sec)

IVEY IULE (UD) , F1 B (Uey)
Ta Qu(2)

Ta Qu?)

Bode Diagram
From: In(1) From: In(2)

—
S

i
\N

-200

-300

To: Out(1)

-400

To: Out(1)
D
(6]

©
o

-200

Magnitude (dB) ; Phase (deg)

8
5 -300
0
'_
-400
0
5 _45\~
3
= -90
}_
-135 ]
10° 10° 10’ 10°

Frequency (rad/sec)

Figure 6.3 : Diagramme de Bode du correcteur avant (haut) et apres réductions.
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On peut vérifier qu’il présente un gain élevé en basses fréquences (de facon a rejeter
la perturbation de commande), et que son gain décroit fortement dans les hautes
fréquences (effet de roll-off).

Au niveau de I'amplitude de la réponse (soit le déplacement du point 60003 pour un
balourd nominal de 1g/m), en BF, elle passe a 2.410° m (contre 1.6 10° m sans
contréle ‘en BO’ voir annexel). Donc un déplacement 67 plus petit, avec un régime
stabilisé au bout de 6s.

x 10" Ceplacement du noeud GOOO03

d T T T T T T T T

cepaETet enrm

_a 1 1 1 1 L 1 1 1
o 0.5 1 1.5 2 2.3 | d.5 8 4.5

temps

Figure 6.4 : Sortie aprés correction (déplacement du nceud 60003)

L’étude de la robustesse se fera par la suite, lors de la synthése par p-analyse, une
fois les incertitudes sur le modele introduites.

Conclusion

La méthode de synthese He« standard est une tres bonne approche pour un
probleme nécessitant des pondérations diverses, par exemple la présence de bruit
ou non-linéarités, ou pour optimiser une partie du cahier des charges.
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Chapitre 6
INTRODUCTION DES INCERTITUDE

Introduction

Le calcul de la commande d'un processus physique passe nécessairement par
l'utilisation d’un modéle qui ne peut jamais étre une représentation parfaite de la
réalité : il y a toujours des incertitudes de modélisation, dont la conséquence est
gu’on ne peut pas décrire exactement par un modele mathématique le comportement
d’un systeme physique.

De plus, il se peut que nous ne voulions pas investir du temps et de I'effort pour
obtenir un modele plus précis, ou que le comportement change légérement entre les
expériences et nous ne pouvons pas déterminer un modéle plus précis. Dans la
pratique, les deux aspects contribueront a l'incertitude.

Qualitativement, pour notre systeme, ces incertitudes peuvent provenir :
= du balourd : celui-ci est la source du probléme. Cette perturbation (entrée) est
importante car elle influe beaucoup sur les déplacements en sortie et donc
sur le contréle, et d’autre part elle est difficle a prendre en compte car
I'équivalence du produit masse-distance semble impossible a étre connu avec
certitude. Par ailleurs, il se peut en plus que ce balourd suive une dérive dans
le temps.

= de l'actionneur actif « électromagnétique » : a priori, peu d’incertitudes sont
lies a cet actionneur. Il y a peu de dérive temporelle.

= du modele : les incertitudes paramétriques  concernent principalement le
manque de données numériques pertinentes sur les éléments constitutifs du
modele, ainsi que leurs dérives dans le temps. Donc des dérives modales plus
faciles a introduire seront incorporées.

En collaboration avec les autres partenaires, il a été décidé que :
o Le l'amplitude du balourd est connue a +/- 100% autour de 0.5g/m :
Donc elle vari entre 0g/m et 1g/m.

o Les incertitudes paramétriques dues au modele sont a représenter par
une incertitude sur les valeurs propres du systeme de +/- 10% :

Soit chaque v.p du systéme est connue autour d’un point

0 I'actionneur ne présente pas d’incertitudes.
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6.1. Modélisation du systeme incertain

Nous voulons donc un moyen d'incorporer ces incertitudes dans le modeéle.
L'approche de ces problemes consiste alors a utiliser un modeéle incluant une
perturbation (incertitudes) inconnue mais bornée. La borne sur cette perturbation
reflete la quantité d'incertitude.

L'incertitude sur le modéle décrite précédemment par une perturbation résulte en
général de deux sources; entrées inconnues (balourd) et dynamique inconnue (par
exemple dynamique en haute fréquence).

Cette dynamique inconnue sera regroupée dans un composant inconnu du modele,
noté A.
Cet opérateur inconnu A sera supposé linéaire et invariant dans le temps de norme
bornée.

Modélisation des systemes incertains par transforma tion linéaire
fractionnaire

Définition d’une transformation fractionnaire linéa ire

La représentation LFT est une représentation des systémes pouvant s’écrire sous la
forme d’une matrice d’'interconnexion P (matrice de transfert ou représentation d’état)
connectée par un retour A dont les éléments peuvent étre de nature diverse :
intégrateurs, non linéarités, systemes linéaires, parameéetres dépendant du temps,
dynamiques négligées...

Soit la structure générale de la figure 7.1, ou P est partitionné comme l'indique la

formule ci-dessous :
P, P
P=|: 11 12:|
I:)21 I:)22

y i P ¥y

— b —

Figure 7.1 : Représentation LFT( supérieure).

En supposons que det(l —PllAu)io le transfert entre u vers y obtenu apres
fermeture de la boucle par4,, est donné par :

y :[Pzz + BA, ( I - PnA)_1 P12:| u
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Modélisation des incertitudes paramétrigues

Ce type d’incertitudes concerne les incertitudes sur la valeur des parametres
physiques du modeéle du processus. Elles sont dues au fait que des paramétres n’ont
pas pu étre modélisés ou mesurés avec précision. Dans notre systeme c’est le seul
type d’incertitudes existantes.

On considére notre systéme donné par sa représentation d'état(A B,C,D). Ce

systeme peut étre représenté sous forme d’un objet LFT par I'extraction de toutes les
intégrations comme indiqué dans la Figure 7.2.

Figure 7.2 : Représentation LFT d’'un systéme linéaire

Le systéme ol les matrices A(A),B(A),C(A) et D(A) dépendent de fagon rationnelle

d’'un vecteur de parametres incertains &', peut étre modélisé par une LFT ou les
parametres incertains du systeme sont extraits et placés dans un bloc diagonal noté

A", tel que la matrice restante M décrit notre systeme linéaire (augmenté) et
invariant dans le temps.

La modélisation sous forme LFT de tels systémes peut étre abordée, en particulier
dans le cas ou les parametres interviennent dans le modele de facon affine, par la
méthode suivante de Morton [Mor85].

Soit un systéme incertain écrit sous forme d’état :

x=A(A) x+B(A)u
y=C(A)x+D(A)u

ou (A,,B,,Cy,D,) est la représentation du systéme nominal et A,;A,;A.;A, sont
des perturbations linéaires du modéle dus a les incertitudes paramétriques.
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Dans notre cas, les incertitudes sont sur :

* [l'entrée balourd donc on va les représenter par un A;=B,, car le balourd est

connue a +/- 100%.

e Sur les valeurs propres du systeme donc, pour les intégrer, on a mis la
matrice A, sous forme canonique afin de tirer les v.p, et donc:
A ,=10%* canor(A,) .

« A.=A0,=0.
Donc - x=A(p)x+B(a)u X= (A, +A,)x+(B, +A,) u
" y=Cx+Du y=C x+Du

Soit la matrice :
A, A
S(a) :{ A B}
AC AD

On suppose que la matrice d’incertitude S(A) peut se décomposer selon le
développement affine suivant :

sl halt Salt Bl §
ARSI TS C, D, G b i=1 G D

Pour chaque quadruplet (A;B;;C;;D;) on peut trouver deux matrices K, et H, par
décomposition en valeurs singuliéres telles que :

A B|_
{ci DJ‘K‘ H

En partitionnant ces matrices selon les dimensions de la représentation d'état :

K, :{E} etH =[H, H, ]

[P

T K11 r Kf1
Donc s(A)w[KJ[m H, J++g {KJM ]
Ky Ky %l H.ll H.12
S (A) = K ! : :
- N 5fr| n H f, H f,
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H,

Kl v Kf Kl . 1 . 2 ,
Onnote: K=| * 7l=[=> H=| © i |=[H,|H,)]

K, K, K,

i 2 H, Hy,
et
al,
A =
al,

Donc les incertitudes paramétriques s’écrivent : S(A)=KAH

On introduit les signaux z" et v' qui présentent des entrées et sorties fictives du
systeme définies par :

X
vi=A"Z
La représentation d'état du systéme perturbé s'écrit alors:
X =AX+K V' + Bu

z" =H,x+0v" +H,u
y =C,x+K,v' + Dyu

Conclusion

La méthode de Morton permet donc de séparer les parties connues des parties
inconnues du transfert u - y. Et donc la matrice M dans notre cas :

A | | B,
vo|Bs 00 0
0 00 A,
C, 00 0

Elle représente le modéle ne contenant que les paramétres nominaux. A" est la
matrice de perturbation dans laquelle toutes les incertitudes, ici les variations
paramétriques, sont stockées. Ces deux matrices sont connectées via des entrées

v' et des sorties z' artificielles du modéle nominalM , de sorte que le modéle
(M ,A') couvre I'ensemble de toutes les configurations imaginables du systeme réel

guand A" balaie I'espace paramétrique.
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>

1
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O —
.

A

V'a Z'a

V's Z's
A, T T B,]

’ — A, 00 O —

> 0 00 Ay)|] Mm |
C, 00 0

Figure 7.3 : Représentation LFT de notre systéme incertain

6.2. Analyse de la robustesse par p-analyse

L'objectif de l'analyse de robustesse par la p-analyse consiste, dans le cas d'un
systeme LTI soumis a des incertitudes structurées et stationnaires, a calculer la plus
petite incertitude au sens de la norme H1  qui déstabilise le systeme.

En pratique, l'analyse de robustesse doit déterminer une borne supérieure de la
valeur singuliére structurée du systeme interconnecté en fonction de la pulsation !.
Alors, l'inverse de la norme H1 de la plus petite incertitude de 4 qui déstabilise le
systeme est donné par le maximum de la borne supérieure de la valeur singuliére
structurée.

En général, il faut choisir un intervalle de pulsations !. suffisamment riche puis
calculer une borne supérieure de u(H11(j!)) pour chaque !. Le réel positif p
recherché est la valeur la plus élevée calculée.

Lorsque la matrice 4(s) contient des incertitudes réelles J , la stabilité du systeme

est garantie pour tout x de valeur absolue inférieure ou égale a 1/u. A chaque
parametre incertain est associé un intervalle admissible.

6.3. Conclusion et Perspectives

Une fois on a modélisé notre systéme incertain (voir_annexes 5, pour le coté
programmation), celui-ci a augmenté de taille. Le calcul de la p-analyse ce fait alors
avec un choix d’'une marge de module, qui si ce choix est réflecteur de la marge
réelle, va nous donner une valeur de p qui soit inférieur a 1, sinon on aura une valeur
supérieure a 1. Ainsi aprés plusieurs essais on pourra retrouver la vraie marge. Ce
calcul est entrain d’étre développé en ce moment, et les résultats s’annoncent
prometteurs, a suivre donc.
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CONCLUSION GENERALE

Ce Stage m’a permis d’élargir mes connaissances théoriques en automatique et plus
précisément en Modélisation, Réduction et Synthése de lois de Commande Robuste.
Il m’a permis d’acquérir un savoir faire et une pratique avancée des différents outils
dont dispose Matlab.

C’était aussi I'occasion pour moi, de travailler sur un projet de recherche et de
développement ambitieux et innovant, de gouter au travail collectif, en collaboration
avec d’autres équipes, et surtout, de découvrir la réalité de la vie professionnelle d’'un
chercheur, avec ses haut et ses bas, ses moments de crispation et ceux de
confiance.

En résume, ce Stage a été pour moi un vrai travail d’analyse, de modélisation et de
synthése et non seulement une simple mise en ceuvre partielle d’une application.
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ANNEXES

Annexe 1

Fichier Matlab : Modélisation du systeme

Q=== =mmmmmmmmmmem e Modélisation en systéme d’état m-mmmmmnmeenees

% definition des parameters structural

node=200002
radius=0.5

mass=0.001
speedbounds=[540 600]
nbrspeed=1

presence_balourd=1;
plotspeed_rpm=[6000] ;
mass_a_ploter=mass*1;

% on définit ici les coordonnees des actionneurs

coordonnees_actionneurs=[;
400005 3; %-f1
400006 3; %-f2
600001 3; % f1
600002 3; % f2

I

% on définit ici les coordonnees des sorties a comm

ander

coordonnees_sorties_a_commander=[;
600003 3;
600003 4;

I

% Appel aux différentes matrices qui définissent le

systeme

Kgg =load([dirname \Kgg']) ;Kgg =Kgg.K
% Global stiffness matrix

Mgg = load([dirname "Mgg']) ; Mgg = Mgg.M
% Global mass matrix

Bgg =load([dirname \Bgg']) ;Bgg =Bgg.B
% Global viscous damping matrix

Ggg =load([dirname \Ggg']) ; Ggg = Ggg.G
% Global gyroscopic matrix

Node =load([dirname \Node']) ; Node = Node.
% L'ensemble des noeuds du modéle

Dofs = load([dirname "\Dofs']) ; Dofs = Dofs.

% Permet d'identifier chaque ddl du modéle, constit
un n°de ligne dansnode, la 2éme la natur du ddl
Tincut = load([dirname \Tincut']) ; Tincut = Tincu
% Permet de relier les ddl indep et non bloqués du
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%Données sur I'entrée et la vitesse de rotation

speed = linspace(speedbounds(1),speedbounds(2),nbrs peed)*2*pi/60 ;
% Rotation speed in rad/sec. Input unit is rpm.

force = zeros(size(Kgg,1),length(speed)) ;
%lnitialisation of force(inpout signal)

ind_actionneurs=[];
for line=1:1:size(coordonnees_actionneurs,1),

ind_node=find(Node(:,1) == coordonnees_actionne urs(line,1)) ;
ind_actionneurs=[ind_actionneurs; find(Dofs(:,1 ==ind_node &
Dofs(:,2) == coordonnees_actionneurs(line,2)) 1;
end

ind_sorties_a_commander=[];
for line=1:1:size(coordonnees_sorties_a_commander,1),

ind_node=find(Node(:,1) == coordonnees_sorties_ a_commander(line,1)) ;
ind_sorties_a_commander=[ind_sorties_a_commande r; find(Dofs(;,1) ==
ind_node & Dofs(;,2) == coordonnees_sorties_a_comma nder(line,2))];
end
amplitude_balourd=(presence_balourd*radius*mass*spe ed.~2) ;

force(ind_dof2,:) = amplitude_balourd ;
force(ind_dof3,:) = -amplitude_balourd*i ;
force_sans_controle_mais_avec_balourd=force;

%Projection of diferent matrixes(permet de pointer sur la sortie qui nous
interesse)

Kff = Tincut*Kgg*Tincut ;
Mff = Tincut*Mgg*Tincut ;

Bff = Tincut*Bgg*Tincut ;

Gff = Tincut*Ggg*Tincut ;

fff = Tincut*force  ;

% construction des matrices d’entrée et de sortie

matrice_C=zeros(size(coordonnees_sorties_a_commande r,1),size(Kgg,1));
for line=1:1:size(coordonnees_sorties_a_commander,1);
matrice_C(line,ind_node)=1;
end

B=inv(Mff);
matrice_Bl=zeros(size(force,1),1);
matrice_B1(ind_actionneurs(1,1))=-1;
matrice_B1(ind_actionneurs(3,1))=1;

matrice_B2=zeros(size(force,1),1);
matrice_B2(ind_actionneurs(2,1))=-1;
matrice_B2(ind_actionneurs(4,1))=1;

matrice_B3=zeros(size(force,1),1);
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matrice_B3(ind_dof2,1)=1;

matrice_B4=zeros(size(force,1),1);
matrice_B4(ind_dof3,1)=1;

%Mise sous forme d'etat

Al=[zeros(size(Kff)) eye(size(Kff));-inv(MFf)*KFf - inv(Mff)*Bff];
% La partie indep de la vitesse de la marice d'etat A
A2=[zeros(size(Kff)) zeros(size(Kff));zeros(size(Kf f)) -inv(Mff)*Gff];

% La partie dep de la vitesse de la marice d'etat A
A_sys=Al+speed*A2;
C_sys=matrice_C*Tincut*[eye(size(Kff)) zeros(size(K f)l;

m_B1=Tincut*matrice_B1;
m_B2=Tincut*matrice_B2;
m_B3=Tincut*matrice_B3;
m_B4=Tincut*matrice_B4;

Bl=[zeros(size(Kff),1);B*m_B1];
B2=[zeros(size(Kff),1);B*m_B2];

B3=[zeros(size(Kff),1);B*m_B3];
B4=[zeros(size(Kff),1);B*m_B4];

% attention il faut avoir 4 colonnes car 2x2 entrée S
B_sys=[B1 B2 B3 B4];
D_sys=[zeros(2,4)];

sys=ss(A_sys,B_sys,C_sys,D_sys);
Q== m EXE@CULION-----mmm e m oo %
0 valeurs propres instables dans A_sys parmi 144 v.p
Maximum v.p (A-sys) = -1.0557.10®
La réponse en boucle ouverte (systeme réduit) pour un balourd de 1 g/m

108
3 x T T T T T T T T T

a a.1 .z 0.2 0.4 0.5 0.6 a.7 0.2 0.9 1
Temps [z]
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La Figure 8 illustre lz reponse freguentielle du systéme aux nosuds 200014, 101001 et
600003 suivant la direction Z, pour un balourd de Sgr avec unes excentration de 50cm -
soit 250 cmgr — situé sur |8 noeud 200002 du rotor,

— MNods 200074 [
. —— Moda 101001
10 — Moda BG003 H

et |

= Z Responzsas
= 33 =k B3

2 ! : i ! : : ! :
wu 1000 2000 3000 4000 5000 GO0OG 7000 BOOD.  O0O0
Rotation epesd (rom)
Figure 8 — Exemple de reponse a balourd
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Annexe 2
Fichier Matlab : Dimensionnement de I'actionneur

Aprés avoir introduit toute la partie modélisation (annexe 1), on doit rajouter la partie
contréle qui suit, qui définie les forces a appliquées et qui sont donc a optimiser :

for
raideur_bielette 700153 700263=raideur_bielette 700 153_700263_bounds(1,1):r
aideur_bielette 700153 700263_step(1,1):raideur_bie lette_ 700153 700263 boun
ds(1,2),

raideur_bielette_700153_ 700263

nb_raideur_bielette 700153 700263=nb_raideur_bielet te 700153 700263+1;
Kgg =load([dirname Kgg' 1) ;Kgg =Kgg.Kgg

[row,col] = find(abs(Kgg)==1.9€9);
nb_change=length(row);

Kff = Tincut*Kgg*Tincut ;

for plotspeed_rpm_indice=1:1:length(plotspeed_rpm),%po ur speed
variable

ii=find(speed_rpm(1,:) ==
plotspeed_rpm(1,plotspeed_rpm_indice)) ;

resp_sans_controle_mais_avec_balourd(;, i) = Tincut*inv(-
speed(ii)*2*Mff + i*speed(ii)*(Bff + speed(ii)*Gff) + KFF)*fff(:,ii) ;
matrice_C=zeros(size(coordonnees_sorties_a_commande r,1),size(Kgg,1));
for line=1:1:size(coordonnees_sorties_a_commander,1),
matrice_C(line,ind_sorties_a_comman der)=1,;
end
matrice_G=zeros(size(Kgg,1),size(force, 1));
matrice_G=(Tincut*inv(-speed(ii)*2*Mff + i*speed(ii)*(Bff +

speed(ii)*Gff) + Kff))*Tincut’;

matrice_Bl=zeros(size(force,1),1);
matrice_B1(ind_actionneurs(1,1))=-1;
matrice_B1(ind_actionneurs(3,1))=1;

matrice_B2=zeros(size(force,1),1);
matrice_B2(ind_actionneurs(2,1))=-1;
matrice_B2(ind_actionneurs(4,1))=1;

matrice_B3=zeros(size(force,1),1);
matrice_B3(ind_dof2,1)=1;

matrice_B4=zeros(size(force,1),1);
matrice_B4(ind_dof3,1)=-i;
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f1=0;

f2=0;

phase_f1=0;

norme_f1=0;

phase_ f2=0;

norme_f2=0;

y=zeros(size(coordonnees_sorties_a_comm ander,1),1);
y_sans_controle_mais_avec_balourd=matrice_C*(matric e_G*((matrice_B3+matrice
_B4)*(presence_balourd*radius*mass*speed(ii)*2)+mat rice_Bl1*fl+matrice_B2*f2
);
%L 'effet du balourd, avec f1=f2=0 N provoque une re  ponse d"amplitude (m):'
%abs(y_sans_controle_mais_avec_balourd)
%'et de dephasage (rd)'
%ANGLE(y_sans_controle_mais_avec_balourd)

:

valeurs_avec_balourd_seul=[valeurs_avec_balourd_seu [;0,norme_f1,norme_f2,ma
ss,raideur_bielette_700153_700263,speed_rpm(ii),(y_ sans_controle_mais_avec__
balourd)',(abs(y_sans_controle_mais_avec_balourd))' ,(180/pi*ANGLE(y_sans_co

ntrole_mais_avec_balourd))',phase_fl,phase_f2];
if (on_optimise_en_norme_et_en_phase)

if (on_optimise_sur_f2_pour_une_valeur_donnee_de f1)
‘cas non traité'

else
fonction_a_minimiser=@a_minimiser_selon_fl et f2_en _norme_et_phase_2;
x_initial=[0,-pi/2,0,-pi/2]; % norme de f1, phase f1,
norme de f2, phase 2
[x
norme_resp_en_ce_point_a_cette_vitesse]=fminsearch( fonction_a_minimiser,x_i
nitial);
f1=x(1,1)*(cos(x(1,2))+i*sin(x( 1,2)));
f2=x(1,3)*(cos(x(1,4))+i*sin(x( 1,4)));
y_avec_controle_et_avec_balourd=matrice_C*(matrice_ G*((matrice_B3+matrice_B
4)*(presence_balourd*radius*mass*speed(ii)*2)+matri ce_B1*fl+matrice_B2*f2))
' end
else
if (on_optimise_sur_f2_pour_une_valeur_donnee_de f1)
fl=amplitude_actions_bounds(1,1 );
fonction_a_minimiser=@a_minimis er_selon_f2;
[x
norme_resp_en_ce_point_a_cette_vitesse]=fminbnd(fon ction_a_minimiser,-
10000,10000);
f2=x;
y_avec_controle_et_avec_balourd=matrice_C*(matrice_ G*((matrice_B3+matrice_B
4)*(presence_balourd*radius*mass*speed(ii)*2)+matri ce_B1*fl+matrice_B2*f2))
% 'En choisissant f1(N)='
% fl
% "alors f2 doit valoir (N)='
% f2
% " pour minimiser |"effet du balourd en ce point’
else
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fonction_a_minimiser=@a_minimis er_selon_f1_et f2;
X_initial=[-100,0];
[x
norme_resp_en_ce_point_a_cette_vitesse]=fminsearch( fonction_a_minimiser,x_i
nitial);
f1=x(1,1);
f2=x(1,2);
y_avec_controle_et_avec_balourd=matrice_C*(matrice_ G*((matrice_B3+matrice_B
4)*(presence_balourd*radius*mass*speed(ii)*2)+matri ce_B1*fl+matrice_B2*f2))

% 'En choisissant f1(N)='

% f1
% "alors f2 doit valoir (N)='
% f2
% " pour minimiser |"effet du balourd en ce point'
end
end

norme_fl=norm(fl);
phase f1=180/pi*ANGLE(f1);
norme_f2=norm(f2);
phase f2=180/pi*ANGLE(f2);

% ‘La reponse controlée par ce couple (f1,f2)  associée a alors pour amplitude (m):'

% abs(y_avec_controle_et_avec_balourd)

% ‘et pour dephasage (rd)'

% ANGLE(y_avec_controle_et_avec_balourd)

% 'Soit une diminution de |"amplitude de la reponse par rapport a celle obtenue

sans controle du balourd de (%):'

for line=1:1:size(coordonnees_sorties_a_commander,1),
if (y_sans_controle_mais_avec_balourd(line,1)~=0)

gain_obtenu=100*(abs(y_sans_controle_mais_avec_balo urd(line,1))-
abs(y_avec_controle_et_avec_balourd(line,1)))/abs(y _sans_controle_mais_avec
_balourd(line,1));
else
gain_obtenu=98.76543210;
end
end
valeurs_avec_balourd_et_controle_optimal=[valeurs_a vec_balourd_et controle
optimal;0,norme_f1,norme_f2,mass,raideur_bielette_7 00153 _700263,speed_rpm(i
i),(y_avec_controle_et_avec_balourd)',(abs(y_avec _c ontrole_et_avec_balourd)
)',(180/pi*ANGLE(y_avec_controle_et_avec_balourd))' ,gain_obtenu,phase_f1,ph
ase_f2];
if (calcul_a fl1_et f2_quelconque)
nb_f1=0;
for
fl=amplitude_actions_bounds(1,1):amplitude_actions_ step(1,1):amplitude_acti

ons_bounds(1,2),

nb_fl=nb f1+1,
nb_f2=0;
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for
f2=amplitude_actions_bounds(2,1):amplitude_actions_ step(2,1):amplitude_acti
ons_bounds(2,2),
iteration=iteration+1;
nb_f2=nb_f2+1;
if (f2_est une_variation_autour_de f1)

f2=f1+f2; % on fait var ier f2 autour de f1

norme_fl=norm(fl);

phase_ f1=180/pi*ANGLE(f 1);

norme_f2=norm(f2);

phase_ f2=180/pi*ANGLE(f 2);

end

y_avec_controle_et_avec_balourd=matrice_C*(matrice_ G*((matrice_B3+matrice_B
4)*(presence_balourd*radius*mass*speed(ii)*2)+matri ce_B1*fl+matrice_B2*f2))

if (y_sans_controle_mais_avec_balourd(line,1)~=0)

gain_obtenu=100*(abs(y_sans_controle_mais_avec_balo urd(line,1))-
abs(y_avec_controle_et_avec_balourd(line,1)))/abs(y _sans_controle_mais_avec
_balourd(line,1));

else

gain_obtenu=98.76543210 ;

end
valeurs_a_sauver=[valeurs_a_sauver;iteration,norme_ f1,norme_f2,mass,raideur
_bielette_700153_700263,speed_rpm(ii),y_avec_contro le_et_avec_balourd,abs(y
_avec_controle_et_avec_balourd),180/pi*ANGLE(y_avec _controle_et_avec_balour

d),gain_obtenu,phase_f1,phase_f2];
end
end
end
end
end

end
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Annexe 3
Fichier Matlab : Calcul du Correcteur pour I'action neur
%%%%%% %% % %% %% %% %Correcteur pour Actionneur%%% %Y %%%%%0%% %% %%
Q- = mmm e Pour le point de linéarisation a 75%

S — i=0.75*1.2=0.9A
S F(i)=k(i)*i"2=6852.3"i

%parametres del’actionneur
R_ac=14.64;
G_courant=10.5;

tau=1e-3;

%modélisation de I'Actionneur

num=[(1/G_courant)*(1/R_ac)*6852.3],
den=[tau 1];

ft_ac=tf(num,den);

sys_acl=ss(ft_ac);

A_ac=sys_acl.a;

B_ac=sys_acl.b;

C_ac=sys_acl.c;

D_ac=sys_acl.d;

A_act=[0 1;0 A_ac];

B_act=[0 ;B_ac];

C_act=[0 C_ac];
D_act=[0];

Q=[10;01];

R=[1];
%[K_ac,S_ac,E_ac]=lgr(sys_ac1,Q,R);
[K_ac,S_ac,E_ac] = LQR(A act,B_act,Q,R)
%le Gain statique

%G_ac=[C_ac*inv(-(A_ac-B_ac*K_ac))*B_ac*K_ac]
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Résultats sur la dynamique de la commande

Dynamique du courant pour une entrée en échelon ave ¢ un correcteur LQR
la dynamigue du courant

[3.5 en 107

courant

0 ' i i i i i i

0 5 10 15 20 25 30 35 40
termps 10%
Dynamique de la tension de commande pour une entrée en échelon avec un
correcteur LQR
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600 - f
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0
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La tension de commande pour une entrée sinusoidale avec un correcteur LQR

Tension LQR sin
400 ‘ ‘ ‘

350

300

250

200

tension en V

150

100

50

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
temps ms

Le courant pour une entrée sinusoidale avec un corr  ecteur LQR
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1 T T
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0.8
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o
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T
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]

La sortie pour une entrée sinusoidale’6000N’ avec u

force avec LQR et Gain
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Annexe 4

1. Définitions des Normes

Norme 2 :
Soit un systéme stable et strictement propre de matrice de transfert
G(=) et de représentation détat minimale (A, B, C,0). La norme H, de Gz}
s'exprime par I'une des deux expressions équivalentes suivantes :
[Gis)|lz = I." inf {trace{CPCT) /AP + PAT + BET = 0}
1,|,| p=pT (1.3)
= [inf {trace(BTQBT)/ATQ + QA + CTC < O}
Vo=
Norme « :

Soit le systéme continu décrit par la représentation d'état minimale :

(t) = A.x(t) + B.ault) (1.4)
y(t) = C.z(t) + Dault) )
oi: A e RvEn, B e ReEm, O e BFen et b e Reem,
Sa fonction de transfert est définie par :
T(s)=C(sI —A)"'B+D (1.5)

Les lemmes suivants permettent de caractériser par inégalités matricielles
les normes L, ou H,, du transfert T'(=).

Lemme 1.1.1. Les dews propositions suivantes sont équivalentes.

U T(s)lo < v
i} il existe une matrice X B symétrigue solution de 'inégalité mairi-
cielle :

ATy + x4 xB T
BTx —I DT | <0 (1.6)
c D —I

Si le systéme étudié est stable. une condition de positivité de la variable
de décision X doit étre ajoutée pour cbitenir une équivalence. Ce résultat

est connu sous le nom de "Lemme Borné Réel” [BGFB94] @
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Lemme 1.1.2. Lemme Borné Réel
Sile systeme est stable, |[T(8)]|w < 7 si ef seulement sl existe une maitrice
X symétrique définie positive solution de la LMI :

ATX + X4 XRB (T
ETX —f DT < 0 (1.7
c D —I
Ce lemme reste valable dans le cas ot |Ts)|.. = 7 en remplacant
l'inégalité (1.7) par une inégalité large.

Il faut noter que (1.7) étant une LMI en X et +, elle permet de rechercher

|T( )| e e résolvant le probléme d'optimisation suivant :

min(y) =sous la contrainte (1.7)
4+ X=XT=0
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Synthese [/ Standard

La synthése H,, par approche standard constitue une méthode de
construction de correcteurs utilizant des outils fréquentiels.
Le systéme en boucle fermée, décrit également par des incertitudes. doit
couramment satisfaire des exigences formulées en terme dobjectifs de
commande. Celles-ci sont alors réalisées grace a I'étude des marges de sta-
bilité et au modelage de transferts entrée /sortie du modéle de synthése de
facon que le systéme commandé posséde de bonnes propriétés de stabilité
et de performance.
Le Théoréme du petit gain est la base du développement des outils d'ana-
bvse qui permettent de mettre en ceuvre une stratégie de controle par opti-

misation H_.

2.1 Le Théoréeme du petit gain

Le théoréme du petit gain [DV7T5] permet de donner une condition suffi-
sante de stabilité d'un systéme nominal stable qui fait 'objet d'incertitudes
modélisées sous forme non structurée [ZDGY9E].

Considérons le systéme interconnecté présenté sur la Figure 2-1 :

Théoréme 2.1.1. Supposons H(s) & RH_ et soit v = 0. Le systéme infer-
connecté de la Figure 1 est bien posé ef stable de maniére interne pour toute
matrice Az} € RH, telle gue | A8} = ,rl si et seulement si ||[Hy(8)]| e < 7.
olt Hyp(s) est le ransfert entre va et za.

Grace au théoréme précédent, l'approche H,, permet théoriquement

de prendre en compte a priori la robustesse lors de la synthése d'un

A(s5)

Vi Zp

Fic. 2-1 — Représentation générale des incertitudes de modélisation

correcteur. Toutefois la condition énoncée par le théoréme est nécessaire
et suffisante si aucune structure n'est imposée a la matrice A(s).

Vis-a-vis d'incertitudes physiques dont les transferts ont une structure
particuliére. la condition est seulement suffisante. Il s'avére alors que
souvent la formulation ne peut engendrer de résultats satisfaisants en

pratigue.
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Dans le cadre des travaux réalisés sur l'assistance au controle latéral.
on considére les spécifications de robustesse de maniére 4 conserver une
famille de modéles proche du systéme physique considéré a savoir le
conducteur, le véhicule et sa colonne de direction. La synthése H,, ne
permet pas de prendre en compte de fagon explicite toutes ces incertitudes
et la robustesse sera donc vérifiée a posteriori par p-analyse. Elle permettra
par contre de traiter les contraintes de performances formulées en terme
de bande passante, précision. limitation de la commande. atténuation des
hautes fréquences, ainsi que des contraintes globales de stabilité telles
que les marges de gain et de phase. par un modelage des fonctions de

transfert du systéme corrigé.

Notre intérét s'est principalement focalisé sur la formulation H.. stan-
dard. Celle-ci est développée dans ce chapitre. Plusieurs méthodes de ré-
solution sont envisageables et la plus classique utilise la théorie des équa-
tions de Riccati. Cette solution aboutit & un correcteur d'ordre déterminé
égal a celui du systéme augmenté des pondérations. Une méthode plus ré-
cente se base sur une formulation par Inégalités Matricielles Affines. Elle
sera eégalement utilisée dans l'élaboration dune commande appropriée a
lapplication.

2.1.1 Formulation du probléme H__ standard

Le probléeme H,, standard est présenté sur la Figure 2-2.

P(s)

F 3

K(s)

Fi1G. 2-2 — Probléme H standard

La matrice de transfert P(:) modélise les interactions dynamiques entre
les entrées [w.u) et les sorties (4.
Le wvecteur w contient les entrées extérieures telles que les signaux de
référence, les perturbations et les bruits. Le vecteur u représente les
commandes : e contient les sorties a réguler et y les grandeurs mesurables
disponibles pour construire la commande.
Mettre le probléme sous forme standard revient donc & choisir les entrées
et les sorties a réguler en fonction des spécifications et a intégrer des filires
de pondération fréquentielle. Ceux-ci deivent traduire les objectifs de
performance et de robustesse de la commande. Des travaux approfondis
ont été effectués dans ce domaine notamment dans [Fon9b], [DFBVAT],
[FTG90], [Chroa].
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La matrice de transfert entre w et ¢ du systéme en boucle fermée est
obtenue par la Transformation Fractionnaire Linéaire inférieure :

Fi(P(s). K (s)) = Pew(s) + PouK(s){I — PpuK (5)) 7 Pyu(s) (2.1)

2.1.2 Résolution par les équations de Riccati

La méthode de résolution par les équations de Riccati utilise l'algo-
rithme de Glover-Dovle. Celui-ci a été mis en ceuvre dans les années 80
[DGKF89]. [GD8E]. Cet cutil est 4 la base des applications de la synthése
Hoe.

Soit le probléme H,, standard et les hypothéses sufvantes :

HI1) (A, B,} est stabilisable et (C,, A} est détectable.
H2) rang(D..) =n, et rang(D,..) = n,.

A—jwl, B,

H3) ¥w e R
| € raug[ c. D..

] =n+mn,

A-jwl, B.
H4) v € R raug[ i I o

=n+ Thy,

Notons que 'hypothése H] constitue [ hypothése classique de toute mé-
thode de synthése utilisant les variables d'état. Elle assure la stabilité du
systéme en boucle fermée. H2 est une condition suffisante et garantit que
le correcteur seit propre. H3 entraine que F.u(s) n'a pas de zéroc sur 'axe
imaginaire. Il en est de méme pour H4 et Fp.l(s).

Dans la suite. on ajoute les hypothéses simplificatrices suivantes, dites

hypothéses de normalisation :
H5) DT, (D, C.) = (I 0) et DW{D_E:. BTy =(I0)
HE) D, =0et D, =0
On peut toujours satisfaire H5 — H6 par des changements de variables

appropriés.

Le Théoréme suivant est un moven d'évaluer la faisabilité du probléme
standard.

Théoréme 2.1.2. Sous les hypothése H1-H4 et les conditions H5-HE, le pro-
hleme H.. a une solution si et seulement si les 5 conditions suivantes sont
remplies :

A v 2BuBY — B.BT
—cTg. —AT

propre sur l'axe imaginaire

il la matrice H.. = |: :| ne possede pas de valeur

i) Il existe une matrice X, = Ric{H ) = 0

AT o0l — o, cr
—BEEE. ;A ¢ ¥y ] ne posséde pas de va-

lewr propre sur 'axe imaginaire

iii) La matrice J,, = |:
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iv) [l existe une matrice ¥, = Rie(J,) = 0
) p{ X Yo.) < +* ol ol ) désigne le module de la plus grande valewr propre.
La solution du prebleme standard est donnée par le théoréme suivant :

Théoréme 2.1.3. Supposons que les conditions du Théoréme 2.1.2 soient
vérifiées. Les correctewrs rationnels K () stabilisant le systeme of satisfai-
sant ||Fi{P{z), K{5))||e < 7 sont décrits par la LFT :

K (5) = Fi{Ka(s), ©(s)) (2.3)

oit (s} € RH., est une mafrice de transfert de dimension n, » n, arbi
traire vérifiant |$(z)||. < v. et K,(s) est décrit par la représentation d'état

suivante :
o) A | 2YuCT 2By ] [ zalt)
uit) | =| -BTX. |0 I, wit)
wa(t) e In, 0 Yal£)

(2.4)
Aw=A+72B,BLX,, - B,BTX ., - Z.Y.CTC

z:-c- = {In - ﬂ."_z}}x X:-c:'_l

Finalement. le correcteur obtenu pour $(s) = 0 appelé correcteur central

a pour représentation d'état :

[ i(t) ] _ [ AMT | ZooYesCy ] [ Ze(t) ] (2.5)
() —BTX |0 u(t)

Le théoréme 2.1.2 ne donne pas une expression explicite de la valeur op-
timale 7. La valeur optimale du niveau H , est approchée par dichotomie
en utilisant les résultats du théoréme 2.1.2 [procédure dite de y-itération).
En pratique. on cherche donc la valeur de «y la plus petite possible et proche
de 1. Le correcteur central est ensuite calculé en appliquant le théoréme
2.1.3.
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3. Réduction de modeles

L'objectif de la réduction de modéle est : Etant donnée une (matrice) de fonction(s)
de transfert G(p) d’ordre n, rechercher une (matrice) de fonction(s) de transfert Gr(p),
d’ordre r avec r<n, qui soit « relativement proche » de G(p).

Ce probleme est intéressant dans deux contextes :

1. Les méthodes de synthese automatique de lois de commande, comme LQR ou
Ho meénent a des correcteurs, en général, d'ordre au moins égal a l'ordre du
systeme. Par exemple, comme cela a été vu dans le _chapitre 5, la méthode Hw
construit une loi de commande d’ordre é€gal a lI'ordre du systeme plus l'ordre des
pondérations fréquentielles. Il est évident que dans de nombreux cas, la politique de
commande nécessaire pour remplir les spécifications du cahier des charges ne
justifie pas forcément que l'ordre du correcteur soit égal "a I'ordre du systéme. Par
exemple, un PI filtré bien réglé, avec une éventuelle avance de phase, suffit a
asservir correctement de nombreux systemes d’ordre important.

De plus, les correcteurs obtenus par une méthode de synthése automatique peuvent
présenter certains péles et zéros trés proches. Par exemple :

oy 1p+ 1,001
K@) =p" 551

Il est alors impératif de les simplifier proprement car ils ne contribuent pas de facon
significative a la politique de commande et peuvent poser des problemes lors de la
mise en oeuvre de la loi de commande sur le calculateur numérique.

Le fait que les méthodes de synthese automatique donnent un correcteur d’ordre au
moins égal a I'ordre du systeme est une condition qui permet d’obtenir un algorithme
de syntheése efficace.

Mathématiquement, si lors de la synthese, on cherche a obtenir un correcteur d’ordre
plus faible, la formulation du probleme ne permet pas d’obtenir un algorithme
efficace.

2. Le modeéle considéré pour la synthese d’une loi de commande peut étre trop riche
en dynamiques (d’ordre trop important). Par exemple, on peut douter de l'intérét de
modéliser des dynamiques de constantes de temps de I'ordre de 107°s alors que le
temps de réponse recherché au niveau de la boucle fermée est de 10 s. Il est donc
impératif de ne garder que les dynamiques pertinentes par rapport au cahier des
charges.

L'importance du probléme de réduction de modele étant éclaircie, la question est de
savoir ce que I'on entend par “relativement proche”. D’'un point de vue qualitatif, dans
le cas de la recherche d’un correcteur d’ordre réduit, celui-ci doit assurer les mémes
performances que le correcteur complet, c’est-a-dire remplir correctement le cahier
des charges (pour ce qui est de la stabilité, de la robustesse, de la performance,
etc.).

Dans le contexte de la réduction d’'un modele du systéme, il doit permettre de mettre
au point une loi de commande capable de fonctionner sur le modéle d’ordre complet
(voire surtout le vrai systeme).
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Synthese d’'un correcteur
d’ordre réduit

Afin d'améliorer les performances des systémes commandés, 'utilisa-

tion des méthodologies de synthése modernes se développe a grand pas.
Pour ce faire, il est indispensable de se ramener & des correcteurs d'ordre
le plus faible possible. Il n'est d'ailleurs pas trés satisfaisant davoir a uti-
liser un correcteur d'ordre élevé alors que le systéme est d'ordre beaucoup
plus faible, et la présence dun si grand nombre de modes dans le cor-
recteur semble injustifiée. L'idéal serait bien entendu de pouveir obtenir
un correcteur d'ordre fixé a priorl. De plus, éviter de grands ordres per-
met de s'affranchir des problémes de temps de caleul, d'encombrement de
mémoire et des problémes numériques surgissant lorsqu'il v a des dyna-
miques trés différentes.
Dans le cadre de cette These, 'utilisation de la synthése H , posséde 'avan-
tage de prendre en compte de nombreux objectifs de synthése mais il en
résulte des correcteurs dordre élevé. Clest pourquoi la synthése H.. s'est
vue accompagner d une intense recherche sur les comrecteurs de complexité
réduite [MJS79], [Moo&1], [GOAYST]. La réduction semble donc étre la seule
solution pour se ramener 4 un systéme d'ordre raiscnnable.

Nous présentons dans ce qui suit deux directions :

& La réduction a posteriori avec la technique de réduction par agréga-
tion ainsi que celle basée sur la troncature des valeurs singuliéres de
Hankel.

¢ La réduction a priori avec la synthése avec contrainte d'ordre.
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Fichier Matlab : Calcul du Correcteur pour le systé  me entier

%%%%%%%%%%%%%%%%Correcteur pour Systeéme%%%% %Y %%%Ye%%6%
%synthése H-infini

[a,b,c,d]=linmodv5('testsys_2"); %Ilmportation et li néarisation du systéeme

sysHinfl=ss(a,b,c,d);
[sysb,G]=balreal(sysHinf1);
sysmin=minreal(sysb,0.1);%réduction de modéle

max(real(eig(sysHinf1)))
max(real(eig(sysb)))
max(real(eig(sysmin)))
pause;
[GSmMin,GNSmin] = STABSEP(sysmin);
minfo(GSmin)
minfo(GNSmin)

Amt=GSmin.a;
Bmt=GSmin.b;

Cmt=GSmin.c;
Dmt=GSmin.d;

syslti=ltisys(Amt,Bmt,Cmt,Dmt);

%ncont=1,

%nmes=1,

%gmn=0;

%gmx=100;tol=0.0000000000001;

%[p,r12,r21 fail,gmin]=hinfsyn(syslti,nmes,ncont,gm n,gmx,tol);

nmeas = 2; ncom = 2;
%sysilti=ltisys(a,b,c,d)

% calcul par LMI toolbox « utilisation de I'équation de Riccati »
[ofin,cor] = hinfric(syslti,[nmeas,ncom],0,1000, 1e- 8);
% conversion au formalisme Control toolbox

[A_cor,B_cor,C_cor,D_cor] = ltiss(cor);
cor = ss(A_cor,B_cor,C_cor,D_cor);

% représentation minimale

cor = minreal(cor);
[A_cor,B_cor,C_cor,D_cor] = ssdata(cor);

% Calcul des réponses

step(cor)
impulse(cor)
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Annexe 5

Fichier Matlab : Mise en place des incertitudes

%ocalcul de l'incertitude sur le modéle par I'introduction d’'un pourcentage d’incertitude
sur les valeurs propres du modéle

deltA=0.1*eye(124); % c'est +ou- 10%
deltB=eye(124); %c'est +ou- 1 (ie +/- 100 %)

sys=ss(A_sys,B_sys,C_sys,D_sys);
[v.d]=eig(A_sys);

csys=canon(sys, modal’); % mise sous forme canoni gue de A_sys

Ain=csys.a;

for i=1:1:size(Ain,1);
Aic(i,i)=Ain(i,i);

end

Va=deltA*Aic;

B3ic=B_sys1;

Vb=deltB*B3ic;

for i=1:1:size(B_sys,1);
B3g(:,i)=zeros(124,1);

end

B3g(;,1)=B3ic;

9Construction du systeme augmenté

aincl=[A_sys A_sys B3g zeros(124,124) ; Aic zeros(1 24,124) zeros(124,124)
zeros(124,124)] ;

ainc2=[zeros(124,124) zeros(124,124) zeros(124,124) zeros(124,124) ;
zeros(124,124) zeros(124,124) zeros(124,124) zeros( 124,124)];

Ainc=[ainc1;ainc2];
Binc=[B3;zeros(124,1);B3ic;zeros(124,1)];
Cinc=[C_sys zeros(2,124) zeros(2,124) zeros(2,124)]
sys_inc=ss(Ainc,Binc,Cinc,D);
sys_inclti=ltisys(Ainc,Binc,Cinc,D);

delta=[-124 0;-124 1;0 0];

9Calcul de p

mm=mu(sys_inc,delta,'lu’);
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5 Analyse de robustesse par pg-analyse

L'objectif de 'analyse de robustesse par la y-analyse consiste, dans le
cas dun systéme LTI soumis 4 des incertitudes structurées et station-
naires, & calculer la plus petite incertitude au sens de la norme H, qui
déstabilise le systéme.

La gy-analyse se fonde sur un Théoréme [ZDG9E], [DovB5], qui découle du
Théoréme du Petit Gain et dont voici ['énonce :

Théoréme 5.5.1. Si H(s) n'a que des poles a partie réelle négative, le sys-
téme de la Figure 51 est stable pour toute incertitude A(s) du type (5.2) telle

que ||As)||ee < o si et seulement si:
: 1
Vow palHy(jw)) = = (5.13)

En pratique. l'analyse de robustesse deit déterminer une borne su-
périeure de la valeur singuliére structurée du systéme interconnecté en
fonction de la pulsation w. Alors, l'inverse de la norme H.. de la plus petite
incertitude de 4 qui déstabilise le systéme est donnée par le maximum de

la borne supérieure de la valeur singuliere structurée. En général. il faut

choisir un intervalle de pulsations w suffisamment riche puis calculer une
borme supérieure de pa (Hyy (fu)) pour chaque w. Le réel positif § recherché

est la valeur la plus élevée calculée.
Lorsque la matrice A(s) contient des incertitudes réelles 4;. la stabilité

du systéme est garantie pour tout 4 de valeur absclue inférieure ou égale

a f A chaque paramétre incertain est associé un intervalle admissible.

73

Tarik HAMANE Master GSA
Projet IMPACT Juillet 2005



Stage de Rechercheos
Contréle & Commande de suspensions moteurs d’avions

]

[1]
[2]
[3]
[4]
[5]
[6]
[7]
[8]
[9]

Bibliographie
Les différents documents des partenaires kedatau projet IMPACT
Isolation Active d’un Moteur d’Avion [P. Vanni€©4 ECL]
Commande kb etp—Analyse [G. Duc & S. Font Supélec
Commande des Systemes Linéaires [P. De Larininat
Conception de Commandes Robuste [J. Bernussou]
Automatique des Systémes Linéaires [P. De Laathi
Approche Ho etu—Synthese [Bourles 94]
Linear Franctional Representation [J-F. MagiNERA]

Design of a robust self-scheduled missileaibdpby multi-model eigenstructure
assignement [Y. LEGORREC Ladep

[10] A multimodel-Based Approch to Robust and Siteduled Control Design [Y.
LEGORREC Lagep

[11] Commande Robuste avec contrainte d’ordre jmorme Ho et le formalisme LMI,
These [C. Valentin-Charbonnel]

[12] Validation de modele de systémes incertaifm&sE [O. Mouhib Supélec

[13] Commande Multivariable Robuste pour les appescLQG/LTR et kb, These [S.
Mammar]

[14] Commande Robuste pour [I'Assistance au Contrélen Véhicule, These |[T.
Raharijaona Supélgc

[15] Commande Linéaire des Systemes Dynamique [Jlove

[16] Systemes non linéaires vol.3 [Fossard]

[17] up—Analysis for Flexible Systems, Rapport techniqiid-[ Magni & C. Doll_ ONERA
1998]

[18] La Robustesse de lois de Commande pour deststes Flexibles en Aéronautique et
Espace, Thése [C. Doll ENSAE 2001]

[19] Analysis of Control Systems with Structured ddrtainty, IEE Proceedings Part D
Vol. 129 [J-C. Doyle 1982]

74
Tarik HAMANE Master GSA

Projet IMPACT Juillet 2005



:

Stage de Rechercheos
Contréle & Commande de suspensions moteurs d’avions

[20] Introduction aux LMI [G. Duc Supéle2002]

:

[21] Synthése de Correcteurs Robuste d'ordre Régait I'optimisation Ho et les
Inégalités Matricielles linéaires, Application aontréle latéral d'un véhicule [L.
Palladino_Supéldc

[22] Robustesse des Systemes Asservis [E. Larooiheetsité de Strasbourd |

75
Tarik HAMANE Master GSA
Projet IMPACT Juillet 2005






