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Abstract

One of the main causes of discomfort in helicopters are the vibrations trans-
mitted from the rotor to the structure. In forward flight, the blades are submitted
to cyclic aerodynamic loads which generate low frequency (around 17Hz) but high
energy mechanical vibrations. These vibrations are transmitted from the rotor to
the main gearbox, then to the structure and finally to the crew and passengers.

In order to maintain acceptable comfort for crew members and passengers, a
lot of antivibration devices have been developed since the last 30 years. These
systems are generally passive because most of the mechanical energy transmitted
to the structure is at only one frequency ωc which is equal to the product bΩ
with b the number of blades and Ω the rotor rotational speed. However, modern
helicopters evolve and the rotor rpm, which has always been considered as fixed
during flight is now a function of time, depending on the flight phases in order
to increase performances and reduce energy consumption (variation bandwidth
of bΩ +/- 10%).

This new constraint on the design of helicopters makes the active antivibration
technology completely relevant with its capacity to adapt in terms of amplitude
and frequency to the perturbation. During this thesis, the passive suspension
called SARIB from Aibus Helicopters, based on the DAVI principle (Dynamic
Antiresonant Vibration Isolator) is modified in order to implement active com-
ponents and command (actuation).

Firstly, the state of the art background has been investigated in the introduc-
tion chapters with a presentation of the so-called DAVI principle in vibration
isolation. Then, the theory of the control algorithms used in this thesis is presen-
ted in detail in order to define the theoretical tools of the active DAVI control
which are : FXLMS control (adaptive control) and LQG (optimal control). To
simulate the complete system, a 3D multibody model of the active suspension has
been set up, coupled to a the flexible structure of a NH90 (Airbus Helicopters).
On this model are applied the different control algorithms presented before and
their performances are compared for different loads with variable frequency on
the rotor hub. In the same way, different locations for the error sensors in the
structure are studied to find the optimal control configuration.

The simulations show that the FXLMS algorithm is well suited for the control
of harmonic perturbations and reduce significantly the dynamic acceleration level
on the cabin floor, without parasite reinjection on other parts of the structure. A
comparison of the active SARIB with classical cabin vibration absorbers is also
made in terms of efficiency in order to show the advantages of using the DAVI
system as a base for an active antivibration device.

Finally, this thesis also presents the experiments realized in the dynamics la-
boratory of Airbus Helicopters on a 1 :1 scale prototype of the active SARIB
suspension with FXLMS control. The results demonstrate the efficiency of the
active suspension architecture and control algorithms. A minimum reduction of
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70% in terms of dynamic stiffness of the suspension is achieved for the bandwidth
[15-19]Hz with reduced control force (thanks to the the dynamic amplification).

The excellent results obtained with this experiment allow to continue the deve-
lopment and realization of a complete prototype of the active suspension coupled
to a 1 :1 scale mock-up of the helicopter structure with the objective of integrating
this system in future serial helicopters of Airbus Helicopters.

Keywords : helicopter,active suspension, DAVI, active vibration control, FXLMS,
LQG, active vibration absorber.
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Résumé

L’une des principales sources d’inconfort dans un hélicoptère sont les vibra-
tions transmises par le rotor à la structure de l’appareil. En vol d’avancement, des
efforts aérodynamiques cycliques sont subis par l’ensemble des pales en tête rotor
et génèrent de très fortes vibrations basse fréquence (aux alentours des 17Hz)
transmises aux passagers via la boîte de transmission principale puis le fuselage
lui même.

Afin de garantir le confort des membres d’équipage et des passagers, de nom-
breux systèmes antivibratoires ont été conçus. Ces systèmes sont généralement
passifs car la majorité de l’énergie vibratoire transmise à la structure se situe à
une fréquence unique ωc correspondant à bΩ avec b le nombre de pales et Ω la
fréquence de rotation du rotor. Cependant, les appareils modernes évoluent et le
régime rotor jusqu’alors fixe durant toutes les phases de vol varie à présent pour
des préoccupations de performances et de consommation (variation de l’ordre de
+/-10% autour de bΩ).

Cette nouvelle contrainte dans la conception des hélicoptères rend pertinente la
technologie des systèmes antivibratoires actifs, pouvant s’adapter à la sollicitation
en termes d’amplitude et fréquence. Lors de ces travaux de thèse, la suspension
passive SARIB de Airbus Helicopters basée sur le principe du DAVI (Dynamic
Antiresonant Vibration Isolator) est modifiée afin d’être rendue active par ajout
d’une partie actuation/commande.

Tout d’abord un état de l’art des systèmes antivibratoires est réalisé dans les
chapitres d’introduction ainsi qu’une présentation du principe du DAVI actif.
Ensuite, la théorie des lois et algorithmes de contrôle utilisés dans ces travaux
est présentée en détail afin de poser solidement les bases du contrôle actif du
prototype de suspension conceptualisé ici à savoir le contrôle FXLMS (adaptatif)
et le contrôle optimal LQG. Afin de simuler le fonctionnement du système, un
modèle tridimensionnel de la suspension active est construit, couplé à la structure
souple de l’hélicoptère (NH90). Sur ce modèle sont alors appliquées les différentes
lois de commande introduites auparavant et leurs performances comparées dans
différents cas de chargement en tête rotor et surtout pour différentes fréquences
de sollicitation. De même, pour chaque algorithme différentes localisations des
capteurs d’erreur sont étudiées afin de converger vers une configuration optimale.

Les simulations démontrent que l’algorithme FXLMS feedforward est très bien
adapté au contrôle des perturbations harmoniques et permet de réduire très si-
gnificativement le niveau vibratoire du plancher cabine, sans réinjection parasite
dans le reste de la structure. Une comparaison de l’efficacité du SARIB actif
avec les systèmes d’absorbeurs en cabine est ensuite effectuée pour démontrer la
pertinence d’utiliser le principe du DAVI comme base d’un système actif.

Les travaux de cette thèse traitent également des essais réalisés en laboratoire
sur le prototype échelle 1 de la suspension SARIB active avec contrôle FXLMS.
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Les résultats sont probants et démontrent l’efficacité de l’architecture de la sus-
pension et des algorithmes de contrôle. On parvient à diminuer la raideur dyna-
mique de la suspension autour de la fréquence bΩ à hauteur de 70% minimum
moyennant un effort très faible (système résonant accordé).

Cette expérimentation ouvre donc la porte vers la concrétisation d’un prototype
complet associé à une maquette échelle 1 de la structure de l’hélicoptère et le
développement d’une suspension SARIB active de série sur les futurs appareils.

Mots clé : hélicoptère, suspension active, DAVI, contrôle actif de vibrations,
FXLMS, LQG, absorbeur actif de vibrations.
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Chapitre 1

Introduction générale

Le mot "hélicoptère" provient du grec "helikos" signifiant hélice et "pterôn"
qui signifie aile. Ce terme apparut pour la première fois le 3 avril 1861 dans
une demande de brevet déposée en Angleterre par Monsieur Gustave Ponton
d’Amécourt, qui avec la coopération de Monsieur de la Landelle inventa le premier
prototype d’hélicoptère à vapeur. Cependant, ce fut Léonard de Vinci qui à la
fin du XVe siècle avança le principe de la voilure tournante avec la vis aérienne
(voir la figure 1.1 ci-dessous).

Figure 1.1 – Croquis de la Vis aérienne de Léonard de Vinci.

Le développement de l’hélicoptère ne débute réellement qu’après la seconde
guerre mondiale en raison de la limite de puissance des moteurs trop faible jus-
qu’alors. D’abord un outil militaire d’appui, transport et même combat, il est
aujourd’hui aussi utilisé pour une gamme de missions civiles de plus en plus
nombreuses comme le transport hospitalier, le secourisme, la lutte anti incen-
die, la surveillance et le transport (privé, liaisons offshore entre le continent et
les plateformes pétrolières). La principale raison d’une telle croissance dans son
utilisation et jusqu’à nos jours est sa capacité à effectuer des vols stationnaires
(voire figure 1.2) lui permettant de mener à bien des missions impossibles aux
autres aéronefs (vol basse altitude tactique, sauvetage, treuillage, déploiement de
troupes en zones difficiles d’accès).

Figure 1.2 – EC155 en mission SAR (Search And Rescue).
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1.1 Les vibrations de structure sur hélicoptère

Un hélicoptère est constitué d’un rotor principal pour sa sustentation, son
avancement et son pilotage en tangage et roulis et d’un rotor de queue pour
contrer le couple du rotor principal (il sert aussi de pilotage en lacet), d’un ou
plusieurs moteurs et du fuselage. Les liaisons moteurs/rotors sont assurées par
les boîtes de transmission principale et arrière dont les rapports accordent les
vitesses de rotation des rotors avec celles des moteurs. La vitesse de rotation du
rotor Ω demeure constante et fixe durant l’ensemble des phases de vol.

De par leur fonctionnement, les rotors, les boîtes de transmission et les mo-
teurs sont source de vibrations et de bruits. Le bruit est très difficilement maî-
trisable : en effet, les vitesses de rotations des rotors et des moteurs sont fixées
dans des écarts de valeurs faibles du fait de leur rendement. Les vibrations ont
été diminuées au niveau des boîtes de transmission avec des progrès sur l’engrè-
nement des dentures. Mais reste la principale cause des vibrations nuisibles à la
structure : le rotor principal en vol d’avancement.

En effet, en considérant le rotor comme parfaitement équilibré dynamique-
ment, il n’y a aucune modulation de l’effort aérodynamique en stationnaire exercé
sur les pales. En revanche, en vol d’avancement (supposons pour simplifier que
la vitesse de l’air par rapport à l’appareil soit dans l’axe de l’hélicoptère) à un
rayon r donné la pale voit au cours du tour sa vitesse par rapport à l’air va-
rier sinusoïdalement de son maximum en pale avançante à son minimum en pale
reculante.

Figure 1.3 – Articulations d’une pale avec amortisseur de traînée.

Une pale est (sauf exception sur certains appareils bipale) considérée comme
dynamiquement libre en rotation sur ses trois axes principaux : battement (flap-
ping), traînée (lagging) et pas (feathering) comme présenté sur la figure 1.3.
Postérieurement, ces mouvements sont contrôlés ou limités par différents sys-
tèmes assurant ainsi le pilotage de l’appareil et sa stabilité. L’angle de traînée de
pale peut être contrôlé par des amortisseurs inter-pales ou reliés directement au
moyeu rotor. L’angle de pas permettant le contrôle de l’incidence de la pale est
directement commandé par le pilote par l’intermédiaire du plateau de commande.
L’angle de battement quant à lui est libre et dépend des charges aérodynamiques
agissant sur la pale.

En vol d’avancement, des efforts aérodynamiques alternés agissent sur les pales
dus à une incidence variable (pas cyclique) par rapport au flux d’air en fonction
de leur azimut [3]. D’autres efforts harmoniques sont également introduits par la
réponse dynamique de chaque pale considérée comme souple et dont la fréquence
des modes dépend comme tout système dynamique tournant de la vitesse de
rotation du mât rotor. Ces phénomènes induisent évidemment des vibrations
transmises depuis le rotor vers l’ensemble de la structure de l’appareil.

Les sollicitations majeures de la tête rotor selon le repère fixe de l’appareil dans
les trois directions de l’espace ainsi qu’en moments autour des trois axes sont des
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Boîte de transmission principale (BTP)

Fuselage

Barres BTP
Moteurs

Tête rotor

Membrane anti-couple

Transmission des efforts dans la structure

Figure 1.4 – Ensembles dynamiques, sollicitation de la tête rotor par un torseur
aérodynamique 6 composantes - mise en évidence du chemin de propagation des
vibrations dans la structure.

harmoniques de la fréquence de rotation du rotor multipliée par le nombre de
pales. En effet, le passage du repère tournant (attaché au rotor) vers le repère
fixe (attaché à la structure) transforme le spectre vibratoire subit par les pièces
mécaniques (voir figure 1.5). Nous pouvons alors dresser le tableau 1.1 ci-après.

Origine de l’excitation dans le repère tournant Excitation de la tête rotor dans le repère fixe
Nature de l’excitation ω[rad.s−1] Nature de l’effort ω[rad.s−1]

Battement
kbΩ Fz : pompage vertical kbΩ

(kb ± 1)Ω Mx,My : moment de flexion mât rotor kbΩ

Traînée
kbΩ Mz : moment de torsion mât rotor kbΩ

(kb ± 1)Ω Fx,Fy : efforts tranchants sur le mât rotor kbΩ

Table 1.1 – Passage des efforts cycliques du repère tournant au repère fixe, mise
en évidence de la forte participation des harmoniques de bΩ

Le spectre des sollicitations en tête rotor comporte donc majoritairement des
harmoniques de fréquence kbΩ avec b le nombre de pales du rotor principal et
Ω la fréquence de rotation du rotor. Les vibrations de plus forte amplitude sont
situées au premier harmonique bΩ. Une dissymétrie de géométrie rotor comme un
balourd massique, des dispersions des caractéristiques des raideurs de pales ou
des inégalités des propriétés aérodynamiques peuvent également constituer des
sources d’excitation de la structure mais ces phénomènes sont largement réduits
par le réglage du rotor.

Comme présenté sur la figure 1.4, les vibrations générées en tête rotor sont
transmises à la structure de l’appareil essentiellement via la boîte de transmission
principale (BTP) et les barres BTP. La Boîte de transmission principale est un
ensemble d’engrennements permettant de passer d’une vitesse de rotation très
élevée des arbres moteurs à un régime rotor proche des 300 tr.min−1. Les figures
1.5a et 1.5b représentent des mesures provenant de capteurs d’effort situés en
tête rotor et sur le fuselage. Leur spectre démontre que le passage des efforts du
repère tournant au repère appareil agit comme un filtre mécanique et transforme
un signal essentiellement d’harmoniques kΩ (a) en un signal d’harmoniques kbΩ
(b) où la majorité de l’énergie se situe à k = 1, soit bΩ [rad.s−1].

On retrouvera ce type de spectre dans chacune des composantes du torseur en
tête rotor ramené dans le repère appareil, avec des différences de phase et ampli-
tude variant selon les phases de vol, les vitesses, les manoeuvres etc... Ceci montre
que le confort lié aux vibrations dans un hélicoptère dépend très majoritairement
de la qualité du filtrage mécanique de la fréquence bΩ car c’est à cette fréquence
que l’énergie de perturbation du système est la plus élevée. Ce filtrage doit donc
être opéré entre la source, à savoir le rotor et ses efforts aérodynamiques pério-
diques induits et les récepteurs : les pilotes, l’équipage et les passagers. Différentes
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(a) Repère tournant. (b) Repère fixe.

Figure 1.5 – Signaux provenant de cellules d’efforts placées en tête rotor (a) et
sur la structure (b).

localisations dans l’appareil sont possibles pour les dispositifs anti-vibratoires :

— en amont : en tête rotor.
— à l’interface BTP-structure.
— en aval, dans la structure

C’est donc à cette fréquence bΩ que doivent se concentrer les efforts de fil-
trage des vibrations de structure dans l’appareil. De nombreuses solutions tech-
nologiques existent à cet effet et pour ces trois catégories de systèmes listées
précédemment. Le chapitre 2 traitera de la seconde catégorie qui concerne direc-
tement les travaux de cette thèse.

1.2 La notion du confort vibratoire pour l’équi-
page

Les vibrations créées par les efforts aérodynamiques des pales peuvent, en plus
de détériorer le comportement de l’appareil pour de fortes amplitudes, générer
de l’inconfort pour les tous les membres de l’équipage. En effet, le corps humain
est très sensible aux vibrations basse fréquence en général. Ceci dépend bien sûr
de la position de la sollicitation sur le corps, de sa direction, son amplitude, sa
fréquence et enfin du temps d’exposition de la personne [9]. Les études sur la
sensibilité du corps humain aux vibrations réalisées depuis la Seconde Guerre
Mondiale ont permis de construire un modèle mécanique simple du corps humain
mettant en évidence les fréquences de résonance et par conséquent d’hypersen-
sibilité majeures. Les sollicitations les plus inconfortables pour le corps humain
étant bien sur celles excitant ses fréquences de résonance.
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Figure 1.6 – Mise en évidence des fréquences de résonance majeures du corps
humain.

On remarquera sur la figure 1.6 la sensibilité de la masse abdominale aux
basses fréquences (4-8 Hz) à l’origine de la majorité des maux dans les transports
(automobile par exemple). Bien évidemment, ces fréquences sont des estimations
et dépendent également de la corpulence et posture de la personne (debout, assis
ou allongé sont les principaux cas). L’Organisme International de Normalisation
(ISO) a depuis de nombreuses années défini des normes pour tout individu sa-
larié en matière d’exposition aux vibrations sur son lieu de travail. Une échelle
de confort a été définie par la norme ISO2631 ([8]) en fonction de l’amplitude
maximale d’accélération subie sur l’ensemble du corps.

accélération (m/s2) échelle de confort (ISO 2631)
< 0,315 non inconfortable
0,315 - 0,63 peu inconfortable
0,5 - 1 moyennement inconfortable
0,8 - 1,6 inconfortable
1,25 - 1,5 très inconfortable
>2 extrêmement inconfortable

Table 1.2 – Echelle de confort.

La norme ISO2631 contient une méthodologie de calcul et post-traitement
de données temporelles afin de déterminer des indicateurs de confort. De plus,
la sensibilité variable en fréquence du corps humain est prise en compte par une
pondération allant de 0, 5 à 80Hz à appliquer au signal d’amplitude la plus élevée
entre les trois directions de l’espace.

Les normes européennes régissant ce sujet évoluent encore aujourd’hui ([7]).
Toute exposition à un niveau d’accélération supérieur à 0, 5m/s2 sur une base
normalisée de 8h de travail effectif par jour déclenche l’application juridique de
cette directive à l’entreprise. La valeur limite autorisée est, toujours pour une
exposition journalière de 8h à 1.15m/s2. Cependant, concernant le secteur aéro-
nautique, des dérogations ont été accordées jusqu’à maintenant afin de laisser aux
constructeurs le temps de s’adapter. Les valeurs ainsi fournies par cette norme
servent de base pour le dimensionnement des systèmes antivibratoires sur les
nouveaux appareils.
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1.3 Problématique de la thèse

Comme abordé dans les paragraphes antérieurs, la problématique de cette
thèse porte sur l’amélioration du confort vibratoire dans la structure de l’appareil.
Cette réduction du niveau vibratoire est nécessaire à la fois d’un point de vue
mécanique (fatigue), humain (confort) et juridique (nouvelles réglementations).
Il aura également été démontré que le principal harmonique à filtrer sur l’appareil
dans cet objectif de réduction du niveau vibratoire se situe à la fréquence de bΩ.

Jusqu’à présent, le régime rotor ne variait que très peu lors des différentes
phases de vol. Cependant, les futurs appareils verront la vitesse angulaire du
rotor principal varier dans le temps selon les phases de vol, les manoeuvres, etc...
sur une plage de fréquence d’environ bΩ +/- 10%. Cette variation de fréquence
qui se retrouvera donc dans le signal de sollicitation de la structure diminuera
fortement l’efficacité de tous les systèmes antivibratoires résonants accordés en
fréquence au régime nominal de l’appareil.

ensembles dynamiques

antivibreur passif

torseur tête rotor

structure

ensembles dynamiques

antivibreur

torseur tête rotor

structure contrôle

actionneurs

états du système

commande

Figure 1.7 – A gauche : système actuel passif, à droite : système antivibratoire
actif.

Il convient donc à présent de se poser la question de l’intégration de systèmes
antivibratoires adaptatifs et/ou actifs afin de pouvoir compenser cette perte d’ef-
ficacité due à la variation de fréquence de la sollicitation principale en bΩ. Les
systèmes résonants nécessitant la plupart du temps des réglages fins, un paramètre
de réglage du système antivibratoire évoluant en temps réel (système semi-actif)
ou un apport d’énergie via un actionneur (système actif) permettrait d’optimiser
le comportement de l’antivibreur sur une certaine plage de fréquence voire même
d’en améliorer les performances à la fréquence accordée.

Les objectifs de cette thèse sont donc le développement d’un modèle dynamique
d’un concept de suspension active ainsi que de ses algorithmes de contrôle et les
essais en laboratoire à échelle réelle dudit concept et de ses lois de commande.

Les travaux présentés dans ce mémoire s’inscrivent directement dans cette op-
tique d’optimisation d’un système antivibratoire passif par l’ajout d’une actuation
afin de le rendre actif (figure 1.7). En se basant sur la suspension SARIB de Airbus
Helicopters inspirée du principe appelé DAVI (chapitre 2), une étude théorique et
expérimentale est menée afin de valider le concept de l’activation de ce système
par un actionneur et d’en étudier la pertinence en tant qu’innovation technolo-
gique et équipement série pour de futurs appareils. Cette thèse sera organisée
en 6 parties majeures. La première partie présente une introduction au problème
avec un état de l’art ciblé des systèmes antivibratoires sur hélicoptère. La seconde
partie traitera de la théorie de bases des algorithmes de contrôle utilisés pour la
simulation du prototype de suspension active développé ici. La troisième partie
traitera quant à elle de la modélisation du système mécanique étudié, à savoir la
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suspension active couplée à l’hélicoptère et ses ensembles dynamiques. La théo-
rie des systèmes dynamiques multicorps y sera reprise et appliquée de manière
détaillée à la construction du modèle complet du système. La partie suivante
traitera alors de l’application des lois de contrôle présentées précédemment au
modèle dynamique construit ainsi qu’à leur efficacité et pertinence sur différents
cas test. Enfin, Les parties V et VI présenteront les essais laboratoire menés sur le
prototype réel du système antivibratoire actif développé, ainsi que leurs résultats
et les conclusions tirées.
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Chapitre 2

Etat de l’art des systèmes
antivibratoires d’hélicoptères

Du fait de l’amplitude des efforts vibratoires transmis par le rotor vers la
structure de l’appareil, pouvant aller jusqu’à plusieurs milliers de Newtons et
générant parfois plus de 1g d’accélération en certains points de la cabine, de
nombreux systèmes antivibratoires ont été développés au cours de ces dernières
décénnies. Ces systèmes peuvent être classés selon leur localisation dans l’appareil
de la manière qui suit :

— Les systèmes placés en tête rotor dans le repère tournant (de type pendu-
laire) qui permettent de filtrer les efforts dans le plan horizontal appareil
(x et y).

— Les systèmes placés à l’interface BTP - structure permettant de filtrer l’en-
semble du torseur tête rotor directement aux points d’entrée des vibrations
dans le fuselage.

— Les systèmes placés en cabine (résonateurs ou souplesses) permettant de
filtrer les vibrations au niveau du plancher cabine.

Chacun des principes d’antivibreurs décrits précédemment peuvent être dé-
clinés en version passive, semi active ou active. Ne pouvant pas effectuer un état
de l’art exhaustif de l’ensemble des systèmes antivibratoires utilisés sur hélico-
ptère, la suite de ce chapitre sera centrée sur les systèmes antivibratoires placés
à l’interface BTP - structure car c’est à cette catégorie qu’appartient l’absorbeur
actif développé et étudié lors de ces travaux. Comme précisé dans ce paragraphe,
toutes ces suspensions de boîte de transmission principale peuvent être classées
en trois catégories : passive, semi-acive, active.

2.1 les systèmes passifs

2.1.1 Eléments flexibles en pied de barre BTP

La solution la plus simple et la première mise en oeuvre dans l’industrie
consiste en l’intégration d’éléments souples (type élastomère ou métallique) entre
la boîte de transmission principale et la structure. Cette souplesse doit être un
compromis entre le filtrage des vibrations issues de la tête rotor et la tolérance
en désalignement entre la sortie des moteurs et l’entrée de la BTP.

2.1.2 le DAVI mécanique

Le DAVI (Dynamic Antiresonant Vibration Isolator) est un principe de fonc-
tionnement d’une suspension de type absorbeur de vibration. Ce principe mis en
évidence en 1976 par W.G Flannelly [23] était au départ destiné à des suspensions
de siège pour les membres d’équipage de la compagnie Kaman. Ce principe fut
ensuite transposé avec succès à l’interface entre la boîte de transmission principale
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et le fuselage. Ce système fonctionne avec une amplification dynamique λ = c/a
(voir la figure 2.1) ainsi qu’une masse battante mb en son extrémité. L’inertie de
cette masse compense à une fréquence donnée les efforts entrant dans la suspen-
sion ce qui génère une antirésonance au niveau de la fonction de transfert et donc
une transmissibilité théorique nulle.

mf

mem

mbkl

a
c

w

Figure 2.1 – Schéma de principe du DAVI.

Afin de déterminer la transmissibilité de la suspension DAVI, les équations du
mouvement régissant le comportement dynamique de ce système sont déclinées.
Soit le vecteur des coordonnées généralisées q défini par :

q = [zem(t) zf (t)]
T (2.1)

Avec zem et zf les positions verticales respectives de la BTP (Ensembles Mé-
caniques) et du fuselage. En appliquant Newton-Euler au système on obtient
l’équation suivante :

[

mem + λ2mb −(λ − 1)λmb

−(λ − 1)λmb mf + (λ − 1)2mb

]

q̈ +

[

kl −kl

−kl kl

]

q =

[

1
0

]

w (2.2)

Avec mem et mf les masses respectives de la BTP et du fuselage, kl la raideur
de la suspension et w le vecteur perturbation du système représentant les efforts
provenant du rotor sur la BTP. Pour une sollicitation imposée w constante en
amplitude quelque soit la fréquence on obtient la transmissibilité de la suspension
en calculant la fonction de transfert définie par :

T (s) =
Zf (s)

Zem(s)
(2.3)

avec s = iω ∀ω ∈ ℜ+ définie comme la variable de Laplace. La fonction T (s) est
représentée sur la figure 2.2, on peut y observer un résonance suivie d’une anti-
résonance avec une transmissibilité théorique nulle atteinte sans amortissement.
La fréquence d’isolation optimale ω0 se définit par l’équation à solution unique
suivante :

ω0
2 =

kl

−λ(λ − 1)mb

(2.4)
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Figure 2.2 – Transmissibilité en accélération du DAVI.

Comme présenté précédemment, la majorité de l’énergie de la perturbation du
système provenant du rotor se situe à la fréquence bΩ. L’intérêt d’un tel absorbeur
de vibrations est donc de faire coïncider sa fréquence critique Ω0 avec bω.

L’intérêt de placer un DAVI à l’interface entre la boîte de transmission prin-
cipale et la structure est le filtrage global de la composante vibratoire en bΩ pour
l’ensemble du fuselage.

Dans les années 90, Airbus Helicopters développe sur ce principe la suspension
SARIB [11] (Système Antivibratoire Résonnant Intégré aux Barres) et l’intègre
sur deux de ses appareils militaires. La figure 2.3 présente le schéma de l’archi-
tecture avec laquelle a été intégrée le DAVI entre la BTP et le fuselage. L’ampli-
fication dynamique est créée par un batteur en liaison pivot avec la structure sur
lequel est fixée une masse. Une lame flexible solidaire du batteur joue le rôle de
raideur et est reliée à la BTP par l’intermédiaire de paliers élastomères (appui
glissant sur la figure). Le couple rotor est quant à lui repris par une membrane
circulaire sur le plancher mécanique de l’appareil. En vol, les mouvements de
pompage, tangage et roulis de la BTP actionnent la masse battante, accordée
avec la raideur de lame pour filtrer de manière optimale la composante dyna-
mique en bΩ. Ce système à la théorie simple reste toutefois difficile à mettre en
oeuvre du fait des très fortes accélérations des masses battantes en vol (peut aller
jusqu’à 20g sur un appareil lourd) et donc des contraintes de dimensionnement
et intégration associées.

BTP

barre BTP

structure

ferrure

pivot
appui glissant

membrane

masse battante

lame flexible

Figure 2.3 – SARIB Airbus helicopters, architecture schématique.
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2.1.3 le DAVI à fluide

Il est possible d’appliquer le principe du DAVI sur une suspension utilisant
un fluide lourd à faible viscosité [20] [18]. L’énergie d’inertie ainsi apportée est
celle du fluide en mouvement à l’intérieur du système que l’on vient amplifier
en jouant sur une restriction de section de passage entre deux chambres (l’amor-
tisseur comprend également une chambre de compensation pour la conservation
du volume fluide). La société Lord, spécialiste antivibratoire a ainsi conçu le
système Fluidlasticr [19] (représenté figure 2.4) qui équipe plusieurs appareils
comme le Bell 427 et l’Agusta Westland AW109 et annonce une réduction de 70%
des vibrations à la fréquence bΩ.

Figure 2.4 – Système Lord Fluidlastic.

L’avantage de ce type de système par rapport à un résonateur purement mé-
canique comme le SARIB est la compacité. En utilisant un fluide faiblement
visqueux, les rapports de section λ peuvent très élevés peuvent être facilement
atteints. Cependant, l’inconvénient majeur de l’utilisation d’un fluide est l’amor-
tissement apporté (figure 2.5) au système qui va déteriorer l’atténuation en trans-
missibilité à l’antirésonance w0.

mf

mem

mbkl

a
c

w

cf

Figure 2.5 – DAVI à fluide : ajout d’amortissement freinant de manière non-
négligeable l’inertie fluide.

2.2 les systèmes adaptatifs

Un système adaptatif est un système où un paramètre ou plusieurs sont modi-
fés en temps réel dans le but de s’adapter au mieux à la perturbation extérieure.
Par exemple, certaines suspensions automobiles utilisent des fluides magnéto-
rhéologiques afin de modifier leur coefficient d’amortissement quasi-statique selon
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les sollicitations provenant de la route. D’autres systèmes font également varier
leur raideur ou d’autres propriétés.

2.2.1 le DAVI semi-actif

Le principe du DAVI peut également se décliner dans la catégorie des systèmes
adaptatifs. L’objectif serait de faire varier la valeur de ω0 afin de s’adapter aux
variations de régime moteur. Comme observé dans l’équation 2.4, seuls trois pa-
ramètres permettent de modifier la fréquence de l’antirésonance. Dans les années
90, Airbus Helicopters développe et met en vol un système permettant au SARIB
de faire translater la masse sur le batteur faisant ainsi varier le rapport d’ampli-
fication λ (figure 2.6). Sur la figure 2.7 on peut observer l’effet de la variation du
ratio λ sur la fréquence ω0.

mf
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mbkl

a
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w
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Figure 2.6 – DAVI semi-actif, la masse mb se déplace sur le batteur et fait varier
le rapport λ.
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Figure 2.7 – Transmissibilité en accélération du DAVI pour différentes valeurs
de λ.

D’un point de vue architecture et conception, ce type de système nécessite
une liaison glissière sans jeu et donc précontrainte du fait des très fortes accélé-
rations de la masse battante. L’actionneur pilotant cette liaison doit alors être
dimmensionné en conséquence pour compenser l’important coefficient de frotte-
ment généré. Les essais effectués en laboratoire et en vol ont démontré la validité
du concept cependant le temps de convergence sur la position des masses était
bien trop important pour imaginer une adaptation en temps réel par rapport au
torseur en tête rotor.
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2.3 les systèmes actifs

Le développement des systèmes antivibratoires actifs débute dans les années
80 grâce aux progrès réalisés dans l’augmentation des puissances de calcul et la
miniaturisation des composants. Le principe de ces suspensions est de garantir,
via un ou plusieurs actionneurs générant des efforts, l’isolation totale d’un corps
de la source de vibrations. Ces systèmes connaissent un développement difficile
et leur utilisation reste rare du fait de leur très grande consommation en énergie,
leur coût, et leur complexité de mise au point.

Avec l’arrivée de régimes rotor variables sur les hélicoptères, les systèmes
antivibratoires actifs font l’objet de nombreuses recherches. Par exemple, des
essais ont été effectués sur des barres BTP [21] mais les actionneurs utilisés ne
pouvant délivrer des efforts importants en basse fréquence, seules des vibrations
à plus haute fréquence ont été contrôlées (fréquences d’engrennement dans la
transmission).

2.3.1 le système ACSR

En 1993, Airbus Helicopters investit dans le développement de suspensions
actives en partenariat avec la société Liebherr sur le principe de l’ACSR (Active
Control of Structural Response - voir [3] et [11]). Des barres BTP actives sont
ainsi mises au point (figure 2.8). Le système complet est composé de quatre barres
actives ainsi qu’une liaison en fond de BTP de type triangle biellette assurant
au système les degrés de liberté nécessaires à son fonctionnement. L’actionneur
intégré aux barres est de type hydraulique, commandé en pression jusqu’à 200bars
à partir du circuit de commandes de l’appareil. L’objectif est donc de réinjecter
des efforts dynamiques entre la structure et la boîte de transmission principale
afin de minimiser la transmission des vibrations. Le contrôle s’effectue uniquement
à la fréquence bΩ de 30Hz et chaque actionneur est capable de générer à cette
même fréquence 2.5kN.

Figure 2.8 – Barre BTP active développée par Liebherr pour Airbus Helicopters.

La contrainte d’un tel système est l’obligation de maintenir une raideur méca-
nique passive élevée pour la barre ACSR afin de ne pas autoriser des mouvements
trop importants entre la BTP et les moteurs. En effet, cette liaison comporte des
tolérances très strictes de désalignement et l’intégration d’élément souples dans
les barres BTP augmente les déplacements relatifs entre les ensembles. De ce fait,
toute actuation placée mécaniquement en parallèle d’une raideur élevée doit à iso-
déplacement fournir plus d’énergie pour filtrer la même perturbation vibratoire
d’entrée ce qui explique l’important niveau d’effort demandé au système ACSR.

Une réduction de 65% du niveau vibratoire sur toute la structure est tout de
même atteinte lors des essais en vol. Le contrôle est basé sur des entrées de type
accéléromètre ou capteur d’efforts disposés dans la structure. Bien qu’efficace, ce
système ne sera jamais intégré en série chez Airbus Helicopters à cause de sa masse
(80kg d’actionneurs) et son coût d’intégration. Agusta Westland l’intègre tout de
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même dans son modèle AW101 avec trois barres BTP actives hydrauliques. Ce
type d’investigation technologique aura donc démontré la réelle validité d’intégrer
une actuation dans les systèmes antivibratoires d’hélicoptère pour en améliorer
les performances.

mf

mem

kl
u

w

contrôleur

accéléromètres/jauges de contrainte

commande

Figure 2.9 – Le système ACSR, principe de fonctionnement.

2.3.2 le système AVCS

Dans un soucis de compacité et modularité des systèmes antivibratoires,
les dernières années ont vu se développer des absorbeurs actifs appelés AVCS
[11](Active Vibration Control System) placés directement sur le plancher cabine.
Ces absorbeurs sont passivement accordés à la fréquence bΩ puis une actuation
y est ajoutée en parallèle (figure 2.10) afin de fournir les efforts nécessaires pour
compenser les variations de régime rotor. L’avantage de contrôler un système
mécanique résonant autour de son premier mode est la faible consommation en
énergie car la majorité des efforts sera fournie par l’ensemble masse/ressort uni-
quement.

mf
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mb
kl

u

w

contrôleur

accéléromètres/jauges de contrainte

commande

Figure 2.10 – Le système AVCS, principe de fonctionnement.

La compagnie Lord (figure 2.11) développe de nombreuses solutions d’antivi-
breurs de cabine adaptés à chaque catégorie d’appareil (léger - medium - lourd).
En [10] et [22], il est clairement montré qu’en plaçant suffisamment de ces absor-
beurs actifs au plus près des parties structurelles dans la cabine et le cockpit et
moyennant une consommation faible d’énergie, il est possible de réduire significa-
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tivement les vibrations dans la structure sur une bande de fréquence de +/-10%
autour de bΩ.

Figure 2.11 – Lord AVCS intégré dans la structure du 135 Airbus Helicopters.

2.3.3 le DAVI à fluide actif

Le principe du DAVI à fluide présenté précédemment peut être décliné de
manière active en y ajoutant une actuation extérieure. En 2006, Lord publie
des résultats d’essais sur la version active de sa suspension Fluidlastic [14]. Un
actionneur hydraulique intégré à la suspension (figure 2.12) permet par l’inter-
médiaire d’un piston de contrôler la pression de fluide au sein de la chambre de
résonance. D’un point de vue théorique, ce système permettrait d’annuler l’ef-
fet d’amortissement dû à la viscosité du fluide à la fréquence d’antirésonance.
D’après les résultats présentés par Lord, cet absorbeur réduit de 70% la sollicita-
tion en entrée en mode passif, les 30% restant étant annulés par le contrôle actif
du piston. L’effort de contrôle nécessaire annoncé est de 1.3kN à 17.5Hz dans ce
cas (correspondant à bΩ).

mf

mem

mb

kl a

c

w

cfu
contrôleur

accéléromètres/jauges de contrainte

commande

Figure 2.12 – Le DAVI fluide actif, principe de fonctionnement.

2.3.4 Bilan

Depuis le concept du DAVI (1976), beaucoup de systèmes antivibratoires pas-
sifs ont été conçus et leur efficacité démontrée. A partir des années 90, grâce aux
progrès réalisés sur la miniaturisation et les performances des calculateurs pro-
grammables, les systèmes antivibratoires actifs commencent à être investigués et
appliqués au monde hélicoptère. L’arrivée du régime rotor variable sur les nou-
velles machines confirme à présent leurs pertinences mais trop peu sont pour le
moment installés de série sur appareil. La suspension active développée lors de
cette thèse est basée sur le principe du DAVI et adaptée directement au système
SARIB Airbus Helicopters présenté précédemment. Ce choix d’utiliser un système
déjà existant plutôt que de repartir d’un concept totalement nouveau est guidé
par la volonté d’avoir une suspension active qui soit toujours efficace en mode
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passif en cas de défaillance. On ajoute donc une actuation en parallèle de cette
suspension résonante afin d’améliorer son efficacité sur la plage de fréquence bΩ
+/- 10%. La partie suivante posera les bases de la théorie du contrôle nécessaires
à la synthèses des différents contrôleurs de la suspension SARIB active.
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Deuxième partie

Théorie du contrôle
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Chapitre 3

Stabilité et robustesse des
systèmes linéaires

Cette partie du mémoire de thèse est dédiée à la présentation de la théorie
du contrôle qui va être mise en oeuvre sur la suspension SARIB active. Cette
étape est essentielle à la bonne compréhension des choix qui seront effectués par
la suite ainsi qu’à l’interprétation des résultats de simulation et d’essais.

3.1 Les systèmes d’état

Tout système physique linéaire dont les équations sont connues peut se repré-
senter sous la forme d’un système d’état. Ceci permet d’écrire explicitement le
comportement dynamique des variables internes d’état du système. Cette formu-
lation permet surtout d’y intégrer les notions d’observation, de mesure et plus
tard de régulation qui sont essentielles pour le contrôle actif d’un système comme
la suspension SARIB active développée ici.

Soit un système linéaire S à n variables d’entrée, m variables de sortie et
p variables d’état. On peut donc définir le vecteur d’entrées u(t) ∈ R

[n×1], le
vecteur de sortie ou également appelé de mesure y(t) ∈ R

[m×1] et le vecteur des
états x(t) ∈ R

[p×1]. On peut alors décrire le système de la manière suivante :

{

ẋ(t) = Ax(t) +Bu(t)
y(t) = Cx(t) +Du(t)

(3.1)

Avec A ∈ R
[p×p] la matrice d’états, B ∈ R

[p×n] la matrice d’entrées, C ∈ R
[m×p]

la matrice d’observation et D ∈ R
[m×n]. Si on défitnit s comme la variable de

Laplace tel que :

s = jω (3.2)

En supposant les conditions initiales nulles et en utilisant la transformée de La-
place pour l’ensemble des équations 4.1, il est possible de déterminer la matrice
de transferts H(s) ∈ C

[m×n] reliant l’entrée U(s) à la mesure Y (s) telle que :

Y (s) = H(s)U(s) (3.3)

On obtient donc :

H(s) = C(sIp − A)−1B +D (3.4)

Avec Ip ∈ R
[p×p] définie comme la matrice identité. Réciproquement, il est

possible d’associer à toute fonction de transfert propre une représentation interne
équivalente de la forme (3.1). Le quadruplet (A,B,C,D) déterminé est non-unique
et s’appelle alors une réalisation de H(s).

38

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



3.2 Stabilité nominale

La notion de stabilité est essentielle dans la conception d’un contrôleur de sys-
tème antivibratoire actif car cette condition est nécéssaire. Elle permet d’assurer
la non-divergence du système quelque soit la sollicitation en entrée.

Nous considérons le système d’état suivant (A,B,C,D). La fonction de transfert
de ce système, définie précédemment par H(s) = D + C(sI − A)−1B présente
deux notions différentes de stabilité.

Premièrement, la stabilité BIBO (Bounded Input / Bounded Output) caracté-
rise un système dont la réponse à toute entrée d’énergie finie dans le temps est
elle même d’énergie finie (pas de divergence au niveau de la sortie). Pour vérifier
cette caractéristique, tous les pôles de H(s) doivent être à partie réelle négative
(demi plan de C défini par Re(s) < 0).

Deuxièmement, nous définissons la stabilité interne du système caractérisée par
la stabilité de la matrice A. Ceci implique que l’ensemble de ses valeurs propres
soient à partie réelle négative. Ainsi, pour toute entrée u(t) nulle, le vecteur x(t)
décroît vers 0 indépendamment de l’état initial. Enfin, il est important de préciser
que la stabilité interne assure la stabilité BIBO mais la réciproque n’est pas vraie.

Soit un système dynamique linéaire H(s) avec une boucle de retour compor-
tant le compensateur K(s) (système contrôle classique). A partir de l’expression
de la fonction de transfert en boucle ouverte du système définie par H(s)K(s),
les notions de marge de phase, marge de gain et marge de retard sont utiles afin
de quantifier la stabilité d’un système par la position de son tracé de Nyquist par
rapport au point critique (-1,0)(voir figure 3.1). Tout d’abord la marge de gain
en dB peut s’exprimer ainsi :

Mgain = −20 log10|H(jωp)K(jωp)| (3.5)

où ωp est la fréquence à laquelle le tracé de Nyquist croise l’axe des réels (
phase crossover). Cette marge mesure donc la variation possible de gain avant de
toucher le point critique. La marge de phase en radians quant à elle s’exprime
ainsi :

Mphase = Arg [H(jωc)K(jωc)]− π (3.6)

Ici, ωc désigne la fréquence où le tracé de Nyquist coupe le cercle unité centré
à l’origine. Cette marge mesure alors la variation possible de phase avant de ren-
contrer le point critique. Enfin la marge de retard représente la notion temporelle
de la marge de phase :

Mretard = Mphase
π

180ωc

(3.7)

Cette marge exprime le retard minimal introduit dans la boucle et destabili-
sant le système.

3.3 Robustesse paramétrique

La robustesse paramétrique, appelée aussi stabilité paramétrique permet d’in-
troduire la notion d’erreur sur la modélisation du système réel. Ces erreurs
peuvent être des dynamiques négligées provenant de non linéarités ou de l’utili-
sation d’un modèle d’ordre réduit. Les paramètres liés aux équations physiques
du modèle (raideur, amortissement, masse, incertitudes dues aux dispersions de
fabrication etc...) sont eux aussi soumis à des erreurs d’estimation. Enfin, la struc-
ture à contrôler elle même peut évoluer au cours du temps (conditions limites,
fatigue matériau, etc...).
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marge de phase

(−1, 0)

marge de gain

ωp

ωc

Im[G(jω)K(jω)]

Re[G(jω)K(jω)]

G(jω)K(jω)

Figure 3.1 – Marges de gain et de phase.

Dans le cadre de la suspension SARIB active, certaines masses peuvent être mal
estimées ou changer (par exemple le chargement en cabine peut évoluer selon les
vols). Certaines raideurs également peuvent être non linéaires et varier en fonction
du chargement. L’ensemble de ces incertitudes est donc à prendre en compte dans
la conception d’un contrôleur.

L’étude de la robustesse paramétrique peut être réalisées selon deux visions
différentes :

— Un test de robustesse permettant de déterminer si oui ou non le système
demeure stable quels que soient la valeur des paramètres incertains à l’in-
térieur de leur domaine de définition

— Un calcul de la marge de robustesse déterminant la plage de variation
possible des paramètres incertains du modèle garantissant la stabilité du
système en boucle fermée.

Le premier cas étant une démarche de vérification à posteriori et le second
étant une étude en amont utilisée lors de la conception du contrôle. Avant d’aller
plus loin dans la présentation des outils liés à la stabilité paramétrique, il est
indipensable d’aborder la notion de Transformation Linéaire Fractionnaire (TLF).

3.3.1 La Transformation Linéaire Fractionnaire

Cette transformation est utilisée pour exprimer la fonction de transfert globale
en boucle fermée d’un système composé de deux sous-systèmes reliés par boucle
de retour (figure 3.2)

P (s)

K(s)

w

u

z

y

Figure 3.2 – Schéma bloc de la transformation linéaire fractionnaire.
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Le système P (s) décrit la relation existant entre les signaux d’entrée w et u
et les signaux de sortie y et z :

[

Z(s)
Y (s)

]

= P (s)

[

W (s)
U(s)

]

=

[

P11(s) P12(s)
P21(s) P22(s)

] [

W (s)
U(s)

]

. (3.8)

Le système est bouclé tel que le signal de commande u vérifie :

U(s) = K(s)Y (s) (3.9)

Ainsi, en développant le système, on peut aisément déterminer la fonction de
transfert globale, en boucle fermée reliant W (s) à Z(s) :

Fl(P, K) = P11 + P12K(I − P22K)
−1P21 (3.10)

L’expression Fl(P, K) s’appelle la Transformée Linéaire Fractionnaire basse
de P et K.

3.3.2 Schéma d’interconnection standard

Un des outils utilisés afin d’effectuer une étude de la robustesse paramétrique
d’un système s’appelle la µ-analyse. La première étape consiste à construire le
système équivalent M(s) (figure 3.3) à partir du système classique H(s)− K(s)
présenté en figure 3.4.

M(s)

∆

Figure 3.3 – Schéma d’interconnection standard pour µ-analyse.

H(s)

∆

u

y∆u∆

K(s)

y

w

M(s)

Figure 3.4 – Architecture classique TLF d’un système incertain en boucle fer-
mée.

La matrice ∆ représente les incertitudes paramétriques δi de l’ensemble du
modèle avec i ∈ [1 : N ]. Soit la fonction H0(s) représentant le système d’état
reliant y à u :
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{

ẋ = A0x+B0u
y = C0x+D0u

(3.11)

Soit pi un paramètre du modèle présentant une incertitude δi tel que chaque
paramètre incertain s’écrit de la forme :

pi = pi0(1 + δi) (3.12)

avec pi0 la valeur nominale de pi. On définit à présent chaque incertitude δi

comme une perturbation d’entrée u∆ du système tel que :

u∆i
= δixi (3.13)

Le système d’état H(s) à deux entrées et deux sorties s’écrit sous la forme
suivante :











ẋ = A0x + B1u∆ + B0u
y∆ = C1x + D11u∆ + D12u
y = C0x + D21u∆ + D0u

(3.14)

avec u le vecteur des entrées du système et u∆ le vecteur des entrées de per-
turbations liées aux incertitudes paramétriques. Sur la figure 3.5 est représentée
la TLF du système H(s) défini précédemment.

H(s)

u

y∆u∆

K(s)

y

Figure 3.5 – H(s) sous forme TLF.

Le système H(s) se partitionne donc de la manière suivante :
[

y∆
y

]

=

[

H11(s) H12(s)
H21(s) H22(s)

] [

u∆
u

]

(3.15)

Une réalisation minimale du système H(s) est donnée par
[

H11(s) H12(s)
H21(s) H22(s)

]

=

[

D11 D12

D21 D0

]

+

[

C1
C0

]

(sI − A0)
−1

[

B1 B0
]

(3.16)

La TLF de H et K s’exprime donc par l’expression suivante :

Fl(H, K) = H11 +H12K(I − H22K)
−1H21 (3.17)

Cette fonction de transfert correspond bien à la fonction équivalente M(s) de
la figure 3.3.

3.3.3 Calcul d’une borne supérieure de µ

Le système de départ est à présent mis sous la forme standard M(s)−∆(s).
la µ-analyse correspond au calcul de la borne supérieure de la valeur singulière
structurée (VSS) du système qui ensuite permet de définir la plage de variation
possible des paramètres pi garantissant la conservation de la stabilité du système.

42

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



En premier lieu, la stabilité nominale doit être vérifiée :

∀ pi = pi0 , max[Re{λj(A0)}] < 0 (3.18)

Soit une matrice des perturbations∆ quelconque, le théorème des Petits Gains
[6] permet d’évaluer une borne supérieure de la VSS µ(M).

µ(M(jω)) ≤ σ(M(jω)) (3.19)

Ainsi, pour chaque fréquence ω, la VSS se retrouve bornée par la valeur sin-
gulière maximale de matrice M(jω). La plage de variation des paramètres pi

conservant la stabilité du système est définie de la manière suivante :

δi ∈ [
−1

max(µ)
;

1

max(µ)
] (3.20)

Cette définition reste très conservative du fait de la non prise en compte de
la structure de la matrice ∆. Si on définit la matrice ∆ = diag(δ1 ...δN), on peut
alors minimiser l’approximation de la VSS en introduisant à chaque fréquence ω
un multiplicateur D(jω) [24] ayant la propriété de commuter avec ∆ tel que :

D(jω)−1∆(jω)D(jω) = ∆(jω) (3.21)

Avec D ∈ D et D > 0. D représentant l’ensemble des matrices de même
nature et structure que ∆. La nouvelle borne supérieure de µ s’écrit alors :

µ∆(M(jω)) ≤ σ(D(jω)M(jω)D(jω)−1) (3.22)

Le problème se porte donc sur le choix de la matrice D à chaque fréquence
d’investigation ω de la VSS. La borne µ∆ calculée est moins restrictive que la
précédente car elle prend en compte la stucture diagonale de la perturbation. Le
problème présenté par l’équation (3.22) est convexe et admet donc une valeur
minimale pour σ(DMD−1). [15] propose une formulation LMI (Linear Matrix
Inequality) du problème permettant de transformer la recherche de la matrice D
en un problème d’optimisation convexe :

σ(DMD−1) ≤ β ⇔ λ(D−1MT DDMD−1) ≤ β2

⇔ D−1MT DDMD−1 − β2I ≤ 0
⇔ MT D2M − β2D2 ≤ 0

(3.23)

Ce problème est bien convexe en D2. A l’aide d’un solveur LMI basé sur la pro-
grammation semi-définie (Matlab robust control toolbox, Sedumi, SDPT3, etc...),
on peut déterminer la solution optimale β correspondant à la borne supérieure
de µ∆.

minimiser β tel que

{

MT DM − β2D ≤ 0
D > 0, D ∈ D

(3.24)

Cette méthode est plus complexe que la simple détermination de la plus grande
valeur singulière de M(s) mais permet d’estimer plus finement l’intervalle de
tolérance sur les paramètre pi concernés par la robustesse paramétrique.

Dans le cadre du présent développement d’une suspension active pour hélico-
ptère , l’étude de la robustesse permet d’estimer les marges de variation possibles
de certains paramètres incertains et leur impact sur la stabilité de la boucle fer-
mée pour un même contrôleur. la technique de détermination du paramètre µ par
solveur LMI se prête aux systèmes simples comportant peu de degrés de liberté
car ces méthodes nécessitent une bonne de puissance de calcul.
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Pour les modèles plus complexes, une autre méthode consiste à générer un
grand nombre N de matrices de perturbations structurées réelles aléatoires ∆
et de déterminer pour chacun des cas la stabilité de la fonction Fl(H, K). Pour
chaque matrice ∆ assurant la stabilité en boucle fermée du système, on mémorise
alors la plus petite valeur des δi (en valeur absolue). A la fin des N calculs de
stabilité, la valeur maximum de l’ensemble des δi mémorisés est considérée comme
l’inverse de µ. Avec un nombre N suffisamment grand au regard du nombre de
paramètres incertains, on peut donc estimer la robustesse paramétrique d’un
contrôleur. C’est cette méthode qui sera utilisée dans le présent mémoire.
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Chapitre 4

Le Contrôle Linéaire Quadratique

Dans ce chapitre vont être présentées les méthodes de contrôle robuste dites
linéaires quadratiques LQR et LQG [1]. Ces méthodes ont été développées et
étudiées à partir des années 90 grâce à la théorie de la représentation des modèles
dynamiques en systèmes d’états.

Dans le cadre de la suspension SARIB active, l’utilisation de ces méthodes
permettra d’estimer l’efficacité du contrôle optimal sur le pilotage d’un système
antivibratoire résonant. En effet, cette utilisation du contrôle LQG diffère quelque
peu du contrôle modal pour lequel il est généralement utilisé.

4.1 La synthèse LQR (Linear Quadratic Regu-
lator)

4.1.1 Problématique

La synthèse LQR est une méthode de contrôle robuste basée sur le cas hypo-
thétique idéal que la matrice d’observation C est une matrice identité. En d’autres
termes, chaque état du système est connu et mesurable. Ce cas étant bien évidem-
ment utopique, des artifices qui seront abordés plus tard dans ce même chapitre
ont été définis afin d’estimer de manière stochastique les états du système non-
mesurés. Soit le système P représentant la structure de l’hélicoptère comportant
q états mesurables. Le vecteur d’état x est constitué des q/2 positions et q/2
vitesses des noeuds du modèle. Soit q le vecteur des coordonnées généralisées du
modèle issu de Newton/Euler, on a alors :

x(t) = [q q̇]T (4.1)

Le système linéaire continu étudié peut donc être représenté sous la forme
suivante :











ẋ(t) = Ax(t) +Bu(t)
y(t) = x(t)
z(t) = Nx(t)

(4.2)

On retrouve ici la représentation d’état définie précédemment avec C = I
et D = 0. Il a été ajouté au système P = (A, B, C, D) le vecteur z(t) ∈ R

[q×1]

représentant l’ensemble des sorties du modèle (position ou accélération) à mini-
miser par le contrôle. La matrice N permet alors à partir des états du système
de générer la sortie z(t). Sur la figure 4.1 suivante, on trouve une représentation
sous forme de diagramme bloc de l’ensemble de la commande linéaire quadratique
appliquée au modèle P de l’appareil.
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Figure 4.1 – Schéma général de la commande linéaire quadratique.

La synthèse linéaire quadratique consiste donc en la recherche d’une matrice
gain Kc telle que la commande appliquée par feedback u(t) = −Kc x(t) aux coor-
données généralisées q ou leurs dérivées q̇ stabilise le système (positionnement des
pôles du système en boucle fermée). La détermination du régulateur Kc s’effectue
par la minimisation du critère quadratique temporel suivant :

J =
∫

∞

0
(zT Qz + uT Ru)dt =

∫

∞

0
(xT Qxx+ uT Ru)dt (4.3)

Avec Q ∈ R
[q×q] et R ∈ R

[n×n] et Qx ∈ R
[p×p]. On remarque donc que les

valeurs qui composent la matrice gain Kc dépendent des coefficients présents
dans les matrices de pondération Q,Qx et R. Plusieurs paramètres interviennent
donc :

— Choix des noeuds ciblés par la minimisation (structure de Qx)
— Choix des coefficients associés aux positions et aux vitesses de ces noeuds

(valeurs dans Qx)
— Choix des coefficients sur les différentes commandes (R)
Afin de satisfaire les conditions d’existence d’une solution optimale, les ma-

trices de pondération Q,Qx et R doivent nécessairement satisfaire les conditions
suivantes :

Q = QT ≥ 0, R = RT > 0, Qx = NT QN. (4.4)

Minimiser le critère J revient alors à déterminer la matrice Ps symétrique
définie positive obéissant à l’équation algébrique de Riccati :

PsA+ AT Ps − PsBR−1BT Ps +Qx = 0 (4.5)

La matrice de gain Kc s’écrit donc :

Kc = R−1BT Ps (4.6)

Il existe plusieurs manières de résoudre l’équation de Riccati, par itération
(dichotomie) ou par méthode LMI (Linear Matrix Inequalities) par exemple. Une
méthode théorique va être présentée dans la partie suivante. Dans notre cas,
Matlab utilise des méthodes par itération afin de résoudre l’équation algébrique
de Riccati.

4.2 La synthèse LQG (Linear Quadratic Gaus-
sian)

4.2.1 Présentation

Comme présenté précédemment, la synthèse LQ exige la connaissance de l’en-
semble des positions et vitesses des noeuds du modèle P de l’appareil. Or sur
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un système réel, il est rare que tous les états soient connus et mesurables. En
effet, certains degrés de liberté du modèle peuvent être virtuels (modèle issu de
FEM condensé par exemple) et il n’est en général pas concevable d’avoir des ac-
céléromètres linéaires ou angulaires sur tous les emplacements de la structure de
l’appareil correspondant aux noeuds ou corps du modèle.

La synthèse LQG permet de minimiser un critère quadratique tout comme
la synthèse LQ mais de nature stochastique, la perturbation du système étant
considérée comme pseudo-aléatoire (des grandeurs permettant de quantifier la
perturbation maximale sont tout de même définies). Pour ce faire, un estimateur
de Kalman est utilisé afin de reconstruire les états non-mesurés du système P .
Le système se présente sous la forme suivante :

{

ẋ(t) = Ax(t) +Bu(t) +Mw(t)
y(t) = Cx(t) + v(t)

(4.7)

Avec la matrice des perturbations en entrée M ∈ R
[p×r]. Les perturbations du

système sont figurées par la présence des vecteurs w(t) ∈ R
[r×1] (torseur appliqué

en tête rotor) et v(t) ∈ R
[m×1] (bruit de mesure). Ces signaux sont considérés

comme des bruits blancs, à moyenne nulle, indépendants et avec pour matrice de
covariance W et V . Pour le système hélicoptère modélisé, le bruit de mesure est
considéré comme très faible. W est défini par :

W = E[w(t)w(t)T ] (4.8)

Le torseur tête rotor (3 composantes en effort et 2 composantes en couple)
est constitué de signaux sinusoïdaux, soit a l’amplitude du signal w(t), on a :

E[w(t)2] =
a2

2
(4.9)

On définit également la matrice de covariance du bruit d’état Wx = MWMT .
A partir du vecteur y(t) bruité, le critère à minimiser déterminant la loi de com-
mande s’exprime ainsi :

J = lim
T →∞

E

[

∫ T

0
(zT Qz + uT Ru)dt

]

(4.10)

z(t) = Nx(t) représente toujours le vecteur dont la norme est à minimiser. Q
et R sont les matrices de pondération avec les mêmes conditions que la synthèse
LQ.

Q = QT ≥ 0 et R = RT > 0. (4.11)

4.2.2 L’estimateur de Kalman

La synthèse LQG se déroule en deux étapes. Tout d’abord l’estimée x̂(t) du
vecteur d’état x(t) est défini par la méthode de Kalman. Ceci permet d’estimer
les états non mesurés (position et vitesse) du système hélicoptère P .

Soit (A, MW 1/2, C) détectable et stabilisable, on cherche un système d’état
ayant pour entrée la mesure effective y(t), la commande u(t) et pour sortie l’esti-
mation du vecteur d’états x̂(t). L’équation de l’estimateur de Kalman s’exprime
donc comme suit [6] :

˙̂x = Af x̂+Bfu+Kfy (4.12)
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Avec Af ∈ R
[p×p], Bf ∈ R

[p×n] et la matrice gain dite de Kalman Kf ∈
R
[p×k], k ≤ p. On définit alors l’erreur ǫ commise par l’estimateur :

ǫ = x − x̂ (4.13)

La dérivée de l’erreur s’exprime ainsi :

ǫ̇ = ẋ − ˙̂x (4.14)

soit :

ǫ̇ = Ax+Bu+Mw − Af x̂ − Bfu − Kf (Cx+Du+ v) (4.15)

équivalent à :

ǫ̇ = (A − KfC)x − Af x̂+ (B − Bf − KfD)u+Mw − Kfv (4.16)

On sait que x = ǫ+ x̂. L’expression (4.16) devient donc :

ǫ̇ = (A − KfC)ǫ+ (A − KfC − Af )x̂+ (B − Bf − KfD)u+Mw − Kfv(4.17)

Par définition, les vecteurs v et w étant considérés comme des bruits centrés, leur
espérance est nulle. L’espérance de la dérivée temporelle de l’erreur commise par
l’estimateur devient alors :

E[ǫ̇(t)] = (A − KfC)E[ǫ(t)] + (A − KfC − Af )E[x̂(t)] + (B − Bf − KfD)E[u(t)](4.18)

Afin de garantir la convergence de l’erreur de l’estimateur vers 0 on pose :

lim
t→∞

E[ǫ(t)] = 0 (4.19)

Il vient donc de l’équation (4.18) les relations suivantes :
{

Af = A − KfC
Bf = B − KfD

(4.20)

L’équation (4.12) avec ces nouvelles définitions nous donne l’expression du filtre
de Kalman avec D=0 pour simplification :

˙̂x = Ax̂+Bu+Kf (y − Cx̂) (4.21)

il vient également l’expression de ǫ̇ à partir de (4.17) :

ǫ̇ = (A − KfC)ǫ+ [M − Kf ]

[

w
v

]

(4.22)

Les signaux w et v perturbant le système sont des bruits blancs centrés de matrices
de covariance respectives W et V (W et V sont symétriques). Soit Pf La densité
spectrale de ǫ(t) et Ṗf = 0 en régime permanent stabilisé (car A est stable). Par
définition, Pf vérifie donc l’équation de Lyapunov suivante :

Ṗf = (A − KfC)Pf + Pf (A − KfC)T + [M − Kf ]

[

W 0
0 V

] [

MT

−Kf
T

]

(4.23)

il vient alors :

(A − KfC)Pf + Pf (A − KfC)T +MWMT +KfV Kf
T = 0 (4.24)

Afin de minimiser la densité spectrale Pf de l’erreur ǫ(t), on dérive tr(Ṗf ) par
rapport à la matrice gain Kf pour en trouver un minimum.

∂tr(Ṗf )

∂Kf

=
∂tr

∂Kf

(APf − KfCPf + PfAT − PfCT KT
f +MWMT

+KfV Kf
T ) (4.25)
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Les règles de dérivation de l’opérateur tr sont résumées en [17]. L’équation (4.25)
se développe donc de la manière suivante :

∂tr(Ṗf )

∂Kf

= −2PfCT + 2KfV (4.26)

L’optimum étant defini par l’annulation de l’expression précédente, il vient natu-
rellement :

Kf = PfCT V −1 (4.27)

La matrice de gain de Kalman étant maintenant définie, les équations (4.24) et
(4.27) donnent :

(A − PfCT V −1C)Pf + Pf (A − PfCT V −1C)T +MWMT

+ PfCT V −1CPf = 0 (4.28)

qui, développé, mène à l’équation caractéristique de Riccati propre à l’estimateur
de Kalman du contrôle LQG :

APf + PfAT − PfCT V −1CPf +MWMT = 0 (4.29)

avec Pf = P T
f > 0. Cette équation peut être résolue de manière analytique

dans certains cas, la plupart du temps les solveurs dédiés à cette équation parti-
culière fonctionnent par itération pour générer une solution numérique optimale.
Une fois la matrice Pf connue, on calcule la matrice de Kalman Kf qui multipliée
à la mesure des états de P permet d’estimer le vecteur complet des positions et
vitesses [q q̇]T .

4.2.3 Calcul la commande

Une fois l’estimateur de Kalman construit caractérisé par l’expression de la
matrice Kf , la seconde étape consiste à définir la matrice de gain Kc caractérisant
le gain entre le vecteur des états estimés x̂(t) et la commande u(t).

u = −Kcx̂ (4.30)

Ce gain Kc est calculé avec les mêmes expressions que pour la synthèse LQR,
c’est à dire :

Kc = R−1BT Pc (4.31)

Avec Pc la matrice semi définie positive solution de l’équation :

PcA+ AT Pc − PcBR−1BT Pc +NT QN = 0 (4.32)

La synthèse LQG exige donc la résolution de deux équations de Riccati. Le
correcteur global reliant la mesure Y (s) à la commande U(s) s’écrit alors :

K(s) = −Kc(sI − A+BKc +KfC)−1Kf (4.33)

Sur le diagramme bloc de la figure 4.2 est représenté la structure de la com-
mande LQG.
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Figure 4.2 – Structure de la commande LQG associée au modèle P .

4.3 La synthèse linéaire quadratique pondérée

Le système actif conçu a pour objectif d’assister la suspension SARIB passive
entre les fréquences de 15Hz et 19Hz. La matrice Kc ne comportant que des gains
réels, le contrôle LQG agit donc sur toutes les fréquences. Afin de concentrer les
effets du contrôle et n’agir que sur la bande de fréquence choisie, il est nécessaire
d’intégrer des filtres dans la boucle fermée du système initial. Les grandeurs
pouvant être pondérées fréquentiellement sont les entrées (commande u(t)) et
sorties (mesure y(t)). Se pose ensuite la question du couplage avec la synthèse
LQR/LQG afin de garantir la stablilité et robustesse du système en boucle fermée.

La manière la plus simple d’effectuer cette pondération est de construire un
macro-système S(s) composé du système hélicoptère P et d’un filtre Wo(s) en
sortie de P . On définit sa représentation d’état :

Wo =

[

Ao Bo

Co Do

]

(4.34)

Une réalisation minimale du macro-système PWo s’écrit alors :

S =

[

As Bs

Cs Ds

]

=







Ao BoC BoD
0 A B

Co DoC DoD






(4.35)

Une fois cette réalisation minimale obtenue, on peut y appliquer la théorie vue
précédemment afin de générer un contrôleur (Kc, Kf ) adapté au macro-système
S. Soit le système dynamique initial P de l’hélicoptère stabilisable par synthèse
linéaire quadratique, une condition suffisante afin de conserver cette propriété est
d’imposer un gain de filtre inférieur ou égal à 1 sur toute la bande.

{

||Wo(jω)|| ≤ 1 ∀ω ∈ R
+ (4.36)

La fonction Wo(s) est définie comme un filtre analogique passe-bande d’ordre
n centré à la fréquence nominale bΩ (17Hz) et de largeur de bande 4Hz (ωinf =
15 ∗ 2 ∗ π, ωsup = 19 ∗ 2 ∗ π) appliqué en sortie de P aux noeuds concernés par la
pondération Qx.
Enfin, un autre filtre Wi(s), de la même forme que Wo(s) mais non intégré

au macro-système S(s) est appliqué dans la boucle de retour au niveau de la
commande pour limiter tout effort en dehors de la bande de fréquence 15Hz-
19Hz.
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Chapitre 5

Contrôle FXLMS

Nous allons dans ce chapitre présenter deux algorithmes de contrôle de type
FXLMS (Filtered-X-Least Mean Square)[12]. A la différence du contrôle robuste
basé sur la théorie des systèmes d’état linéaires, ce type de contrôle fait partie
des algorithmes dits adaptatifs temporels. Le système global ne peut plus être
considéré comme linéaire car l’expression de la fonction de transfert caractérisant
le lien entre la mesure et la commande est variable dans le temps. Le contrôleur va
donc converger par itération vers une expression stable propre à la perturbation
d’entrée du modèle hélicoptère P . Adapté à la suspension SARIB active, les
capteurs d’erreur sont des accéléromètres placés dans la structure dont les signaux
renvoyés au contrôleur forment le vecteur d’erreur à minimiser.

5.1 Le FXLMS feedforward

5.1.1 Problématique

La suspension active SARIB comporte 4 actionneurs (variable n pour la suite
de la théorie) et m capteurs d’erreur. S’agissant d’un algorithme de type feed-
forward ce qui signifie que les signaux provenant des capteurs d’erreur ne sont
pas utilisés directement pour la construction de la commande. On utilise alors
un signal de référence x(t) déterministe et totalement correlé avec la perturba-
tion d’entrée afin de générer la commande de contrôle. Cette référence est fournie
directement par le signal du top rotor (front montant à chaque passage de pale
dans le repère du fuselage) renseignant ainsi la fréquence de sollicitation bΩ.
Le vecteur d’erreur à minimiser e(t) est lui généré à partir des m signaux me-

surés en sortie des capteurs d’erreur (position, vitesse ou accélération des noeuds
choisis). Cet algorithme effectuant une convergence dans le temps, on définit le
pas de temps par la variable te. Nous définissons le vecteur w(t) des pondérations
adaptatives associées aux n filtres adaptatifs comme il suit :

w(t) ≡ [wT
1 (t) wT

2 (t) · · · wT
n (t)]

T (5.1)

avec

wi(t) ≡ [wi,0(t) wi,1(t) · · · wi,L−1(t)]
T , i ∈ [1, m] (5.2)

chacun des vecteurs wn(t) est un vecteur colonne de longueur L, ce qui cor-
respond à l’ordre des n filtres adaptatifs. On définit par y(t) ∈ R

[n×1] le vecteur
des signaux de commande des n (4) actionneurs du système :

y(t) ≡ [y1(t) y2(t) · · · yn(t)]
T . (5.3)

Sur la figure 5.1 est représenté le diagramme bloc de l’algorithme FXLMS que
nous allons détailler ci-après.
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Ŝ

x(t)

y(t) y′(t)

d(t)

e(t)

Figure 5.1 – Diagramme bloc de l’algorithme FXLMS en feedforward.

5.1.2 Algorithme

Chaque vecteur de commande yn(t) s’obtient par le filtrage de la référence
x(t) avec son filtre adaptatif correspondant wn(t) :

yj(t) = wT
j (t)x(t), j ∈ [1, n]; (5.4)

avec

x(t) ≡ [x(t) x(t − te) · · · x(t − (L − 1)te]
T (5.5)

pour vecteur de référence à tous les filtres adaptatifs. On peut alors combiner les
équations (5.1),(5.3) et (5.4) :

y(t) = XT (t)w(t) (5.6)

oùX(t) est une matrice diagonale par bloc (partitionnée) de dimension [(nL)×
L] :

X(t) =













x(t) 0 · · · 0

0 x(t) 0 · · ·
... 0

. . . 0

0 · · · 0 x(t)













(5.7)

Le vecteur d’erreur e(t) mesuré par les m capteurs peut être exprimé comme
suit :

e(t) = d(t)− y′(t) (5.8)

où le vecteur d(t) ≡ [d1(t) d2(t) · · · dm(t)]
T représente le vecteur des

signaux de perturbation du système avec di(t) la perturbation mesurée au iième

capteur d’erreur. Dans notre cas, il s’agit des perturbations harmoniques générées
par le rotor et propagées à travers le fuselage de l’appareil. De même, y′(t) ≡
[y′

1(t) y′

2(t) · · · y′

m(t)]
T représente le vecteur d’annulation de l’erreur aux

capteurs avec y′

i(t) signal d’annulation de la perturbation au iième capteur par
l’ensemble des n sources secondaires (actionneurs). En d’autres termes, il s’agit
de l’effet de chaque actionneur de contrôle sur le signal mesuré à chaque capteur
d’erreur. Ce vecteur y′(t) est défini ainsi :
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y′(t) = S(t) ∗ y(t) (5.9)

où ∗ représente ici le produit de convolution (correspondant à la multiplication
dans le domaine de Laplace). La matrice suivante :

S(t) =













s11(t) s12(t) · · · s1n(t)
s21(t) s22(t) · · · s2n(t)
...

...
. . .

...
sm1(t) sm2(t) · · · smn(t)













(5.10)

représente la matrice de dimension [m×n] de la transformée inverse de Laplace
de la matrice de transfert S(s) entre sources secondaires et capteurs d’erreur.
Chaque fonction sij(t) exprimée dans le domaine de Laplace permet de définir la
fonction de transfert entre un signal provenant du jième actionneur et le signal
mesuré au iième capteur. Ces fonctions de transfert sont estimées grâce au modèle
dynamique P de l’appareil défini dans le chapitre précédent. Les fonctions de
transfert sij(s) de l’algorithme FXLMS appartiennent à l’ensemble des fonctions
de transfert des 4 actionneurs de contrôle vers les q états du modèle définies par :

P (s) =
[

C(sI − A)−1B +D
]

(5.11)

L’équation 5.9 peut être également exprimée sous la forme d’un scalaire :

y′

i(t) = si1(t) ∗ y1(t) + si2(t) ∗ y2(t) + . . .+ sin(t) ∗ yn(t) (5.12)

=
n

∑

j=1

sij(t) ∗ yj(t), i ∈ [1, m]; (5.13)

En combinant les équations 5.6 et 5.9, le vecteur erreur défini dans l’équation
5.8 devient alors :

e(t) = d(t)− S(t) ∗ y(t) (5.14)

= d(t)− S(t) ∗ [XT (t)w(t)] (5.15)

La fonction coût ξ(t) des filtres adaptatifs est définie par la somme des erreurs
quadratiques :

ξ(t) =
m

∑

i=1

E[e2i (t)] (5.16)

En admettant que la référence x(t) soit corrélée à d(t), il est possible de
réduire son écriture en utilisant sa nature quadratique. Ainsi on peut approximer
la fonction coût par :

ξ̂(t) =
m

∑

i=1

e2i (t) (5.17)

= eT (t)e(t) (5.18)

A partir du gradient de la fonction coût, on peut donc itérer sur le vecteur
adaptatif de pondération w et estimer ses coefficients à l’état t+ te :

w(t+ te) = w(t)−
µ

2
∇ξ̂(t) (5.19)
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Tout d’abord, ce gradient exprimé par l’équation 5.17 va être calculé par
rapport au jième sous vecteur wj(t) au temps t. Ainsi, à partir des équations 5.4,
5.8 et 5.12, il vient :

∇j ξ̂(t) = ∇j

m
∑

i=1

e2i (t) (5.20)

= −2
m

∑

i=1

[sij(t) ∗ x(t)]ei(t), j ∈ [1, n]; (5.21)

En assemblant l’ensemble de ces k sous vecteurs, on définit le gradient complet
par l’expression suivante :

∇ξ̂(t) = −2













s11(t) ∗ x(t) s12(t) ∗ x(t) · · · sm1(t) ∗ x(t)
s21(t) ∗ x(t) s22(t) ∗ x(t) · · · sm2(t) ∗ x(t)

...
...

. . .
...

s1n(t) s2n(t) · · · smn(t)













e(t)(5.22)

= −2[ST (t)⊛ x(t)]e(t) (5.23)

Avec ⊛ représentant le produit de convolution tensoriel de Kronecker. Chaque
élément de ST (t) est convolué avec x(t) pour construire une matrice de dimensions
[nL×m]. Dans le cadre du SARIB actif, on ne connaît pas parfaitement la matrice
S(t) par modélisation, on l’estime donc par Ŝ(t) construit à partir d’identifications
réelles effectuées sur appareil. Nous construisons alors la matrice des signaux de
référence filtrés :

X′(t) = ŜT (t)⊛ x(t) (5.24)

=













ŝ11(t) ∗ x(t) ŝ12(t) ∗ x(t) · · · ŝm1(t) ∗ x(t)
ŝ21(t) ∗ x(t) ŝ22(t) ∗ x(t) · · · ŝm2(t) ∗ x(t)

...
...

. . .
...

ŝ1n(t) ∗ x(t) ŝ2n(t) ∗ x(t) · · · ŝmn(t) ∗ x(t)













(5.25)

=













x′

11(t) x′

12(t) · · · x′

1m(t)
x′

21(t) x′

22(t) · · · x′

2m(t)
...

...
. . .

...
x′

n1(t) x′

n2(t) · · · x′

nm(t)













(5.26)

A présent, en substituant les équations 5.20 et 5.22 dans l’équation 5.19, nous
obtenons l’équation générale de l’algorithme FXLMS :

w(t+ te) = w(t) + µX′(t)e(t) (5.27)

Cette expression peut être partitionnée en n équations indépendantes :

wj(t+ te) = wj(t) + µ
m

∑

i=1

x′

ji(n)ei(t), j ∈ [1, n] (5.28)

L’équation 5.28 démontre que dans l’algorithme décrit ici, l’élaboration de
chaque signal de commande d’actionneur nécessite tous les signaux provenant
des capteurs de mesure d’erreur, ceci devant permettre de trouver un minimum
global de niveau vibratoire et non local dans la mesure où l’on dispose de suf-
fisamment d’accéléromètres pour couvrir l’ensemble de la structure. Seulement,
pour certaines applications, ce minimum global ne sera pas obligatoirement avan-
tageux à rechercher. Parfois il peut convenir de décider de n’utiliser la mesure
que de certains capteurs, et non la totalité pour commander un actionneur par-
ticulier. Cette démarche permet de minimiser par exemple le niveau vibratoire
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en une zone particulière de la structure et donc d’être plus performant locale-
ment. Ce principe peut être formalisé en employant un ensemble de n matrices
de pondération indépendantes dans le but de contrôler l’influence des m signaux
d’erreur sur chacun des n filtres adaptatifs

Qj ≡













qj1 0 · · · 0
0 qj2 0 · · ·
... · · ·

. . . 0
0 · · · 0 qjm













, j ∈ [1, n]; (5.29)

Ainsi l’algorithme original donné dans l’équation 5.28 s’en trouve modifié pour
obtenir :

wj(t+ te) = wj(t) + µ
m

∑

i=1

x′

ji(n)e
′

i(t), j ∈ [1, n] (5.30)

où

e′

ji(t) ≡ qjiei(t) (5.31)

est le vecteur d’erreur ei(t) pondéré par qji afin d’adapter le vecteur wj(t).
De plus, l’influence de ces vecteurs d’erreur peut être limitée voire annulée en
définissant certains coefficients qji de l’équation 5.29 à 0.

5.2 Le FXLMS feedback

A la différence de l’algorithme présenté précédemment, le FXLMS feedback
utilise les signaux provenant des m capteurs d’erreur afin de s’autogénérer une
référence x(t) corrélée à la perturbation en entrée de système. Sur appareil, le
top rotor n’est donc plus utilisé comme référence mais ce sont tous les signaux
provenant des accéléromètres en cabine, logiquement corrélés à la perturbation
qui sont utilisés en feedback afin de générer le vecteur de référence. Le signal
d’erreur e(t) s’écrit :

e(t) = d(t)− y′(t) (5.32)

équivalent à cette expression :

e(t) = d(t)− S(t) ∗ y(t) (5.33)

On a donc

d(t) = e(t) + S(t) ∗ y(t) (5.34)

Il est alors possible de construire une référence x(t) à partir des signaux connus
y(t) et e(t) avec l’équation suivante :

x(t) ≡ d̂(t) (5.35)

x(t) ≡ e(t) + Ŝ(t) ∗ y(t) (5.36)

avec d̂(t) l’estimation de la perturbation réelle d(t) subie par l’appareil au
niveau du rotor principal.
Sur la figure 5.2 est représenté le diagramme bloc de l’algorithme FXLMS

feedback. L’intérêt d’adapter cet algorithme au principe du feedback permet de
l’utiliser dans de plus larges cas d’application. En effet, tous les systèmes ne se
prêtent pas à une mesure directe du signal de perturbation car il peut être dans
certains cas non-mesurable ou inatteignable physiquement par un capteur.
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S

Ŝ

++d̂(t)

Figure 5.2 – Diagramme bloc de l’algorithme FXLMS en feedback.

5.3 Adaptation à la réjection harmonique sur
hélicoptère

La perturbation à rejeter dans le cas d’étude de l’hélicoptère est un signal sinu-
soïdal de fréquence bΩ variant entre 15Hz et 19Hz. Afin de garantir le seul contrôle
de cette fréquence variable par l’algorithme FXLMS, il est possible d’adapter la
construction du signal de référence x(t).
Pour le rejet d’une harmonique seule de fréquence quelconque ω0, on définit

tout d’abord l’ordre du filtre L = 2, le vecteur de référence s’écrit alors :

x(t) = [cos(ω0t) sin(ω0t)]
T (5.37)

Le vecteur des coefficients adaptatifsw(t) est donc de dimension [2n×1]. Deux
coefficients wi,0(t) et wi,1(t) sont ainsi affectés à chaque actionneur de contrôle.
Ces derniers sont alors multipliés par la référence (équation (5.37)) afin de générer
un signal de commande pour chaque actionneur qui soit sinusoïdal de fréquence
w0 et d’amplitude et phase variable. Ces paramètres d’amplitude et phase sont
réglés par le ratio entre les coefficients adaptatifs wi,0(t) et wi,1(t) qui eux sont
mis à jour à chaque pas de temps (équation 5.27)

Le même principe s’applique également au FXLMS feedback, la référence com-
posée du signal sinus et cosinus est générée à partir d’un capteur d’erreur (ac-
céléromètre ou capteur d’effort) au plus près de la source de perturbations. Ce
signal est ensuite déphasé de -90◦ (intégration et suppression d’une éventuelle
composante continue) et multiplié par 1/ω qui est la fréquence de l’harmonique
considéré par le contrôle. Il est alors obtenu une référence sinus/cosinus x(t) à
l’identique de l’algorithme à réjection harmonique en feedforward.

5.4 Bilan

Cette partie du mémoire de thèse dédiée à la présentation de la théorie a
permis de poser les bases de la programmation des algorithmes de contrôle de
la suspension SARIB active. la prochaine partie traitera de la construction du
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Figure 5.3 – Diagramme bloc de l’algorithme FXLMS à rejection d’harmonique
ω0 en feedforward.

modèle physique de la suspension SARIB et de son couplage avec un modèle du
fuselage du NH90.
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Troisième partie

Modélisation du système

59
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Chapitre 6

Modèle bidimensionnel SARIB

6.1 Choix de placement de l’actionneur

Comme expliqué dans l’introduction, c’est à partir du système SARIB d’Air-
bus Helicopters (basé sur le DAVI) qu’est développé ici le concept d’une suspen-
sion active (brevet déposé en annexe E). Dans tout système antivibratoire actif,
il convient de déterminer judicieusement le placement de l’actuation. De ce pla-
cement dépend l’efficacité du contrôle, la contrôlabilité du système et la demande
en énergie de l’actuation. Les paramètres les plus importants sont le choix des
ensembles dynamiques accueillant l’actionneur (partie fixe et partie mobile) ainsi
que la direction de l’effort ou du couple généré. Le terme structure utilisé ici est
défini comme le fuselage de l’appareil, celui-ci est lié aux batteurs de la suspension
SARIB par l’intermédiaire de liaisons pivot.

Considérons un modèle à 2 degrés de liberté du système DAVI, l’actuation peut
être placée en différents endroits dans la direction verticale :

— l’effort de contrôle est généré entre la BTP et la structure, on se retrouve
avec une architecture véritablement parallèle entre les parties actives et
passives (figure 6.1) ;

— l’actionneur est placé entre la BTP et la masse battante, tirant profit de
l’amplification dynamique λ pour diminuer le niveau d’effort mais aug-
mentant sa course en conséquence (figure 6.2) ;

— l’actionneur est placé entre la structure et la masse battante, ce système
est proche du second avec une amplification dynamique d’actuation λu

sensiblement plus élevée (figure 6.3).

Il s’agit à présent de modéliser de manière simple ces systèmes afin d’effectuer
un choix pour la suite de l’étude en comparant l’effort de contrôle nécessaire à
l’actionneur pour assurer une transmissibilité minimale autour de la fréquence
d’antirésonance de la suspension.
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6.1.1 Actionneur en parallèle du DAVI

mf

mem

kl

a

c

mb

u

Figure 6.1 – Schéma de principe du DAVI actif : actionneur entre les ensembles
mécaniques et le fuselage.

variable valeur unité

mb 48 [kg]
mem 700 [kg]
mf 104 [kg]
kl 3.2 107 [N.m−1]

Table 6.1 – Paramètres du modèle.

On place premièrement l’actionneur de contrôle entre les ensembles méca-
niques et la structure comme présenté sur la figure 6.1. Les paramètres du mo-
dèle sont définis dans le tableau 6.1. La description du comportement dynamique
du système s’effectue sous la formulation classique linéarisée des équations du
mouvement par Newton-Euler de la forme suivante :

Mq̈ +Kq = S τ (6.1)

AvecM la matrice de masse,K la matrice de raideur, S la matrice d’actuation,
q le vecteur des coordonnées généralisées et τ les entrées du système. L’amortis-
sement est ici volontairement négligé car très faible (amortissement structural
uniquement de l’ordre de 2% sur chaque mode). On rappelle que q = [zem zf ]

T ,
on obtient alors :

[

mem + λ2mb −(λ − 1)λmb

−(λ − 1)λmb mf + (λ − 1)2mb

]

q̈ +

[

kl −kl

−kl kl

]

q =

[

−1 1
1 0

] [

u
w

]

(6.2)

Avec le terme d’amplification λ = c/a. On rappelle que zem et zf représentent
les positions respectives des masses mem et mf . En posant zf = 0, on impose une
condition d’accélération nulle au niveau du fuselage (cas idéal) permettant ainsi
de déterminer l’effort U(s) nécessaire pour assurer le respect de cette condition.
on calcule alors la fonction de transfert H1(s) entre l’effort de contrôle à générer
pour garantir zf = 0 et l’accélération des ensembles dynamiques Zem(s)s

2 :

H1(s) =
U(s)

Zem(s)s2
= −

(λ − 1)λmbs
2 + kl

s2
(6.3)
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6.1.2 Actionneur placé entre la BTP et la masse battante

mf

mem

kl

a

c

mb

u
h

Figure 6.2 – Schéma de principe du DAVI actif : actionneur entre les ensembles
mécaniques et la masse battante.

Sur le système schématisé en figure 6.2, l’actionneur de contrôle génère un
effort entre les ensembles mécaniques et la masse battante. On définit le terme
d’amplification λu = h/a. L’équation décrivant son mouvement est la suivante :

[

mem + λ2mb −(λ − 1)λmb

−(λ − 1)λmb mf + (λ − 1)2mb

]

q̈ +

[

kl −kl

−kl kl

]

q =

[

1− λu 1
−(1− λu) 0

] [

u
w

]

(6.4)

On pose de nouveau zf = 0, la fonction de transfert H2(s) s’écrit alors :

H2(s) =
U(s)

Zem(s)s2
= −

(λ − 1)λmbs
2 + kl

(λu − 1)s2
(6.5)

L’intérêt d’une telle architecture apparait clairement dans le dénominateur
de H2(s) à travers le rapport λu qui permet bien de diminuer l’effort de contrôle
nécessaire.

6.1.3 Actionneur placé entre la structure et la masse bat-
tante

mf

mem

kl

a

c

mb
u

h

Figure 6.3 – Schéma de principe du DAVI actif : actionneur entre la structure
et la masse battante.

Sur le système schématisé en figure 6.3, l’actionneur de contrôle génère un
effort entre la structure et la masse battante. L’équation décrivant son mouvement
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est la suivante :

[

mem + λ2mb −(λ − 1)λmb

−(λ − 1)λmb mf + (λ − 1)2mb

]

q̈ +

[

kl −kl

−kl kl

]

q =

[

−λu 1
λu 0

] [

u
w

]

(6.6)

On pose de nouveau zf = 0, la fonction de transfert H3(s) s’écrit alors :

H3(s) =
U(s)

Zem(s)s2
= −

(λ − 1)λmbs
2 + kl

λus2
(6.7)

6.1.4 L’effort de contrôle : le critère principal

Maintenant que ces fonctions de transfert Hi(s) ont été déterminées de ma-
nière analytique, leur norme est présentée en figure 6.4 entre 10 et 30Hz pour un λ
donné de 8. Ce qui apparaissait déjà dans leur expression mathématique est clai-
rement visible sur ce graphe, le fait de placer l’actionneur sur la masse battante
(solutions n◦2 et n◦3) présente un intéret indéniable quant au niveau d’effort de
contrôle demandé. Ces solutions tirent profit de l’amplification dynamique λu,
exactement à la façon du rapport λ pour le système passif afin de générer des ef-
forts importants au niveau de la structure pour contrer la sollicitation principale
w.

10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30

10−1

100

101

102

103

104

f [Hz]

|H
i(
s)
|
[N
s2
/m
]

H1(s)
H2(s)
H3(s)

Figure 6.4 – Effort de contrôle nécessaire U(s) normé par l’accélération de la
BTP Zem(s)s

2 assurant une transmissibilité nulle au système.

On observe également sur la figure 6.5 l’influence du paramètre λu sur la norme
de l’effort U(s) qui pourrait se résumer de la manière suivante pour la solution
n◦2 :

lim
λu→1

U(s) = +∞ , lim
λu→+∞

U(s) = 0 ∀ω ∈ R
+∗ (6.8)

De même pour la solution n◦3

lim
λu→0

U(s) = +∞ , lim
λu→+∞

U(s) = 0 ∀ω ∈ R
+∗ (6.9)
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Figure 6.5 – Influence du paramètre λu sur l’effort de contrôle nécessaire U(s)
assurant une transmissibilité nulle au système n◦2.

Toutefois, la diminution des efforts de contrôle rendue possible par l’amplifi-
cation dynamique λu va de pair avec l’augmentation de la course et accélération
demandée à l’actionneur. Un compromis est donc nécessaire pour ce type de so-
lution entre l’effort de contrôle et le déplacement relatif entre la masse battante
et le support de l’actionneur.

D’autres contraintes d’intégration sont également à prendre en compte pour le
choix du principe d’actuation du SARIB actif :

— encombrement disponible autour du batteur et sa masse battante. Nous
sommes dans une zone acollée à la BTP, limitée en dessous par le plan-
cher mécanique et particulièrement encombrée par de nombreux éléments
comme les servo-commandes, des durites, etc...

— la masse de l’actuation dictée par la technologie choisie et l’énergie qui sera
à fournir. La masse d’un système est évidemment un critère prépondérant
en aéronautique. L’objectif étant d’avoir une suspension active SARIB
dont la masse totale est inférieure à la suspension passive (48kg de masse
battante) additionnée de 20kg pour l’actuation.

Les solutions 2 et 3 sont celles demandant le moins d’effort d’actuation. Ce-
pendant la solution n◦3 imposerait d’appuyer un partie de l’actuation sur le
plancher mécanique de l’appareil, volontairement souple sur l’axe vertical à cet
endroit, ce qui est donc rédhibitoire pour l’application d’un effort de contrôle.
Sur la base des observations analytiques présentées précédemment ainsi que de
la faisabilité de l’intégration physique du système a donc été choisie la solution
n◦2 pour concevoir le SARIB actif.

6.2 Application du DAVI actif au SARIB Air-
bus Helicopters

Le placement de l’actionneur d’un point de vue modèle (ensembles dyna-
miques faisant support et direction de l’effort) ayant été déterminé, la solution
n◦2 est à présent transposée au système SARIB d’Airbus Helicopters équipant les
appareils Tigre et NH90. Comme présenté sur la figure 6.6, l’actionneur est placé
entre la BTP et la masse battante (comparer avec la figure 2.3), les paramètres
du modèle sont listés dans le tableau 6.2.
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variable valeur unité

mb 7.8 [kg]
Jb 0.248 [kg.m2]
mbe 8 [kg]
kb 1.06 108 [N.m−1]
kp 1.7 108 [N.m−1]
kl 9.0899 104 [N.m−1]
kle 3 105 [N.m−1]

Table 6.2 – Paramètres du modèle SARIB.

kb

kl

kp

mb, Jb

u

structure

BTP

batteur

mbe

kle

A

B

C
D

Figure 6.6 – Schéma d’architecture du SARIB actif.

mb et Jb représentent ici les caractéristiques de masse et d’inertie du batteur
SARIB, la raideur du batteur supportant la masse battante mbe est représentée
par le paramètre kle. kb représente la raideur de barre BTP en série avec ses paliers
élastomères reliant la boîte de transmission principale au batteur. La lame flexible
reliée en D à la BTP a pour raideur équivalente en flexion la variable kl. Enfin,
les paliers reliant le batteur SARIB à la structure sont modélisés par la raideur
kp.

Le choix de ne pas considérer l’ensemble batteur-masse battante comme une
seule pièce rigide est justifié par le rapport entre la raideur de lame kl et la raideur
kle. Dans les faits, on a :

kle

kl

≈ 3 (6.10)

La raideur du batteur influe non seulement sur l’efficacité de l’antirésonance
(augmentation de la transmissibilité) mais également sur sa fréquence ω0, car
celle-ci devient fonction de la raideur équivalente globale définie par (kl, kle, λ).

On appelle le modèle bidimensionnel défini en figure 6.6 une unité SARIB. Sur
appareil, une suspension complète comporte quatre de ces unités individuelles
ainsi qu’une membrane flexible en fond de BTP. Ce modèle 2D va donc à présent
être intégré à un modèle complet tridimensionnel du système.
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Chapitre 7

Modèle tridimensionnel à
fuselage rigide

7.1 Introduction à l’architecture globale du sys-
tème

Dans ce chapitre va être présenté la modélisation de la suspension active
complète SARIB. Il convient à présent d’identifier les ensembles dynamiques in-
tervenant de manière majeure dans la dynamique complète du système. Sur la
figure 7.1 est représenté le plancher mécanique de l’appareil NH90. On peut y
distinguer la BTP supportant le mât rotor ainsi que les deux moteurs placés en
position arrière. Ces trois premiers ensembles sont reliés par les trompettes, des
joints universels souples assurant un désalignement maitrisé dans la transmission.
Les quatres unités SARIB sont reconnaissables aux quatres barres BTP (FR, FL,
RR, RL).

Figure 7.1 – Intégration du SARIB sur hélicoptère NH90.

Le modèle complet comportera donc les ensembles suivants :
— L’ensemble boîte de transmission principale et rotor combiné en un seul
solide rigide de caractéristiques inertielles m1, J1

— Les quatres batteurs SARIB (m3i, J3i) avec i ∈ [FR, FL, RR, RL] (Front
Right, Front Left, Rear Right, Rear Left)

— Les quatres masses battantes (m6i, J6i) considérées désolidarisées de leur
batteur afin de prendre en compte sa raideur

— Les deux moteurs (m5R, J5R) et (m5L, J5L) reliés à la BTP par les trom-
pettes

— La structure (m4, J4) qui sera pour le moment considérée comme infini-
ment rigide

Le modèle est présenté de manière schématique en figure 7.2 sur laquelle on
retrouve les éléments cités précédemment.
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Figure 7.2 – Modèle tridimensionnel de la suspension SARIB avec géométrie
appareil.

7.2 Mise en place théorique du modèle

La figure 7.3 présente la BTP avec une seule des 4 unités SARIB (FL) ainsi
que la structure avec les centres d’inertie et raideurs de liaisons entre les ensembles
dynamiques du modèle.

m1, J1

tête rotor

kmφθ

km

km

−→e 02

−→e 01

−→e 03

−→e
0

m4, J4

kmz

kp

m3i, J3i

m6i, J6i

ui

kb

kl
klekpθ

Figure 7.3 – Schéma d’architecture du SARIB actif - vue n◦1 - centres d’inertie
et raideurs de liaisons.

Comme présenté dans le chapitre précédent, les batteurs sont reliés tout d’abord
à la structure par l’intermédiaire de paliers élastomères (raideur kp). L’équivalent
de la liaison pivot souple au niveau des ferrures est garanti par la raideur an-
gulaire kpθ. Les barres BTP ont quant à elle une raideur kb et une longueur l0j
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(dissymétrie de longueur de barres avant/arrière). Elles ne sont pas représentées
par des solides avec une masse et inertie afin de simplifier le modèle final. Les
batteurs sont également lié à la BTP par leur lame flexible représentée par la
raideur équivalente de flexion kl. Chaque masse battante liée de manière souple à
son batteur par la raideur kle qui peut se décomposer en 3 raideurs dans les trois
directions de l’espace ainsi de 3 raideurs angulaires sur les 3 angles de rotation
élémentaires

ui représente l’effort de contrôle délivré par chacun des 4 actionneurs entre la
BTP (corps n◦1) et les masses battantes. Le corps 1, représentant la BTP avec le
rotor est lié à la structure par l’intermédiaire d’une membrane flexible. La raideur
radiale de cette pièce et représentée par km. Les raideurs angulaires kmφθ et kmψ

contraignent quant à elles les rotations entre la BTP et la structure.

La figure 7.4 présente l’ensemble BTP-rotor avec les 2 moteurs situés en posi-
tion arrière. Les trompettes sont représentées par les raideurs ku et kθ. Les liaisons
assurant le support des moteurs par la structure sont les biellettes moteur souple
kr de longueur initiale lr0.

m1, J1

tête rotor

m5l, J5l

m5r, J5r

kr

kθ

kθ

kr

kr

kr

kmψ

km

km

ku

ku

−→e 02

−→e 01

−→e 03

−→e 0

m4, J4

Figure 7.4 – Schéma d’architecture du SARIB actif - vue n◦2 - centres d’inertie
et raideurs de liaisons.

La formulation utilisée pour la mise en équation du modèle analytique est celle
tirée de [13]. Tout d’abord, on fixe le repère de l’espace −→e 0 comme référence. Ses
composantes sont définies par :

−→e 0 = [−→e 01
−→e 02

−→e 03]
T (7.1)

Avec j ∈ L défini comme l’ensemble des corps du modèle :

L = {1, 3FR, 3FL, 3RR, 3RL, 4, 5R, 5L, 6FR, 6FL, 6RR, 6RL} (7.2)
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Soit −→e j le repère orthonormé local associé à chaque corps de l’ensemble L.
On définit alors la matrice de rotation Aj0 de dimension [3× 3] telle que :

−→e j = Aj0−→e 0 (7.3)

Soit φ l’angle associé à la rotation d’axe −→e 1, θ l’angle associé à la rotation
d’axe −→e 2 et ψ l’angle associé à la rotation d’axe −→e 3. Afin de pouvoir écrire chaque
matrice de rotation Aj0, on utilise les angles de Tait-Bryant (communs en dyna-
mique véhicule et dynamique du vol). La séquence des 3 rotations élémentaires
associée à chaque solide est donc (ψ, θ, φ) et toute matrice de rotation Aj0 s’écrit
alors :

Aj0(ψ, θ, φ) =






cos(θj) cos(ψj) cos(θj) sin(ψj) − sin(θj)
cos(ψj) sin(θj) sin(φj)− cos(φj) sin(ψj) cos(φj) cos(ψj) + sin(θj) sin(φj) sin(ψj) cos(θj) sin(φj)
cos(φj) cos(ψj) sin(θj) + sin(φj) sin(ψj) − cos(ψj) sin(φj) + cos(φj) sin(θj) sin(ψj) cos(θj) cos(φj)







(7.4)

Le vecteur des vitesses angulaires ωj du repère −→e j par rapport au repère
référence −→e 0 s’exprime donc ainsi :

ωj = [φ̇j θ̇j ψ̇j]
T (7.5)

Le vecteur position du centre d’inertie de chaque ensemble j exprimé dans le
repère de référence −→e 0 est défini par −→r 0CMj tel que ;

−→r 0CMj = r0CMj
T −→e 0 (7.6)

= [xj yj zj]
−→e 0 (7.7)

On définit alors le vecteur q des coordonnées généralisées rassemblant l’en-
semble des coordonnées des centres d’inertie de tous les solides du modèle. Ap-
pliqué à notre étude, on a donc :

q = [x1, y1, z1, ψ1, θ1, φ1 ... xj, yj, zj, ψj, θj, φj]
T ∀j ∈ L (7.8)

La matrice d’inertie J j exprimée au centre d’inertie de chaque corps j dans
son repère associé s’exprime ainsi :

J j
CM =







J j
11 0 0

0 J j
22 0

0 0 J j
33






(7.9)

Les figures 7.5 et 7.6 présentent respectivement les mêmes ensembles que les

figures 7.3 et 7.4. Sur ces schémas sont représentés tous les vecteurs
−→
b kj allant

du centre d’inertie de chaque corps j vers le centre de la liaison indicée k. Ces
vecteurs sont exprimés par définition en coordonnées relatives dans le référentiel
du corps associé :

−→
b j

kj = bj
kj

T −→e j (7.10)

= [bkjx bkjy bkjz]
−→e j (7.11)

7.3 Dynamique du système multi-corps

Les variables et la géométrie du modèle étant à présent posées, on peut poser
les équations liées au comportement dynamique de l’ensemble. C’est l’approche
Lagrangienne qui sera utilisée afin d’arriver aux équation de Newton-Euler, ce
choix s’explique simplement par sa facilité d’application au calcul formel sur les
modèles analytiques de grande taille.
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Figure 7.5 – Schéma d’architecture du SARIB actif - vue n◦1 - vecteurs de
liaison entre les ensembles.
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Figure 7.6 – Schéma d’architecture du SARIB actif - vue n◦2 - vecteurs de
liaison entre les ensembles.
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7.3.1 Energie cinétique

La première étape consiste en la formulation de l’expression de l’énergie ci-
nétique totale T du système. Cette expression comporte les termes de l’énergie
cinétique de translation et l’énergie cinétique de rotation de chaque corps du
système. Pour chaque corps j, on a donc :

Tj =
1

2
mj

−̇→r CMj · −̇→r CMj +
1

2
−→ω j ·

−→
H CMj (7.12)

avec
−→
H CMj le moment angulaire défini au centre d’inertie du corps j par :

−→
H CMj =

−→ω j · J j
CM (7.13)

Ce qui permet d’exprimer l’équation 7.12 en ces termes :

Tj =
1

2
mj

−→r CMj · −→r CMj +
1

2
(ωj · ωj) · J j

CM (7.14)

L’énergie totale est donc la somme des énergies cinétiques du système :

T =
∑

j

Tj ∀j ∈ L (7.15)

7.3.2 Energie potentielle

On exprime à présent l’énergie potentielle V du système. Celle-ci est divisée en
deux termes à savoir l’énergie interne U in (élastique) et l’énergie potentielle des
forces conservatives externes V ex (gravité). L’objectif étant d’obtenir les petits
mouvements autour de la position d’équilibre, les termes de gravité ne seront pas
pris en compte dans l’étude présentée ci-après. L’expression de V dépend donc
uniquement de l’énergie potentielle élastique des liaisons souples du système.

On exprime tout d’abord l’ensemble des vecteurs −→c k traduisant la distance
entre les deux points d’ancrage de la liaison souple k sur les corps j et j′ par la
boucle fermée suivante :

−→r CMj +
−→
b kj +

−→c k −
−→
b kj′ − −→r CMj′ =

−→
0 (7.16)

avec
−→
b kj = bkj

T Aj0−→e 0

On peut alors écrire l’expression développée suivante :

−→c k = (r
0
CMj′

T
+ bj′

kj′

T
Aj′0 − bj

kj

T
Aj0 − r0CMj

T
)−→e 0 (7.17)

L’énergie potentielle élastique U in
k associée à la liaison souple d’indice k s’ex-

prime alors ainsi :

U in
k =

1

2
kk(

−→c k · −→c k) (7.18)

Avec kk la raideur associée à la liaison k. L’énergie potentielle totale est donc
la somme des énergie potentielles élastiques associées à chaque liaison souple

V =
∑

k

U in
k (7.19)
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7.3.3 Forces non-conservatives

La dernière énergie du système est celle provenant des forces non-conservatives
( perturbations d’entrée, efforts de contrôle) appelée Qnc. Son expression dépend
des efforts et couples d’entrée du système (amplitude et direction) ainsi que leur
point d’application sur les différents solides.

Soit une force
−→
F Oj appliqué au point O du corps j et

−→
Mj un couple appliqué

au même corps. On définit tout d’abord le vecteur
−→
b FOj comme le vecteur allant

du centre d’inertie du corps j au point O dans le référentiel local −→e j. On définit
ensuite le vecteur −→r Oj de la manière suivante :

−→r Oj =
−→r CMj +

−→
b FOj (7.20)

On définit également le vecteur θj des angles associés aux axes sur lesquels
sont exercés les composantes du coupleMj et

−→ω j(θj) le vecteur de ces axes. Dans
notre cas, on a :

θj = [ψj θj φj] (7.21)

L’énergie Qnc
j
liée aux forces non-conservatives sur le corps j s’exprime alors

ainsi :

Qnc
j
=

(

∂−→r Oj

∂q

)T

·
−→
F Oj +

(

∂θj

∂q

)T
−→ω j(θj) ·

−→
Mj (7.22)

L’énergie totale liées aux forces non conservatives du système est le vecteur
Qnc de dimension N (nombre de degrés de liberté du modèle) et s’exprime de la
manière suivante :

Qnc =
∑

j

Qnc
j

(7.23)

L’amortissement interne au système fait également partie des forces non conser-
vatrice (énergie de dissipation). Cependant, il n’apparaît pas à ce stade de la mo-
délisation pour des raisons de simplicité de mise en oeuvre car il est très faible. En
effet l’amortissement lié au système étudié est très majoritairement structural,
on préfèrera donc un amortissement modal proportionnel plutôt que l’intégration
d’amortisseurs en parallèle de chaque raideur de liaison pour plus d’homogénéité
dans le comportement fréquentiel du modèle.

7.3.4 Equation de Lagrange

Les différentes énergies du système étant à présent exprimées, on utilise la
célèbre équation de Lagrange donnée par :

d

dt

(

T,q̇
)

− T,q +V,q =
(

Qnc
)T

(7.24)

Cette équation de vecteurs de dimension N peut être reformulée de la manière
suivante :

M(q)q̈ + H(q, q̇) = S(q)τ (7.25)

Avec M(q) la matrice de masse dépendante en général des coordonnées gé-
néralisées. La matrice H(q, q̇) regroupe les termes de raideur et amortissement
ainsi que les termes liés aux effets de Coriolis. S(q) est la matrice d’actuation
définissant les directions généralisées des force et couples τ appliqués au système.
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Linéarisation

En l’état ce système n’est pas linéaire car la matrice M dépend encore des
coordonnées q. Pour ce faire, le système doit fonctionner autour d’une position
d’équilibre et avec de faibles variations de position. On dissocie alors le vecteur q
en une partie représentant la position d’équilibre et une perturbée, variant dans
le temps :

q(t) = q
e
+ q

l
(t) (7.26)

Avec q
l
(t) considéré comme petites variations. En posant q̇

e
= 0, on peut

écrire l’équation 7.25 de la manière suivante :

M(q
e
+ q

l
)q̈l + H(q

e
+ q

l
, q̇

l
) = S(q

e
+ q

l
)τ (7.27)

On dérive cette équation par rapport aux coordonnées généralisées q en négli-
geant les termes d’ordre supérieur à un. Les expressions comportant des fonctions
trigonométriques de q sont ensuite linéarisées autour de q

e
. On obtient alors les

matrices constantes de masse M , raideur K et actuation S telles que :

M = M(q
e
) K =

∂H

∂q
(q

e
, 0) S = S(q

e
) (7.28)

Le comportement dynamique du système avec amortissement négligé se tra-
duit alors par l’expression :

Mq̈
l
+ Kq

l
= S τ (7.29)

Matrice d’amortissement

Afin de calculer la matrice D d’amortissement, on utilise la théorie de l’amor-
tissement modal proportionnel. En effet, l’amortissement présent dans le système
dynamique modélisé est uniquement dû à l’amortissement structural des corps
métalliques qui le constituent. Il est donc faible et homogène sur tous les modes
de la structure ce qui justifie d’utiliser cette méthode. En utilisant les matrices
K et M , on détermine la matrice des déformées de modes Φ. La masse modale
et la raideur modale sont données par :

{

Mmod = ΦT M Φ

Kmod = ΦT K Φ
(7.30)

Soit ξi le coefficient d’amortissement du ième mode. Dans notre cas, on choisira
par défaut un amortissement modal de 2% (ξ = 0.02) représentant l’amortisse-
ment structural présent dans le système. Cette valeur est déterminée par des essais
de type shake-test effectués sur la structure réelle de l’appareil NH90. La matrice
d’amortissement modal Dmod est une matrice diagonale de la forme suivante :

Dmod = diag

(

2ξi

√

Kmod i Mmod i

)

(7.31)

Finalement, la matrice d’amortissement du modèle est donnée par :

D = (ΦT )−1DmodΦ
−1 (7.32)

L’équation finale de la dynamique du modèle est donc la suivante :

Mq̈
l
+ Dq̇

l
+ Kq

l
= S τ (7.33)
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Mode de suspension Fréquence

roulis 13.98 [Hz]
pompage 14.55 [Hz]
tangage 15.15 [Hz]
mode de batteur antisymétrique 24.03 [Hz]

Table 7.1 – Paramètres du modèle.
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(d) Mode de batteur antisymétrique.

Figure 7.7 – Modes de suspension SARIB.

7.4 Validation du comportement

7.4.1 Modes de suspension SARIB

Le modèle final comporte donc 12 corps rigides soit 72 degrés de liberté. Les
modes caractéristiques de la suspension sont listés dans le tableau 7.1 et leurs
déformées principales sont représentées sur la figure 7.7.

7.4.2 Transmissibilités

Afin de caractériser le comportement passif de la suspension, on observe les
fonctions de transfert en accélération entre la BTP et la structure. On détermine
la réponse en fréquence du modèle pour chaque corps rigide (position du centre
d’inertie et angles de Tait-Bryant) :

q(jω) = (−Mω2 + jωD + K)−1S τ(jω) (7.34)

Soit la transmissibilité Hi(jω) définie comme le ratio de la réponse fréquen-
tielle sur l’axe i de la structure sur celle de la BTP, on a alors :

Hi(jω) =
q4(jω)i

q1(jω)i
(7.35)

Sur la figure 7.8, on retrouve la transmissibilité de la suspension SARIB pas-
sive en accélération linéaire dans les trois directions de l’espace. On note que le
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système ainsi réglé présente bien une anti-résonance aux alentours de 17Hz sur
les axes x, y et z ce qui valide l’architecture passive de la suspension. On remar-
quera toutefois que les fréquences de transmissibilité minimale sont légèrement
différentes dans les 3 directions et ce, dû à la géométrie même du système.
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Figure 7.8 – Transmissibilité en accélération linéaire de la suspension SARIB
passive (axes x, y et z) - modèle à fuselage rigide.
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Figure 7.9 – Transmissibilité en accélération angulaire de la suspension SARIB
passive (angles φ, θ et ψ) - modèle à fuselage rigide.

La transmissibilité en accélération angulaire entre la BTP et la structure
est présentée sur la figure 7.9. On retrouve le même comportement que pour
la transmissibilité en accélération linéaire avec des antirésonances proches de
17Hz pour les angles de roulis et tangage (respectivement φ et θ). Cependant
on remarque l’effet nul du SARIB sur l’angle ψ (rotation sur l’axe du mât rotor)
grâce à la raideur en torsion importante de la membrane dans le plan du plancher
mécanique.

Les gains d’atténuation à la fréquence d’antirésonance sont résumés dans le
tableau 7.2.

7.4.3 Efforts de liaison

Les efforts élastiques Fk dans les liaisons souples k du modèle peuvent être
calculés de la manière suivante :

‖Fk‖ = ‖−→c k‖ .Kk (7.36)
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axe fréquence [Hz] gain

x 17.27 [Hz] 0.026
y 17.19 [Hz] 0.01
z 16.43 [Hz] 0.037
φ 19.42 [Hz] 0.019
θ 18.38 [Hz] 0.004

Table 7.2 – Fréquences d’antirésonance de la suspension SARIB et gains d’at-
ténuation.

Le modèle comporte des raideurs très élevées sur certaines liaisons (barre
BTP, ferrures, biellettes de support moteur), ce qui provoque donc de très petits
déplacements entre les corps rigides. On observe alors de fortes imprécisions nu-
mériques sur le calcul des efforts élastiques et une autre méthode de calcul est
nécessaire. Pour ce faire, on isole le corps concerné et lui applique Newton-Euler
afin de déterminer ses équations du mouvement en fonction des efforts d’entrée.

Son accélération linéaire et angulaire ainsi que certains efforts de liaison (rai-
deur faible ≤ 106 N.m−1) étant considérés comme fiables, on remonte ainsi aux
efforts d’entrée du corps et donc aux efforts de liaison inconnus. Les équations de
base suivantes sont donc exploitées, tout d’abord Newton :

∑ −→
F j = mj · −̈→r CMj (7.37)

Puis Euler :

∑ −→
M j =

−→
MCMj (7.38)

avec :

−→
MCMj = J j

CM · −→ω j + −→ω j ×
(

J j
CM · −→ω j

)

(7.39)

Pour plus de précision lors du calcul, on peut déterminer le moment dynamique
−→
M en un des points p d’application des raideurs de liaison, on élimine ainsi
3 inconnues dans les équations d’Euler. Le moment dynamique en un point p
quelconque d’un solide j s’exprime ainsi :

−→
M j

p =
−→
MCMj + mj(

−→r CMj/p × −̈→r CMj) (7.40)

Dans le cas du modèle considéré, cette méthode a été nécessaire afin de déter-
miner plus précisément les efforts dans les barres BTP, les ferrures et les biellettes
de support moteur. On isole ainsi les quatres batteurs ainsi que les deux moteurs
et les équations de Newton-Euler sont formulées. Pour plus de précision dans le
calcul, le moment dynamique de chaque batteur a été formulé au point C de
liaison avec la structure (ferrure) et non au centre d’inertie.
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Figure 7.10 – Efforts dans les liaisons élastiques du modèle et transmissibilité
Tf en effort entre chaque barre BTP et sa ferrure associée.

Sur la figure 7.10 sont présentés les efforts dans les liaisons élastiques ma-
jeures du modèle pour une sollicitation sinusoïdale en tête rotor d’amplitude
8000N et de direction verticale (−→e 0

3). Sur chacun des efforts représentés, on re-
trouve une présence constante du mode de suspension SARIB (résonance des
batteurs et masses battantes avec la lame flexible) à la fréquence de 14.55Hz.
L’antirésonance s’observe quant à elle principalement sur l’effort barre et l’effort
ferrure. Un phénomène intéressant à observer est la légère dissymétrie existant
entre l’antirésonance avant et arrière sur les ferrures et barres qui s’explique par
la géométrie du modèle. De même, l’antirésonance au niveau des ferrures est sen-
siblement décalée en fréquence (0.1Hz) par rapport à celle que l’on peut observer
au niveau des barres BTP, décalage qui se retrouve dans les transmissibilités cal-
culées Tf F R, Tf F L, Tf RR et Tf RL (transmissibilité minimale à l’avant à 18.9Hz
et à l’arrière à 18.8Hz).

Il est important de noter qu’il existe un décalage en fréquence de 10% entre
les antirésonances sur les transmissibilités en effort (autour de 18.8Hz) et celles
en accélération (autour de 17Hz). Par conséquent, dans une phase ultérieure
de contrôle actif de la suspension, il sera évident qu’une optimisation à partir
d’accéléromètres ou capteurs d’effort donnera différents résultats pour ce qui est
du contrôleur.
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Chapitre 8

Modèle tridimensionnel complet
à fuselage souple

Le modèle analytique de la suspension active SARIB construit défini dans le
chapitre précédent considère un fuselage rigide, uniquement représenté par un
centre de gravité, une masse, une matrice d’inertie ainsi que les différents points
d’ancrage des ferrures, de la membrane et des moteurs. Cette représentation sim-
plifiée permet de valider le comportement en passif de la suspension et constitue
une première base pour simuler le comportement du système actif.

Cependant, ce modèle simplifié ne permet pas d’estimer des niveaux vibratoires
dans la structure qui soient représentatifs en tous points du comportement dyna-
mique du fuselage réel de l’appareil. Afin de gagner en représentativité, le solide
4 du modèle précédent est remplacé par un modèle de l’appareil provenant de
la méthode des éléments finis (voir [16]). Ces modèles comportant en général de
très nombreux degrés de liberté, il est condensé pour ne comporter que quelques
noeuds de mesure ainsi que les noeuds de liaison servant à effectuer le couplage
avec le modèle analytique de la suspension active SARIB.

8.1 Adaptation du modèle analytique

Afin de réaliser ce couplage, plusieurs modifications doivent être apportées au
modèle analytique initial. Soit n le nombre de noeuds communs entre les deux
modèles à coupler. Le structure rigide (corps 4) est remplacée par ces n noeuds
de liaison, chacun ayant 3 degrés de liberté dans l’espace :

— 4 noeuds {nfF L, nfF R, nfRR, nfRL} représentant les 4 ferrures liant les bat-
teurs à la structure chacun ayant les 3 degrés de liberté en translation dans
l’espace.

— 1 noeud nmem sous la BTP représentant la membrane flexible ayant 6
degrés de liberté ( 3 translations et les 3 rotations de la membrane ).

— 4 noeuds {nele, nere, neli, neri} représentant les points d’ancrage des 4 biel-
lettes de support moteur sur la structure chacun ayant les 3 degrés de
liberté en translation dans l’espace.

Sur la figure 8.1 en rose sont représentés les 9 noeuds de liaison à la structure
de l’appareil.
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Figure 8.1 – Modèle tridimensionnel de la suspension SARIB - Mise en évidence
des noeuds de liaison (noeuds roses) du modèle analytique à la structure de
l’appareil.

Le vecteur des coordonnées généralisées est alors de la forme :

q = [qT
nodes

qT
model

]T (8.1)

avec

q
nodes

= [xfF L, yfF L, zfF L, ... xmem, ymem, zmem, φmem, θmem, ψmem, ... xeri, yeri, zeri]
T

q
model

= [x1, y1, z1, ψ1, θ1, φ1 ... xj, yj, zj, ψj, θj, φj]
T

∀j ∈ {1, 3FR, 3FL, 3RR, 3RL, 5R, 5L, 6FR, 6FL, 6RR, 6RL}

(8.2)

L’ensemble des liaisons souples −→c k liant la structure au reste du modèle est
donc reformulé de la manière suivante

−→c k = (n0
j′

T
− bj

kj

T
Aj0 − r0

CMj
T
)−→e 0 (8.3)

avec n0
j′ les coordonnées du noeud de liaison j′ dans le repère de référence

−→e 0 et j′ ∈ {fFL, fFR, fRR, fRL, mem, ele, ere, eli, eri}. Soit m le nombre de
degrés de liberté du modèle analytique du SARIB actif liés aux corps rigides. Le
modèle ainsi reformulé donne des matrices de masses et de raideur de la forme
suivante :

M =

[

M1,1 0
0 M2,2

]

K =

[

K1,1 K1,2

K2,1 K2,2

]

(8.4)

Avec M1,1 ∈ ℜ[n×n],M2,2 ∈ ℜ[m×m],K1,1 ∈ ℜ[n×n] and K2,2 ∈ ℜ[m×m].

8.2 Modèle condensé du NH90

Le modèle utilisé de la structure du NH90 provient d’un modèle complet
en éléments finis qui est ensuite condensé (méthode de Craig-Bampton détaillée
[5]) aux noeuds choisis. Le modèle condensé comporte donc p degrés de libertés
internes, q degrés de liberté de contour dont n noeuds de liaison communs entre
les deux modèles.

M fus =







Ip M fus1,2
M fus1,3

MT
fus1,2

M fus2,2
M fus2,3

MT
fus1,3

MT
fus2,3

M fus3,3






Kfus =







Kfus1,1
0 0

0 Kfus2,2
Kfus2,3

0 Kfus3,2
Kfus3,3






(8.5)
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Figure 8.2 – Noeuds de contour du modèle condensé NH90.

Avec M fus2,2
∈ ℜ[(q−n)×(q−n)], M fus3,3

∈ ℜ[n×n], Kfus1,1
∈ ℜ[p×p] et est une

matrice diagonale, Kfus2,2
∈ ℜ[(q−n)×(q−n)] et Kfus3,3

∈ ℜ[n×n].

Le modèle est représenté en figure 8.2 et comporte des couples de noeuds
(droite et gauche) à 3 degrés de libertés en translation sur le plancher cabine au
niveau des pieds pilote/copilote, des sièges pilote et copilote et des cadres 4,6,8
et 11. Sont également inclus les noeuds représentant la poutre de queue et les
points d’ancrage du modèle analytique SARIB actif : biellettes moteur, ferrures
des batteurs (FR,FL,RR,RL) et membrane (6 degrés de liberté pour la membrane
de liaison à la BTP). Le modèle condensé comporte alors au total 69 degrés de
liberté de contour. En annexe C sont listées l’ensemble des valeures numériques
des paramètres du modèle.

8.3 Couplage des modèles

Les matrices de masses et de raideur provenant des deux modèles séparés sont
à présent mis en forme de manière à pouvoir se coupler de la manière suivante :













Ip M fus1,2
M fus1,3

0

MT
fus1,2

M fus2,2
M fus2,3

0

MT
fus1,3

MT
fus2,3

M fus3,3
+ M1,1 0

0 0 0 M2,2













q̈ + (8.6)













Kfus1,1
0 0 0

0 Kfus2,2
Kfus2,3

0
0 Kfus3,2

Kfus3,3
+ K1,1 K1,2

0 0 K2,1 K2,2













q + D q̇ =

[

0q×k

S

]

τ (8.7)

S ∈ ℜ[(m+n)×k] avec k défini comme le nombre d’entrées du modèle complet. La
matrice d’amortissement D est de nouveau calculée à l’aide de la méthode définie
dans le chapitre précédent dans les équations (7.30) à (7.32). La géométrie du
modèle complet est ainsi représentée en figure 8.3.
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Figure 8.3 – Modèle tridimensionnel de la suspension SARIB avec géométrie
appareil.

8.4 Validation du comportement

8.4.1 Modes de structure et suspension

Le modèle final comporte donc 234 degrés de liberté :

— 66 DDL dûs au modèle analytique original
— 69 DDL de contour pour le modèle condensé de la structure
— 99 DDL internes (Craig-Bampton)

Les premiers modes de structure et ceux de suspension sont listés dans le
tableau 8.1 et leurs déformées sont représentées sur la figure 8.4.
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Mode Fréquence

Flexion structure plan (xz) 6.7 [Hz]
Flexion structure plan (xy) 11.54 [Hz]
Roulis BTP 12.79 [Hz]
Pompage BTP 13.52 [Hz]
Tangage BTP 14.18 [Hz]
Torsion structure 15.29 [Hz]
Cisaillement structure plan (yz) direction y 16.9 [Hz]
Mode de batteur antisymétrique 21.83 [Hz]

Table 8.1 – Paramètres du modèle.

(a) Flexion I structure - plan (xz). (b) Flexion I structure - plan (xy).

(c) Roulis BTP. (d) Pompage BTP.

(e) Tangage BTP. (f) Torsion I structure - axe x.

(g) Cisaillement structure - plan (yz). (h) Mode de batteur antisymétrique.

Figure 8.4 – Premiers modes de structure et modes de suspension SARIB du
modèle à fuselage souple.

On peut observer une baisse en fréquence des modes de la suspension SARIB
de l’ordre de 5 à 10%, phénomène qui s’explique par le passage d’un fuselage
infiniment rigide à une structure souple qui diminuant ainsi la raideur équivalente
globale vue par chaque mode.

8.4.2 Réponse en fréquence - Transmissibilité

Comme pour le modèle avec fuselage rigide, on observe les transmissibilités
en accélération entre la BTP et la structure. Sur la figure 8.5 sont représentées
les amplitudes de ces fonctions au niveau du siège pilote, siège copilote, cadre n◦6
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et de la poutre de queue sur l’axe x appareil (sens longitudinal de structure). De
même, les figures 8.6 et 8.7 présentent ces mêmes courbes respectivement sur les
axes y (latéral) et z (vertical) appareil.
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Figure 8.5 – Transmissibilités en accélération sur l’axe x appareil.
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Figure 8.6 – Transmissibilités en accélération sur l’axe y appareil.

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 4010−4

10−3

10−2

10−1

100

101

102

f [Hz]

no
rm

(H
)

Transmissibilités en accélération - z

Siège pilote
Siège copilote
Cadre 6
Poutre de queue

Figure 8.7 – Transmissibilités en accélération sur l’axe z appareil.

On observe très clairement la résonance et l’antirésonance de la suspension
SARIB, principalement dans les direction x et z. De la même manière que pour
les modes, un glissement en fréquence s’opère en passant au modèle à fuselage
souple par rapport au fuselage rigide.

Sur les figures 8.9, 8.10 et 8.11 sont représentées les cartographies vibratoires
de l’appareil sur le plancher cabine dans la direction z pour une sollicitation en
tête rotor de 8000N. Ces cartographies sont à mettre en correspondance avec
la vue de dessus de la figure 8.8 présentant l’appareil NH90 avec le modèle. Il
est important de préciser qu’au regard de la simplicité du modèle de fuselage,
les niveaux vibratoires sont uniquement indicatifs par rapport à l’appareil et
permettent surtout de tenir compte des différents modes de la réponse de la
structure.
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Figure 8.8 – Modèle NH90 - vue de coté et de dessus.
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Figure 8.9 – 15Hz 8000N z.
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Figure 8.10 – 17Hz 8000N z.
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Figure 8.11 – 19Hz 8000N z.

On observe à 15Hz qu’il demeure une forte présence du premier mode de
flexion structure du fait des fortes accélérations subies à l’avant de l’appareil
(cockpit et nez). La présence d’un tel mode de structure global sur la bande
passante prévue du contrôle actif de la suspension SARIB peut présenter la dif-
ficulté de demander des efforts très importants à cette fréquence. D’autre part,
un gain de confort significatif pourrait être apporté dans l’appareil en contrôlant
judicieusement ce mode.
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8.4.3 Efforts de liaison

Comme pour le modèle à fuselage rigide, sur les figures 8.12 à 8.16 sont re-
présentés les efforts élastiques dans les liaisons majeures du modèle pour une
sollicitation sinusoïdale en tête rotor d’amplitude 8000N et de direction verticale
(−→e 0

3). La même méthode de calcul que celle expliquée dans le chapitre précédent
est utilisée afin de déterminer les efforts dans les barres BTP, les ferrures et les
biellettes de support moteur.

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30
102

103

104

105

f [Hz]

[N
]

barre BTP - FR
barre BTP - FL
barre BTP - RR
barre BTP - RL

Figure 8.12 – Efforts dans barres BTP.
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Figure 8.13 – Efforts dans les 4 paliers de ferrure (liaisons batteur/structure).

De la même manière que pour les transmissibilités en accélération, un glisse-
ment en fréquence des résonances est opéré dans les efforts de liaisons du fait de
la structure souple. L’amplitude des efforts quant à elle reste globalement iden-
tique et les observations effectuées sur le modèle à fuselage souple peuvent être
reportées sur le présent modèle à sructure souple.
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Figure 8.14 – Efforts de flexion dans les 4 lames flexibles SARIB.
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Figure 8.15 – Efforts dans les 4 biellettes de support moteur.
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Figure 8.16 – Efforts dans les trompettes (liaison BTP/moteur) et en fond de
BTP (membrane flexible).

Sur la figure 8.17 sont représentées les transmissibilités en effort entre chaque
barre BTP et sa ferrure associée. L’antirésonance est atteinte pour une fréquence
de 16.6Hz bien plus proche de l’antirésonance en accélération que pour le modèle
à fuselage rigide. Le gain par contre demeure faible (0.92) au regard de ceux
observés sur les fonctions de transfert en accélération, ce qui est cohérent avec
les résultats obtenus avec le modèle à fuselage rigide.
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Figure 8.17 – Transmissibilité en effort entre les 4 barres BTP et leurs ferrures
associées.

Ce modèle complet du système comportant la suspension SARIB couplée à la
structure souple du NH90 présente des résultats d’une bonne précision par rap-
port aux modèles déjà utilisés auparavant à Airbus Helicopters tant au niveau
des accélérations dans la structure qu’au niveau des efforts de liaison. Il a tout
d’abord été validé le modèle à fuselage rigide en le comparant aux résultats pro-
venant du modèle actuellement utilisé au service dynamique et vibrations appelé
GAHEL ([16]-voir en annexe D la comparaison effectuée) sur la base des critères
suivants :

— fréquences et déformées des modes ;
— déflexions statiques ;
— accélérations des corps du modèle ;
— efforts de liaison.

Les variations non négligeables de résultats obtenues entre les deux modèles ont
pu être expliquées par leur différence de construction. Le modèle condensé du
fuselage avait quant à lui déjà été validé auparavant par recalage avec les résultats
d’essais sur NH90.

Ce modèle complet de la suspension avec sa structure souple associée présente
donc l’avantage d’être entièrement paramètrable pour ce qui est de la géométrie
des éléments du SARIB, permettant ainsi d’étudier de nombreuses configurations.
Son nombre de degrés de liberté, bien plus faible qu’un modèle complet issu de
la méthode des éléments finis assure des simulations temporelles relativement ra-
pides et des résultats facilement interprétables. L’intérêt évident d’un tel modèle
est la précision des niveaux vibratoires en cabine, nous permettant d’estimer de
manière réaliste les gains pouvant être obtenus par le système actif.
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Chapitre 9

Modèle de l’actionneur de
contrôle

9.1 Choix de la technologie

Bien que l’étude ne soit pas basée sur l’optimisation des paramètres intrin-
sèques à l’actuation physique de la suspension, le choix de la technologie générant
l’effort de contrôle est primordial pour l’estimation des puissances nécessaires au
système.

Dans les systèmes actifs, comme par exemple l’ACSR évoqué en introduction,
les courses faibles et les efforts de contrôle importants, supérieur à 1kN mènent
intuitivement vers la technologie hydraulique. Un simple vérin, commandé en
pression par des distributeurs et asservi en effort permet de fournir facilement au
système la puissance nécessaire.

Dans le cas de cette étude, cette technologie est pourtant peu adaptée. Le
SARIB est un système résonant et en tant que tel, son efficacité demeure extrê-
mement dépendante de l’amortissement présent dans le système. Un actionneur
utilisant un fluide sous pression introduirait donc trop d’amortissement dans le
système et pourrait même supprimer l’efficacité en passif de la suspension. Or le
postulat de base de la suspension active développée ici est la conservation des
performances passive du SARIB, avec ou sans contrôle, impliquant donc une ac-
tuation à très faible amortissement. De plus, le débattement total nécessaire aux
actionneurs (course statique + dynamique) pouvant atteindre 60mm, la techno-
logie piézoélectrique n’est pas adaptée également.

La technologie apparaissant comme la plus pertinente dans cette application
est donc l’électrodynamique, ou plus précisément la technologie voice coil (haut
parleurs). Il s’agit d’une bobine mobile en liaison glissière avec un bâti comportant
des aimants permanents. La force générée et quasi-linéairement dépendante du
courant appliqué à la bobine et le temps de réponse est très faible (constante de
temps uniquement due au circuit électrique).

De plus, l’avantage principal par rapport à la technologie hydraulique évoquée
précédemment est l’amortissement faible dans l’actionneur lorsque celui-ci est en
circuit ouvert (seule la friction due au guidage de la partie mobile demeure). Cette
propriété permet donc en cas de dysfonctionnement du contrôleur de retrouver
la totalité du comportement passif du SARIB. Enfin, la masse importante des
aimants permanents peut être utilisée en tant que partie des masses battantes du
SARIB passif afin de limiter l’impact en masse du système actif.

9.2 Comportement dynamique

Sur la figure 9.1 est réprésenté l’actionneur voice coil qui servira de référence
afin d’estimer les consommations en énergie de la suspension active SARIB.
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Figure 9.1 – Actionneur électrodynamique de type voice-coil utilisé pour la
simulation du SARIB actif.

Variable Description valeur unité

Kf Constante de force 38.9 [N.A−1]
Ks constante de force contre-électromotrice 38.9 [V.s.m−1]
La Inductance de la bobine 5.210−3 [H]
R résistance de la bobine 1.3 [Ω]

Table 9.1 – Paramètres principaux de l’actionneur électrodynamique

Durant les phases de vol, le contrôleur calcule les efforts nécessaires devant
être générés par chaque actionneur de la suspension. Comme présenté dans la
littérature [2] [4], l’alimentation en courant et tension des actionneurs électrody-
namiques s’exprime ainsi :

{

Fact(t) = KfI(t)
U(t) = Laİ(t) + RI(t) + Ksẋact(t)

(9.1)

Avec U , I et xact(t) représentant respectivement la tension, le courant et
le déplacement relatif entre partie mobile et partie fixe. Fact est donc la force
générée par chacun des actionneurs. L’ensemble des paramètres liés au modèle
est listé dans le tableau 9.1. Les pertes électromagnétiques sont négligées ici, nous
considérons l’actionneur comme idéal.
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Quatrième partie

Contrôle du SARIB actif
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Chapitre 10

Stratégie de contrôle

Le modèle théorique étant à présent défini, les différents algorithmes de contrôle
vont être appliqués au système linéaire représentant la structure souple du NH90
couplée à la suspension active SARIB. L’ensemble des lois de commande syn-
thétisées grâce à la théorie présentée dans les chapitres précédents nécessite la
sélection de noeuds d’erreur sur le modèle. Ce que nous appelons ici stratégie de
contrôle pour cette application est le choix des noeuds du modèle dont les états
(position - vitesse - accélération) seront utilisés comme signaux d’erreur à réguler
par les différents contrôleurs synthétisés.

La sélection de ces noeuds conditionne le type de contrôle effectué (global ou
local). Un autre choix à faire est le type de signal à contrôler, à savoir vitesse,
accélération ou un compromis des deux.

noeud
degrés de liberté associés

x y z ψ θ φ
Noeuds internes 1-99
Pieds copilote 100 101 102 - - -
Pieds pilote 103 104 105 - - -
Copilote 106 107 108 - - -
Pilote 109 110 111 - - -
Cadre 4 G 112 113 114 - - -
Cadre 4 D 115 116 117 - - -
Cadre 6 G 118 119 120 - - -
Cadre 6 D 121 122 123 - - -
Cadre 8 G 124 125 126 - - -
Cadre 8 D 127 128 129 - - -
Cadre 11 G 130 131 132 - - -
Cadre 11 D 133 134 135 - - -
Rotor de queue 136 137 138 - - -
Ferrure AVG 139 140 141 - - -
Ferrure AVD 142 143 144 - - -
Ferrure ARD 145 146 147 - - -
Ferrure ARG 148 149 150 - - -
Membrane 151 152 153 156 155 154
Moteur gauche extérieur 157 158 159 - - -
Moteur gauche intérieur 160 161 162 - - -
Moteur droit extérieur 163 164 165 - - -
Moteur droit intérieur 166 167 168 - - -
BTP 169 170 171 172 173 174
Batteur AVD 175 176 177 178 179 180
Batteur AVG 181 182 183 184 185 186
Batteur ARD 187 188 189 190 191 192
Batteur ARG 193 194 195 196 197 198
Moteur droit 199 200 201 202 203 204
Moteur gauche 205 206 207 208 209 210
Masse battante AVD 211 212 213 214 215 216
Masse battante AVG 217 218 219 220 221 222
Masse battante ARD 223 224 225 226 227 228
Masse battante ARG 229 230 231 232 233 234

Table 10.1 – Liste des degrés de liberté du modèle.
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10.1 Définitions des contrôleurs

On définit à présent 4 stratégies de contrôles par 4 ensembles distincts de
noeuds d’erreur dans la structure :
— Contrôleur n◦1 : 4 noeuds d’erreur correspondant aux ferrures liant les 4
batteurs à la structure de l’appareil. Ces noeuds sont situés sur le chemin
primaire de passage des vibrations entre le rotor et la structure, il est
intéressant d’observer l’influence d’une réduction de niveau à l’interface
sur l’ensemble de la cabine.

— Contrôleur n◦2 : 4 noeuds d’erreur correspondant au cockpit de l’appareil :
pieds pilote/copilote et sièges pilote/copilote. Ce type de contrôle assez
localisé peut être envisagé en cas d’absence de passagers ou de transport
de matériel pour un meilleur confort du pilote et du copilote.

— Contrôleur n◦3 : 8 noeuds d’erreur correspondant à la cabine de l’appa-
reil : cadres gauche et droit n◦4,6,8 et 11. Ce contrôleur est envisageable
pour une optimisation du confort des passagers (configuration VIP par
exemple).

— Contrôleur n◦4 : 12 noeuds d’erreur correspondant à l’ensemble du plan-
cher structure : cockpit ainsi que les cadres n◦4,6,8 et 11. Contrôle global
pour l’optimisation du confort sur l’ensemble de l’appareil.

Sur la figure 10.1 sont représentés sur l’appareil les différents noeuds d’erreur
correspondant aux 4 stratégies de contrôle énoncées précédemment.

Figure 10.1 – Représentation des noeuds d’erreur correspondant aux différentes
stratégies de contrôle - n◦1 : bleu - n◦2 : rouge - n◦3 : vert - n◦4 : jaune.

La démarche suivie est donc la suivante : avec un modèle donné du système à
contrôler à savoir celui de l’appareil couplé à la suspension actif SARIB, l’objec-
tif est de tester pour toutes les différentes lois de commande (LQG ou FXLMS)
chacun des choix de localisation du contrôle (différentes stratégies évoquées pré-
cédemment). Pour ce faire, différents cas test sont simulés afin de comparer les
efficacités de chacun des contrôles utilisés. L’objectif étant de converger vers une
méthode de synthèse de la commande optimisée par rapport au système et à sa
perturbation propre, ainsi qu’à une pondération la plus judicieuse possible entre
les différents accéléromètres à réguler placés dans la structure.
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Chapitre 11

FXLMS feedforward

Dans ce chapitre, l’algorithme FXLMS feedforward est appliqué au modèle
de la suspension active SARIB pour les 4 différentes localisations du contrôle
présentées dans le chapitre précédent. A chaque localisation, les paramètres du
FXLMS sont optimisés par rapport au modèle et à la sollicitation en tête rotor. Il
est le premier algorithme à être présenté car il semble le plus adapté au problème
de contrôle développé dans ce mémoire. En effet, le FXLMS feedforward utilise
comme présenté dans la partie théorie du contrôle de ce présent mémoire, le signal
du top rotor (signal comportant un front montant à chaque passage de pale) afin
de générer la référence. Ce signal disponible sur appareil donne directement à
l’algorithme une référence synchrone et corrélée à la perturbation d’entrée d’ou
l’intérêt d’en tirer avantage par rapport à une architecture de type feedback
ou la perturbation est supposée inconnue. L’amplitude et la phase du signal de
commande de chaque actionneur sont quant elles calculées à partir des signaux
provenant d’accéléromètres en cabine.

Ce signal de référence x(t) est composé de deux signaux sinusoïdaux de fré-
quence bΩ, d’amplitude unitaire et déphasés de π/2 l’un par rapport à l’autre.
Cette méthode a été choisie car on s’intéresse principalement à ce stade du dé-
veloppement uniquement à l’atténuation des vibrations de fréquence bΩ. Une
référence multi-sinus comportant de très nombreux signaux sinusoidaux de fré-
quence fixe sur une bande de fréquence déterminée pourrait être envisagée mais
demande beaucoup de puissance de calcul pour la simulation du modèle complet.
On rappelle que la rapidité de calcul dépend du nombre de signaux de référence
L ainsi que de la taille et complexité de la matrices des transferts S(s).

11.1 Contrôle en fréquence fixe

11.1.1 Sollicitation rotor sur l’axe vertical z

On sollicite tout d’abord la tête rotor par un effort sinusoïdal de fréquence
fixe 17Hz et d’amplitude 8000N dans la direction verticale (axe z dans le repère
local de la BTP). Cette direction est privilégiée pour le contrôle car elle est celle
provoquant le plus d’inconfort vibratoire dans l’appareil. Comme pour le modèle
passif (voir la figure 8.10), on peut observer les cartographies vibratoires sur le
plancher cabine pour les différents contrôleurs FXLMS feedforward synthétisés.
Sur les figures 11.1a à 11.1e sont représentés ces niveaux vibratoires en [g] sur
l’ensemble du plancher appareil.

Cette première mise en situation des contrôleurs FXLMS feedforward avec
un torseur unidirectionnel appliqué en tête rotor permet d’interpréter plus sim-
plement les résultats obtenus et de quantifier leurs efficacités relatives. La figure
11.1a présente les accélérations dans la structure pour le système en mode passif
à sa fréquence nominale de réglage bΩ. On notera premièrement le gain de la
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suspension passive SARIB ; en effet l’amplitude de l’accélération de la boîte de
transmission principale directement excitée par le rotor est de 0.38g alors que le
maximum sur le plancher cabine est atteint au niveau du nez de l’appareil avec
0.1g. Ceci représente donc déjà un gain minimal de -12dB (gain de 0.26 en absolu)
pour la suspension en mode passif.
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(a) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
SARIB passif.
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(b) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur FXLMS feedforward n◦1.
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(c) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur FXLMS feedforward n◦2.
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(d) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur FXLMS feedforward n◦3.
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(e) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur FXLMS feedforward n◦4.

Figure 11.1 – Effort vertical en tête rotor - Cartographie vibratoire de la struc-
ture pour chacun des contrôleurs FXLMS.

Sur la structure particulière du NH90, deux zones sensibles se dégagent :
— le nez de l’appareil, ceci étant dû à un mode de flexion d’ensemble proche

du bΩ rotor (voir 8.4.2).
— le cadre 6, placé sous les ferrures avant du SARIB. Il est le point d’entrée

privilégié de tous les efforts dynamiques car situé directement sous la BTP.
On notera que l’ensemble des contrôleurs permet de réduire significativement

les accélérations dans ces deux zones de l’appareil. Tout d’abord sur l’ensemble
des contrôleurs, le gain minimal d’atténuation est de -9dB (0.36) au niveau du
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cadre n◦6. Quant au contrôleur n◦2 focalisé sur le cockpit, ses résultats présentent
des accélérations à l’avant de l’appareil inférieures à 0.02g à 17Hz contre 0.1g pour
le SARIB passif soit un gain de 14dB environ.

Les contrôleurs n◦1 et n◦2, focalisés respectivement sur les ferrures et le cockpit
présentent des atténuations moins importantes en cabine à la différence des n◦3
et n◦4, ceci logiquement dû au fait qu’aucun capteur d’erreur n’y soit placé et
expliquant leur faible efficacité à l’arrière de la structure.

Les meilleurs résultats à la fréquence nominale de 17Hz sont obtenus non
pas pour le contrôleur n◦4 prenant en compte tous les capteurs d’erreur sur le
plancher cabine (-50% en moyenne de niveau en [g]) mais pour le n◦3 (-55% en
moyenne de niveau en [g]). Ceci peut s’expliquer par la forte présence du mode de
flexion structure au niveau du cockpit à cette fréquence, induisant des fonctions
de transfert comportant des différences de phase importantes selon le capteur
d’erreur ciblé (mode subi ou non) pour un même actionneur de contrôle. Ces
différences engendrant alors des difficultés à l’algorithme n◦4 prenant en compte
les accélérations au niveau du nez de l’appareil pour converger.
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(a) Pieds pilote.
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(b) Siège pilote.
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(c) Cadre 6.
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Figure 11.2 – Accélérations en différents points de la structure pour chacun des
contrôleurs.

Les figures 11.2a à 11.2d permettent de comparer les contrôleurs FXLMS feed-
forward avec plus de précision. Les résultats présentés sur ces graphes sont issus
de simulations dans lesquelles la tête rotor est sollicitée par un effort vertical de
8000N à fréquence fixe durant un temps t suffisamment élevé (10s) pour consi-
dérer la réponse comme stabilisée. On observe alors les niveaux d’accélération en
différents points stratégiques de la structure pour des fréquences allant de 15Hz
à 19Hz (bΩ± 10%).

On retrouve sur la bande de fréquence considérée les mêmes tendances obser-
vées à 17Hz. En considérant les 4 points présentés figure 12.4 comme un échan-
tillon représentatif du comportement vibratoire de la structure entière, on peut
établir un critère J correspondant à la moyenne des niveaux vibratoires en [g]
pour chaque contrôleur, tous points et toutes fréquences confondues. Le plancher
cabine comporte 12 noeuds, le critère J associé au contrôleur i s’écrit simplement :
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Ji =

∑12
j=1

[

z̈(f)
]

12
∀ f ∈ [15− 19] Hz (11.1)

Ce critère ne représente rien de physique dans le sens où l’on mélange le
fréquentiel et le spatial mais permet de classer entre eux les différents contrôleurs
et de quantifier le gain par rapport à la suspension passive ce qui est exactement
notre objectif. Les valeurs de ce critère J sont listées dans le tableau 11.1.

Contrôleur J [g] réduction

SARIB passif 0.0669 -
Contrôleur n◦1 0.0257 -61.6%
Contrôleur n◦2 0.0316 -52.7%
Contrôleur n◦3 0.0396 -40.8%
Contrôleur n◦4 0.0252 -62.3%

Table 11.1 – Valeurs du critère J pour chaque contrôleur FXLMS feedforward.

Le critère J confirme l’efficacité globale du contrôleur n◦4 qui présente donc
une atténuation des niveaux vibratoires sur toute la structure à fréquence sta-
bilisée. Il est tout de même intéréssant de noter que le contrôleur n◦1, bien que
moins performant que les autres contrôleurs à 17Hz, présente un critère J sensi-
blement égal à celui du n◦4. Ses capteurs d’erreur sont des accéléromètres placés
au niveau des ferrures de liaison entre la suspension SARIB et la structure ; ceci
démontrant qu’il peut être pertinent de contrôler le niveau vibratoire à l’interface
entre la BTP et la structure.
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Figure 11.3 – Effort vertical de 8000N,17Hz en tête rotor - efforts et puissances
d’actuation.

Les figures 11.3a et 11.3b présentent les efforts maximum de contrôle observés
durant ces simulations à fréquence rotor stabilisée ainsi que les puissances élec-
triques nécessaires par actionneur (à multiplier par 4 donc pour la puissance du
système SARIB actif complet). Deux observations peuvent être effectuées, la pre-
mière est de noter que pour l’ensemble des contrôleurs, les puissances demandées
demeurent très faibles pour un système actif luttant contre des pertubations dy-
namiques basse fréquence de plusieurs milliers de Newtons (puissance maximale
par actionneur de 110W - 440W pour le système complet).

Deuxièmement, le contrôleur n◦3 se démarque par un effort de contrôle bien
plus faible en basse fréquence que les autres contrôleurs du fait de la non prise en
compte des niveaux d’accélération dans le nez de l’appareil (forte participation
du 1er mode de flexion de l’appareil).
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Figure 11.4 – Course maximale des actionneurs de contrôle.

Sur la figure 11.4 sont représentées les courses maximales des actionneurs
de contrôle pour chaque contrôleur. On remarque une influence assez faible du
contrôle sur l’amplitude du mouvement des masses du fait des faibles efforts de
contrôle.

11.1.2 Torseur rotor complet

Toujours à fréquence stabilisée, la simulation suivante consiste à solliciter la
structure avec un torseur en tête rotor représentatif des charges vues en vol.
Les composantes de ce torseur sont estimées et listées dans le tableau 11.2 et
représentent les efforts dans le repère fixe structure lors d’une phase de palier
stabilisé à 160 noeuds (288 km/h).

Composante Amplitude Phase Unité

Fx 8000 80◦ [N ]
Fy 5500 10◦ [N ]
Fz 8000 100◦ [N ]
Mx 2500 −85◦ [N.m]
My 2600 −160◦ [N.m]

Table 11.2 – Torseur estimé en tête rotor en palier stabilisé à 160 noeuds (fré-
quence 17Hz).

Ce torseur est appliqué en tête rotor à la fréquence de 17Hz pendant 10s. Les
niveaux vibratoires sur le plancher cabine pour le SARIB passif et les quatres
contrôleurs FXLMS sont représentés sur les cartographies de la figure 11.5. De
gauche à droite, les accélérations sont considérées suivant les axes x (longitudinal
appareil), y (latéral appareil) et z (vertical appareil).

Il est essentiel de noter que les niveaux vibratoires, du fait de la sollicitation
de la tête rotor par un torseur complet sont bien supérieurs comparés à la partie
précédente mais permettent d’estimer les performances et gains théoriques réels
de la suspension active.

atténuation sur x en [g] atténuation sur y en [g] atténuation sur z en [g]
cockpit cabine global cockpit cabine global cockpit cabine global

Contrôleur n◦1 +9.7% +3.0% +5.3% -26.6% -19.7% -21.3% +33% -3.3% +8.8%
Contrôleur n◦2 -7.7% -6.6% -7% -14.26% -5.35% -8.3% -37.6% +2% -11.2%
Contrôleur n◦3 -33.6% -29% -30.5% -33.7% -22.6% -26.3% -14.45% -11.6% -12.5%
Contrôleur n◦4 +3.2% +7.9% +6.3% -22.9% -12.9% -16.2% -16% -6.2% -9.5%

Table 11.3 – Torseur complet appliqué en tête rotor - atténuation par rapport
au système passif.

Les contrôleurs utilisent uniquement comme signal d’erreur les composantes
verticales des accélérations aux points de la structure considérés. De ce fait, on
observe selon les contrôleurs synthétisés plus ou moins de réinjection de niveau
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vibratoire sur les axes x et y. Considérant ce phénomène majeur pour le confort
des passagers, le contrôleur présentant les meilleures performances globales se
révèle être le n◦3 (8 capteurs d’erreur en cabine - depuis le cadre 4 jusqu’au
cadre 11, pas de considération des accélérations dans le cockpit). Ce contrôleur
ne présente aucune réinjection parasite de niveau vibratoire et agit de manière
efficace sur les trois composantes au niveau du plancher cabine. Dans le tableau
11.3 sont résumés les gains en niveau d’accélération des simulations effectuées avec
torseur complet en tête rotor. Le contrôleur n◦3 confirme être le plus performant
avec des atténuations sur x, y et z de respectivement 30.5%, 26.3% et 12.5%.
les efforts d’actuation ainsi que les puissances électriques par actionneur sont
réprésentées sur les figures 11.6a et 11.6b. Le contrôleur n◦3 étant le plus efficace, il
est également celui demandant le plus d’effort d’actuation (320N). Les puissances
électriques sont quant à elles sensiblement identiques pour les 4 contrôleurs (entre
1.7 et 1.9kW).
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(d) Contrôleur FXLMS 1.
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(e) Contrôleur FXLMS 1.
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(f) Contrôleur FXLMS 1.
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(g) Contrôleur FXLMS 2.
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(h) Contrôleur FXLMS 2.
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(i) Contrôleur FXLMS 2.
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(j) Contrôleur FXLMS 3.
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(k) Contrôleur FXLMS 3.
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(l) Contrôleur FXLMS 3.

Figure 11.5 – Torseur complet appliqué en tête rotor - cartographies des accé-
lérations sur le plancher cabine.
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(m) Contrôleur FXLMS 4.
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(n) Contrôleur FXLMS 4.
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(o) Contrôleur FXLMS 4.

Figure 11.5 – Torseur complet appliqué en tête rotor - cartographies des accé-
lérations sur le plancher cabine (suite).
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Figure 11.6 – Torseur complet appliqué en tête rotor - Efforts et puissances
maximum par actionneur.

11.2 Contrôle en fréquence variable

Les simulations précédentes ont été réalisées à fréquence stabilisée ce qui
constitue une première approche pour l’estimation des performances d’un al-
gorithme de contrôle. En vol, la fréquence de rotation du rotor Ω sera variable
dans le temps, le cas test suivant consiste donc à solliciter la tête rotor avec un
effort vertical dynamique de 8000N à fréquence variant linéairement entre 15Hz
et 19Hz sur 10 secondes. Ce temps de simulation correspond à une vitesse de
changement de fréquence de sollicitation représentative d’une variation rapide de
régime rotor en vol.

Les cartographies vibratoires correspondant aux différents contrôleurs ainsi
qu’au système passif sont présentées sur la figure 11.7. Afin de quantifier les
différences de performances entre les contrôleurs synthétisés, le tableau 11.4 liste
leurs atténuations par rapport au SARIB passif dans le cockpit, en cabine puis
au niveau de la structure globale.

On observe bien pour les contrôleurs 2,3 et 4 les zones privilégiées par le
contrôle dans chaque cas. Le contrôleur n◦2 génère une atténuation proche des
50% au niveau du cockpit et le contrôleur n◦3 parvient à diminuer les niveaux
en cabine de 19%. Le n◦4 quant à lui permet un compromis des deux précédents
tout en conservant des performances proches du n◦2. Les efforts d’actuation et
puissances électriques nécessaires sont représentées respectivement sur les figures
11.8a et 11.8b. Tout comme les simulations à fréquence fixe stabilisée, les ef-
forts demeurent faibles au vu des sollicitations en tête rotor et le contrôleur n◦3
présente des consommations de puissance légèrement inférieures aux autres.

99

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



−1,000 0 1,000

4,000

5,000

6,000

7,000

8,000

9,000

y [mm]

x
[m
m
]

2

3

4

5

6

7
·10−2 |z̈| [g]

(a) SARIB passif.
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(b) Contrôleur FXLMS 1.
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(c) Contrôleur FXLMS 2.
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(d) Contrôleur FXLMS 3.
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(e) Contrôleur FXLMS 4.

Figure 11.7 – Sinus Balayé appliqué en tête rotor, 8000N de 15Hz à 19Hz en
10s - cartographie des niveaux vibratoires moyens en [g] sur l’axe z au niveau du
plancher cabine.

Atténuation sur z en [g]
cockpit cabine global

Contrôleur n◦1 -34.4% -8.3% -17%
Contrôleur n◦2 -48.6% -17.7% -28%
Contrôleur n◦3 -28.4% -18.9% -22%
Contrôleur n◦4 -46.5% -17.1% -26.9%

Table 11.4 – Sinus Balayé appliqué en tête rotor, 8000N de 15Hz à 19Hz en 10s
- atténuation par rapport au système passif.
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Figure 11.8 – Sinus Balayé appliqué en tête rotor, 8000N de 15Hz à 19Hz en
10s - Efforts et puissances maximum par actionneur.
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11.3 Réponse à un choc

Le cas test suivant consiste à simuler un choc sur la BTP lors d’une phase de
contrôle afin de vérifier la stabilité de l’algorithme FXLMS feedforward. Le choc
vu par le système n’est en aucun cas représentatif de ce qui pourrait arriver sur
appareil mais il permet uniquement de s’assurer de la non-divergence du contrôle.
La tête rotor est donc sollicitée à la fréquence de 17Hz par un effort vertical de
8000N durant 10s. Le choc est caractérisé par l’application d’un effort vertical
de 24000N sur la BTP à t=5s durant 0.1s. Les figures 11.9a et 11.9b présentent
respectivement l’accélération au niveau de la BTP et du siège pilote ainsi que les
coefficients adaptatifs wi(t) pour le contrôleur n◦3.
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(b) Coefficients adaptatifs du FXLMS
feedforward, contrôleur n◦3.

Figure 11.9 – Effort vertical de 8000N ,17Hz appliqué en tête rotor - choc de
24000N à t=5s.

L’observation est la suivante : le choc impacte évidemment les accélérations
tant au niveau de la BTP qu’au niveau de la structure mais les coefficients adap-
tatifs wi(t) ne subissent que très légèrement son effet. Dès la fin du choc, les
accélérations dans la structure retournent à un état stabilisé et les performances
ne sont donc pas affectées. Le contrôle présentant un temps de réponse trop élevé
(temps de convergence des coefficients de l’ordre de la seconde) en comparaison
de la durée du choc, il ne permet pas d’atténuer l’impact lui même.

11.4 Panne actionneur

Un autre cas test pouvant être effectué est la simulation d’une panne d’un des
actionneurs. On sollicite à nouveau la tête rotor avec un effort vertical de 8000N
à 17Hz puis à t=5s, l’actionneur AVD (avant-droit) est mis hors service, son
effort généré devient alors nul. Le choix de l’actionneur mis hors tension provient
du fait qu’il est celui générant le plus d’effort lors des phases de contrôle (tous
contrôleurs confondus).

La figure 11.10a présente l’accélération verticale de la BTP et au niveau du
siège pilote lors de la simulation. On observe aisément l’augmentation du niveau
vibratoire passant par exemple de 0.011 à 0.031g pour le pilote à partir de t=5s.
La figure 11.10b montre l’allure de l’évolution des coefficientswi(t) en fonction du
temps. Lors de la mise hors tension de l’actionneur AVD, on remarque la variation
dans la convergence des coefficients adaptatifs, surtout visible sur ceux concernant
l’actionneur AVG qui démontre la tentative de l’algorithme de s’adapter aux
nouvelles conditions et compenser l’absence d’énergie fournie par l’actionneur en
panne. Les efforts de contrôle augmentent alors pour les trois actionneurs restés
opérationnels d’environ 20%, ce qui reste tout à fait acceptable. Ainsi, la mise
hors tension d’un des actionneurs de contrôle ne provoque pas la divergence de
l’ensemble de l’algorithme.
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Figure 11.10 – Effort vertical de 8000N ,17Hz appliqué en tête rotor - Panne de
l’actionneur AVD à t=5s.

La figure 11.11 expose les cartographies vibratoires sur le plancher cabine
pour la même sollicitation rotor avec les systèmes passif, actif et enfin actif avec
actionneur mis hors tension. Ceci permet d’observer que la baisse de performances
de la suspension active due à une panne d’un des actionneurs ne provoque pas une
augmentation des niveaux vibratoires par rapport au système passif, la fonction
principale reste donc assurée (voir les résultats quantifiés dans le tableau 11.5).
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(b) Actif.

−1,000 0 1,000

4,000

5,000

6,000

7,000

8,000

9,000

x [mm]

y
[m
m
]

1

2

3

4

5

6

7
·10−2 |ẍ| [g]

(c) Mode dégradé.

Figure 11.11 – Cartographies vibratoires du plancher cabine (contrôleur FXLMS
n◦3).

Atténuation sur z en [g]
cockpit cabine global

Contrôleur n◦3 -60.4% -52.2% -55%
Contrôleur n◦3 mode dégradé (panne actionneur AVD) -28.3% -36.9% -34%

Table 11.5 – Effort vertical de 8000N ,17Hz appliqué en tête rotor - gains du
contrôleur FXLMS n◦3 en mode actif et dégradé (panne de l’actionneur AVD).

11.5 Réponse en régime transitoire - change-
ment de phase de vol

Le dernier cas test sur l’algorithme étudié se veut plus représentatif d’une
situation pouvant être vécue en vol par le système à savoir le changement brutal
du torseur tête rotor, conséquence d’un changement rapide de phase de vol. On
sollicite donc la tête rotor avec le torseur complet défini précédemment (tableau

102

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



11.2) caractéristique d’un palier stabilisé à 160 noeuds. A t=5s, le torseur change
et passe à celui défini dans le tableau 11.6 simulant ainsi un virage.

Composante Amplitude Phase Unité

Fx 5500 80◦ [N ]
Fy 8000 10◦ [N ]
Fz 12000 100◦ [N ]
Mx 1500 −85◦ [N.m]
My 3600 −160◦ [N.m]

Table 11.6 – Torseur imposé en tête rotor pour simulation d’un virage rapide
(fréquence 17Hz).

L’ensemble de la figure 11.12 permet de visualiser les effets sur le système
du changement de torseur. On remarque que les coefficients adaptatifs wi(t)
convergent environ 1.5 secondes après le passage du palier stabilisé au virage. Une
fois stabilisés, les performances en atténuation vibratoire par rapport au système
passif sont maintenues (11.12c) sous condition que les actionneurs de contrôle
puissent délivrer les efforts nécessaires qui peuvent évidemment augmenter selon
les phases de vol comme c’est le cas ici présent.
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(a) Coefficient du contrôleur FXLMS 3.
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(b) Effort délivrés par les 4 actionneurs.
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Figure 11.12 – Passage d’une phase de palier stabilisé 160 noeuds à une phase
de virage.

11.6 Conclusion

Ces simulations réalisées à fréquence stabilisée avec une sollicitation unidirec-
tionnelle ou un torseur complet révèlent premièrement l’efficacité de l’algorithme
FXLMS en feedforward. Le signal du top-rotor (front montant à chaque passage
de pale) utilisé comme référence assure une commande non parasitée par les bruits
de mesure comme pourrait l’être un algorithme de type feedback.
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Si l’algorithme fonctionne pour tous les contrôleurs, il est clair que leurs per-
formances respectives sont très fortement dépendantes de la localisation des cap-
teurs d’erreur dans la structure. Le contrôleur n◦4 s’est avéré performant pour
des sollicitations à fréquence variable sur la bande [15-19]Hz car il permet surtout
d’atténuer le niveau vibratoire dans le cockpit dû à un mode de structure couplé
flexion/torsion du fuselage fortement subi dans cette zone de l’appareil à 15Hz.
En revanche, le contrôleur n◦3 présente de meilleures performances à la fréquence
bΩ nominale. En effet, le fait qu’il ne possède pas de capteurs d’erreur dans le
cockpit permet de diminuer l’influence du mode de structure cité juste avant sur
les fonctions de transfert secondaires de S(s) et donc de réduire les différences
de phase entre les fonction sij(s). En combinant tous les cas test effectués sur les
contrôleurs, c’est bien le n◦3 qui apparaît être le plus performant et polyvalent
pour tous les types de sollicitation rotor.

De plus, les cas test à fréquence de sollicitation variable dans le temps ont
permis de démontrer la stabilité de l’algorithme et les performances de conver-
gence des coefficients adaptatifs suffisamment élevées pour suivre en temps réel
la variation du régime rotor Ω. Enfin, les différents tests des régimes transitoires
(choc, panne, changement de phase de vol) attestent de la bonne stabilité de
l’algorithme FXLMS feedforward face à des situations réalistes de vol. Les per-
formances de l’algorithme sur la bande de fréquence considérée démontrent donc
sa pertinence et la validité du concept de cette suspension active.
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Chapitre 12

Contrôle Linéaire Quadratique

12.1 LQG classique

L’algorithme de contrôle étudié à présent est appelé contrôle Linéaire Qua-
dratique Gaussien, sa théorie est exprimée plus avant dans le présent mémoire.
Afin de comparer cette méthode avec l’algorithme FXLMS, les noeuds correspon-
dant aux capteurs d’erreur pour les 4 contrôleurs synthétisés précédemment sont
également ceux utilisés dans la synthèse LQG pour la construction de la matrice
de pondération Qx déterminant les états du système à réguler.

12.1.1 Mise en forme du compensateur et de l’estimation

La théorie LQG se base sur la représentation des systèmes linéaires sous la
forme de systèmes d’état. A partir des matrices de masse M tot, de raideur Ktot,
d’amortissement Dtot, d’actuation Su et de perturbation Sw du modèle complet
à 234 degrés de liberté, on construit les matrices (A, B, C, D) du système d’état
correspondant ainsi que la matrice de perturbation des états Mw. Le système
dynamique s’écrit sous la forme suivante :

M totq̈ +Ktotq +Dtotq̇ = Su u+ Sw w (12.1)

Avec la matrice Su ∈ ℜ[234×4] associée aux quatres actionneurs du système
actif générant les efforts u et Sw ∈ ℜ[234×6] associée au torseur appliqué en tête
rotor w. Soit le vecteur des états x(t) = [q q̇]T , on a alors les relations suivantes :

ẋ =

[

0 I
−M−1

totKtot −M−1
totDtot

]

x+

[

0
M−1

totSu

]

u+

[

0
M−1

totSw

]

w

ẋ = Ax+Bu+Mww
(12.2)

Soit le vecteur de l’observation y comportant l’ensemble des états physiques du
système, à savoir la position et la vitesse de chacun des degrés de liberté associés
à un noeud réel du modèle. La matrice d’observation C est alors construite en
considérant l’ensemble de ces noeuds (noeuds 100 à 234), on a donc C ∈ ℜ[270×468].
La matrice D est quant à elle définie comme nulle.

Afin de concentrer l’efficacité du contrôleur LQG sur la bande passante 15-
19Hz, on applique à la mesure y du système physique un filtrage virtuel Wo(s)
(filtre analoqigue passe bande d’ordre n) représenté par le système d’état (Aw, Bw, Cw, Dw).
Le système d’état résultant virtuel Pw s’exprime ainsi :

Pw =







Aw BwC BwD
0 A B

Cw DwC DwD





 (12.3)
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On rappelle à présent les vecteurs des noeuds dont les états (position et vi-
tesse) sont régulés par la synthèse LQG :

Ner 1 = [141 144 147 150]
Ner 2 = [102 105 108 111]
Ner 3 = [114 17 120 123 126 129 132 135]
Ner 4 = [102 105 108 111 114 117 120 123 126 129 132 135]

(12.4)

A partir de ce système d’état équivalent Pw et du vecteur Ner i, on construit
alors les matrices de pondération Qx et R du contrôleur LQG afin de minimiser
le critère temporel J :

J =
∫

∞

0
(xT Qxx+ uT Ru)dt (12.5)

Dans la matrice carrée Qx, de même dimension que la matrice Aw, on associe
à chaque noeud d’erreur du vecteur Ner i un coefficient fixe de 1 pour la posi-
tion et 100 pour la vitesse du noeud. Ces coefficients ont été fixés ainsi après
une recherche de compromis entre performance et stabilité. De forts coefficients
sur la position augmentent la stabilité de la boucle fermée mais réduisent signi-
ficativement les performances (lissage des fonctions de transfert). D’autre part,
de forts coefficients sur la vitesse augmentent les performances du contrôle mais
tendent à rendre instable la boucle fermée. Il existe donc un compromis à faire
entre ces deux types de feedback pour déterminer le contrôleur aux meilleures
performances tout en demeurant dans le domaine de stabilité.

Les coefficients de la matrice R sont définis quant à eux comme étant quasi
nuls (1.10−19) afin de ne pas limiter la commande. Une fois ces matrices définies,
on détermine la solution P à l’équation caractéristique de Riccati afin d’obtenir
la matrice de gains du correcteur optimal −Kx.

La construction de l’estimateur de Kalman est effectuée à partir du modèle
d’état Pw, de la matrice de perturbations Mw (équation 12.2) et des covariances
W et V des vecteurs w(t) et v(t) (bruit de mesure). Soit V = I × 10−10 (bruit de
mesure considéré nul) et W = (80002)/2 (amplitude de la sollicitation de 8000N
- voir équation ( 4.11)).

Le compensateur final est donc composé tout d’abord de l’estimateur de Kal-
man dont le nombre d’entrées correspond à la mesure physique y ajoutée du
vecteur des efforts de commande u et le nombre de sorties est lié aux dimensions
de la matrice Aw (l’estimateur génère également les états du filtre Wo à partir de
la mesure y). La matrice de gain −Kx qui suit l’estimation utilise alors l’ensemble
des états du filtre de Kalman afin de générer les 4 composantes du vecteur de
commande u appliqué aux actionneurs de contrôle. Afin de s’assurer de l’absence
de toute composante continue dans la boucle, un filtre passe-haut ou passe bande
Wi est ajouté en sortie de correcteur −Kx.

12.1.2 Analyse fréquentielle

Une fois les 4 contrôleurs LQG synthétisés, le système spécifique étudié peut
être défini comme sur le schéma 12.1. P représente le système physique de l’héli-
coptère défini précédemmment comme (A, B, Mw, C, D). L’estimateur de Kalman
K(s) est quant à lui défini par le système d’état suivant :

{

˙̂xk = Akx̂k +Bky +Bkuu
yk = Ckx̂k

(12.6)
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Figure 12.1 – Commande LQG associée au système perturbé de l’hélicoptère.

de la même manière, le système d’état correspondant au compensateur S(s)
s’écrit ainsi :

{

ẋs = Asxs +Bsyk

u = Csxs +Dsyk
(12.7)

Les fonctions de transfert reliant U à Yk et Yk à Y et U s’écrivent de manière
directe :

{

U = (Cs(sI − As)
−1Bs +Ds)Yk

Yk = Ck(sI − Ak)
−1(BkY +BkuU)

(12.8)

On peut alors écrire la relation suivante :

U =
(

Cs(sI − As)
−1Bs +Ds

)

Ck(sI − Ak)
−1(BkY +BkuU) (12.9)

menant à la fonction de transfert Hsk de la boucle d’estimation-correction
reliant U à Y :

U = [I − (Cs(sI − As)
−1Bs +Ds)Ck(sI − Ak)

−1Bku]
−1

(Cs(sI − As)
−1Bs +Ds)Ck(sI − Ak)

−1BkY
U = HskY

(12.10)

De la même manière, on peut relier la mesure Y à la perturbation rotor W et
à l’actuation U :

Y = [C(sI − A)−1B +D]U + C(sI − A)−1MwW
Y = [C(sI − A)−1B +D]HskY + C(sI − A)−1MwW

Y = [I − (C(sI − A)−1B +D)Hsk]
−1

C(sI − A)−1MwW
Y = HwW

(12.11)

La fonction Hw permet d’estimer la réponse de l’ensemble des noeuds du
modèle en fonction de la perturbation d’entrée et donc de caractériser les perfor-
mances de chaque contrôleur. Sur la figure 12.2 sont représentées les accélérations
en fonction de la fréquence (|s2Y (s)|) dans 4 des 12 noeuds de la structure pré-
sents au niveau du plancher cabine pour une sollicitation verticale en tête rotor
de 8000N entre 0.1 et 30Hz :

107

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



W (s) = [0 0 8000 0 0 0]T (12.12)

Plusieurs observations peuvent être effectuées sur le comportement en fré-
quence des contrôleurs LQG. Tout d’abord on remarque l’effet du filtrage passe
bande de la commande afin d’éviter tout effort d’actuation inutile en basse fré-
quence ainsi que toute composante continue dans l’effort de contrôle.
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(a) |Y (s)s2| - Pilote.
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(b) |Y (s)s2| - Cadre 4 droit.
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(c) |Y (s)s2| - Cadre 6 gauche.

Figure 12.2 – amplitude de l’accélération z̈ en fonction de la fréquence en diffé-
rents points de la structure hélicoptère pour chaque contrôleur LQG (sollicitation
W (s) de 8000N sur l’axe z BTP) - Partie 1.
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(d) |Y (s)s2| - Cadre 8 droit.
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(e) |Y (s)s2| - Cadre 11 droit.

Figure 12.2 – amplitude de l’accélération z̈ en fonction de la fréquence en diffé-
rents points de la structure hélicoptère pour chaque contrôleur LQG (sollicitation
W (s) de 8000N sur l’axe z BTP) - Partie 2.

Par rapport au comportement propre de la suspension passive, chaque contrô-
leur tend à diminuer l’amortissement au niveau du mode SARIB (résonance de la
masse battante avec la raideur de lame) ce qui a pour effet également de creuser
l’antirésonance qui suit. On comprend alors de fait que le contrôle LQG demande,
dans le cas de cette application un compromis serré entre stabilité et performance.
La figure 12.2c est un excellent exemple de ce phénomène où l’amplitude de la
résonance passe de 5.3g pour la suspension passive à 22.3g. Le minimum de trans-
missibilité est atteint à la fréquence de 16.4Hz et passe de 0.39g à 0.22g avec le
contrôleur LQG n◦4. Cet effet de réinjection de niveau parasite présente un réel
inconvénient pour une application sur l’appareil et un filtrage plus fin de la com-
mande serait nécessaire (filtrage numérique et non analogique permettant des
filtres passe bande très étroit avec une phase minimale).

On observe également pour les contrôleurs dont les capteurs d’erreur sont
concentrés de manière assez locale comme le n◦2 (focalisé sur le cockpit) une
augmentation des niveaux dans les zones non considérées (voir le contrôleur n◦2
sur les figures correspondant aux cadres 8 et 11 - figures 12.2d et 12.2e).

Le contrôleur qui semble le plus efficace de prime abord est le n◦4 utilisant
comme noeuds d’erreur les vitesses et positions de l’ensemble des 12 noeuds du
plancher cabine. Aucune réinjection de niveau n’est observée entre 15Hz et 19Hz
et l’atténuation est toujours plus performante sur cette bande de fréquence pour
le contrôleur n◦4 que pour les trois autres. Le tableau 12.1 permet de récapituler
les gains en accélération à 17Hz par rapport au SARIB passif. Il apparaît alors
de manière claire l’efficacité supérieure du contrôleur n◦4 (-2dB dans le cockpit
et -5dB en cabine).
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Contrôleur
noeuds du plancher cabine (gain en dB)

102 105 108 111 114 117 120 123 126 129 132 135

Contrôleur n◦1 -1.62 -2.25 -2.83 0.36 -4.75 -5.46 -3.07 -1.94 -0.54 -0.34 -0.69 -0.96
Contrôleur n◦2 -3.39 -4.37 -8.09 -4.65 -4.02 -5.93 -3.79 -3.16 -0.52 0.65 -0.47 -0.40
Contrôleur n◦3 -2.32 -2.32 -2.32 -2.32 -1.88 -1.88 -1.88 -1.88 -1.88 -1.88 -1.88 -1.88
Contrôleur n◦4 -1.97 -1.97 -1.97 -1.97 -5.18 -5.18 -5.18 -5.18 -5.18 -5.18 -5.18 -5.18

Table 12.1 – gains en accélération aux noeuds du plancher cabine à 17Hz pour
chaque contrôleur LQG (par rapport au système passif).

L’amplitude de l’effort de contrôle est représentée sur les figures 12.3a et
12.3b. Les efforts des actionneurs étant quasi-symétriques deux à deux (AV et
AR), ces deux figures sont suffisantes pour caractériser la commande en fonction
de la fréquence de sollicitation. L’effort en basse fréquence est bien réduit par le
filtrage passe bande de la boucle de contrôle. Les efforts d’actuation demeurent
tout de même très faibles sur la bande de fréquence 15-19Hz. Le contrôleur n◦4,
dans la logique des conclusions précédentes présente un niveau d’effort de contrôle
supérieur aux autres contrôleurs LQG synthétisés.
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(a) Amplitude de l’effort de commande (actionneur AVD).

2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30

100

101

102

103

f [Hz]

|U
A

R
D

|
[N
]

Contrôleur 1
Contrôleur 2
Contrôleur 3
Contrôleur 4

(b) Amplitude de l’effort de commande (actionneur ARD).

Figure 12.3 – Commande U(ω) pour une sollicitation verticale en tête rotor de
8000N.

Afin de caractériser le compromis serré réalisé entre performance et stablilité
des contrôleurs LQG, on peut observer les marges de gain et marges de phase de
la boucle ouverte P (ω)Hsk(ω). Celles-ci sont listées avec leur fréquences associées
dans le tableau 12.2.

110

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



Contrôleur Marge de gain [dB] ωp Marge de phase ωc

Contrôleur n◦1 5.34 12.93Hz Inf -
Contrôleur n◦2 5.98 25.7Hz Inf -
Contrôleur n◦3 3.17 19.7Hz 76◦ 14.63Hz
Contrôleur n◦4 2.14 21.4Hz Inf -

Table 12.2 – Marges de gain et marges de phase pour chaque contrôleur LQG.

On peut noter que les marges de gain sont faibles pour les 4 contrôleurs ( <
6dB). Si l’on observe les fréquences critiques ωc et ωp pour la stabilité de chaque
contrôleur, on remarque que le n◦1 présente une sensibilité à la fréquence de
résonance de la suspension SARIB (13.5Hz). En effet, les noeuds d’erreurs de ce
contrôleur sont au niveau des ferrures de liaison entre les batteurs et la structure.
Les noeuds [141 144 147 150], très proches de la suspension, subissent alors
fortement ce mode.

Le contrôleur n◦4 étant le plus performant, il est également celui qui possède
la marge de gain la plus faible. Ceci nous fait tendre vers la conclusion que la
performance du contrôle augmente généralement au détriment de la stabilité.

12.1.3 Robustesse

L’étape suivante consiste à quantifier la robustesse du contrôle LQG suite à
une incertitude sur certains paramètres du modèle. Ces paramètres incertains du
modèle analytique sont les suivants :

— kl : raideur de lame
— kp : raideur des paliers liant les batteurs à la structure
— klez : raideur en flexion des batteurs
— m6i : masse battante i
Soit E∆ l’espace des variations des paramètres incertains du modèle de di-

mension n :

E∆ = [δkl
δkp

δklez
δm6AV D

δm6AV G
δm6ARD

δm6ARG
] (12.13)

L’objectif de l’analyse de robustesse est de déterminer la taille maximale de
l’espace E∆ garantissant la stabilité de la boucle fermée Hw. Pour ce faire on
procède à la génération aléatoire de modèles P (s) avec des paramètres incertains
variant aléatoirement autour de leur valeur nominale. Lorsqu’une boucle stable
est déterminée, la plus petite variation δmin = min(|δj|) du vecteur est mémorisée
tel que l’espace des variations E∆ garantissant la stabilité de la boucle s’écrit :

E∆ ⊂ [−δmin, δmin]
n (12.14)

Cette opération est réhitérée jusqu’à permettre d’obtenir une confiance suffi-
sante dans la valeur déterminée du paramètre δmin. Les résultats donnés par cette
méthode sont exposés dans le tableau 12.3 en générant pour chacun des contrô-
leurs 103 modèles perturbés différents (variation maximale de chaque paramètre
incertain de 50% autour de sa valeur nominale).

Contrôleur δmin

Contrôleur n◦1 27%
Contrôleur n◦2 20%
Contrôleur n◦3 16%
Contrôleur n◦4 11.6%

Table 12.3 – Valeurs de δmin pour chaque contrôleur LQG.
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On remarque qu’il existe également une relation entre le nombre de noeuds
d’erreur du contrôle LQG et sa robustesse. Plus le nombre de noeuds d’erreur est
élevé, moins le contrôleur sera robuste aux erreurs paramétriques sur le modèle.
Dans le cas du contrôleur n◦4, l’espace des variations des paramètres incertains
listés précédemment est donc de 11.6% autour de leur valeur nominale :

8.67 104N.m−1 ≤ kl ≤ 10.95 104N.m−1

1.5 108N.m−1 ≤ kp ≤ 1.9 108N.m−1

2.65 105N.m−1 ≤ klez ≤ 3.35 108N.m−1

7.07kg ≤ m6AV D ≤ 8.93kg
7.07kg ≤ m6AV G ≤ 8.93kg
7.07kg ≤ m6ARD ≤ 8.93kg
7.07kg ≤ m6ARG ≤ 8.93kg

(12.15)

12.1.4 Contrôle en fréquence fixe

Afin de pouvoir comparer directement l’efficatité du contrôle optimal LQG au
contrôle adaptatif FXLMS, l’ensemble des simulations temporelles appliquées au
contrôle adaptatif est également appliqué au contrôle optimal. On sollicite donc
premièrement la tête rotor avec un effort vertical de 8000N à 17Hz. Les carto-
graphies vibratoires sont représentées sur les figures 12.4a à 12.4e. On retrouve
évidemment une certaine redondance des résultats avec l’analyse fréquentielle ef-
fectuée précédemment car les quatres systèmes bouclés présentés sont linéaires.
Cependant la représentation graphique des résultats sous forme de cartographie
de la cabine permet toujours de mieux visualiser la distribution spatiale des ni-
veaux vibratoires dans la structure.

On observe tout d’abord une efficacité beaucoup moins marquée du contrôle
LQG par rapport au contrôle adaptatif. Les cartographies des systèmes bouclés
1,2 et 3 sont quasi-identiques à la cartographie vibratoire du système passif. Seul
le contrôleur n◦4 présente une réelle atténuation, majoritairement dans la zone
critique du cadre n◦6.

112

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



4,000 5,000 6,000 7,000 8,000 9,000
−1,000

0

1,000

x [mm]

y
[m
m
]

2

4

6

·10−2 |z̈| [g]

(a) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
SARIB passif.
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(b) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur LQG n◦1.
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(c) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur LQG n◦2.
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(d) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur LQG n◦3.
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(e) 8000N en tête rotor à 17Hz, direction verticale -
contrôleur LQG n◦4.

Figure 12.4 – Effort vertical en tête rotor - Cartographie vibratoire de la struc-
ture pour chacun des contrôleurs LQG.

La même sollicitation est imposée au système entre 15Hz et 19Hz à fréquence
stabilisée. Les résultats sont présentés sur les figures 12.5a à 12.5d. Le contrôle
LQG confirme son efficacité moindre par rapport au FXLMS adaptatif, comme
le montrent les résultats sur le critère J (critère défini dans le chapitre précé-
dent comme la moyenne des niveaux vibratoires en [g], tous points de la cabine
confondus et toutes fréquences de la bande [15-19Hz] confondues) dans le tableau
12.4 à comparer avec le tableau 11.1. On atteint alors un gain d’environ 20% en
accélération par rapport au système passif.

Le contrôle optimal tend à générer de l’amortissement dans la boucle fermée
du système, ce qui pour un système résonant comme le SARIB actif, dégrade la
qualité de l’antirésonance. Ce phénomène oblige à augmenter de manière consé-
quente la valeur des coefficients des matrices Qx et diminuer ceux de la matrice
R. En conséquence, les contrôleurs générés se révèlent instables et une réduction
du gain global dans la boucle de retour s’avère indispensable.

113

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



Au final, les efforts de commande sont donc faibles afin d’assurer la stabilité
de Hw(ω) et l’efficacité de l’atténuation vibratoire moindre dans la bande de
fréquence correspondant à notre zone de travail de 15-19Hz.
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(a) Pieds pilote.
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(d) Cadre 11.

Figure 12.5 – Accélérations en différents points de la structure pour chacun des
contrôleurs.

Contrôleur J [g] gain

SARIB passif 0.0669 -
Contrôleur n◦1 0.0716 +7%
Contrôleur n◦2 0.0584 -13%
Contrôleur n◦3 0.0660 -1%
Contrôleur n◦4 0.0544 -19%

Table 12.4 – Valeurs du critère J pour chaque contrôleur LQG.

Les efforts et puissances demandés par l’actuation du SARIB actif ainsi que
la course maximale des actionneurs sont présentés sur les figures 12.6a, 12.6b
et 12.8. On remarque peu de différence par rapport au contrôle adaptatif ; ainsi
pour un même niveau d’effort d’actuation, l’atténuation du contrôleur FXLMS
se révèle bien supérieure pour cette application.
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Figure 12.6 – Effort vertical de 8000N,17Hz en tête rotor - efforts et puissances
d’actuation.
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Figure 12.7 – Phase de l’effort d’actuation Ui(s) par rapport à l’accélération de
la masse battante associée m6i.

Sur la figure 12.7 est réprésentée la phase des efforts d’actuation par rapport à
l’accélération de la masse battante associée. Les efforts d’actuation de l’algorithme
FXLMS présentent des déphasages plus importants par rapport aux accélérations
des masses battantes sur la plage de fréquence 15-19Hz. Ceci permet d’affirmer
que le contrôle adaptatif tend à plus ralentir le mouvement des masses battantes
que le contrôle optimal, tendance confirmée par les vitesses maximales atteintes
par lesdites masses lors de simulations équivalentes avec les deux contrôles.

Or, la consommation électrique d’un actionneur électro-dynamique dépend
également de la force contre-électromotrice s’opposant à la vitesse relative du
noyau par rapport à la bobine. Ainsi, plus cette vitesse est élévée, plus la tension
demandée augmente. Ce phénomène, visible également sur la figure 12.8 dans
l’augmentation de la course des actionneurs, permet d’expliquer le surplus de
puissance de la part du contrôleur LQG par rapport au contrôle FXLMS pour
une même amplitude d’effort de commande.
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Figure 12.8 – Course maximale des actionneurs de contrôle.

Torseur rotor complet

On applique à présent un torseur complet représentant une phase de vol de
type palier stabilisé 160 noeuds au système bouclé à la fréquence de 17Hz (voir
le tableau 11.2). Les résultats des simulations temporelles sont présentés sur les
cartographies de la figure 12.9 et résumés dans le tableau 12.5.

atténuation sur x en [g] atténuation sur y en [g] atténuation sur z en [g]
cockpit cabine global cockpit cabine global cockpit cabine global

Contrôleur n◦1 -17.6% -22.3% -20.7% -6.6% +3.5% +0.1% -17.1% +13.2% +3.1%
Contrôleur n◦2 +19.2% +18.9% +19% -5.8% -3% -3.9% -18% -6.6% -10.4%
Contrôleur n◦3 -13.6% -38.4% -30.1% +6.2% +17.8% +12.6% +2.1% +32.6% +22.4%
Contrôleur n◦4 +0.4% -40.7% -27% +1.9% +12.6% +9.1% -13.3% +29.6% +15.3%

Table 12.5 – Torseur complet appliqué en tête rotor - atténuation par rapport
au système passif.

Les résultats démontrent que les contrôleurs LQG ont tendance à réinjecter
du niveau vibratoire dans certaines zones de l’appareil, ce qui nuit à l’efficacité
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globale du contrôle. Le contrôleur n◦4, plus performant jusqu’alors présente une
forte réinjection à l’arrière de la cabine lorsque la structure est sollicitée par un
torseur complet ce qui masque son efficacité à l’avant de l’appareil (cockpit +
cadres 4 et 6). C’est donc le contrôleur n◦2, contrôlant le niveau vibratoire dans
le cockpit qui se révèle ici être le plus performant (-10.4% sur z).
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(d) Contrôleur LQG 1.
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(e) Contrôleur LQG 1.
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(g) Contrôleur LQG 2.
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(h) Contrôleur LQG 2.
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(i) Contrôleur LQG 2.
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(j) Contrôleur LQG 3.
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(k) Contrôleur LQG 3.
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Figure 12.9 – Torseur complet appliqué en tête rotor - cartographies des accé-
lérations sur le plancher cabine.
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(m) Contrôleur LQG 4.
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|ÿ| [g]

(n) Contrôleur LQG 4.
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Figure 12.9 – Torseur complet appliqué en tête rotor - cartographies des accé-
lérations sur le plancher cabine (suite).

A nouveau, on peut retrouver les efforts et puissances d’actuation sur la fi-
gure 12.10 classés par contrôleur. Les conclusions précédentes sur la puissance
électrique et l’effet de FEM de l’actionneur électro-dynamique s’appliquent éga-
lement. Pour un niveau d’effort equivalent au contrôle adaptatif, la puissance
maximale demandée par le contrôle optimal s’avère supérieure, spécialement pour
les contrôleurs n◦3 et n◦4.
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Figure 12.10 – Torseur complet appliqué en tête rotor - Efforts et puissances
maximum par actionneur.

12.1.5 Contrôle en fréquence variable

On sollicite à présent la structure avec un sinus balayé dans la direction ver-
ticale de 8000N allant de 15Hz à 19Hz en 10s. Les cartographies vibratoires sont
présentées sur la figure 12.11 et les résultats sont résumés dans le tableau 12.6.
Sur la figure 12.12 sont représentés les efforts et puissances de l’actuation pour
chacun des contrôleurs. Une nouvelle fois, l’efficacité du contrôle LQG se révèle
faible. les contrôleurs n◦2 et n◦4 présentent tout de même un certain gain au
niveau de l’avant de l’appareil mais tendent à réinjecter du niveau vibratoire à
l’arrière de la structure. La moyenne des gains dans les deux zones de l’appareil
reste alors proche du système passif.
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(a) SARIB passif.
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(b) Contrôleur LQG 1.
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(c) Contrôleur LQG 2.
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(d) Contrôleur LQG 3.
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Figure 12.11 – Sinus Balayé appliqué en tête rotor, 8000N de 15Hz à 19Hz en
10s - cartographie des niveaux vibratoires moyens en [g] sur l’axe z au niveau du
plancher cabine.

Atténuation sur z en [g]
cockpit cabine global

Contrôleur n◦1 +23.5% +37.8% +33%
Contrôleur n◦2 -10.4% +5.5% +0.2%
Contrôleur n◦3 +23.8% +16.9% +19.2%
Contrôleur n◦4 -10.2% +0.7% -2.9%

Table 12.6 – Sinus Balayé appliqué en tête rotor, 8000N de 15Hz à 19Hz en 10s
- atténuation par rapport au système passif.
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Figure 12.12 – Sinus Balayé appliqué en tête rotor, 8000N de 15Hz à 19Hz en
10s - Efforts et puissances maximum par actionneur.
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12.1.6 Réponse à un choc

Tous les contrôleurs LQG sont par définition stables pour toute perturbation
d’entrée à énergie finie. La figure 12.13 confirme cette stabilité lorsqu’un choc
vertical de 24000N est appliqué à la BTP durant 0.1s. L’effet de cette sollicitation
ponctuelle dans le temps ne se répercute donc que très peu sur l’actuation u(t).
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Figure 12.13 – Effort vertical de 8000N ,17Hz appliqué en tête rotor - choc de
24000N à t=5s.

12.1.7 Panne actionneur

On sollicite à nouveau la tête rotor avec un effort vertical de 8000N à 17Hz
puis à t=5s, l’actionneur AVD (avant-droit) est mis hors service, son effort généré
devient alors nul. Les résultats sont présentés sur la figure 12.14. Lors de la panne,
le niveau vibratoire augmente dans la structure mais ne génère aucune instablité
dans le système bouclé.
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(b) Efforts fournis par chaque action-
neur - contrôleur n◦4.

Figure 12.14 – Effort vertical de 8000N ,17Hz appliqué en tête rotor - Panne de
l’actionneur AVD à t=5s.

La figure 12.15 expose les cartographies vibratoires sur le plancher cabine
pour la même sollicitation rotor avec les systèmes passif, actif et enfin actif avec
actionneur mis hors tension. La baisse de performances de la suspension active
due à une panne d’un des actionneurs ne provoque pas une augmentation des
niveaux vibratoires par rapport au système passif, la fonction principale de la
suspension reste donc assurée (voir les résultats quantifiés dans le tableau 12.7).
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(b) Actif.
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Figure 12.15 – Cartographies vibratoires du plancher cabine (contrôleur LQG
n◦4).

Atténuation sur z en [g]
cockpit cabine global

Contrôleur n◦4 -27.7% -24.7% -25.7%
Contrôleur n◦4 mode dégradé (panne actionneur AVD) -3.9% -7.7% -6.4%

Table 12.7 – Effort vertical de 8000N ,17Hz appliqué en tête rotor - gains du
contrôleur LQG n◦4 en mode actif et dégradé (panne de l’actionneur AVD).

12.1.8 Réponse en régime transitoire - changement de
phase de vol

A présent, on simule un changement brutal du torseur tête rotor, conséquence
d’un changement rapide de phase de vol. On sollicite donc la tête rotor avec le
torseur complet utilisé précédemment (tableau 11.2) caractéristique d’un palier
stabilisé à 160 noeuds. A t=5s, le torseur devient celui défini dans le tableau 11.6
simulant un virage. Le contrôleur LQG avec lequel est simulé ce changement de
phase de vol est le n◦4, globalement considéré comme le plus performant.
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(a) Effort délivrés par les 4 actionneurs.
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Figure 12.16 – Passage d’une phase de palier stabilisé 160 noeuds à une phase
de virage.

L’ensemble de la figure 12.16 permet de visualiser les effets sur le système du
changement de torseur. La répartition des efforts de contrôle change en fonction
de la phase de vol, on observe une augmentation de la commande uAV D(t) et
en contrepartie une diminution de uARD(t), dues aux variations de niveau dans
certaines zones de la structure. Le plus important des résultats est que les perfor-
mances en atténuation vibratoire par rapport au système passif sont maintenues.
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12.1.9 conclusion

Le contrôle LQG présente une théorie interessante basée sur la réduction d’un
critère temporel J . Son formalisme permettant de demeurer dans le domaine des
systèmes linéaires facilite l’étude du comportement fréquentiel de la boucle fermée
Hw(s), de sa stabilité et robustesse. Cependant, ce type de contrôle tend à générer
de l’amortissement dans le système physique, dégradant alors les performances
de la suspension passive résonante SARIB.

Il reste possible de mettre en oeuvre ce contrôle en forçant les coefficients d’une
des matrices Qx ou R à des valeurs soit très grandes soit infiniment faibles, ce
qui n’est pas sans générer rapidement de l’instabilité dans la boucle. De plus, le
conditionnement initial des matrices du système d’état joue un rôle essentiel dans
la résolution de l’équation caractéristique de Riccati permettant de déterminer
une matrice optimale de gains Kx. Dans le cas de notre système, les raideurs des
liaisons étant parfois très importantes (barres BTP par exemple), ceci provoque
de très grandes différences entre la plus petite et la plus grande valeur propre de
la matrice A du système d’état, détériorant ainsi fortement son conditionnement
et donc la précision de la solution optimale Ps de l’équation (4.5).

Finalement, le contrôle LQG présente un niveau d’effort équivalent au contrôle
FXLMS, mais avec une efficacité bien inférieure du fait du caractère spécifique
du système à contrôler. En effet le contrôle optimal tend à apporter de l’amor-
tissement sur les modes du système or c’est précisément un mode qui permet de
générer l’antirésonance du SARIB à la fréquence bΩ. De plus, on observe beau-
coup plus de réinjection de niveau vibratoire que le contrôle FXLMS dans les
zones de l’appareil non contrôlées par l’algortihme LQG. Ceci est dû à la nature
non-adaptative du contrôle LQG où le compromis entre l’efficacité sur une zone
particulière de la structure et l’absence de réinjection d’efforts parasites dans une
autre zone est difficile à obtenir. Même si le contrôleur n◦4 semble le plus perfor-
mant, les fortes réinjections de niveau du contrôle LQG pour une sollicitation de
type torseur complet en tête rotor sont clairement rédhibitoires.
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Cinquième partie

Contrôle de systèmes AVCS en
cabine
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Chapitre 13

Mise en forme du modèle avec
AVCS en cabine

13.1 Objectif

Le SARIB passif est un système complexe à intégrer du fait de son encom-
brement et de sa masse. A bien plus forte raison l’est également le SARIB actif
puisqu’il faut y ajouter toute l’actuation nécessaire à son fonctionnement. Cette
actuation représente aussi un encombrement supplémentaire dans une zone ou
l’espace libre est extrêmement rare (autour de la BTP, organe coeur de l’appa-
reil). Cette complexité d’intégration pousse les hélicoptèristes à opter pour des
solutions plus simples de systèmes antivibratoires directement placés en cabine
comme le système AVCS présenté en introduction. On rappelle le principe de ce
système qui consiste à placer un certain nombre d’absorbeurs de vibrations type
masse-ressort sur le plancher cabine accordés à la fréquence bΩ afin de réduire le
niveau vibratoire localement.

Cette partie du travail de thèse a pour objectif de modifier le modèle complet
construit dans le but de simuler le SARIB actif afin de placer 4 actionneurs AVCS
en cabine et observer leur efficacité passive comme active. Ces simulations per-
mettront de comparer la pertinence de la décision d’utiliser ce type de système
antivibratoire au lieu du SARIB passif/actif. Cette question a toute son impor-
tance dans un contexte où les hélicoptèristes doivent effectuer des compromis de
plus en plus difficiles entre confort et réduction des coûts et masses.

Ce chapitre traitera donc de la mise en place du modèle de l’appareil avec
absorbeurs de vibrations en cabine et leur efficacité en fonctionnemment passif
sera comparée à la suspension passive SARIB. Le chapitre suivant traitera quant
à lui du fonctionnement actif des absorbeurs afin de comparer leurs performances
face à la suspension SARIB active.

13.2 Modification du modèle 3D à fuselage souple

La transformation du modèle passe par deux étapes :
— modification des paramètres de masse et raideur du SARIB passif pour

annuler toute antirésonance à la fréquence bΩ ;
— Ajout de 4 degrés de liberté au modèle au niveau du plancher cabine

correspondant aux 4 AVCS agissant dans la direction verticale (−→e 0
3).

Afin d’annuler les effets d’antirésonance de la suspension SARIB, les 4 masses
battantes passent de 8kg à 1g et les batteurs d’une masse de 7.796kg à 1kg.
La raideur de lame quant à elle passe de 9.81 × 104N.m−1 à 1 × 108N.m−1.
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Ces modifications permettent de réduire fortement l’énergie de l’antirésonance
générée et surtout de la décaler vers de plus hautes fréquences.

Le modèle ainsi modifié se comporte comme s’il n’y avait pas de suspension
SARIB et que la BTP était fixée de manière quasiment rigide à la structure
comme c’est majoritairement le cas dans les appareils concernés par les absorbeurs
en cabine.

A présent,il convient d’ajouter les degrés de liberté spécifiques des 4 actionneurs
AVCS au modèle. Pour ce faire, les matrices de masse M , raideur K et actuation
S sont modifiées. Les 4 actionneurs sont placés sur les noeuds suivants de la
structure :

— au niveau des pieds pilote et copilote : dans cette zone sont très souvent
placés les absorbeurs antivibratoires pour la raison évidente de la présence
constante de membres d’équipage ;

— au niveau du cadre 6 gauche et droit : cette zone est en effet la plus critique
de l’appareil en terme de niveau vibratoire.

Sur la figure 13.1 est représentée la structure du NH90 avec le modèle dyna-
mique en transparence. On y retrouve également l’emplacement des 4 absorbeurs
de vibrations AVCS dans le modèle.

Figure 13.1 – Modèle NH90 - vue de coté et de dessus, placement des absorbeurs
AVCS dans le modèle.

Les degrés de liberté associés à ces quatres noeuds de la structure sont listés
dans les 3 ensembles suivant : AV CSz = [102 105 120 123] sur l’axe vertical
dans le modèle, AV CSx = [100 103 118 121] sur l’axe longitudinal et AV CSy =
[101 104 119 122] sur l’axe latéral. Chaque actionneur est donc constitué d’une
masse mc, d’une raideur kc et d’une actuation uAV CS(i) avec i ∈ [1; 4] comme
indiqué sur la figure 13.2.
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mc

uAV CS(i)kc

AV CSx(i)

AV CSz(i)

Figure 13.2 – Absorbeur actif AVCS i.

Ces 4 absorbeurs de vibrations sont accordés à fc = 16Hz, fréquence proche de
bΩ mais pas identique. La raison de cette différence est d’éviter des changements
de phase rapides en permanence de la part du contrôle dans le cas où l’ensemble
masse/ressort serait parfaitement accordé au bΩ nominal, générant ainsi de l’in-
stabilité dans la boucle fermée de contrôle. Les paramètres de l’absorbeur AVCS
sont listés dans le tableau 13.1. Avec ωc = 2π × fc, la relation kc = mcω

2
c est

conservée pour le réglage désiré de l’absorbeur.

variable valeur unité

mc 20 [kg]
kc 2.02 × 105 [N.m−1]

Table 13.1 – Paramètres des modèles d’absorbeur AVCS.

On reprend la représentation du système dynamique exprimée par l’équation
12.2 :

M totq̈ + Ktotq + Dtotq̇ = Su u + Sw w (13.1)

La matrice de masse M tot du modèle complet est donc modifiée de la manière
suivante :

M tot,AV CS =

















M tot 0 0 0 0
0 mc 0 0 0
0 0 mc 0 0
0 0 0 mc 0
0 0 0 0 mc

















(13.2)

avec M tot,AV CS ∈ ℜ[(234+4)×(234+4)]. Les degrés de liberté associés aux masses
mc des absorbeurs sont donc AV CSDOF z = [235 236 237 238]. Afin d’ajouter
également l’inertie de la masse des absorbeurs AVCS sur leurs noeuds d’attache
structure, on additionne la masse mc aux masses déjà associées aux degrés de
libertés AV CSx et AV CSy :

{

M tot,AV CS(AV CSx(i), AV CSx(i)) = M tot,AV CS(AV CSx(i), AV CSx(i)) + mc ∀ i ∈ [1; 4]
M tot,AV CS(AV CSy(i), AV CSy(i)) = M tot,AV CS(AV CSy(i), AV CSy(i)) + mc ∀ i ∈ [1; 4]

(13.3)

Ainsi, ces degrés de liberté supplémentaires s’ajoutent au vecteur q pour for-
mer q

AV CS
:
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q
AV CS

=

















q
zAV CS,1

zAV CS,2

zAV CS,3

zAV CS,4

















(13.4)

Avec q
AV CS

∈ ℜ[(234+4)×1]. De même, la matrice de raideur Ktot se modifie de
la manière suivante :

Ktot,AV CS =

[

Ktot 0
0 I4 × 0

]

(13.5)

On vient ensuite y ajouter les termes de raideur liés à kc :



















Ktot,AV CS(AV CSz(i), AV CSz(i)) = Ktot,AV CS(AV CSz(i), AV CSz(i)) + kc ∀ i ∈ [1; 4]
Ktot,AV CS(AV CSz(i), AV CSDOF z(i)) = Ktot,AV CS(AV CSz(i), AV CSDOF z(i)) − kc ∀ i ∈ [1; 4]
Ktot,AV CS(AV CSDOF z(i), AV CSz(i)) = Ktot,AV CS(AV CSDOF z(i), AV CSz(i)) − kc ∀ i ∈ [1; 4]
Ktot,AV CS(AV CSDOF z(i), AV CSDOF z(i)) = Ktot,AV CS(AV CSDOF z(i), AV CSDOF z(i)) + kc ∀ i ∈ [1; 4]

(13.6)

On remplace à présent la matrice d’actuation Su du SARIB actif par la matrice
Su,AV CS liée aux efforts de contrôle du vecteur uAV CS ∈ ℜ[4×1] des actionneurs
AVCS en cabine :

Su,AV CS =





































































0 0 0 0
...

...
...

...
1 0 0 0
...

...
...

...
0 1 0 0
...

...
...

...
0 0 1 0
...

...
...

...
0 0 0 1
...

...
...

...
−1 0 0 0
0 −1 0 0
0 0 −1 0
0 0 0 −1





































































...
AV CSz(1)

...
AV CSz(2)

...
AV CSz(3)

...
AV CSz(4)

...
AV CSDOF z(1)
AV CSDOF z(2)
AV CSDOF z(3)
AV CSDOF z(4)

(13.7)

Avec la matrice Su,AV CS ∈ ℜ[(234+4)×4]. De la même manière, la matrice
d’actuation des perturbations en tête rotor Sw doit être adaptée aux nouvelles
dimensions du système :

Sw,AV CS =

[

Sw

04×6

]

(13.8)

Avec la matrice Su,AV CS ∈ ℜ[(234+4)×6]. La matrice d’amortissement Dtot,AV CS

est calculée de la même manière que le modèle complet avec SARIB actif (équa-
tions (7.30) à (7.32)) et avec le même taux d’amortissement modal de 2%. Il vient
alors l’expression complète de la dynamique du modèle :

M tot,AV CS q̈
AV CS

+ Ktot,AV CS q
AV CS

+ Dtot,AV CS q̇
AV CS

= Su,AV CS u + Sw,AV CS w (13.9)
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13.3 Comportement dynamique du modèle avec
AVCS passifs

Dans une première approche, nous allons comparer en terme de transmissibili-
tés en accélération sur l’axe vertical entre le centre d’inertie de la BTP et plusieurs
points du plancher cabine, 3 configurations de modèles d’appareil complet :

— Modèle modifié pour les AVCS mais sans aucun absorbeur en cabine
(masse mc négligeable) ;

— Modèle modifié pour les AVCS avec les absorbeurs accordés à 16Hz ;
— Modèle initial avec SARIB (passif) accordé au bΩ .

les figures 13.3 à 13.6 présentent ces transmissibilités au niveau des pieds
pilote/copilote et du cadre 6 (zones dans lesquelles sont placées les actionneurs
AVCS) ainsi qu’au niveau du cadre 11 (zone arrière de l’appareil, éloignée des
actionneurs).

2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40
10−2

10−1

100

101

102

f [Hz]

no
rm

(H
)

Transmissibilités en accélération - z - Pieds copilote/BTP

Modèle modifé AVCS sans absorbeurs
Modèle modifié AVCS
Modèle SARIB passif

Figure 13.3 – Transmissibilités en accélération sur l’axe z appareil entre la BTP
et les pieds copilote.

2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40
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rm
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)

Transmissibilités en accélération - z - Pieds pilote/BTP

Modèle modifé AVCS sans absorbeurs
Modèle modifié AVCS
Modèle SARIB passif

Figure 13.4 – Transmissibilités en accélération sur l’axe z appareil entre la BTP
et les pieds copilote.
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Transmissibilités en accélération - z - Cadre 6 droit/BTP

Modèle modifé AVCS sans absorbeurs
Modèle modifié AVCS
Modèle SARIB passif

Figure 13.5 – Transmissibilités en accélération sur l’axe z appareil entre la BTP
et le cadre 6.
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Modèle modifé AVCS sans absorbeurs
Modèle modifé AVCS
Modèle SARIB passif

Figure 13.6 – Transmissibilités en accélération sur l’axe z appareil entre la BTP
et le cadre 11.

Le premier modèle simulé ici à chaque fois est le modèle avec AVCS mais
dont la masse des absorbeurs est négligeable pour en annuler tous les effets. Ce
modèle sert à simuler un appareil sans système antivibratoire, où la BTP serait
fixée de manière quasi rigide au plancher mécanique et nous permet donc de
clairement identifier l’effet des absorbeurs AVCS aux fréquences proches de 16Hz
sur le second modèle. En effet, pour chaque transmissibilité représentée ici, on
observe très clairement un gain entre les deux modèles à 16Hz et autour, dû aux
absorbeurs passifs. Par exemple au niveau des pieds du copilote est obtenu un
gain en transmissibilté entre le modèle sans et avec AVCS de -6.5dB. On divise
donc globalement par deux la transmissibilité aux noeuds sur lesquels sont placés
les actionneurs AVCS.

On remarquera par contre que l’atténuation n’est pas aussi performante au
niveau du cadre 11, plus éloigné des absorbeurs (-2.2dB à 16Hz). Ceci s’explique
simplement car ces absorbeurs ont un effet réellement local, sur une zone proche
de leur implantation dans la structure. Cette idée essentielle nous mène donc à
observer les effets de la suspension SARIB.

Pour chacune des transmissibilités présentées ici, les résultats du modèle avec
SARIB passif sont sans comparaison avec les AVCS. Si l’on reconsidère le noeud
correspondant aux pieds du copilote, le gain en accélération entre le modèle sans
système antivibratoire et le modèle avec SARIB est de -16.4dB à 16Hz. De plus,
et c’est là tout l’intérêt d’une suspension à l’interface entre la BTP et la structure
comme le SARIB, son effet est global et non local. On obtient tout de même un
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gain de -18.2dB à 16Hz au niveau du cadre 11. En comparaison avec le modèle
comportant les absorbeurs AVCS en cabine, la suspension SARIB possède non
seulement des performances bien supérieures mais présente en plus un effet sur
l’ensemble de la structure de l’appareil.

13.4 Conclusion

Ce chapitre avait pour objectif de modéliser un appareil sans SARIB com-
portant des absorbeurs en cabine afin de comparer l’efficacité des deux différents
systèmes antivibratoires en mode passif lors d’une première approche. Si cette
étape a permis de confirmer le gain, plutôt localisé des absorbeurs AVCS, la sus-
pension SARIB présente des performances bien supérieures et a des effets sur
l’ensemble de la structure. L’étape suivante consiste maintenant à appliquer le
contrôle FXLMS feedforward aux actionneurs AVCS en cabine et observer leur
efficacité en comparaison de la suspension active SARIB. Ceci fera l’objet du
prochain chapitre.
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Chapitre 14

Contrôle FXLMS feedforward
des AVCS

14.1 Objectif

L’objectif de ce chapitre est d’utiliser le contrôle FXLMS feedforward sur
le modèle dynamique intégrant les AVCS en cabine pour rendre les absorbeurs
actif grâce à la commande uAV CS. L’efficacité des AVCS actifs pourra alors être
comparée aux performances de la suspension SARIB active développée dans le
présent mémoire.

14.2 Contrôle des AVCS

La méthode de synthèse de la commande choisie est le FXLMS feedforward
dont la théorie a déjà été exposée dans le présent mémoire. On détermine tout
d’abord les degrés de liberté du modèle dont les informations de vitesse serviront
de signaux d’erreur pour le contrôle, tout comme pour le contrôle du SARIB actif.
Les degrés de liberté choisis sont les suivants :

Ner,AV CS = [102 105 120 123] (14.1)

Ce vecteur correspond aux mêmes degrés de liberté que le vecteur AV CSz, ce
choix se justifie car il est plus simple pour le contrôle FXLMS d’avoir des capteurs
d’erreur au plus proche des actionneurs. Cette idée est confirmée dans la pratique
car les accéléromètres liés aux absorbeurs AVCS sont toujours installés au plus
près des actionneurs sur le plancher cabine [10].

Les fonctions de transfert secondaires sij(s) de l’algorithme FXLMS tradui-
sant l’effet sur chaque capteur d’erreur (vitesse des DDL de Nerr,AV CS) de chaque
commande uAV CS(i) appartiennent à l’ensemble des fonctions de transfert des 4
actionneurs de contrôle vers les états du système défini par :

PAV CS(s) =
[

CAV CS(sI − AAV CS)
−1BAV CS + DAV CS

]

(14.2)

Avec
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AAV CS =

[

0 I238

−M−1
tot,AV CSKtot,AV CS −M−1

tot,AV CSDtot,AV CS

]

BAV CS =

[

0
M−1

tot,AV CSSu,AV CS

]

CAV CS = I476

DAV CS = 0476×4

(14.3)

Avec le vecteur des états x = [qT
AV CS

q̇T
AV CS

]T . Les fonctions de transfert sij(s)
sont maintenant identifiées, on sollicite alors le système ainsi construit par un ef-
fort en tête rotor de 8000N à 17Hz durant 10 secondes (temps suffisamment long
pour assurer la convergence des coefficients w(t) de l’algorithme FXLMS feedfor-
ward). Sur les figures 14.1 à 14.3 sont représentées de la même manière que dans
les chapitres précédents les cartographies vibratoires des niveaux d’accélération
en [g] sur le plancher cabine.
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Figure 14.1 – 8000N en tête rotor à 17Hz, direction z - sans AVCS.
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Figure 14.2 – 8000N en tête rotor à 17Hz, direction z - AVCS passifs.

4,000 5,000 6,000 7,000 8,000 9,000
−1,000

0

1,000

x [mm]

y
[m
m
]

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5
|z̈| [g]

Figure 14.3 – 8000N en tête rotor à 17Hz, direction z - AVCS actifs.

Le tableau 14.1 résume ces 3 cartographies en présentant pour chaque système
le niveau vibratoire moyen en [g] sur tout le plancher cabine. On observe aisément
une efficacité certaine du contrôle à cette fréquence qui permet tout de même de
réduire le niveau moyen en cabine de 48%. Ce gain est atteint moyennant des
efforts de contrôle de l’ordre de 180N pour les AVCS du cockpit et 120N pour les
AVCS en base du cadre n◦6. On retrouve de nouveau l’intérêt du contrôle actif
d’un système antivibratoire résonant permettant avec des efforts de commande
faibles une excellente réduction du niveau vibratoire.
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Modèle Niveau moyen [g]

sans AVCS 0.51
AVCS passifs 0.29
AVCS actifs 0.15

Table 14.1 – Accélération moyenne sur tout le plancher cabine pour une sollici-
tation verticale en tête rotor de 8000N à 17Hz.

14.3 Comparaison des différents systèmes

Si les AVCS actifs démontrent bien leur efficacité en comparaison de simples
absorbeurs passifs, il faut tout de même les comparer à la suspension active
SARIB conceptualisée pour ce travail de thèse. Nous comparons alors, toujours
dans ce même cas de simulation ou la tête rotor est sollicitée par un effort de
8000N à 17Hz durant 10 secondes, les résultats précédents à ceux obtenus au
chapitre 11.

Les cartographies vibratoires sont présentées sur les figures 14.4 à 14.7 pour les
modèles avec AVCS passif/actif et SARIB passif/actif et le tableau 14.2 présente
les niveaux moyens sur tout le plancher cabine. L’échelle des couleurs a dû être
modifiée par rapport aux cartographies concernant seulement les modèles avec
AVCS car les niveaux vibratoires présentent de grandes différences entre les 4
simulations.

Comme conclu dans le chapitre précédent, la suspension SARIB passive pré-
sente des performances bien supérieures aux absorbeurs AVCS passifs mais éga-
lement actifs (-69% par rapport aux AVCS actifs). La souplesse donnée à la
liaison BTP-structure ajoutée à l’antirésonance des masses battantes se révèle
donc beaucoup plus efficace que la multiplication des absorbeurs AVCS en ca-
bine, même actifs. Quant au gain du SARIB actif par rapport au SARIB passif,
cette question a déjà été étudiée dans la partie précédente du présent mémoire.
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Figure 14.4 – 8000N en tête rotor à 17Hz, direction z - AVCS passifs.
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Figure 14.5 – 8000N en tête rotor à 17Hz, direction z - AVCS actifs.
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Figure 14.6 – 8000N en tête rotor à 17Hz, direction z - SARIB passif.
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Figure 14.7 – 8000N en tête rotor à 17Hz, direction z - SARIB actif.

Modèle Niveau moyen [g]

AVCS passifs 0.29
AVCS actifs 0.15
SARIB passif 0.046
SARIB actif 0.018

Table 14.2 – Accélération moyenne sur tout le plancher cabine pour une sollici-
tation verticale en tête rotor de 8000N à 17Hz.

14.4 Conclusion

Cette partie a permis de confronter le système SARIB passif et actif à une
autre famille de systèmes antivibratoire de plus en plus utilisés dans les appareils
modernes : les absorbeurs AVCS passifs et actifs. Force est de constater que
si son intégration demeure complexe du fait de son emplacement à l’interface
BTP-structure induisant l’introduction de souplesses devant être impérativement
maitrisées (mésalignement BTP-moteurs), la suspension SARIB passive présente
des atténuations de niveaux vibratoires de loin supérieures par rapport à une
structure uniquement équipée d’AVCS. Certes ces derniers sont simples à intégrer
dans la cabine mais ne peuvent garantir qu’une efficacité assez localisée autour
de leur point d’ancrage dans la structure contrairement au SARIB dont l’effet est
par construction, global.

Ces résultats confirment bien la pertinence de l’utilisation de la suspension
SARIB, même passive sur les appareils. Ceci atteste égalemement que la recherche
d’un contrôle actif de structure avec pour base cette suspension résonante présente
un avantage certain en comparaison avec les absorbeurs antivibratoires actif en
cabine d’où le travail de cette thèse.
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Sixième partie

Essais laboratoire
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Chapitre 15

Mise en place de
l’expérimentation

Dans ce chapitre est présentée la mise en place des essais qui ont été effetués
sur le prototype échelle 1 de la suspension active SARIB au laboratoire de dyna-
mique Airbus Helicopters. Ces essais ont eu pour objectif de valider l’architecture
générale du système actif ainsi que l’efficacité des lois de contrôle présentées pré-
cédemment. Le tout menant à une validation générale du concept d’un point de
vue matériel et algorithme de contrôle.

La démarche adoptée est la suivante : tout d’abord le montage d’essai échelle
1 est présenté : il comporte une unité SARIB (batteur et masse battante,lame
flexible et barre BTP) et un actionneur de contrôle. L’ensemble est placé de
manière à reproduire par l’intermédiaire d’une machine traction compression tra-
vaillant en dynamique la sollicitation rotor. Une fois le montage défini, on présente
un récapitulatif des différents cas de chargement opérés durant les essais : d’abord
sur la suspension SARIB série, puis sur le montage prototype en passif puis en
actif.

15.1 Montage d’essai

Les investigations préliminaires sur la théorie du contrôle de la suspension ac-
tive SARIB étant à présent effectuées, il convient de monter une expérimentation
représentative du système pour valider dans la pratique le contrôle du mouvement
des masses battantes et son efficacité sur la transmissibilité de la suspension. Le
schéma du montage est présenté sur la figure 15.1.

Une unité SARIB (batteur avec sa masse et une lame) est placée dans la même
configuration géométrique que sur appareil. Un vérin hydraulique simule l’exci-
tation harmonique primaire w(t) du rotor et l’effort transmis à la structure par
l’intermédiaire de la ferrure est mesuré lors de l’essai. Une jauge d’effort permet
également de mesurer l’effort effectif u(t) dans la tige de l’actionneur de contrôle
et un accéléromètre est placé sur la masse battante (mesure de l’accélération sur
l’axe y′).

Sur la figure 15.2 sont représentées deux photos prises du montage final sur
lesquelles on peut y apercevoir l’actionneur éléctro-dynamique, la tige de ce même
actionneur suivie d’une jauge d’effort en S et enfin la masse battante, le batteur
et la lame flexible (voir figure 15.3). L’actionneur voice-coil visible sur l’expé-
rimentation est un modèle standard acheté dans le commerce, le but étant de
démontrer la validité d’un concept et non de présenter un système intégrable sur
appareil en l’état.

Le montage dans sa configuration initiale a présenté certaines difficultés, en
effet le pivot reliant l’actionneur de contrôle au bâti métallique générait une pré-
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contrainte trop grande sur l’axe d’actuation, ce qui cinématiquement provoquait
le blocage du mouvement de la tige dans le bâti de l’actionneur voice-coil.

Afin de libérer cinématiquement l’ensemble, le bâti de l’actionneur de contrôle
a été suspendu par des raideurs souples (voir figure 15.4) permettant à l’axe de
translation de la tige par rapport au bâti de s’autorégler durant l’essai. Le fait
de suspendre ainsi le bâti permet également et surtout de ne pas créer d’arc-
boutement lié à la masse de l’actionneur dans la liaison glissière tige/bâti, ré-
duisant ainsi les frottements dont les effets sont dévastateurs sur un système
résonant.

vérin d’excitation primaire

batteur

lame flexible

masse battante

ferrure instrumentée

barre BTP

w(t) [N] u(t) [N]

Ff (t) [N]

z̈(t)

x

y

y’

x’

palier de liaison avec la BTP

jauge d’effort

accéléromètre

Figure 15.1 – Schéma du montage d’essai.
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(a) Montage d’essai - vue n◦1. (b) Montage d’essai - vue n◦2.

Figure 15.2 – Montage expérimental au laboratoire de dynamique Airbus Heli-
copters.

Figure 15.3 – Montage d’essai - vue n◦3.
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Figure 15.4 – Montage d’essai - vue n◦4.

15.2 Définition des essais effectués

Système Description
w(t)

plage de fréquence charge statique charge dynamique

montage
série NH90

variation de l’effort statique [15Hz-20Hz] 200daN 50daN
variation de l’effort statique [15Hz-20Hz] 2600daN 50daN
variation de l’effort statique [15Hz-20Hz] 3600daN 50daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 20daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 100daN

Circuit
ouvert

variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 100daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 150daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 200daN

FXLMS
feedforward

variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 100daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 150daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 200daN

FXLMS
feedback

variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 100daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 150daN
variation de l’effort dynamique [15Hz-20Hz] 2600daN 200daN
influence de l’effort statique [15Hz-20Hz] 1500daN 150daN
influence de l’effort statique [15Hz-20Hz] 3500daN 150daN

Table 15.1 – Récapitulatif des chargements appliqués au montage expérimental.

L’expérimentation menée est séparée en trois parties disctintes. Tout d’abord,
le montage d’appareil série NH90 (actionneur de contrôle non monté) est étudié
afin de valider que le comportement vibratoire du montage est représentatif de ce
qu’il se passe sur appareil. Différents chargements statiques et dynamiques sont
appliqués en barre BTP pour s’assurer de ne pas opérer dans le domaine non li-
néaire du montage mécanique lors de la mise en oeuvre du contrôle actif. En effet
les paliers élastomères assurant les liaisons pivot présentent des raideurs variables
selon l’amplitude de leur déformée radiale. De plus, l’angle initial entre la droite
passant par les axes des pivots ferrure/batteur et barre BTP/batteur et le plan
horizontal du plancher mécanique sur appareil détermine la valeur de l’amplifica-
tion dynamique λ et donc la fréquence d’antirésonance. Le chargement statique
influe alors directement sur le comportement en fréquence de la suspension.
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La seconde partie consiste à valider le montage de la suspension active avec
actionneur en circuit ouvert (pas d’amortissement induit). Cette étape permet de
s’assurer que les frottements entre la tige et le bâti de l’actionneur ne nuisent pas
au fonctionnement passif de la suspension.

La dernière étape est bien évidemment la mise en oeuvre des algorithmes de
contrôle sur le montage. Pour ce faire, un calculateur programmable DSPACE
AutoBox (figure 15.5) est utilisé avec son logiciel Control Desk en liaison avec
Matlab/Simulink. Ce dernier permet la programmation du contrôle qui est ensuite
compilé en langage C et téléchargé dans le calculateur.

Figure 15.5 – Calculateur programmable Dspace AutoBox.

L’allocation en temps de la machine de traction/compression étant limitée
(contexte industriel), le temps de manipulation effectif sur le banc d’essai a été de
15 jours ouvrés ce qui n’a pas permis d’appliquer tous les contrôles au système.
Seuls les algorithmes FXLMS feedforward et feedback ont donc pu être testés.
Dans le tableau 15.1 sont résumés les différents essais ayant donné matière à
résultats.
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Chapitre 16

Résultats d’essais

16.1 Montage SARIB NH90 série

La première étape des essais était de valider le montage série NH90. Tout
d’abord un chargement statique de traction de 2600daN est appliqué sur la barre
BTP et on fait varier la charge dynamique w(t). Les résultats sont présentés sur
les figures 16.1 et 16.2. On peut remarquer qu’en effet l’amplitude de la charge
dynamique a une influence sur les fréquences de résonance et antirésonance du
système, de fortes charges auront tendance à abaisser ces fréquences caractéris-
tiques.

Ces phénomène linéaires peuvent s’expliquer par la déformée en S de la lame
flexible, créant ainsi une raideur équivalente dépendante de l’amplitude du mou-
vement du batteur. Comme expliqué dans le chapitre précédent, l’angle initial
du batteur par rapport au plancher mécanique modifie également l’amplification
dynamique λ et donc la réponse fréquentielle de la suspension.
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Figure 16.1 – Fonction de transfert entre l’effort ferrure Ff (ω) et l’accélération
de la masse battante (jω)2Y (ω).
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Figure 16.2 – Fonction de transfert entre l’effort d’entrée W (ω) et l’effort trans-
mis à la structure Ff (ω).

Sur les figures 16.3 et 16.4 sont réprésentées les fonctions de transfert entre
l’effort ferrure Ff (t) et l’accélération ÿ(t) de la masse battante SARIB ainsi
que l’effort d’entrée du système w(t). Pour un même chargement dynamique
de 50daN, différents chargements statiques de w(t) sont appliqués. On remarque
nettement que les chargements statiques faibles induisent de grosses variations
sur les fréquences caractéristiques de la suspension SARIB. En effet, lorsque la
charge statique est trop faible, les jeux ne sont pas suffisamment annulés dans
l’ensemble mécanique, créant des non-linéarités dans le comportement fréquentiel
du système tout comme la précontrainte insuffisante de la lame flexible.
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Figure 16.3 – Fonction de transfert entre l’effort ferrure Ff (ω) et l’accélération
de la masse battante (jω)2Y (ω).
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Figure 16.4 – Fonction de transfert entre l’effort d’entrée W (ω) et l’effort trans-
mis à la structure Ff (ω).
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Pour la poursuite des essais, il est donc impératif de s’assurer de travailler
dans le domaine de linéarité du système, à savoir avec un chargement statique w0

suffisamment élevé comme 2600daN. Concrètement sur appareil, les cas de charge
statique faible ou négative n’arrivent qu’au sol, où l’efficacité de la suspension
n’est pas essentielle.

16.2 Montage SARIB actif avec actionneur en
circuit ouvert

Le montage suivant consiste à lier la masse battante à l’actionneur voice-coil
de contrôle. Le montage mécanique comportant la tige de l’actionneur électro-
dynamique avec son support de liaison au batteur entre dans le calcul de la masse
battante afin de conserver la même configuration dynamique que le SARIB issu
de l’appareil série.

Une fois l’actionneur de contrôle suspendu et sa tige liée mécaniquement à la
masse battante, l’ensemble est chargé en statique avec un effort de 2600daN. Dif-
férents chargements dynamiques w(t) sont appliqués et les fonctions de transfert
entre la sollicitation d’entrée et l’accélération de la masse battante sont présentées
sur la figure 16.5.
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Figure 16.5 – Comparaison du montage série NH90 avec le montage SARIB
actif - actionneur en circuit ouvert.

On note immédiatement que la résonance est plus amortie dans le cas du
montage SARIB actif et également décalée en fréquence. En effet les frottements
entre la tige de l’actionneur voice-coil et son bâti dégradent très fortement l’an-
tirésonance de la suspension et génèrent des effets de non linéarité décalant aussi
les fréquences propres du système. En conséquence, les performances passives de
la suspension pour le montage prototype en l’état ne sont pas égales au système
série. A l’avenir, un actionneur sans contact devra être conçu pour le prototype de
la suspension afin de conserver l’atténuation du SARIB passif série. Cependant,
les gains mesurés lors des phases de contrôle par rapport au montage prototype
seront directement transposables en gains pouvant être obtenus par rapport à la
suspension série avec un actionneur électro-dynamique sans contact.

16.3 Montage SARIB actif - Contrôle FXLMS

16.3.1 Identification

Une identification de la fonction de transfert entre la commande et le signal
de retour du capteur d’effort en ferrure doit être réalisée pour utiliser le contrôle
FXLMS. Sur la figure 16.6 est représenté un schéma de cette procédure d’identi-
fication. Pour ce faire, on alimente l’actionneur électro-dynamique avec un bruit
blanc u n’excédant pas 200N et un algorithme de type LMS identifie à partir
de la réponse de la jauge d’effort les coefficients WH(n) d’un FIR (Filtre à Ré-
ponse Impulsionnelle finie) discret H(z) en [N/V]. Durant cette identification
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Montage d’essai

M(s)
Identification FIR (LMS)

w = 0

u
z

Figure 16.6 – Schéma de la procédure d’identification.

la sollicitation principale w est nulle afin de ne pas parasiter la convergence de
l’algorithme LMS et biaiser le résultat.
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Figure 16.7 – Coefficients WH(n) du FIR identifié de la fonction de transfert
secondaire H(ω).

Cette fonction discrète H(z) se présente sous la forme d’un FIR (figure 16.7)
dépendant de la fréquence d’échantillonnage (2kHz) qui est ensuite converti en
système d’état discret de la forme :

{

x(k + 1) = Ax(k) + Bu(k)
y(k) = Cx(k) + Du(k)

(16.1)

Dont une réalisation connue est :

A =

[

0(n−2)×1 In−2

0 01×(n−2)

]

B =

[

0(n−2)×1

1

]

C = [WH(n) WH(n − 1) · · · WH(2)] D = WH(1)

(16.2)

Ce système d’état discret est une réalisation non-unique de la fonction de
transfert H(ω) représentée ici sur la figure 16.8. On y remarque un mode à la
fréquence de 18.8Hz correspondant à la résonance de la chaîne mécanique vérin
d’excitation et sa raideur - barre-BTP - batteur - ferrure. Le système discret
calculé (A, B, C, D) est lui directement intégré à l’algorithme FXLMS pour le
programme de contrôle.
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Figure 16.8 – Fonction de transfert secondaire identifiée H(ω).

16.3.2 Contrôle

Sur la figure 16.9 est représenté un schéma du système de contôle avec le
signal de sollicitation primaire provenant du vérin hydraulique de la machine w,
la mesure y provenant des capteurs dont le signal à réguler z provenant de la
cellule d’effort au niveau de la ferrure (Ff (t)) et enfin la commande u.

Montage d’essai

M(s)

FXLMS

w

u z (effort ferrure)

y

FIR identifié

Figure 16.9 – Schéma de la procédure de contrôle.

L’actionneur permettant d’appliquer au montage d’essai la sollicitation pri-
maire w(t) est hydraulique, par conséquent le déplacement de la barre BTP est
dépendant de l’effort généré par le vérin. De ce fait, la consigne de commande en
effort de la machine traction/compression est directement traduite en consigne
de déplacement pour le vérin hydraulique ce qui n’est pas le cas de la technologie
voice-coil où il est possible de générer n’importe quel effort indépendamment de
la position de la tige. Ce phénomène justifie le fait que la grande majorité des
essais dynamiques sont effectués avec des pots vibrants électro-dynamiques per-
mettant de générer un effort d’amplitude constante quel que soit la fréquence et
la position relative du noyau par rapport à la bobine.

Lors des phases de contrôle ce phénomène présent dans l’actuation dynamique
par technologie hydraulique a donc créé des difficultés pour générer un effort
sinusoïdal d’amplitude constante w(t). En effet, l’ajout de l’effort u(t) au système
dynamique tend à imposer un déplacement en pied de barre BTP et donc à la
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tige du vérin de l’excitation primaire w(t) ce qui a pour conséquence une consigne
sur l’effort d’entrée non respectée.

La solution trouvée afin de pallier ce problème physique est de comparer non
pas la fonction de transfert entre W (ω) et Ff (ω) biaisée par la variation de |W (ω)|
mais la raideur apparente de la suspension kdyn(ω) exprimée par de la manière
suivante :

kdyn(ω) =
Ff (ω)

x(ω)
(16.3)

avec x mesuré comme le débattement machine (débattement de la suspension).
Sur la figure 16.10 sont représentés les résultats du contrôle FXLMS feedback où
le signal d’erreur est lui même utilisé comme signal de référence. On notera tout
d’abord l’augmentation de l’amortissement entre la suspension série NH90 et
le montage SARIB actif avec actionneur en circuit ouvert ainsi que le décalage
en fréquence de l’antirésonance. Ce décalage en fréquence est surement dû au
couplage des deux phénomènes suivants :

— frottements entre la tige et le bâti de l’actionneur ;
— la masse de la partie mobile de l’actionneur étant intégrée à la masse

battante SARIB, une correction probablement excessive a été effectuée.
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Figure 16.10 – Comparaison des raideurs apparentes pour le montage série, actif
sans contrôle et actif avec contrôle FXLMS feedback.

Lors du balayage fréquentiel avec contrôle FXLMS feedback, on observe une
réduction conséquente de la raideur apparente qui passe, pour les valeurs les
plus élevées de 1.25 107N/m à 2.57 106N/m (-79%). Une meilleure efficacité est
atteinte aux alentours de la fréquence de 18.6Hz (-96%), fréquence correspondant
à la résonance de la fonction de transfert secondaire H(ω).
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Des gains similaires sont obtenus avec le FXLMS feedforward (voir la figure
16.11). Le signal de l’accélération de la masse battante est filtré pour obtenir
l’information de la fréquence de sollicitation principale bΩ. Cette information de
fréquence est ensuite utilisée afin de générer deux références sinusoïdales dépha-
sées de 90◦. La courbe obtenue avec le contrôle feedforward présente de fortes va-
riations dues à la vitesse de balayage en fréquence de la machine d’essai. En effet,
l’algorithme calcule à chaque annulation du signal d’accélération de la masse bat-
tante la fréquence de sollicitation. Cette méthode induit donc une erreur entre la
fréquence réelle et la fréquence calculée entre deux périodes du signal ainsi qu’un
retard car l’information de fréquence au temps t ne sera utilisée pour générer la
commande qu’au temps t+ te. Ces phénomènes couplés génèrent des discontinui-
tés dans les résultats obtenus avec la méthode feedforward, surtout visibles sur
le signal de phase. Cependant l’atténuation en terme de raideur apparente est
globalement à iso-performance avec la méthode feedback.
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Figure 16.11 – Comparaison des raideurs apparentes pour le montage série, actif
sans contrôle et actif avec contrôle FXLMS feedforward.

Les efforts de contrôle pour les deux méthodes FXLMS sont présentés dans
la figure 16.12 ci-après. Ces signaux sont issus non pas de la commande mais du
capteur d’effort directement placé entre la tige de l’actionneur voice coil et la
masse battante. Lors des essais, les coefficients de convergence µ et de leak ρ sont
modifiés manuellement afin d’optimiser la convergence des coefficients wi(t) et
d’assurer qu’aucune divergence ne se produise durant le balayage en fréquence.

L’effort est maximal lorsque la fréquence de sollicitation est faible (15Hz) car
plus éloignée de l’antirésonance du système passif. Les deux algorithmes génèrent
environ le même niveau d’effort de contrôle soit environ 10% de l’amplitude de
la perturbation d’entrée W (ω) (pour 200daN de sollicitation w(t) - environ 200N
d’effort dynamique u(t)). Ce ratio entre la perturbation et l’effort à générer par
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le contrôle n’est autre que l’amplification dynamique λ provenant de la géométrie
du système.
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Figure 16.12 – Effort de commande u(t) pour différentes charges dynamiques
(FXLMS feedback/feedforward).

La figure 16.13 présente un bilan des essais effectués en gains de raideur appa-
rente par rapport au SARIB série NH90 et au système actif en circuit ouvert. Ces
deux comparaisons sont nécessaires car si l’objectivité oblige à admettre que les
performances du système actif sont moindres par rapport au SARIB NH90 aux
alentours de la fréquence d’antirésonance, ce phénomène s’explique par l’architec-
ture même du prototype conçu pour l’essai (frottements et amortissement dans
l’actionneur voice-coil). Ainsi les gains à retenir, prometteurs pour l’avenir de
cette suspension active, sont ceux obtenus par rapport au système en circuit ou-
vert. Dans le cadre d’un actionneur électro-dynamique sans contact, cette même
atténuation serait alors obtenue par rapport à la suspension de série.

Comme on peut le constater sur cette dernière figure, une réduction de la
raideur apparente allant de 70% (17.8Hz) jusqu’à 96% (18.9Hz) est obtenue entre
le système avec et sans contrôle actif.
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Figure 16.13 – Gain en raideur apparente des contrôles FXLMS feed-
back/feedforward par rapport au SARIB NH90 série et au système actif avec
actionneur en circuit ouvert.

148

Cette thèse est accessible à l'adresse : http://theses.insa-lyon.fr/publication/2015ISAL0033/these.pdf 
© [J. Rodriguez], [2015], INSA de Lyon, tous droits réservés



16.4 Comparaison avec le système Lord Fluidlasticr

actif

En 2006, la société Lord publie des résultats sur ses essais d’un concept actif de
sa suspension Fluidlasticr [14]. Ces mêmes résultats ayant également été publiés
en termes de raideur apparente kdyn(ω), il convient de les comparer avec ceux
obtenus lors de ces essais du SARIB actif à Airbus Helicopters pour évaluer à la
fois la pertinence de nos résultats mais aussi les performances de notre système
actif prototype par rapport à la concurrence directe. La figure 16.14 présente
justement cette comparaison des raideurs dynamiques des deux suspensions en
mode actif et passif.
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Figure 16.14 – Gain en raideur apparente du SARIB passif/actif (contrôle
FXLMS feedback) par rapport système Fluidlasticr passif/actif.

Plusieurs observations peuvent être effectuées. Tout d’abord on note de ma-
nière claire la présence d’un amortissement plus élevé dans le système Lord passif
comme actif dû à l’utilisation d’un fluide à haute densité pour inertie ; la viscosité
inhérente au fluide apportant obligatoirement de l’amortissement. Les raideurs
des deux systèmes sont du même ordre de grandeur ce qui confirme la pertinence
des essais menés sur le SARIB actif.

D’un point de vue performance, la raideur équivalente au point de réglage opti-
mum du Fluidlasticr actif est de 8.75.105 N/m alors qu’elle est de 5.05.105 N/m
pour le SARIB actif. Le prototype, malgré sa construction sommaire et claire-
ment non-optimisée présente déjà une atténuation 40% supérieure au système
de Lord. Cette conclusion nous assure donc l’intérêt de poursuivre le développe-
ment du SARIB actif avec des essais plus représentatifs encore et un prototype
mécaniquement plus optimisé.

16.5 Conclusion des essais SARIB actif

En conclusion, ces essais menés sur un batteur isolé SARIB ont permis de
montrer l’efficacité du contrôle actif sur une suspension résonante à amplification
dynamique. Des difficultés de mise en oeuvre ont été rencontrées notamment dues
à la configuration mécanique de l’essai provoquant de trop importants effets de
friction entre la tige de l’actionneur voice-coil et son bâti. Ces effets néfastes pour
la qualité de l’antirésonance n’ont donc pas permis de pouvoir comparer directe-
ment les gains obtenus entre le prototype de la suspension active et la suspension
passive de série. Cependant, l’atténuation obtenue en raideur apparente kdyn(ω)
sur la plage de fréquence 15hz-20Hz permet de valider l’excellente efficacité du
contrôle FXLMS feedback et feedforward.
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Lors de ces essais, le contrôle optimal n’a pas pu être testé par manque de
temps pour son optimisation sur le banc. Cependant le concept est validé, la pro-
chaine étape de ce développement consiste à effectuer ces mêmes essais avec un
actionneur voice-coil conçu spécialement pour cette application et donc sans gui-
dage ni frottement. Ceci permettra en théorie d’obtenir cette même atténuation
sur la raideur apparente de 70% par rapport à la suspension série NH90.

Une fois ce prototype d’actionneur dédié évalué, il faudrait alors poursuivre
les essais avec une maquette échelle 1 représentative du système complet compor-
tant la BTP, 4 unités SARIB et une masse représentant la structure complète de
l’appareil. L’enjeu d’un tel essai serait de vérifier la capacité du contrôle à assurer
ces mêmes performances tout en gérant les effets croisés entre les différents ac-
tionneurs de contrôle. Cette étape validée, elle ouvrirait alors la voie à des essais
en vol du prototype SARIB actif.
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Chapitre 17

Conclusion et recommandations

Comme mentionné dans l’introduction de ce mémoire, les objectifs de cette
thèse sont :

le développement d’un modèle dynamique d’un concept de suspension active
ainsi que de ses algorithmes de contrôle et les essais en laboratoire à échelle
réelle dudit concept et de ses lois de commande.

Dans ce dernier chapitre vont être présentés un bilan de ce développement
effectué pour Airbus Helicopters avec le LaMCoS (INSA Lyon) ainsi que les
conclusions sur ce concept de système antivibratoire actif et enfin les perspec-
tives futures du travail accompli.

17.1 Conclusion

Comme expliqué en introduction, les vibrations sont un problème majeur sur
hélicoptère de par leur construction mécanique et leur mode de sustentation. Le
rotor subit des efforts dynamiques en vol d’avancement pouvant aller jusqu’à
des amplitudes équivalentes à 10% de la masse de l’appareil, générant ainsi de
forts niveaux vibratoires dans la structure. La majorité de l’énergie vibratoire
transmise au fuselage se situe à la fréquence bΩ (b le nombre de pales et Ω la
vitesse de rotation du mât rotor) ce qui a permis à de très nombreux systèmes
antivibratoires passifs d’être intégrés aux appareils en cabine ou à l’interface
BTP-structure.

Les futurs appareils évoluent et la fréquence de rotation du rotor Ω considérée
fixe jusqu’à maintenant varie à présent d’environ 10% autour de sa valeur nomi-
nale ce qui amène les hélicoptèristes à considérer le développement de systèmes
antivibratoires actifs. Cette thèse répond donc à une double nécessité : d’une
part, optimiser les performances d’une suspension déjà existante et d’autre part
d’y intégrer des éléments d’actuation lui permettant de s’adapter à la fréquence
de la perturbation subie.

Le filtrage de cette fréquence bΩ variant entre 15 et 19Hz est donc l’objectif
majeur du développement de cette suspension active. Afin de maintenir un effet
d’atténuation passif en cas de fonctionnement dégradé, l’actuation est mise en
parallèle avec la suspension SARIB basée sur le principe du DAVI (absorbeur
de vibrations avec amplification dynamique) qui génère une antirésonance à la
fréquence définie. Ce système utilise une masse battante venant contrer la sollici-
tation par son inertie à la fréquence d’antirésonance. L’actuation est donc placée
de manière à contrôler le mouvement de la masse et élargir la bande passante du
phénomène d’antirésonance en boucle fermée en générant un effort de commande
vertical entre la BTP et chacune des masses battantes.
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Afin d’obtenir de manière réaliste les gains du SARIB actif au niveau du cockpit
et de la cabine, un modèle tridimensionnel multi-corps complet de la suspension
a été construit comportant les moteurs et la BTP, le tout couplé à un modèle
condensé de la structure NH90. L’utilisation d’un tel modèle, suffisamment com-
plexe pour être représentatif tout en étant bien plus simple qu’un modèle issu de
la méthode des éléments finis permet de mener rapidement des études paramé-
triques et ainsi d’optimiser la suspension et son contrôle.

Deux algorithmes de contrôle sont présentés et utilisés dans ce mémoire, to-
talement différents : le FXLMS (contrôle adaptatif) et LQG (contrôle optimal).
l’algorithme FXLMS feedforward donne d’excellents résultats (jusqu’à -60% par
rapport au SARIB passif), tant en fréquence fixe que variable et sur toute la
bande de travail [15-19]Hz. De plus, grâce à l’amplification dynamique, les efforts
de contrôle nécessaires demeurent très faibles au regard d’autres systèmes actifs.
Le contrôle optimal LQG, quant à lui, se révèle peu adapté pour le pilotage de
systèmes résonants car il tend à générer de l’amortissement et de fait dégrade les
performances du SARIB passif. Sa mise en oeuvre reste tout de même faisable
mais pas sans se rapprocher des limites de stablité. la comparaison de la sus-
pension active avec un modèle d’appareil comportant des absorbeurs de cabine
passifs et actifs est sans appel et montre bien tout l’intérêt et du SARIB passif et
du SARIB actif. Si l’effet des absorbeurs actifs est clairement visible sur les carto-
graphies vibratoire du plancher cabine, il demeure très en deçà des performances
passive et actives de la suspension SARIB.

L’expérimentation a permis de démontrer les tendances observées de manière
théorique sur le SARIB actif. Malgrés un montage d’essai non-optimal car com-
portant beaucoup d’amortissement mécanique, le contrôle FXLMS feedforward a
permis de réduire de 70% la raideur dynamique de la suspension entre 15 et 19Hz
pour un effort de contrôle équivalent à 10% environ de la sollicitation primaire en
amont. Les résultats sont de plus tout à fait cohérent avec les essais menés par
Lord sur le Fluidlasticr actif. Cette thèse aboutit donc sur une modélisation per-
tinente de la suspension active tant au niveau dynamique que des algorithmes de
contrôle ainsi que sur une démonstration par essais laboratoire des performances
du concept.

17.2 Recommandations

Durant ces trois années de développement, ce qui n’était qu’un concept s’est
avéré devenir une réelle opportunité d’apporter de l’intelligence dans les systèmes
antivibratoires des hélicoptères de nouvelle génération. Les essais réalisés en la-
boratoire sur un prototype ont permis de montrer l’efficacité du concept SARIB
actif et permettent aujourd’hui de se projeter dans une logique de développement
à plus long terme ayant pour aboutissement son intégration sur un futur appareil
de série.

Ce développement doit tout d’abord commencer par la conception et fabrica-
tion d’un actionneur dédié, sans frottements, parfaitement intégré à la suspension
SARIB de série et ayant la capacité de générer les efforts nécessaires au contrôle.
Une fois cet actionneur concrétisé, de nouveaux essais devront être réalisés à
l’image de ceux effectués durant la thèse pour valider la nouvelle partie maté-
rielle du système actif et confirmer les performances de la suspension active.

L’étape la plus cruciale du développement sera alors la suivante : confirmer
la capacité des algorithmes à contrôler de manière globale et simultanée les 4
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batteurs de la suspension active. Pour ce faire, une maquette échelle 1 comportant
la structure de l’appareil avec la BTP, les moteurs et la suspension active complète
avec les quatre actionneurs prototype, pouvant être excitée dynamiquement par la
tête rotor avec des sollicitations représentatives des torseurs subis par la machine
en vol sera construite. S’en suivront alors des essais de validation et optimisation
des lois de contrôle qui permettront de confirmer la capacité des algorithmes à
gérer le contrôle global simultané des quatre masses battantes SARIB.

La réussite de ces essais pourra alors donner lieu à la mise en vol du système
pour tester ses performances réelles sur appareil. Si ceux-ci sont concluants, alors
le SARIB actif pourra faire partie des solutions technologiques innovantes dont
dispose Airbus Helicopters pour significativement améliorer le confort vibratoire
de ses appareils.
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Annexe A

Modèle tridimensionnel à
fuselage rigide

Dans cette annexe vont être détaillées certaines parties de la construction
du modèle tridimensionnel du SARIB actif. Tout d’abord, voici l’ensemble des
équations vectorielles définissant les déplacements des liaisons souples du modèle
analytique SARIB actif :

A.1 Energie élastique

Premièrement la formualation de l’énergie élastique de chaque liaison dépend
du type de raideur (linéaire ou angulaire), de sa direction et des vecteurs sym-
bolisant les points d’application des efforts élastiques sur les corps. De leur for-
mulation dépend tout le comportement du système ce qui justifie de détailler les
expressions mathématiques utilisées.

A.1.1 liaison batteur-BTP

Chaque liaison souple batteur-BTP est représentée par une raideur de lame
kl. On définit ainsi les vecteurs

−→c j traduisant le déplacement relatif de la liaison :

−→c 3F R = (r0CM3F R
T
+ b333F R

T
A30

F R − b131F R

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

−→c 3F L = (r0CM3F L
T
+ b333F L

T
A30

F L − b131F L

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

−→c 3RR = (r0CM3RR
T
+ b333RR

T
A30

RR − b131RR

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

−→c 3RL = (r0CM3RL
T
+ b333RL

T
A30

RL − b131RL

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

(A.1)

L’énergie élastique associée à la raideur de lame kl pour l’ensemble des 4
batteurs s’exprime donc ainsi :

V3 =
1

2
kl {−→c 3F R · −→c 3F R + −→c 3F L · −→c 3F L + −→c 3RR · −→c 3RR + −→c 3RL · −→c 3RL} (A.2)

On remarquera que la raideur est donc considérée ici comme tridimensionnelle
et homogène dans toutes les directions de l’espace.

A.1.2 liaison BTP-structure

Cette liaison est effectuée par une membrane flexible, souple sur l’axe ver-
tical et en rotation (roulis et tangage). En revanche les raideurs radiales km et
angulaires kmψ sur l’axe de reprise du couple rotor sont plus élevées.
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−→c 0
4 = (r0CM4

T
+ b44

T
A40 − b141

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0 (A.3)

L’énergie élastique liée à la membrane flexible s’écrit donc ainsi :

V4 = 1
2
km

(

−→c 0
4 · ([1 0 0] · A40)

)2
+

(

−→c 0
4 · ([0 1 0] · A40)

)2
+ 1

2
kmz

(

−→c 0
4 · ([0 0 1] · A40)

)2

+1
2
kmψ(ψ4 − ψ1)

2 + 1
2
kmφθ

(

([0 0 1] · A40 − [0 0 1] · A10) · ([0 0 1] · A40 − [0 0 1] · A10)
)

(A.4)

On notera dans cette expression la construction simultanée des raideurs en
roulis et tangage kmφθ de la BTP par rapport à la structure. En effet, on utilise
la valeur du produit scalaire entre les vecteurs −→e 1

3 et
−→e 4

3 pour caractériser l’angle
combiné de ces deux mouvements de rotation dans l’espace.

A.1.3 liaison batteur-structure

Cette liaison comporte une raideur linéaire kp représentant la raideur des
paliers ainsi qu’une raideur angulaire kpθ servant à contraintre la rotation du
batteur dans le plan initial formé par les points (B, C, D) (figure 6.6).

−→c 0
3F R = (r0CM4

T
+ b454F R

T
A40 − b353F R

T
A30

F R − r0CM3F R
T
)−→e 0

−→c 0
3F L = (r0CM4

T
+ b454F L

T
A40 − b353F L

T
A30

F L − r0CM3F L
T
)−→e 0

−→c 0
3RR = (r0CM4

T
+ b454RR

T
A40 − b353RR

T
A30

RR − r0CM3RR
T
)−→e 0

−→c 0
3RL = (r0CM4

T
+ b454RL

T
A40 − b353RL

T
A30

RL − r0CM3RL
T
)−→e 0

(A.5)

L’énergie élastique associée à la raideur radiale et angulaire des paliers de
ferrure est donnée par :

V5 = 1
2
kp {−→c 0

5F R · −→c 0
5F R + −→c 0

5F L · −→c 0
5F L + −→c 0

5RR · −→c 0
5RR + −→c 0

5RL · −→c 0
5RL}

+1
2
kpθ

{

(

[sin(ψ3F R0) − cos(ψ3F R0) 0] · A40 − [0 − 1 0] · A30
F R

)2

+
(

[sin(ψ3F L0) − cos(ψ3F L0) 0] · A40 − [0 − 1 0] · A30
F L

)2

+
(

[sin(ψ3RR0) − cos(ψ3RR0) 0] · A40 − [0 − 1 0] · A30
RR

)2

+
(

[sin(ψ3RL0) − cos(ψ3RL0) 0] · A40 − [0 − 1 0] · A30
RL

)2
}

(A.6)

On notera l’utilisation ici de la même méthode que pour la raideur angulaire
kφθ de la membrane. ψj0 représente l’angle de rotation initial du batteur j dans
le plan {−→e 4

1
−→e 4

2}. La raideur angulaire des paliers est ainsi construite autour de
la position initiale du batteur afin de créer un axe de pivot souple.

A.1.4 liaison batteur-BTP : les barres BTP

Les barres BTP ne sont pas représentées par des corps rigides mais des raideurs
linéaires kb à longueur initiale l0 non nulle.
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−→c 0
2F R = (r0CM3F R

T
+ b323F R

T
A30

F R − b111F R

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

−→c 0
2F L = (r0CM3F L

T
+ b323F L

T
A30

F L − b111F L

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

−→c 0
2RR = (r0CM3RR

T
+ b323RR

T
A30

RR − b111RR

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

−→c 0
2RL = (r0CM3RL

T
+ b323RL

T
A30

RL − b111RL

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

(A.7)

L’énergie élastique associée à la raideur des barres BTP est donnée par :

V2 = 1
2
kb

{

(

(−→c 0
2F R · −→c 0

2F R)
1

2 − l0F R

)2

+
(

(−→c 0
2F L · −→c 0

2F L)
1

2 − l0F L

)2

+
(

(−→c 0
2RR · −→c 0

2RR)
1

2 − l0RR

)2

+
(

(−→c 0
2RL · −→c 0

2RL)
1

2 − l0RL

)2
}

(A.8)

A.1.5 liaison BTP-moteurs : les trompettes

−→c 0
6R = (r0CM5R

T
+ b5R

65R

T
A50

R − b161R

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

−→c 0
6L = (r0CM5L

T
+ b5L

65L

T
A50

L − b161L

T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0

(A.9)

La liaison BTP-moteur comporte une raideur linéaires et plusieurs angulaires.
L’énergie élastique liée à cette liaison se formule de la manière suivante :

V6 = 1
2
ku {(−→c 0

6R · −→c 0
6R) + (−→c 0

6L · −→c 0
6L)}

+1
2
kθ

{

(φ5R − φ1)
2 + (φ5L − φ1)

2
}

+1
2
kψ

{

(ψ5R − ψ1)
2 + (ψ5L − ψ1)

2
}

(A.10)

A.1.6 liaison structure-moteurs : les biellettes de support
moteur

Sur la même formulation que les raideurs de barre BTP, on construit les
liaisons élastiques représentant les biellettes souples de support moteur

−→c 0
7RE = (r0CM5R

T
+ b5R

75RE

T
A50

R − b474RE

T
A40 − r0CM4

T
)−→e 0

−→c 0
7RI = (r0CM5R

T
+ b5R

75RI

T
A50

R − b474RI

T
A40 − r0CM4

T
)−→e 0

−→c 0
7LE = (r0CM5L

T
+ b5L

75LE

T
A50

L − b474LE

T
A40 − r0CM4

T
)−→e 0

−→c 0
7LI = (r0CM5L

T
+ b5L

75LI

T
A50

L − b474LI

T
A40 − r0CM4

T
)−→e 0

(A.11)

L’énergie élastique associée à la raideur des biellettes de support moteur est
donnée par :

V7 = 1
2
kr

{

(

(−→c 0
7RE · −→c 0

7RE)
1

2 − lRE

)2

+
(

(−→c 0
7RI · −→c 0

7RI)
1

2 − lRI

)2

+
(

(−→c 0
7LE · −→c 0

7LE)
1

2 − lLE

)2

+
(

(−→c 0
7LI · −→c 0

7LI)
1

2 − lLI

)2
}

(A.12)
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A.1.7 liaison batteur-masse battante

Cette liaison représente en réalité un encastrement souple avec les 6 degrés de
liberté relatifs des deux corps contraints élastiquement.

−→c 0
8F R = (r0CM3F R

T
+ b383F R

T
A30

F R − b686F R

T
A60

F R − r0CM6F R
T
)−→e 0

−→c 0
8F L = (r0CM3F L

T
+ b383F L

T
A30

F L − b686F L

T
A60

F L − r0CM6F L
T
)−→e 0

−→c 0
8RR = (r0CM3RR

T
+ b383RR

T
A30

RR − b686RR

T
A60

RR − r0CM6RR
T
)−→e 0

−→c 0
8RL = (r0CM3RL

T
+ b383RL

T
A30

RL − b686RL

T
A60

RL − r0CM6RL
T
)−→e 0

(A.13)

L’énergie élastique associée à cet encastrement souple s’écrit donc ainsi :

V8 = 1
2
klex

{

(

−→c 0
8F R ·

(

[1 0 0] · A30
F R

))2
+

(

−→c 0
8F L ·

(

[1 0 0] · A30
F L

))2

+
(

−→c 0
8RR ·

(

[1 0 0] · A30
RR

))2
+

(

−→c 0
8RL ·

(

[1 0 0] · A30
RL

))2
}

+1
2
kley

{

(

−→c 0
8F R ·

(

[0 1 0] · A30
F R

))2
+

(

−→c 0
8F L ·

(

[0 1 0] · A30
F L

))2

+
(

−→c 0
8RR ·

(

[0 1 0] · A30
RR

))2
+

(

−→c 0
8RL ·

(

[0 1 0] · A30
RL

))2
}

+1
2
klez

{

(

−→c 0
8F R ·

(

[0 0 1] · A30
F R

))2
+

(

−→c 0
8F L ·

(

[0 0 1] · A30
F L

))2

+
(

−→c 0
8RR ·

(

[0 0 1] · A30
RR

))2
+

(

−→c 0
8RL ·

(

[0 0 1] · A30
RL

))2
}

+1
2
kleφ

{((

[1 0 0] · A60
F R

)

−
(

[1 0 0] · A30
F R

))

·
((

[1 0 0] · A60
F R

)

−
(

[1 0 0] · A30
F R

))

+
((

[0 1 0] · A60
F R

)

−
(

[0 1 0] · A30
F R

))

·
((

[0 1 0] · A60
F R

)

−
(

[0 1 0] · A30
F R

))

+
((

[1 0 0] · A60
F L

)

−
(

[1 0 0] · A30
F L

))

·
((

[1 0 0] · A60
F L

)

−
(

[1 0 0] · A30
F L

))

+
((

[0 1 0] · A60
F L

)

−
(

[0 1 0] · A30
F L

))

·
((

[0 1 0] · A60
F L

)

−
(

[0 1 0] · A30
F L

))

+
((

[1 0 0] · A60
RR

)

−
(

[1 0 0] · A30
RR

))

·
((

[1 0 0] · A60
RR

)

−
(

[1 0 0] · A30
RR

))

+
((

[0 1 0] · A60
RR

)

−
(

[0 1 0] · A30
RR

))

·
((

[0 1 0] · A60
RR

)

−
(

[0 1 0] · A30
RR

))

+
((

[1 0 0] · A60
RL

)

−
(

[1 0 0] · A30
RL

))

·
((

[1 0 0] · A60
RL

)

−
(

[1 0 0] · A30
RL

))

+
((

[0 1 0] · A60
RL

)

−
(

[0 1 0] · A30
RL

))

·
((

[0 1 0] · A60
RL

)

−
(

[0 1 0] · A30
RL

))}

(A.14)

L’énergie élastique totale du système est la somme des énergies calculées pré-
cédemment :

V = V2 + V3 + V4 + V5 + V6 + V7 + V8 (A.15)
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A.2 Forces non conservatives

A.2.1 Entrées en tête rotor

Le torseur des efforts aérodynamiques d’entrée en tête rotor comporte 6 com-
posantes dans les trois directions du repère local de la BTP −→e 1 :















−→
F 1

rotor = [F1 F2 F3]
−→e 1

−→
M1

rotor = [M1 M2 M3]
−→e 1

(A.16)

Ces efforts et couples sont appliqués au corps 1 du modèle en tête rotor. Le
point d’application est exprimé par le vecteur

−→
b 0 tel que :

−→
b 0 = b10

T −→e 1 (A.17)

Soit −→r 0
0 le vecteur de position absolue de la tête rotor dans le repère de

référence :

−→r 0
0 =

−→r CM1 +
−→
b 0 (A.18)

Les angles associés au couple d’entrée
−→
M1

rotor sont exprimés dans le vecteur
suivant :

θ1 = [ψ1 θ1 φ1] (A.19)

associé au vecteur des axes de rotation :

−→ω 1 = [−→e 1
3

−→e 1
2

−→e 1
3]

T (A.20)

A.2.2 Entrées liées au contrôle actif du mouvement des
masses battantes

Les efforts de commandes du contrôle actif agissent entre les masses battantes
et la BTP. Les efforts subis par la BTP sont les vecteurs suivants :



























−→
U 1F R = [0 0 − ufr]

−→e 1

−→
U 1F L = [0 0 − ufl]

−→e 1

−→
U 1RR = [0 0 − urr]

−→e 1

−→
U 1RL = [0 0 − url]

−→e 1

(A.21)

Les vecteurs de position absolue des points d’application de ces efforts sur le
corps 1 du modèle s’expriment de la même manière que dans l’équation (A.18) :

−→r u1F R = −→r CM1 +
−→
b u1F R

−→r u1F L = −→r CM1 +
−→
b u1F L

−→r u1RR = −→r CM1 +
−→
b u1RR

−→r u1RL = −→r CM1 +
−→
b u1RL

(A.22)

Par contre-réaction, les efforts de contrôle subis par les masses battantes sont :
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

























−→
U 6F R = [0 0 ufr]

−→e 6F R

−→
U 6F L = [0 0 ufl]

−→e 6F L

−→
U 6RR = [0 0 urr]

−→e 6RR

−→
U 6RL = [0 0 url]

−→e 6RL

(A.23)

Et les vecteurs de position absolue des points d’application de ces efforts sur
les corps 6FR, 6FL, 6RR et 6RL du modèle s’expriment de la manière suivante :

−→r u6F R = −→r CM6F R +
−→
b u6F R

−→r u6F L = −→r CM6F L +
−→
b u6F L

−→r u6RR = −→r CM6RR +
−→
b u6RR

−→r u6RL = −→r CM6RL +
−→
b u6RL

(A.24)

L’énergie Qnc due aux forces non-conservatives se calcule par l’expression ci-
après :

Qnc =
(

∂−→r 0

0

∂q

)T

·
−→
F 1

rotor +
(

∂θ
1

∂q

)T
−→ω 1(θ1) ·

−→
M1

rotor

+
(

∂−→r u1F R

∂q

)T

·
−→
U 1F R +

(

∂−→r u6F R

∂q

)T

·
−→
U 6F R

+
(

∂−→r u1F L

∂q

)T

·
−→
U 1F L +

(

∂−→r u6F L

∂q

)T

·
−→
U 6F L

+
(

∂−→r u1RR

∂q

)T

·
−→
U 1RR +

(

∂−→r u6RR

∂q

)T

·
−→
U 6RR

+
(

∂−→r u1RL

∂q

)T

·
−→
U 1RL +

(

∂−→r u6RL

∂q

)T

·
−→
U 6RL

(A.25)

On obtient alors un vecteur colonnne de même dimension que le vecteur des
coordonnées généralisées q.
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Annexe B

Modèle tridimensionnel à
fuselage souple

Afin de pouvoir coupler le modèle analytique du SARIB actif au modèle
condensé du fuselage NH90, les formulations de l’énergie élastique des liaisons
souples liant ces deux derniers doivent etre modifiées.

B.1 Liaison BTP-structure

Le noeud nm (6 degrés de libertés) représente la membrane flexible assurant
la liaison entre la BTP et la structure, le vecteur −→c 0

4 doit donc être réécrit de la
manière suivante :

−→c 0
4 = (n0

m
T

− b141
T
A10 − r0CM1

T
)−→e 0 (B.1)

B.2 Liaison batteur-structure

De même que précédemment, les vecteurs −→c 0
5j représentant le déplacement

relatifs de la liaison batteur-structure doivent être reformulés :

−→c 0
5F R = (n0

fF R
T

− b353F R

T
A30

F R − r0CM3F R
T
)−→e 0

−→c 0
5F L = (n0

fF L
T

− b353F L

T
A30

F L − r0CM3F L
T
)−→e 0

−→c 0
5RR = (n0

fRR
T

− b353RR

T
A30

RR − r0CM3RR
T
)−→e 0

−→c 0
5RL = (n0

fRL
T

− b353RL

T
A30

RL − r0CM3RL
T
)−→e 0

(B.2)

B.3 Liaison moteurs-structure

Enfin, on reformule également les vecteurs représentant le déplacement relatifs
des biellettes de support moteur

−→c 0
7RE = (r0CM5R

T
+ b5R

75RE

T
A50

R − n0
ere

T
)−→e 0

−→c 0
7RI = (r0CM5R

T
+ b5R

75RI

T
A50

R − n0
eri

T
)−→e 0

−→c 0
7LE = (r0CM5L

T
+ b5L

75LE

T
A50

L − n0
ele

T
)−→e 0

−→c 0
7LI = (r0CM5L

T
+ b5L

75LI

T
A50

L − n0
eli

T
)−→e 0

(B.3)
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Annexe C

Paramètres du modèle
tridimensionnel à fuselage souple

C.1 paramètres de raideur et masse

Dans les tableaux C.1 et C.2 sont présentés les paramètres de masse et inertie
des corps rigides du modèle ainsi que toute les raideurs de liaison.

variable définition valeur unité

m1 masse ensemble BTP-rotor et barres BTP 1182.1 [kg]
J1xx Inertie en rotation sur l’axe x du repère local ensemble BTP-rotor 495.0586 kg.m2

J1yy Inertie en rotation sur l’axe y du repère local ensemble BTP-rotor 484.9474 kg.m2

J1zz Inertie en rotation sur l’axe z du repère local ensemble BTP-rotor 106.8888 kg.m2

m3i masse des batteurs 7.796 [kg]
J3i,xx Inertie en rotation sur l’axe x du repère local batteurs SARIB 0.017 kg.m2

J3i,yy Inertie en rotation sur l’axe y du repère local batteurs SARIB 0.248 kg.m2

J3i,zz Inertie en rotation sur l’axe z du repère local batteurs SARIB 0.261 kg.m2

m6i masses battantes SARIB 8 [kg]
J6i,xx Inertie en rotation sur l’axe x du repère local masses battantes 0.065 kg.m2

J6i,yy Inertie en rotation sur l’axe y du repère local masses battantes 0.013 kg.m2

J6i,zz Inertie en rotation sur l’axe z du repère local masses battantes 0.075 kg.m2

m5j masses des moteurs 256 [kg]
J5j,xx Inertie en rotation sur l’axe x du repère local moteurs 7 kg.m2

J5j,yy Inertie en rotation sur l’axe y du repère local moteurs 53 kg.m2

J5j,zz Inertie en rotation sur l’axe z du repère local moteurs 69 kg.m2

Table C.1 – Paramètres de masse et inertie du modèle complet NH90.

variable définition valeur unité

kb raideur de barre BTP 1.06 × 108 [N.m−1]
kl raideur de lame 98099 [N.m−1]
kp raideur de paliers 1.7 × 108 [N.m−1]
kmφθ raideur angulaire de membrane 1.5 × 106 [Nm.rad−1]
km raideur radiale de membrane 2.13 × 108 [N.m−1]
kmz raideur verticale de membrane 7.23 × 105 [N.m−1]
kmψ raideur angulaire de membrane sur l’axe du couple rotor 6.5 × 107 [Nm.rad−1]
ku raideur linéaire des trompettes 1.2 × 108 [N.m−1]
kθ raideur angulaire des trompettes 1.26 × 108 [Nm.rad−1]
kr raideur des biellettes de support moteur 4 × 106 [N.m−1]
kpθ raideur angulaire des paliers de liaison batteur-structure 1 × 108 [Nm.rad−1]
klex raideur en flexion des batteurs sur l’axe x repère local 1 × 108 [N.m−1]
kley raideur en flexion des batteurs sur l’axe y repère local 1 × 108 [N.m−1]
klez raideur en flexion des batteurs sur l’axe z repère local 3 × 105 [N.m−1]
kleφ raideur angulaire des liaisons batteur-masse battante 1 × 108 [Nm.rad−1]

Table C.2 – Paramètres de raideur des liaisons du modèle complet NH90.

Les tableaux C.3, C.4 et C.5 présentent respectivement les 6 coordonnées
initiales de chaque corps du modèle analytique, les coordonnées des points de
liaison entre les solides du modèle et enfin les coordonnées des noeuds du modèle
condensé de la structure NH90.
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corps x [m] y [m] z [m] ψ [rad] θ [rad] φ [rad]

q
1

7.0837 0 3.5886 0 0 0

q
3F R

6.4787 0.3984 2.9444 -0.4934 0 0

q
3F L

6.4787 -0.3984 2.9444 0.4934 0 0

q
3RR

7.6513 0.3985 2.9444 -2.6489 0 0

q
3RL

7.6513 -0.3985 2.9444 2.6489 0 0

q
6F R

6.6790 0.2906 2.9444 -0.4934 0 0

q
6F L

6.6790 -0.2906 2.9444 0.4934 0 0

q
6RR

7.4509 0.2909 2.9444 -2.6489 0 0

q
6RL

7.4509 -0.2909 2.9444 2.6489 0 0

q
5R

8.3400 0.8200 3.3854 0 0 0

q
5L

8.3400 -0.8200 3.3854 0 0 0

Table C.3 – Coordonnées généralisée initiales du modèle.

point définition x[m] y[m] z[m]

O centre tête rotor 7 0 4.22
E liaison membrane-BTP 7.1160 0 2.8950
Afr liaison AVD barre BTP-BTP 6.8010 0.2420 3.4880
Afl liaison AVG barre BTP-BTP 6.8010 -0.2420 3.4880
Arr liaison ARD barre BTP-BTP 7.3280 0.2420 3.5410
Arl liaison ARG barre BTP-BTP 7.3280 -0.2420 3.5410
Bfr liaison AVD barre BTP-batteur 6.3012 0.4938 2.9444
Bfl liaison AVG barre BTP-batteur 6.3012 -0.4938 2.9444
Brr liaison ARD barre BTP-batteur 7.8288 0.4938 2.9444
Brl liaison ARG barre BTP-batteur 7.8288 -0.4938 2.9444
Cfr ferrures AVD 6.2450 0.5240 2.9320
Cfl ferrures AVG 6.2450 -0.5240 2.9320
Crr ferrures ARD 7.8850 0.5240 2.9320
Crl ferrures ARG 7.8850 -0.5240 2.9320
Dfr liaison AVD lame flexible-BTP 6.8140 0.2180 2.9320
Dfl liaison AVG lame flexible-BTP 6.8140 -0.2180 2.9320
Drr liaison ARD lame flexible-BTP 7.3150 0.2180 2.9320
Drl liaison ARG lame flexible-BTP 7.3150 -0.2180 2.9320
Fr trompette D 7.5260 0.8200 3.3600
Fl trompette G 7.5260 -0.8200 3.3600
Gre ancrage biellette de support moteur Extérieure sur moteur D 8.3530 0.9560 3.1560
Gri ancrage biellette de support moteur Intérieure sur moteur D 8.3530 0.6840 3.1560
Gle ancrage biellette de support moteur Extérieure sur moteur G 8.3530 -0.9560 3.1560
Gli ancrage biellette de support moteur Intérieure sur moteur G 8.3530 -0.6840 3.1560
Hre ancrage biellette de support moteur Extérieure sur structure D 8.3630 0.9941 3.0540
Hri ancrage biellette de support moteur Intérieure sur structure D 8.3630 0.6459 3.0540
Hle ancrage biellette de support moteur Extérieure sur structure G 8.3630 -0.9941 3.0540
Hli ancrage biellette de support moteur Intérieure sur structure G 8.3630 -0.6459 3.0540

Table C.4 – coordonnées des points de liaison entre les corps du modèle SARIB.

point x[m] y[m] z[m]

Pieds Copilote 3.0500 -1.0790 1.3900
Pieds pilote 3.0500 1.0790 1.3900
pilote 4.3000 1.0262 1.3900
copilote 4.3000 1.0262 1.3900
cadre 4G 4.8500 -1.0330 1.2300
cadre 4F 4.8500 1.0330 1.2300
cadre 6G 6.1500 -1.0230 1.2300
cadre 6F 6.1500 1.0230 1.2300
cadre 8G 7.7800 -1.0230 1.2300
cadre 8D 7.7800 1.0230 1.2300
cadre 11 9.6500 -1.0155 1.2300
cadre 11 9.6500 1.0155 1.2300
poutre de queue 16.8468 -0.1394 2.3324

Table C.5 – coordonnées noeuds de la structure NH90.
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Annexe D

Comparaison avec le modèle
GAHEL

Un nouveau modèle dynamique du système SARIB Airbus Helicopters a été
construit lors du travail de cette thèse, en utilisant de manière rigoureuse la théo-
rie de la dynamique des systèmes multi-solides [13]. L’objectif ici est de comparer
les résultats de ce modèle à l’outil GAHEL utilisé à Airbus Helicopters pour le
prédimensionnement de la suspension SARIB (Pour la construction détaillée du
modèle GAHEL voir la thèse [16]. Cette étape permettra de valider le modèle
obtenu mais aussi d’en faire ressortir les différences de construction avec l’outil
GAHEL.

Afin de correspondre à la construction du modèle GAHEL, la nomenclature
des variables du modèle FMBM (Full MultiBody-Model) développé ici a du être
adaptée, celles-ci sont listées dans le tableau D.1. On utilise bien sûr ici le modèle
FMBM à fuselage rigide pour la comparaison avec GAHEL.

variable définition

wbtp déplacement vertical centre d’inertie BTP
θy angle de tangage BTP

wb1 déplacement vertical masse battante AVD
α1 position angulaire du batteur AVD

wb4 déplacement vertical masse battante AVG
α4 position angulaire du batteur AVG

wb2 déplacement vertical masse battante ARD
α2 position angulaire du batteur ARD

wb3 déplacement vertical masse battante ARG
α3 position angulaire du batteur ARG

um1 déplacement sur x, centre d’inertie moteur 1
vm1 déplacement sur y, centre d’inertie moteur 1
wm1 déplacement sur z, centre d’inertie moteur 1

γmx1 position angulaire autour de l’axe x, moteur 1
γmy1 position angulaire autour de l’axe y, moteur 1
γmz1 position angulaire autour de l’axe z, moteur 1
um2 déplacement sur x, centre d’inertie moteur 2
vm2 déplacement sur y, centre d’inertie moteur 2
wm2 déplacement sur z, centre d’inertie moteur 2

γmx2 position angulaire autour de l’axe x, moteur 2
γmy2 position angulaire autour de l’axe y, moteur 2
γmz2 position angulaire autour de l’axe z, moteur 2

Table D.1 – Nomenclature des coordonnées généralisées du modèle GAHEL.

D.1 Charge statique

Une charge correspondant à la masse totale de l’appareil est appliquée en
tête rotor sur l’axe z appareil. La masse totale du système étant de 9310kg, on
appliquera une charge verticale Fz = 91.331kN en tête rotor puis des charges
plus faibles (10kN) pour des sollicitations statiques en tamis (x et y).
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D.1.1 Déformée statique

s Dans les trois tableaux D.2 à D.4 sont présentés les déplacements des corps
rigides de chacun des modèles sous trois différentes charges statiques correspon-
dant aux trois axes principaux du repère global. Pour plus de clarté, la notation
est reprise du modèle GAHEL. On notera que lorsque les grandeurs mesurées sont
proches de 0, on ne calcule pas l’erreur relative commise car celle-ci donnerait
des résultats incohérents (division par 0).

GAHEL FMBM unité Erreur FMBM/GAHEL [%]

BTP
wbtp 1.7385 1.7231 [mm] -0.88
θy 0.0101 -0.0094 [◦] -

batteurs

AVD
wb1 14.4224 14.7803 [mm] 2.48
α1 1.7886 2.0359 [◦] 13.82

AVG
wb4 14.4224 14.7803 [mm] 2.48
α4 1.7886 2.0359 [◦] 13.82

ARD
wb2 16.5232 13.0429 [mm] -21.06
α2 2.0492 1.7966 [◦] -12.32

ARG
wb3 16.5232 13.0429 [mm] -21.06
α3 2.0492 1.7966 [◦] -12.32

moteurs

moteur 1

um1 0.0178 -0.0792 [mm] -
vm1 0.0000 0.0000 [mm] -
wm1 -0.0231 -0.0116 [mm] -
γmx1 0.0000 0.0000 [◦] -
γmy1 -0.1291 -0.1170 [◦] -
γmz1 0.0000 0.0000 [◦] -

moteur 2

um2 0.0178 -0.0792 [mm] -
vm2 0.0000 0.0000 [mm] -
wm2 -0.0231 -0.0116 [mm] -
γmx2 0.0000 0.0000 [◦] -
γmy2 -0.1291 -0.1170 [◦] -
γmz2 0.0000 0.0000 [◦] -

Table D.2 – Déplacements sous charge statique verticale - Fz = 91.3kN.

GAHEL FMBM unité Erreur FMBM/GAHEL [%]

BTP

ubtp 0.2353 0.2356 [mm] 0.11
vbtp 0.0000 0.0000 [mm] -
wbtp 0.1903 0.0128 [mm] -
θx 0.0000 0.0000 [◦] -
θy 0.0213 0.0213 [◦] -
θz 0.0000 0.0000 [◦] -

batteurs

AVD
wb1 -2.4828 -2.2385 [mm] -9.84
α1 -0.3079 -0.3083 [◦] 0.13

AVG
wb4 -2.4828 -2.2385 [mm] -9.84
α4 -0.3079 -0.3083 [◦] 0.13

ARD
wb2 2.5355 2.2860 [mm] -9.84
α2 0.3144 0.3149 [◦] 0.144

ARG
wb3 2.5355 2.2860 [mm] -9.84
α3 0.3144 0.3149 [◦] 0.144

moteurs

moteur 1

um1 0.1443 0.1445 [mm] 0.11
vm1 0.0000 0.0000 [mm] -
wm1 -0.0164 -0.0164 [mm] -0.04
γmx1 0.0000 0.0000 [◦] -
γmy1 -0.0136 -0.0136 [◦] -0.17
γmz1 0.0000 0.0000 [◦] -

moteur 2

um2 0.1443 0.1445 [mm] 0.11
vm2 0.0000 0.0000 [mm] -
wm2 -0.0164 -0.0164 [mm] -0.04
γmx2 0.0000 0.0000 [◦] -
γmy2 -0.0136 -0.0136 [◦] -0.17
γmz2 0.0000 0.0000 [◦] -

Table D.3 – Déplacements sous charge statique longitudinale - Fx = 10kN.
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GAHEL FMBM unité Erreur FMBM/GAHEL [%]

BTP

ubtp 0.0000 0.0000 [mm] -
vbtp 0.5957 0.5975 [mm] 0.31
wbtp 0.0000 0.0000 [mm] -
θx -0.0499 -0.05 [◦] 0.24
θy 0.0000 0.0000 [◦] -
θz -0.0004 -0.0006 [◦] -

batteurs

AVD
wb1 4.0415 3.6375 [mm] -9.99
α1 0.5012 0.5010 [◦] -0.04

AVG
wb4 -4.0415 -3.6375 [mm] -9.99
α4 -0.5012 -0.5010 [◦] -0.04

ARD
wb2 3.9315 3.5650 [mm] -9.32
α2 0.4876 0.4911 [◦] 0.72

ARG
wb3 -3.9315 -3.5650 [mm] -9.32
α3 -0.4876 -0.4911 [◦] 0.72

moteurs

moteur 1

um1 0.0279 0.0135 [mm] -51.6
vm1 -0.1327 -0.1329 [mm] 0.14
wm1 0.0057 0.0071 [mm] 25.56
γmx1 -0.0499 -0.05 [◦] 0.24
γmy1 0.0506 0.0509 [◦] 0.5
γmz1 0.0390 0.0386 [◦] -1.04

moteur 2

um2 -0.0282 -0.135 [mm] -52.06
vm2 0.1088 -0.1329 [mm] 22.15
wm2 -0.0144 -0.0071 [mm] -50.74
γmx2 -0.0499 -0.0500 [◦] 0.24
γmy2 -0.0513 -0.0509 [◦] -0.71
γmz2 0.0373 0.0386 [◦] 3.41

Table D.4 – Déplacements sous charge statique latérale - Fy = 10kN.

Dans la majorité des déplacements, le modèle FMBM donne des résultats très
proches du modèle GAHEL. La différence qui peut se démarquer est concernant
l’amplitude de mouvement prise par les batteurs. Dans le cas d’une charge sta-
tique verticale par exemple, GAHEL calcule une amplitude supérieure sur les
batteurs arrière. Le modèle FMBM quant à lui présente un résultat opposé à
savoir une amplitude de mouvement plus élevée sur les batteurs avant. Cette
différence peut s’expliquer par la construction même des modèles. Le modèle
FMBM, à la différence de GAHEL prend en compte l’inclinaison de la BTP (axe
mât) de 5◦ environ vers l’avant de l’appareil. Ceci explique la différence de charge
sur les barres BTP et donc le mouvement quelque peu différent des batteurs dans
chaque modèle. On notera tout même que les déplacements calculés colinéaires à
la charge ou directement impactés par celle-ci sont tout à fait fidèles au modèle
GAHEL.

D.1.2 Efforts de liaison

Tout en appliquant les mêmes cas de charge aux modèles que précédemment,
on détermine à présent les efforts dus aux différentes liaisons essentielles du sys-
tème. Il s’agit des efforts dans les barres BTP, dans les ferrures de liaison struc-
ture/batteur et dans les lames flexibles en leur point d’ancrage à la BTP. Les
résultats sont représentés dans les trois tableaux D.5 à D.7.

GAHEL FMBM unité Erreur FMBM/GAHEL [%]

BTP

AVD 33298 40013 [N ] 20.17
AVG 33298 40013 [N ] 20.17
ARD 36020 32515 [N ] -9.73
ARG 36020 32515 [N ] -9.73

ferrures

AVD 20758 38600 [N ] 85.9
AVG 20758 38600 [N ] 85.9
ARD 23507 31220 [N ] 32.8
ARG 23507 31220 [N ] 32.8

lame

AVD 2275 2081 [N ] -8.52
AVG 2275 2081 [N ] -8.52
ARD 2572 1826 [N ] -29
ARG 2572 1826 [N ] -29

Table D.5 – Efforts de liaison sous charge statique verticale - Fz = 91.3kN.
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GAHEL FMBM unité Erreur FMBM/GAHEL [%]

BTP

AVD 6097 5985 [N ] -1.83
AVG 6097 5985 [N ] -1.83
ARD -5820 -5820 [N ] -0.0043
ARG -5820 -5820 [N ] -0.0043

ferrures

AVD 3801 -5758 [N ] 51.5
AVG 3801 -5758 [N ] 51.5
ARD 3798 5577 [N ] 46.8
ARG 3798 5577 [N ] 46.8

lame

AVD 416.5 332.6 [N ] -20.13
AVG 416.5 332.6 [N ] -20.13
ARD -415.6 -339.3 [N ] -18.3
ARG -415.6 -339.3 [N ] -18.3

Table D.6 – Efforts de liaison sous charge statique longitudinale - Fx = 10kN.

GAHEL FMBM unité Erreur FMBM/GAHEL [%]

BTP

AVD -9840 -9872 [N ] 0.32
AVG 9840 9588 [N ] -2.55
ARD -8962 -9054 [N ] 1.01
ARG 8962 8822 [N ] -1.57

ferrures

AVD 6134 9508 [N ] 55
AVG -6134 -9223 [N ] 50.3
ARD 5849 8680 [N ] 48.4
ARG -5849 -8447 [N ] 44.42

lame

AVD -672 -536 [N ] -20.3
AVG 672 536 [N ] -20.3
ARD -640 -525 [N ] -17.9
ARG -640 525 [N ] 17.9

Table D.7 – Efforts de liaison sous charge statique latérale - Fy = 10kN.

A la différence des déplacements, l’écart entre les deux modèles est plus mani-
feste au niveau des efforts de liaison. Cet écart est notamment important sur les
efforts de ferrure ce qui peut s’expliquer par la construction du modèle FMBM.
Celui-ci en effet considère ces liaisons non comme rigides mais comme des rai-
deurs tridimensionnelles ce qui implique des degrés de liberté supplémentaires par
rapport à GAHEL. Cette modélisation permet notamment d’introduire les dépla-
cements du pivot ferrure/batteur par rapport à la structure dans le plan (XY)
de l’appareil. Malgré la charge verticale, on note ainsi que ces déplacements sont
plus importants en amplitude dans le plan XY que sur l’axe vertical Z.

D.2 Dynamique

D.2.1 Les modes

A présent que la comparaison des résultats statiques a permis de déterminer la
convergence des deux modèles ainsi que d’expliquer certaines de leurs différences
de construction, il convient d’étudier le comportement dynamique de ceux-ci.
Dans le tableau D.8 est présentée la synthèse des modes des modèles (hors modes
rigides).

Les modes 7 à 9 et 12 à 13 présentent des fréquences et déformées exactement
similaires. Pour ce qui est des modes 10 et 11 dont les fréquences sont également
identiques, il semblerait que les déformées soient inversées à savoir le mode de
pompage SARIB serait plus bas en fréquence que celui de tangage pour le modèle
FMBM, à l’opposé du modèle GAHEL. Cette différence s’explique d’une part par
la proximité en fréquence des deux modes et d’autre part par l’inclinaison de l’axe
de BTP qui crée un phénomène de couplage des modes de pompage et tangage.

Les modes 14 et 15 quant à eux se présentent à des fréquences totalement
différentes d’un modèle à l’autre. S’agissant des modes de lame, ceci peut s’ex-
pliquer par la construction du modèle. Dans le modèle GAHEL, le batteur et la
lame flexible sont deux pièces distinctes ce qui n’est pas le cas dans le modèle
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FMBM ou l’on vient simplement ajouter une raideur en bout de batteur pour le
relier à la BTP et symboliser la lame.

GAHEL FMBM Erreur
FMBM/GAHEL [%]mode fréquence [Hz] déformée fréquence [Hz] déformée

7 8.03
roulis BTP + mode tamis

8.03
mode tamis

0.01
des biellettes moteur gauche des biellettes moteur

8 8.39
roulis BTP + mode tamis

8.21
roulis BTP + mode tamis

-2.2
des biellettes moteur droit des biellettes moteur

9 12.55 roulis BTP 12.85 roulis BTP 2.39
10 13.47 tangage BTP 13.60 tangage/pompage SARIB 0.97
11 14.11 pompag SARIB 14.00 tangage BTP -0.78

12 22.55
roulis BTP + mode vertical

23.35
roulis BTP + mode vertical

3.55des biellettes moteur des biellettes moteur
(en opposition de phase) (en opposition de phase)

13 22.95
tangage BTP + mode vertical

23.64
roulis BTP + mode vertical

2.92des biellettes moteur des biellettes moteur
(en phase) (en phase)

14 24.4 mode des batteurs croisés 51.47 lacet BTP, mode des batteurs croisés 110
15 36.06 roulis BTP + mode des lames 78.97 tangage BTP, mode des lames 119

Table D.8 – Fréquences et déformées des modes.

D.2.2 Réponse en fréquence

Il convient à présent de comparer les réponses en fréquence des deux modèles
en termes de déplacements, accélérations et efforts. Les figures D.1 à D.7 pré-
sentent ces mêmes résultats sous une charge dynamique de 8kN dont la direction
dépend de la variable observée.
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Figure D.1 – Accélération au centre d’inertie du fuselage (rigide) en x,y et z sous
des charges dynamiques de 8000N en tête rotor dans les axes correspondants.
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Figure D.2 – Accélération angulaire centre d’inertie du fuselage (rigide) en θx
et θy sous des charges dynamiques de 8000N en tête rotor dans les axes corres-
pondants.
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Figure D.3 – Accélération au centre d’inertie BTP en x,y et z sous des charges
dynamiques de 8000N en tête rotor dans les axes correspondants.

On observe depuis le début de cette comparaison de modèles une réelle in-
fluence de leur méthode de construction sur les résultats obtenus. Ce phénomène
est de nouveau présent dans leurs réponses en fréquence. On peut tout de même
remarquer pour chaque mode un décalage d’environ 0.5Hz qui s’expliquerait par
l’inclinaison du mât rotor de 5◦ vers l’avant ainsi que la prise en compte de cet
angle dans les mouvements de BTP pour le modèle FMBM (décalage sur l’axe
X du centre de d’inertie BTP par rapport à son point d’attache à la membrane
(structure).
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Figure D.4 – Accélération angulaire centre d’inertie BTP en θx et θy sous des
charges dynamiques de 8000N en tête rotor dans les axes correspondants.
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Figure D.5 – Accélération des masses battantes sous charge dynamique de 8000N
en tête rotor (direction Z).

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
0

0.5

1

1.5

2

2.5

3

3.5

f [Hz]

[◦
]

leaf rotation

αAV D FMBM
αARD FMBM
αAV D GAHEL
αARD GAHEL

Figure D.6 – Angle α des batteurs avant et arrière sous charge dynamique de
8000N en tête rotor (direction Z).
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Figure D.7 – Efforts dans les barres BTP sous charge dynamique de 8000N en
tête rotor (direction Z).

Le modèle FMBM donne ainsi des résultats pertinents, proches de GAHEL
pour certaines grandeurs. Cependant, des différences majeures persistent pouvant
s’expliquer par la méthode même de construction du modèle. Afin de valider ce
modèle, il serait nécessaire de le comparer à des résultats obtenus d’un modèle
plus complet type éléments finis ou idéalement des mesures de shake-test. Ce-
pendant, le modèle FMBM construit lors de ce travail de thèse reste cohérent et
présente certains avantages par rapport au modèle GAHEL :

— prise en compte de toute la géométrie 3D du système (exemple : inclinaison
du mât rotor de 5◦ par rapport au plancher mécanique) ;

— prise en compte de tous les mouvements dans l’espace de chaque corps
(formulation rigoureuse multibody) ;

— toutes les liaisons sont considérées souples, prise en compte de la raideur
des barres BTP, des paliers élastomères,etc...) ;

— prise en compte de la raideur en flexion des batteurs (observation possible
des modes du batteur).
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Annexe E

Brevet SARIB actif

Ce brevet concernant le prototype de suspension active développé durant ce
travail de thèse a été déposé à l’INPI (Institut National de la Propriété Indus-
trielle) en 2013 par :

— Paul Cranga (Airbus Helicopters - expert vibration)
— Alain Eberhard (Airbus Helicopter - service rotor et suspension)
— Jonathan Rodriguez (doctorant)
— Benoît Rogier (Airbus Helicopter - service rotor et suspension)

E.1 Présentation

L’invention et ses avantages apparaîtront avec plus de détails dans le cadre de
la description qui suit avec des exemples de réalisation donnés à titre illustratif
en référence aux figures annexées qui représentent :

— la figure 1, une vue schématique d’un aéronef selon l’invention,
— la figure 2, une vue schématique d’un dispositif de suspension,
— les figures 3 à 9, des vues schématiques de réalisations de l’invention d’un

dispositif de suspension selon l’invention,
Les éléments présents dans plusieurs figures distinctes sont affectés d’une seule

et même référence. La figure 1 présente un aéronef 1 comportant une structure
porteuse 2. De plus, l’aéronef 1 est muni d’un ensemble mécanique 3 fixé à la
structure porteuse 2 pour participer notamment à la sustentation de l’aéronef 1.

Cet ensemble mécanique 3 inclut un rotor de sustentation 5, une boîte de
transmission de puissance 4 de l’ensemble mécanique 3 étant interposée entre le
rotor de sustentation 5 et une installation motrice non représentée sur les figures.

En effet, la représentation de l’aéronef sur les figures est délibérément incom-
plète pour ne pas alourdir inutilement ces figures. La boîte de transmission de
puissance 4 repose sur la structure porteuse 2 par le biais d’une membrane 300,
reprenant le couple et assurant la cinématique de la transmission. Cet aéronef
1 comprend un dispositif de suspension qui permet d’une part de réduire les vi-
brations transmis par l’ensemble mécanique 3, et d’autre part de fixer l’ensemble
mécanique 3 à la structure porteuse. L’ensemble mécanique 3 inclut au moins une
barre de maintien 15, voire au moins trois barres de maintien 15 pour sa fixation
à la structure porteuse. Chaque barre de maintien s’étend alors d’une extrémité
supérieure 16 vers une extrémité inférieure 17. Dès lors, chaque extrémité supé-
rieure 16 est articulée à la boîte de transmission de puissance 4 et notamment
à une partie supérieure de cette boîte de transmission de puissance 4, alors que
chaque extrémité inférieure 17 est reliée indirectement à la structure porteuse 2.

Dès lors, le dispositif de suspension comporte au moins un moyen de suspen-
sion 20 interfacé entre une barre de maintien 15 et la structure porteuse 2. Par
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exemple, le dispositif de suspension comporte un moyen de suspension par barre
de maintien articulé à la structure porteuse et à l’extrémité inférieure 17 de la
barre de maintien correspondante. Chaque moyen de suspension 20 comprend un
batteur 21 muni d’un moyen de support 25 qui porte une masse battante 30 ainsi
que l’extrémité inférieure 17 d’une barre de suspension. Le moyen de support 25
peut être un levier ou une lame.

La figure 2 détaille un moyen de suspension 20 selon l’invention. Le moyen de
support 25 peut comprendre une zone plate 25’ prolongée par deux bras longi-
tudinaux 28 qui sont liés par un bras transversal 29 de manière à présenter une
forme en H. Le batteur s’étend alors longitudinalement d’une extrémité dite " ex-
trémité proximale 27 " vers une extrémité dite " extrémité distale 26 ". La masse
battante est alors portée par l’extrémité distale 26 du batteur.

De plus, l’extrémité proximale 27 est munie d’une première articulation 35
permettant d’articuler le moyen de support 25 à la structure porteuse 2. Cette
première articulation 35 comporte éventuellement une liaison pivot permettant
la rotation du moyen de support, et de fait de la masse battante 30 autour d’une
première direction AX1. Par suite, la première articulation peut comprendre une
ferrure 60 pouvant être fixée à la structure porteuse 2. Un premier axe de pivot
36 de la première articulation peut alors traverser au moins une joue 61 de cette
ferrure 60.

En outre, le moyen de suspension comprend une deuxième articulation 40 pour
articuler une barre de maintien 15 au moyen de support 25 à proximité de la
première articulation. Par exemple, la deuxième articulation 40 est agencée dans
une zone comprise entre le centre de gravité Cg du batteur et la première arti-
culation 35. Cette deuxième articulation 40 peut inclure au minimum une liaison
pivot. La deuxième articulation peut avantageusement être une liaison à rotule
munie d’un deuxième axe de liaison 42 représenté par le bras transversal 29. Le
deuxième axe de liaison 42 traverse une partie interne sphérique 43 d’une rotule,
cette partie interne sphérique 43 étant disposée dans une cage 44 de la partie
inférieure 17 d’une barre de maintien 15.

Le deuxième axe de liaison 42 est dirigé selon une deuxième direction AX2
parallèle à la première direction AX1. La deuxième articulation 40 est décalée
par rapport à la première articulation 35 permettant ainsi une amplification ci-
nématique du mouvement de la masse battante 30 provoqué par un mouvement
relatif entre la structure porteuse 2 et la boîte de transmission 4.

En outre, le dispositif de suspension comprend un élément élastique 200 par
moyen de suspension, qui apporte la raideur nécessaire pour reprendre les efforts
statiques transitant dans les barres de maintien 15. Cet élément élastique 200 est
réalisé sur la figure 1 par une lame travaillant en flexion, solidaire des bras 28 du
batteur et reposant à son extrémité sur le fond 4’ de la boîte de transmission.
Dans d’autres variantes, l’élément élastique 200 peut être constitué d’un tube de
torsion monté au niveau de la première articulation 35 entre la ferrure 60 et le
batteur 21, ou encore par le biais d’un ressort agencé entre un batteur 21 et la
structure porteuse par exemple.

De plus, le dispositif de suspension peut comprendre au moins un générateur
d’efforts 70 pour contrôler l’amplitude et la phase du mouvement oscillatoire
d’un batteur 21. En référence à la figure 1, le dispositif de suspension 10 peut
comprendre un générateur d’efforts 70 intégré à chaque moyen de suspension. Ce
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générateur d’efforts peut être un actionneur hydraulique, pneumatique, électro-
mécanique, électromagnétique, ou encore piézoélectrique.

Le dispositif de suspension 10 comporte en outre au moins un calculateur 50
relié à un système de mesure 55 mesurant la réponse vibratoire de la structure
porteuse par des accéléromètres ou des capteurs d’effort. Par exemple, des accé-
léromètres sont collés à la structure porteuse 2.

Chaque générateur d’efforts 70 communique alors avec un calculateur 50, le
calculateur 50 contrôlant activement l’amplitude et la phase du mouvement du
batteur en donnant des ordres au générateur d’efforts 70 en fonction d’au moins
un signal de mesure provenant du système de mesure 55.

Le dispositif de suspension peut comprendre un calculateur pour chaque géné-
rateur d’efforts 70, ou encore un unique calculateur 50 contrôlant tous les géné-
rateurs d’efforts 70 du dispositif de suspension 10. En référence aux figures 3 à
9, le dispositif de suspension peut comprendre : un moyen de fixation 70’ pour
fixer au moins un générateur d’efforts 70 à la structure porteuse 2, un système
de fixation 70” pour fixer au moins un générateur d’efforts 70 à l’ensemble méca-
nique 3, un organe de fixation 70”’ pour fixer au moins un générateur d’efforts 70
au batteur. Ainsi, selon la figure 3, le générateur d’efforts 70 peut être interposé
entre le batteur et l’ensemble mécanique 4 en leur étant attaché par des moyens
usuels. Dans cette configuration, la distance d séparant la première articulation
35 du point d’attachement du générateur d’efforts 70 au support de masse 25 est
favorablement maximisée pour réduire les efforts à délivrer.

Selon la figure 4, le générateur d’efforts 70 peut être interposé entre le batteur
et la structure porteuse 2 en leur étant attaché par des moyens usuels.

Selon la figure 5, le générateur d’efforts 70 peut être interposé entre l’ensemble
mécanique 3 et la structure porteuse 2 en leur étant attaché par des moyens
usuels.

Selon les figures 6 à 9, le générateur d’efforts 70 est relié à l’extrémité distale
26 du batteur, et donc à la masse battante.

Selon la figure 6, le générateur d’efforts 70 est interposé entre l’ensemble mé-
canique 3 et la masse battante. Par exemple, le générateur d’efforts 70 inclut un
actionneur électromagnétique 75 qui comprend une masse magnétique 76 fixée à
la boîte de transmission de puissance 4. De plus, l’actionneur électromagnétique
75 possède au moins une bobine 77 fixée à la masse battante 30, voire un amplifi-
cateur 78 de puissance électrique relié à ladite bobine 77 et audit calculateur 50.
La bobine 77 et la masse battante peuvent constituer une seule et même entité
physique.

Selon les figures 7 à 9, le générateur d’efforts est simplement attaché à l’extré-
mité distale du moyen de suspension. La figure 7 présente un générateur d’efforts
pourvu d’au moins une bobine 77 solidaire de la masse battante 30. De plus,
le générateur d’efforts comprend une masse magnétique 76 élastiquement atta-
chée à la masse battante 30 par un corps élastique 78, tel qu’un ressort. La
masse magnétique est alors mobile par rapport à la masse battante. Chaque bo-
bine peut s’étendre dans un logement de la masse magnétique. Chaque bobine
77 communique alors avec un calculateur 50, via un amplificateur de puissance
éventuellement.
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La figure 8 illustre un générateur d’efforts qui est pourvu d’un organe piézoélec-
trique 80. Cet actionneur électromagnétique 75 est intégré au support de masse
25 et porte la masse battante 30.

La figure 9 présente un générateur d’efforts comportant deux masses contra-
rotatives 86, 87 portées par la masse battante 30. Au moins un moteur 85 met
en rotation les masses contrarotatives. Un moteur peut aussi régler le déphasage
angulaire des masses contrarotatives.

Naturellement, la présente invention est sujette à de nombreuses variations
quant à sa mise en œuvre. Bien que plusieurs modes de réalisation aient été dé-
crits, on comprend bien qu’il n’est pas concevable d’identifier de manière exhaus-
tive tous les modes possibles. Il est bien sûr envisageable de remplacer un moyen
décrit par un moyen équivalent sans sortir du cadre de la présente invention.

E.2 Revendications

1. Dispositif de suspension (10) antivibratoire d’un ensemble mécanique (3)
muni d’au moins un moyen de suspension (20), le moyen de suspension (20)
comprenant un batteur (21) effectuant un mouvement de balancier, le batteur
(21) étant muni d’un support de masse (25) qui s’étend d’une extrémité distale
(26) supportant au moins une masse battante (30) vers une extrémité proximale
(27), cette extrémité proximale (27) étant munie d’une première articulation (35)
pour articuler le support de masse (25) à une structure porteuse (2) à isoler, le
moyen de suspension (20) ayant une deuxième articulation (40) pour articuler une
barre de maintien (15) dudit ensemble mécanique au support de masse (25) entre
ladite extrémité distale (26) et ladite extrémité proximale (27), caractérisé en ce
que ledit dispositif de suspension (10) comporte au moins un générateur d’efforts
(70) agissant sur l’amplitude et la phase du mouvement de balancier d’un batteur
(21), ledit dispositif de suspension (10) ayant au moins un calculateur (50) relié
audit générateur d’efforts (70) et à un système de mesure (55) mesurant une
réponse vibratoire de ladite structure pour régler activement ladite amplitude et
ladite phase en contrôlant le générateur d’efforts (70) en fonction d’au moins un
signal de mesure provenant dudit système de mesure (55).

2. Dispositif selon la revendication 1, caractérisé en ce que ledit dispositif de
suspension (10) comporte un moyen de fixation (70’) pour fixer au moins un
générateur d’efforts (70) à ladite structure porteuse (2).

3. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 2, caractérisé en
ce que ledit dispositif de suspension (10) comporte un système de fixation (70”)
pour fixer au moins un générateur d’efforts (70) audit ensemble mécanique (3).

4. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 3, caractérisé en ce
que ledit dispositif de suspension (10) comporte un organe de fixation (70”’) pour
fixer au moins un générateur d’efforts (70) audit batteur (21).

5. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 4, caractérisé en
ce que ledit générateur d’efforts (70) est un actionneur électromagnétique (75)
comprenant une masse magnétique (76), au moins une bobine (77) et un amplifi-
cateur (78) de puissance électrique relié à ladite bobine (77) et audit calculateur
(50).
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6. Dispositif selon la revendication 5, caractérisé en ce que ladite bobine (77)
est agencée sur ladite masse battante (30).

7. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 6, caractérisé en ce
que le système de mesure (55) comprend un moyen d’attachement (55’) à une
structure porteuse (2).

8. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 6, caractérisé en ce
que ledit générateur d’efforts (70) est relié à ladite masse battante.

9. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 8, caractérisé en ce
que ledit générateur d’efforts (70) comporte au moins une bobine (77) solidaire
de ladite masse battante (30) et une masse magnétique (76), la masse magnétique
étant reliée à la masse battante par un corps élastique.

10. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 8, caractérisé en
ce que ledit générateur d’efforts (70) comporte un organe piézoélectrique (80)
intégré au support de masse (25).

11. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 8, caractérisé en
ce que ledit générateur d’efforts (70) comporte au moins une paire de masses
contrarotatives (86, 87) portées par ladite masse battante (30).

12. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 11, caractérisé en
ce que le dispositif de suspension (10) comprend un élément élastique (200) par
batteur pour apporter de la raideur entre l’ensemble mécanique (3) et la structure
porteuse (2). .

13. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 12, caractérisé en
ce que le dispositif de suspension (10) comprend un générateur d’efforts (70) pour
chaque moyen de suspension (20).

14. Dispositif selon l’une quelconque des revendications 1 à 13, caractérisé en
ce que le dispositif de suspension (10) comprend un calculateur (50) pour chaque
générateur d’efforts (70).

15. Aéronef (1) muni d’une structure porteuse (2) et d’un ensemble mécanique
(3) comprenant un rotor de sustentation (5) et une boîte de transmission de puis-
sance (4) entraînant ce rotor de sustentation (5), ledit ensemble mécanique (3)
comprenant au moins une barre de maintien (15) s’étendant d’une extrémité su-
périeure (16) articulées à la boîte de transmission (4) vers une extrémité inférieure
(17), caractérisé en ce que cet aéronef (1) comporte un dispositif de suspension
(10) selon l’une quelconque des revendications 1 à 14, au moins une extrémité
inférieure (17) d’une barre de maintien (15) étant articulée à une deuxième arti-
culation (40) d’un moyen de suspension (20) du dispositif de suspension (10).

16. Aéronef (1) selon la revendication 15, caractérisé en ce que chaque barre de
maintien (15) est articulée à un moyen de suspension (20).
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E.3 Dispositif de suspension antivibratoire d’un
élément mécanique, et aéronef - Abrégé des-
criptif

La présente invention concerne un dispositif de suspension (10) muni d’au
moins un moyen de suspension (20) comprenant un batteur (21) effectuant un
mouvement de balancier, le batteur (21) étant muni d’un support de masse (25)
supportant au moins une masse battante (30). Le support de masse (25) est
articulé à une structure porteuse (2) à isoler et à une barre de maintien (15)
dudit ensemble mécanique. Le dispositif de suspension (10) comporte au moins
un générateur d’efforts (70), ledit dispositif de suspension (10) ayant au moins un
calculateur (50) relié à un système de mesure (55) mesurant des niveaux vibra-
toires et audit générateur d’efforts (70) pour régler activement ladite amplitude
et ladite phase en contrôlant le générateur d’efforts (70) en fonction d’au moins
un signal de mesure provenant dudit système de mesure (55).
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E.4 schémas

Figure E.1
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Figure E.2
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Figure E.3
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Figure E.4
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RESUME : 

      L’une des principales sources d’inconfort dans un hélicoptère sont les vibrations transmises par le rotor à la structure de 
l’appareil. En vol d’avancement, des efforts aérodynamiques cycliques sont subis par l’ensemble des pales en tête rotor et 
génèrent de très fortes vibrations basse fréquence (aux alentours des 17Hz) transmises aux passagers via la boîte de 
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fréquence unique c correspondant à b  avec b le nombre de pales et  la fréquence de rotation du rotor. Cependant, les 
appareils modernes évoluent et le régime rotor jusqu’alors fixe durant toutes les phases de vol varie à présent pour des 
préoccupations de performances et de consommation (variation de l’ordre de +/-10% autour de b ). 

      Cette nouvelle contrainte dans la conception des hélicoptères rend pertinente la technologie des systèmes antivibratoires 
actifs, pouvant s’adapter à la sollicitation en termes d’amplitude et fréquence. Lors de ces travaux de thèse, la suspension 
passive SARIB de Airbus Helicopters basée sur le principe du DAVI (Dynamic Antiresonant Vibration Isolator) est modifiée afin 
d’être rendue active par ajout d’une partie actuation/commande. 

     Tout d’abord un état de l’art des systèmes antivibratoires est réalisé dans les chapitres d’introduction ainsi qu’une 
présentation du principe du DAVI actif. Ensuite, la théorie des lois et algorithmes de contrôle utilisés dans ces travaux, est 
présentée en détail afin de poser solidement les bases du contrôle actif du prototype de suspension conceptualisé ici à savoir le 
contrôle FXLMS (adaptatif) et le contrôle optimal LQG. Afin de simuler le fonctionnement du système, un modèle 
tridimensionnel de la suspension active est construit, couplé à la structure souple de l’hélicoptère (NH90). Sur ce modèle sont 
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le reste de la structure. Une comparaison de l’efficacité du SARIB actif avec les systèmes d’absorbeurs en cabine est ensuite 
effectuée pour démontrer la pertinence d’utiliser le principe du DAVI comme base d’un système actif. 

      Les travaux de cette thèse traitent également des essais réalisés en laboratoire sur le prototype échelle 1 de la suspension 
SARIB active avec contrôle FXLMS. Les résultats sont probants et démontrent l’efficacité de l’architecture de la suspension et 
des algorithmes de contrôle. On parvient à diminuer la raideur dynamique de la suspension autour de la fréquence b  à 
hauteur de 70% minimum moyennant un effort très faible (système résonant accordé). 

     Cette expérimentation ouvre donc la porte vers la concrétisation d’un prototype complet associé à une maquette échelle 1 
de la structure de l’hélicoptère et le développement d’une suspension SARIB active de série sur les futurs appareils. 
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