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Résumé : Le but de ce travail, consiste en premier lieu a établir le modele
mathématique qui régit le mouvement d’un avion. En effet, le modele mathématique
obtenu est représenté par un systéme d’équations non-linéaires couplées, et avec la
méthode de linéarisation autour d’un point de fonctionnement permet de découpler
les deux mouvements. Cependant la synthése de lois de commande adaptative avec un
modele de référence (MRAC) est basée sur I'approche d’hyper-stabilité, en faisant
subir au systéeme différentes sortes de perturbations extérieures ou une variation de
ses parametres internes. Les approches de la commande adaptative avec un modéle
de référence développées sont : MRAC avec un gain fixe, MRAC avec action Pl et MRAC
avec perturbation extérieure. Ensuite, pour tester les performances de la commande
MRAC, plusieurs testes de simulations doivent étre effectués sur MATLAB.

Mots clés : Commande adaptative; Hyper-stabilité; Proportionnel intégrateur; Modéle
mathématique; Avion.

Abstract: The aim of this work is to establish the mathematical model that controls the
motion of an aircraft. The mathematical model obtained is represented by a system of
coupled nonlinear equations, and with the linearization method it a possible to
decouple the two movements. However, the synthesis of adaptive model following
control system (AMFC) is based on the hyper-stability criteria. The different
approaches developed are: AMFC with fixed gain, AMFC with Pl action and AMFC with
external disturbance. Then, several simulation tests must be performed on MATLAB.

Key words: Adaptive control; Hyper-stability; Proportional integrator; Mathematical
model; Aircraft.
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Introduction générale

La commande adaptative avec modele de référence a été originellement
proposé par Whittaker, Yamron et Kezer pour améliorer les performances du procédé
[7, 8]. Par contre, le schéma de commande auto-ajustable a été originellement
proposé par Kalman dans le but d’assurer la réalisation des performances désirées
pour toutes les valeurs possibles des parameétres du procédé, a partir de la boucle
d'adaptation qui trouve les bonnes valeurs des parameétres de ce régulateur dans
chaque instant. Parmi les outils utilisés, la théorie de Lyapunov qui a une importance
considérable pour résoudre des problémes de stabilisation des systemes linéaires
variant dans le temps. Malgré son succes, cette méthode a l'inconvénient de I'absence
d'une procédure générale permettant de trouver une fonction de Lyapunov candidate
capable de prouver la stabilité pour n'importe quel systéme linéaire invariant, c'est-a-
dire un probléeme de généralisation. Par ailleurs, dans les systéemes complexes,
généralement les solutions proposées par des lois de commande adaptatives utilisent
la théorie d’hyper-stabilité.

La théorie d'hyper-stabilité, que I'on appellera aussi théorie de Popov (Popov,
1973), ou plus simplement critére de Popov, fait partie des outils d'analyse de la
stabilité qui ont été proposés dans la littérature. L'avantage essentiel de cet outil est
qu'il s'agit d'une approche permettant d'étudier la stabilité d'un systéeme
indépendamment de son point d'équilibre, et qui présente, donc, dans ce sens un
caractere plus général que la théorie de Lyapunov.

Dans ce mémoire de projet fin d’étude, nous nous intéressons a la commande
adaptative des systémes dynamiques continus linéaires variant dans le temps par la

théorie d'hyper-stabilité. Pour I’élaboration des lois de commande, il est envisagé



I’exploitation de différentes techniques et approches de commande adaptative avec
un modele de référence. Donc, ce mémoire est organisé en quatre chapitres :

Dans le premier chapitre, on rappelle des certaines méthodes visant a stabiliser
les systémes non linéaires sont basées sur I'utilisation de la linéarisation statique ou
dynamique. Ainsi que, I'établissement du modele mathématique d’un avion léger basé
sur des hypothéses de I'aérodynamique, ensuite nous ferons appel a la théorie des
petites perturbations pour découpler les deux mouvements de l'avion (latéral et

longitudinal) en deux systemes indépendants.

Dans le second chapitre, nous présentons la synthése des lois de commande
adaptative avec modele de référence basée sur les concepts de positivité et d'hyper-
stabilité, lorsqu'on fait subir au systeme différentes sortes de perturbations

extérieures ol une variation de ses parametres internes, et on verra :

= Le MRAC avec action P et Pl sans perturbations extérieures

*= Le MRAC avec perturbations extérieures.

Dans le troisieme chapitre, nous allons présenter des exemples numériques
pour démontrer les performances des systémes MRAC concus selon les lois de

commande décrites dans le chapitre précédent.

Le quatriétme chapitre est consacré aux résultats obtenus par simulation.
Plusieurs tests ont été effectués sur différents types de commande grace au langage
MATLAB (SIMULINK). Une application de ces lois de commande a I'avion CESSNA 182

sera le fruit de notre travail.

Enfin de ce mémoire, une conclusion générale résumant les différentes
approches de commande développées dans ce travail et nous y mettons I'accent aussi
sur les futures recherches s'inscrivant dans le prolongement de ce travail et a mener

ultérieurement.



Chapitre 1 Stabilité et modele mathématique

1.1 Introduction

La notion de stabilité constitue une problématique dans la conception de lois
de commande, elle posséde un large éventail de définitions. Comme la dynamique
d'un systeme physique est souvent gouvernée par des équations différentielles non
linéaires complexes et fortement couplées (par exemple le cas d'un modele
mathématique du vol d’un avion), connaitre la solution explicite de ces équations
différentielles pour étudier la stabilité est généralement une tache difficile. Pour
contourner ce probleme, La théorie d'hyper-stabilité introduite par Popov en 1973,
trouve sa place chez les automaticiens. L'hyper-stabilité des systemes linéaires, connue
aussi par la notion de Positivité, consiste a étudier la stabilité locale autour d'un point
d'équilibre. Par contre, l'inégalité intégrale de Popov, basée sur le concept d'énergie,
détermine la stabilité globale du systéme sur son domaine de fonctionnement.

L'objectif de ce chapitre, consiste a résoudre certains problemes qui sont d'une
importance majeure dans la théorie de commande, a savoir le probleme de la stabilité
et la stabilisation des systemes selon le critere de Popov et aussi la théorie de stabilité

au sens de Lyapunov.

En suite, nous modéliserons analytiquement le comportement dynamique de
I’avion soumis a des perturbations externes. Le résultat obtenu sera représenté par un
systeme d’équations non linéaires couplées. A ce niveau nous ferons appel a la théorie
des petites perturbations pour linéariser et découpler les équations. En fin de compte,
nous obtiendrons deux systemes d’équations, le premier gouvernant le mouvement
longitudinal et second le mouvement latéral. Les coefficients constituant les systémes
sont appelés coefficients de stabilité. Ceux-ci sont liés directement aux caractéristiques

géométriques de I'avion et aux conditions de vol.



1.2 Définition de la stabilité

La stabilité est définie comme la propriété d’un systéme a retrouver un point
de fonctionnement stable (point d’équilibre) aprés avoir subi une ou plusieurs
perturbations. Donc, par définition, un systéme est stable quand, étant écarté de sa
position d'équilibre sous l'action d'une force extérieure, il revient de lui-méme a sa
position initiale, sans intervention de la commande, lorsque cesse I'action
perturbatrice. On distingue deux types de stabilité : la stabilité statique et la stabilité

dynamique.
1.2.1 La stabilité statique

En général, a la fin d'un régime transitoire provoqué par une perturbation, le
systeme atteint un régime dit permanent. Dans ce cas, |'étude de la stabilité, porte sur
I'évaluation de |'état statique du systéme. Le systéme n’est pas en état de stabilité
statique si les contraintes de fonctionnement ne sont pas respectées. Dans cet état, les
systemes de commande ou de contréle ont suffisamment de temps pour ramener le
systeme a I'état stable ou au régime normal en apportant des modifications
supplémentaires. Si certaines contraintes d’exploitation ne sont pas respectées, une
des parties du systéeme se sépare du systeme global, et le reste continue son

fonctionnement normal.

Une autre définition peut étre donnée a la stabilité statique qui consiste a dire
gu’un systéme physique est dit stable en régime statique si suite a une perturbation
guelconque infiniment petite, il retrouve un état de marche synchrone, identique ou

infiniment voisin de I'état d’avant [4, 5].

1.2.2 La stabilité dynamique

La notion de stabilité dynamique fait intervenir le temps nécessaire pour que le
systeme retrouve sa stabilité statique aprés une perturbation. Il faut, en fait,
considérer simultanément l'aspect statique et dynamique de la stabilité lorsqu'on
étudie les effets de forces extérieures sur un systeme (par exemple I'avion en vol). Un

avion doit étre concgu et construit de telle sorte qu'il soit doté d'une stabilité statique



et dynamique positives pour retrouver son état d'équilibre initial aprés quelques

oscillations dont I'amplitude s'atténue en fonction du temps.

1.3 La théorie de I’hyper-stabilité

Le concept d'hyper-stabilité a été développé pour la premiére fois par Popov en
1973 résultats des travaux effectués sur l'analyse de stabilité des systéemes
dynamiques avec une contre-réaction non linéaire en utilisant la théorie des systemes
passifs. En réalité, la passivité dispose d'un lien étroit avec la théorie d'hyper-stabilité,
selon Lyapunov pour des systemes linéaires en considérant une fonction candidate de
forme quadratique de I'état. Pour cela, nous considérons la représentation d'état d'un

systeme linéaire dont la fonction de transfert G(s) et un bloc de non linéarité ¢(y,),

ou le bloc linéaire est donné par le systeme d’équations suivantes :

X(t) = Ax(t) - Ba(y.) (1.1)

Y. (1) =C x,(t) (1.2)
avec  ¢(y,)represente la fonction de transfert du bloc non-linéaire et
G(s) =C,(sl — A)'B, est la matrice de transfert du bloc linéaire.

La structure générale de notre systéme hyper-stable est représentée par la

Figure 1.1.

Ye

v

0 + G(s)

A

P(Y.)

Figure 1.1. Systeme hyper-stable.

Le résultat obtenu par Popov pour démontrer la stabilité de ce systeme est basé sur

I'inégalité suivante :

[#7(ve) v (©) dt=—¢ (13)

to
L'inégalité (1.3) est dite inégalité de Popov ou ;/gest une constante

indépendante du temps. Donc lorsqu’un systéme en boucle fermée décrit par les



équations (1.1) et (1.2) est globalement asymptotiquement stable pour toutes les
chaines de retour vérifiant I'inégalité de Popov (1.3), alors le systeme en boucle fermée

sera appelé asymptotiquement hyper-stable.

Théoréme 1. La condition nécessaire et suffisante pour que le systéme décrit par

(1.1) et (1.2) avec l'inégalité (1.3) vérifiée, soit stable (globalement stable) est la

matrice de transfert G(s) doit étre positive réelle [9].

Théoréeme 2. Si G(s) est strictement positive réelle alors le systétme est dit

asymptotiquement stable (ou globalement asymptotiquement stable).

En résumé, ce concept donne une condition nécessaire et suffisante pour déterminer
la stabilité. Il suffit d’examiner une fonction de transfert et vérifier 'inégalité de Popov.

Il n’est donc pas nécessaire de rechercher une fonction de Lyapunov.

Finalement, le critére d’hyper-stabilité est plus facile a utiliser que les fonctions
de Lyapunov et demeure ainsi un outil puissant d’analyse pour les systéemes non-
linéaires, et avec l'inégalité de Popov (1.3), il est possible d'étudier la stabilité d'un
systeme physique quelconque sans faire recours a la résolution de ['équation
différentielle qui gouverne sa dynamique. La vérification de cette inégalité permet de

savoir si le systéme est stable ou non et avec quel type de stabilité.

1.4 Stabilité au sens de Lyapunov

Les méthodes énergétiques directes ont suscité l'intérét de plusieurs
chercheurs. Lyapunov a développé une structure générale pour |'évaluation de la
stabilité d'un systéme régi par un ensemble d'équations différentielles afin d’obtenir
une évaluation plus rapide. L'idée de base des nouvelles méthodes développées est de
pouvoir conclure sur la stabilité ou I'instabilité du systéeme sans résoudre les équations
différentielles régissant le systeme. Elles utilisent un raisonnement physique simple
basé sur I’évaluation des énergies cinétique et potentiel du systéme [6, 7, 8].

La dynamique du systeme est décrite par un systeme d’équations différentielles

non linéaires de la forme suivante :



ax(® _
. f(x,u) (1.4)

avec X est appelé vecteur des variables d’état etu vecteur de commandes du systeme.

Théoréme 1. Soit un pointx,, on dit que X, est un point d’équilibre du systéme si
f(x,,u)=0. Le théoreme de stabilité de Lyapunov stipule que le point d’équilibre
(origine) X, est stable si dans un certain voisinage{) de l'origineXx,, il existe une

fonction réelle scalaire (fonction de Lyapunov) V (X) telle que :

1. V(X) est définie positive dans Q

dV (x)

q est semi-définie négative dans Q
X

Contrairement a l'approche temporelle, les méthodes directes cherchent a déterminer
directement la stabilité du systéeme a partir des fonctions d’énergie. Les méthodes
directes énergétiques non seulement permettent de gagner un temps requis au calcul
pas a pas que nécessite I'analyse temporelle, mais donnent également une mesure
guantitative du degré de stabilité du systéme. Cette information additionnelle rend les
méthodes directes tres intéressantes surtout lorsque la stabilité relative de différents
systemes doit étre comparée ou lorsque les limites de stabilité doivent étre évaluées
rapidement. Un avantage clé de ces méthodes est leur habilité dans I'évaluation du
degré de stabilité (ou d'instabilité). Le second avantage est leur capacité a calculer la
sensibilité de la marge de stabilité a divers paramétres du systeme, permettant ainsi

un calcul efficient des limites d'exploitation.

1.5 Modele mathématique dynamique du vol d’un avion

En introduisant les deux parameétres &, £ dans le systeme d’équations ci-

dessus, on obtient le modéele mathématique suivant [13,14,16] :



v (_ 95n(®) | 4iSCx gsin(@) cos(8) | 4iSCy\ _.
V/V—( St )cos(ﬁ) cos(a)+( ; +— )sm(ﬁ)+

(g cos(¢) cos(0) ql SC, )COS(,B) sm(a) n T cos(ﬁ‘) cos(a)

" (1.5)

B — _ [(_gsi‘r;(e) n q;jcx) sin(g) + T] cos(a) + [(gsm(¢) cos(8) n Q;f‘fy) OS(,B)]

gcos(¢p)cos(8) . q;SCy _ . _ sin(B) cos(B)
+[( S +— )Sln(ﬁ) ]sm(a) T—mv (1.6)

[—( gsin(®) q‘ S¢ X sm(ﬁ))sm(a)+(g ”5("’) cos(6) , q‘SCZ -p sm(ﬁ)) —cos(a)Tsm(“)]

: v
a = Cos(ﬁ) (1.7)
Izz-1 2, , Uxx=Tyy)Ixz i Xz
. [_(( Ixxyy) I IJchlzz)qr+(1 I ( Izzgzlx) ) a- P b(c CIIVzIz )]
p= = (18)
(l_lxxlzz)
Pr(Izz—Ixx) 2 Iyz
= + SC 1.9
Ly (p? ) zzyy (1.9)
(Ixx—l ) Xz ( zz-1 )IXZ Crlxz
7= [ ( Ixxyy lexlzz)pq-'-( Izzﬁix )qr+ Ixx (C + fl)jx )] (1.10)
==

¢ = p + qtan(8) sin(¢) + r tan(0) cos(¢) (1.11)
6 = q cos(¢p) — r sin(¢) (1.12)
Y = (gsin(¢) + rcos(¢))/ cos(6) (1.13)
avec

2
4G = p5 ou qi est appelé la pression dynamique.

Le modéle mathématique du vol obtenu, c’est un modeéle non linéaire englobe les deux

mouvements, le mouvement longitudinal est couplé avec le mouvement latéral. La



méthode de linéarisation permet d'obtenir deux systemes d'équations, la premiere

gouverne le mouvement longitudinal et le second pour le mouvement latéral.

1.5.1 Modeéle mathématique du vol latéral en fonction des

coefficients de stabilité

En introduisant les coefficients de stabilité latérale, le modele mathématique

du vol latéral décrit par les équations ci-dessus peut s’écrive sous la forme suivante :

B Vo + 1 Vycos(a) — g cos(8,) ¢ — pV, sin(a)=Yz.0 +Y,p +

Y,r+Ys 6, + Ys, 6, (1.14)
p—r'Z—i=(Lﬁﬁ+LPp+ Lo+ Lsy 8 + Lsq 65) (1.15)
f—pZ‘f:(Nﬁﬁ+Npp+ N, 7+ N, 8 + Nsg 6,) (1.16)
¢ = p +rtan(6,) (1.17)

avec Y;, L;, Njoui=fB,p,r, 98,0, , Représentent les coefficients de stabilité latérale.



1.5.2 Forme matricielle du modeéle mathématique du vol latéral

Le modele mathématique du vol latéral d’un avion peut s’écrire sous la forme

matricielle suivante :

x = Ax + Bu
avec
xT = [:Br p, ¢]
u' = [61': Sa]T
Yg Y, +sin(6y) Y, —cos(6,) g cos(6p)
Vo Vo Vo Vo
L[;+aN[; Lp+aNp Lr+aNr 0
A= A A A
Ng+ap N,+blL, N, + b L, 0
A A A 0
0 1 tan(B,)
Ysr Ysa
Vo Vo
L6r + aN(gr L(Sa + ClNé‘a
B = A A
Ng. + bLs, Ng, + bLgs,
A A
0 0
avec a = 22 ,
b= 2z
IZZ

I 2
A=1—ab=1-2

LI,
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1.5.3 Caractéristiques géométriques de I'avion

Les caractéristiques géométriques de I'avion CESSNA-182 sont présentées au

tableau :

Valeurs numériques pour CESSNA-182

Surface d’aile (Wing Area) ... .. e wee ceer ee vee ven wve ven en wve vee en wne wee een o 174.00.5q. fE

POids (WIGRE) ccvvv ves e et et et eie vee s e et et ae eae vt e en aen ene sneene e e e 0. 2054.00. IDS

Envergure d’une aile (Wing SPam) ... ... . e e v cve voe ves eve vee veev ee ves ee oe - .35.80. f £

Corde aérodynamique moyenne (mean aerody chord) ... .. . e evv vev o ... 4.90. ft

Vitesse du vol (@ir Speed) ... ... e v veivv voe ves ee et e et e e e e .219.00. ft /sEC

Densite de U'air (air density) ... ... wo v cee ves cer eeeven ev ee v +0..0.00205slugs /cu. ft

Theta initial (initial tRETA) ... ... .o e cee s ve cee et e ee vte eve e e eae een oo e e .0.00. TEd

ALLItUAE (RIGR) covveeeeeeeeeeeee ettt s 5000. ft

e e 21346, 5lugs. sq. ft

e vee w1967 5lUgs. sq. fT

v venee2e2.0.00. slUgs. sq. f Tt

..0.25

Tableau 1.1.: Caractéristiques géométriques de I'avion.
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1.5.4 Coefficients de stabilité latérale de I’avion

A partir des caractéristiques géométriques de I'avion et les conditions de vol, on

peut déduire les coefficients de stabilité latérale qui sont illustrés sur le tableau (1.2) :

Gradients Valeurs Coeff.de stabilité Valeurs
Cip —0.0890/rad Lg -28.7492 /rad. sec?2
Cip —0.4700/rad L, -12.4092 /rad. sec2
Cyr 0.0960/rad L, 2.5346/rad.sec?2
Crsr 0.1780/rad Ls, 57.4984 /rad. sec2
CLsa 0.0147 /rad Lsq 4.7485 /rad. sec?
Cn, 0.0650/rad Ng 10.1194/rad. sec2
CNp 0.0300/rad N, -0.3817/rad. sec2
Cn, 0.0990/rad N, -1.2512/rad. sec2
Cnsr 0.0530/rad I\ -802512 /rad. sec?
Cnsa 0.0670/rad Nsa -10.2284/rad. sec?
CYB 0.03100/rad Yp -32.2554ft/rad. sec2
Cy, 0.0370/rad Y, —0.3147ft/rad. sec?
Cy, 0.02100/rad Y: 1.7859ft/rad. sec2
Cysr 0.0000/rad Ysr 0.0000ft/rad.sec2
Cysa 0.1870/rad Ysa 19.4730ft/rad.sec2

Tableau 1.2. Coefficients de stabilité latérale.

D’apreés les caractéristiques de I'avion CESSNA-182 et les valeurs des coefficients de

stabilité, on peut déduire les matrices Aet B :
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—0.1473 —-0.0014 —-0.9918 0.1498
—28.7492 —12.4092 2.5346 0

A=1101194 —03817 —12597 0
0 1 0 0
0.0889 0
p—| 47485  57.4984
—10.2284 —8.2512
0 0
1 0 0 0
¢ [o 0 0 1]
1.6 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté quelques notions de stabilité et une
structure un peu particuliere des systémes hyper-stables sous une forme d'un schéma
standard composé de deux blocs, un bloc linéaire dans la chaine directe défini par

G(s), et un bloc non-linéaire décrit parg(y,). Et on a montré que le probléme de la

stabilité absolue de ce systéme consiste a trouver des conditions suffisantes sur ces
deux blocs pour que I'origine soit globalement asymptotiquement stable.

En effet, I'hyper-stabilité de ce type de systeme est particulierement
importante dans l'analyse de la stabilité et la synthése de lois de commande. Les
approches de commande avec un modele de référence que nous allons développer
dans le chapitre suivant sont basées essentiellement sur cette propriété.

Due a la complexité aérodynamique pour des angles d’attaques et de
dérapages importants, il est impossible de formuler un modéele mathématique
dynamique du vol latéral global, mais cette méthodologie de travail nous donne une

image générale d’'un mouvement dynamique pour des manceuvres bien spécifiques.
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Chapitre 2 Commande adaptative avec

un modele de référence

2.1 Introduction

Dans ce chapitre, on va étudier la synthése des lois de commandes adaptatives avec un
modele de référence basée sur les concepts de positivité et I'hyper-stabilité lorsqu’on fait subir
au systéme différentes sortes de perturbations extérieures ou une variation des parameéetre
internes du systéme. La commande adaptative avec modéle de référence est I'une des
techniques les plus utilisées dans un systeme industriel. Les performances souhaitées pour un
systéme physique sont spécifiées dans un modeéle de référence. La détermination d’une loi de
commande adaptative adéquate permet a la réponse du systeme de suivre celle du modele

méme en présence de perturbations, en agissant sur les performances dynamiques du systéme.

2.2 Commande Adaptative avec un modele de référence

2.2.1 Commande Adaptative

La commande adaptative est un ensemble des techniques utilisées pour I'ajustement
automatique des régulateurs pour assurer les performances voulues quand les parametres du
systéme a contréler sont inconnus et/ou variaient avec le temps [7, 8]. Le schéma de commande
adaptative avec modeéle de référence a été originellement proposé par Whittaker, Yamron et

Kezer élaborerent la stratégie d’identification du type gradient, connue communément sous la

14



régle du MIT (méthode du gradient), I'idée d’adapter en continu des parameétres dans le but

d’améliorer les performances du procédé [9, 10].

2.2.2 Systeme adaptatif avec modeéle de référence

Le mécanisme d’adaptation comporte un ensemble de blocs linéaires invariants, non
linéaire et/ou a paramétres variables dans le temps dont la sortie agit sur les parameétres ou
I’entrée du systéeme ajustable. La structure d’un systéme adaptatif avec modéle de référence est

donnée par la figure ci-dessous :

( L
T Modeéle J
+
um
—_—> e
Yo
»| Systeme ajustable
Mécanisme d’adaptation 1
Figure 2.1. Schéma d’un systéme adaptatif avec modeéle de référence.
2.2.3 Choix du modele de référence

Dans notre projet, le modeéle de référence est choisi selon trois criteres :
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* Lamatrice d’état A, est négative définie, pour assurer la stabilité et la maniabilité de

I’'avion au méme temps.

= Un dérapage induit par les ailerons est nul pour assurer un virage correct.

= Une inclinaison induit par les gouvernes de direction est négative pour améliorer la
stabilité statique. En respectant les trois critéres cités ci-dessus, les matrices parameétres
de I'’équation d’état du modele de référence que nous allons utiliser tout le long de notre

travail seront égales a [11] :

-07 0 -1 0 0 0
0 -11 0 -10 9 1
A, = , Bn=
9 0-07 0 -95 0
0 1 0 O 0 0

2.2.4 Synthése des lois de commandes adaptatives avec un modeéle de

référence (MRAC)

a MRAC sans perturbation extérieure
Considérons un systeme physique décrit par I’équation d’état suivante [11,15] :

X, (t) = A X, (£)+ B, u () (2.1)

avec X, (t) € R" vecteur d’état de dimensionn, u (t) € R" vecteur de commande de dimensionm

A, € R™" matrice de dimensionnxn, B, e R™™ matrice de dimension nxm.

Le modéele de référence est décrit par:
X (8) = ApXe () + B U, () (2.2)
avec A, e R""et B, € R"" sont des matrices constantes respectivement.

La dynamique de I'erreur :

X, (1) = X () = %, (1) (2.3)
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est régit par I'’équation d’état suivante :

X, (£) = X, (t) — X, (t) (2.4)
Um Xm
Modele de Référence
+ Xe
—>
. Xp -
,| Commande Up Systéme
Figure 2.2. Schéma synoptique de la commande adaptative avec un modele de référence.
D’apreés les conditions d’erzerberger [13] :
A=A, :BPB;(ATI_AP) (2.5)
B, = Bpo B, (2.6)
ouB; =(B;B,) " B; est appelé: Pseudo inverse gauche de Penrose.
A partir des équations (2.1 - 2.6), on obtient :
%, (t) = A% () - B,@ (2.7)
Ye (1) =C.x.(t) (2.8)
avec
©=B:(A, - A, ), ()~ B;B,u, () +u, ()] (2.9)

La méthode de I’hyper-stabilité a la synthése des lois de commandes adaptives consiste a
ramener le probleme de synthése a un probleme d’hyper-stabilité. En effet, on cherche a

élaborer un mécanisme d’adaptation des parameétres variables de facon a ce que le systeme de
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commande adaptive soit asymptotiquement stable c'est-a-dire I'erreur X, tend vers a zéro en

régime permanent. Donc il suffit de choisir les éléments variables de systeme linéaire de facon a
ce que sa fonction de transfert soit strictement réelle positive de facon a ce que le bloc de contre

réaction a caractéristique non linéaire vérifie I'inégalité de popov.

Notons que le systéme équivalent peut étre partitionné en une partie invariante de temps
linéaire décrite par (2.7), (2.8) et une partie non-linéaire variable dans le temps décrite par (2.9).
Pour le systeme de commande avec un de modele de référence, I'entrée du systeme peut étre

exprimée par:
U, (1) = K (t, %)% (1) + K, (€, % )u, (1) + K X, (1) (2.10)

avec k,(t,x,),k, (t, x,) sont des matrices dépendantes du temps et de I'erreur X, (t)

A partir des équations (2.7), (2.8), (2.9) et (2.10), on obtient un la représentions du systeme
hyper-stable:

X, (t) = (A, + Bk, )x, ()~ B,® (2.11)
Ye(t) =C.x. (1) (2.12)
avec
© =k, (t, %)~ B; (A, — A J+k, [, 0 + [k, (&%) - BB, Ju, (©) (2.13)

On applique I'inégalité de Popov :

Yy
e t) =y () @ dt>—y5 vt >t (2.14)

to

En remplagant I'équation (2.13) dans I'équation (2.14), on obtient :

1ot = [V Ot x) - B3 (A~ A Jo I, 0+, (%) - BB, Ju, @22 (2.15)

f

Le choix particulier qui satisfait l'inégalité de Popov (2.15) est,

18



kx(t1 Xe) + km - B;(An - Ap) =0 ye(t)x-rl; (t) + Jt.ﬂl ye(t)x-yl; (t)dT (216)

k,(t,x,) — BB, = a, Y, (t)un (1) + j B, y.(tul (t)dz (2.17)

Ou a,pet a,,p,sont des matrices définies positives de dimension appropriée. Maintenant,

nous devons définir les expressions suivantes comme se suit :

k, (t,x.) =k, +Ak, (t,X,) (2.18)
k,(t,x.) =k, +Ak,(t,x,) (2.19)
u,(t)=u,,(t)+uy,(t) (2.20)

En outre, les matrices constantes k, et k, sont congues pour certaines valeurs spécifiques des

parametres du systeme qui sont données par :

k, =—k, + B;(An - Ap) (2.21)
k,=B;B, (2.22)
et les gains d'adaptation,
AR, (t,%,) = @, ¥, (0] ©)+ [ B, Y. Ox) (1) d7 (2.23)
0
AK, (t,%,) = &, Y, O)un () + [ B, Yo O)un (D d 7 (2.24)
0

Cependant, la loi de contréle nominal, est donnée par,
U () =K, X, (1) + kU, (1) + KX, () (2.25)

Et la loi de contréle adaptatif, est donnée par,

U, (t) = Ak, (t, X)X, (1) + Ak, (t, x.)u, (t) (2.26)

La structure d'un systéme de commande avec un modele référence est illustrée a la figure 2.
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b MRAC avec une perturbation extérieure

De la méme fagon que pour le MRAC sans perturbation extérieure. Cependant il suffit de
connaitre la valeur maximale de la perturbation. Considérons le systeme physique décrit par les

équations d’état suivantes :
X, (1) =Ax,(t)+B,u,(t)+B,d(t) (2.27)
Ou d(t) représente la perturbation extérieure qui affecte le systeme considéré.

On définie la commandeu ,(t) comme étant :
u, (1) =K, (t, %)%, (1) + Kk, (t, X.)u,, (t) + K, X, (1) + Ky (2.28)

Ou les gainsk, et k, sont les sommes du gain intégrateur et proportionnel. L’équation (2.9) peut

s’écrire sous la forme suivante :
@, =k, (t%) B! (A, A )+ ko Jo, 0 +[k, (t %) - B:B, i (6) + [k, +d () (2.29)

En utilisant le critére de Popov, I'équation (2.31), s’écrira donc,
ns(,t) j Ok, (tx,) B2 (A~ A )+k, Jeo 0+ [k (tx,) - B:B, b (0)+ [k, +d 0]t > 2 (2.30)

Si nous regardons attentivement, nous verrons que l'équation ci-dessus (2.30) peut étre

transformée en deux termes:

b
nq (t,t) =n(ty,t,) + _[ yeT (t) [kd +d (t)]dt = _7/5 v, 21, (2.31)

ty

Ou le premier terme représente la condition d'un systeme MRAC asymptotiquement hyper-

stable sans perturbation et admis exactement la méme solution qu'avant (2.16) et (2.17). Si d(t)

est une perturbation bornée inconnue, le deuxieme terme de (2.31) admis la solution suivante

qui satisfait I'inégalité de Popov,

20



kg = o sign(y, (1)) (2.32)
Avec, o >d . etd  =max|d(t).

L'insuffisance dans cette approche est que le bruit de mesure et les inexactitudes dans la mise en
ceuvre peuvent entrainer une oscillation de la variable de controle autour de la valeur souhaitée.
En outre, I'analyse de la stabilité du systeme en boucle fermée nécessite d'améliorer les
performances du controleur en diminuant le gain pour de petites valeurs d'erreur de signal. Cela

peut étre réalisé par une stratégie de rétroaction continue :
ke =ay.’(t) (2.33)

Ou & est une matrice définie positive et P est un entier impair.

2.3 Conclusion

La commande adaptative avec un modeéle de référence (MRAC) a connu maintes
applications industrielles, et surtout dans le domaine de I'aéronautique. En effet, la stabilité
asymptotique est assurée, a condition que la matrice de transfert de la partie linéaire de la
contre-réaction équivalente soit strictement positive réelle. Le mécanisme d'adaptation et
I'erreur de poursuite du modeéle ont été améliorés pour une classe de systemes linéaires
variables dans le temps avec des perturbations inconnues. Le travail futur est basé sur la
conception de systemes de contrdle avec un modele de référence basés sur I'estimation de

perturbations inconnues.
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Chapitre 3 Simulation et interprétation des résultats

3.1 Introduction

Dans ce chapitre, nous allons présenter les résultats obtenus par la commande
adaptative avec un modeéle de référence pour controler un systéme physique modélisé par
modele d’ordre deux stable d’une part, et d’autre part on fait subir au systéme une variation
de ses parametres internes pour envisager les avantages et les inconvénients de cette

méthode de commande MRAC.

3.2 Etapes de simulation

Pour bien analyser les performances de la commande MRAC, il est meilleur de suivre

les étapes suivantes :

3.2.1 Classe des systemes a simuler

La classe des systémes physiques a simuler sont modélisés par un modele d’ordre
deux variant dans le temps d’une part, et d’autre part ses paramétres sont bornés dont la le

modele d’état suivant :
Xp :Apxp+Bpup a b 0 1 0 0
avec Apz ;sz ;sz ;Dp:
y,=C,x,+D,u, c d 1 0 1 0

b|<b,

— “max ’/

avec [a|<a,,, €| <Com et [d]<d s -
3.2.2 Choix des parametres du modele de référence

Les parametres du modele que nous allons utiliser tout le long de ce chapitre

sont choisis de telle facon que notre modele de référence est stable, que ce soit le systeme a
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contrbler est stable ou instable. A titre d’exemple de simulation, on choisit un modeéle de

référence représenté dans |'espace d’état par les équations suivantes :

X, = A, X, +B,U, 0 1 0 1 0 0
avec A, = ;B = iCh = ;D =
Y, =C.X,+D,U, -1 -14 1 0 1 0

3.23 Parametres caractéristiques du modele de référence

Pour identifier les paramétres caractéristiques du modele, on utilise la fonction damp du
MATLAB. Cette derniére fonction permet d’afficher les valeurs propres, le coefficient

d’amortissement et la pulsation naturelle :

Eigenvalue Damping Freqg. (rad/s)
-7.00e-001 + 7.14e-0011 7.00e-001 1.00e+000
-7.00e-001 - 7.14e-0011 7.00e-001 1.00e+000

La réponse indicielle du modele de référence est représentée sur la Figure ci-dessous:

Step Response
15¢ C C C T T T

To: Out(1)

Amplitude
o
[o)]

0.4 - o

0.2~ o

To: Out(2)

02" : : : : : : :
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Time (sec)

Figure 3.1. Réponse indicielle du modeéle.
La figure en haut, nous montre la réponse indicielle du modéle qui peut étre interprétée
physiquement comme le déplacement et la vitesse. La réponse est générée par la fonction
step du logiciel MATLAB.
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3.3 Commande avec un modele de référence sans perturbations

extérieures

Dans cette section, nous présentons des exemples numériques pour démontrer les

performances des systémes MRAC sans perturbations extérieures congus selon les lois de

commande décrites dans le chapitre précédent :

Up (1) = Upo () + U, (1)

[0 2
Casi: A =| " 2} k, =[3.0000 0.6000] et
[0 2
Cas2: A, =|, J k, =[-5.0000 -0.4000] et
3.3.1 Commande MRAC avec gains fixes ou nominale

Les résultats de simulation par la loi de commande nominale U, (t) sont illustrés

sur les figures 3.2-3.5:
U, (1) =up, (1)
avec
U (1) = kX, (8) + KUy, (8) + ki X, (1)

K, =—k,+B(A,—A) et k,=B'B,

X —

15 0.6
x1 modele X2 modele
@ 0.4 5
8 x1 systéme L] / X2 systéme
2 2
i/ g
0.5
< < 5
0 -02
0 5 10 15 10 15
Temps (sec.) Temps (sec.)
0.4 0.3
erreur yel| erreur ye2|
o 02 o 02
o °
2 2
s o Z o1
£ £
< 02 < 0
-04 0.1
0 5 10 15 0 10 15
Temps (sec.) Temps (sec.)
5 T 5 T
commande up commande up
@ 4 @ 4
k-] °
2 2
33 53
£ £
<2 <2
1 1
0 5 10 15 0 10 15

Temps (sec.)

Temps (sec.)

Figure 3.2. Evolution des signaux de premier cas par la commande nominale ol I'entrée est

I’échelon unité.
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Figure 3.3. Evolution des signaux de deuxiéme cas par la commande nominale ol I'entrée est
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Figure 3.4. Evolution des signaux de premier cas par la commande nominale ou I'entrée est
un signal carré.
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i / — ERA \ AN
2 2 p ~ \
55 3 0\ / 7 =
£ £ { /
<, < /
\anans A\ anan /
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0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
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4 T 4 T
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o 2 \ \ o 2
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20 T 20 T
(4 commande up /4 commande up
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£ 20 = 20
E ol — L \ S ol — ) \
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-60 -60
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Figure 3.5. Evolution des signaux de deuxieme cas par la commande nominale ou I'entrée est
un signal carré.

3.3.2 Commande MRAC avec action intégrale

Les résultats de simulation par la loi de commande MRAC avec action

intégraleu , (t) sont illustrés sur les figures 3.6 - 3.9 :

Up (£) = Upo(8) + U (1)
avec

Upy (£) = AK, (8, %)X, () + Ak, (8, X )up, (1)

AI(x (t’ Xe) = 0[1 ye (t)X; (t) + jﬁl ye (t)x-g (t) dT

Aku (t’ Xe) = a2 ye (t)u; (t) + j.ﬂZ ye (t)u; (t)dT
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avec action Pl ou I'entrée est I’échelon unité.
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Figure 3.6.
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Evolution des signaux de premier cas par la commande MRAC
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Figure 3.7. Evolution des signaux de deuxiéme cas par la commande MRAC

avec action Pl ou I’entrée est I’échelon unité.
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Figure 3.8. Evolution des signaux de premier cas par la commande MRAC
. NS . . .
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Figure 3.9. Evolution des signaux de deuxiéme cas par la commande MRAC

avec action Pl ou I'entrée est un signal carré.

3.4 Commande avec un modele de référence avec perturbations
extérieures

Dans cette section, nous présentons des exemples numériques pour démontrer les
performances des systemes MRAC avec perturbations extérieures sinusoidales congus selon

les lois de commande décrites dans le chapitre précédent :

Up (8) = U (8) + U (6) + U5 (1)
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Et la deuxieme composante de la loi de commande adaptative U, (t) est donnée par,

u,,(t) =k, avec, k, = o sign(y,(t))

15 T 5
x1 modele ——x2 modele
§ 12 / / x1 systéme é , — X2 systéme
= =
LS/ \ ; i/
K 10 20 30 40 50 K 10 20 30 40 50
Temps (sec.) Temps (sec.)
0.1 T 4 T
o A N ) erreur yel| b i erreur ye2|
@ iy il Ly o
TN WA sy HAN N \
< -0.2 \\/J/ g -2
03 10 20 30 40 50 -40 10 20 30 40 50
Temps (sec.) Temps (sec.)
60 T 60 T
w0 . ™ commande up " . . commande up
@ u @
$al £ / £l £ /
S =3
£ 15
< 0 < 0
-20 -20
10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Temps (sec.) Temps (sec.)
Figure 3.10. Evolution des signaux de premier cas par la commande MRAC
avec perturbation ou I'entrée est un signal carré.
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0.1 4
o A N ) erreur yel| » fu n erreur ye2|
o g Ul Uy o
I I W e Y Y AN N \
E -0.2 \\/./ E -2
03 10 20 30 40 50 740 10 20 30 40 50
Temps (sec.) Temps (sec.)
20 20
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@ " ) N
1 20 | \ 1 0 | \
LN N N LN N N
-60 -60
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Figure 3.11. Evolution des signaux de deuxiéme cas par la commande MRAC

avec perturbation ol I'entrée est un signal carré.
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3.5 Conclusion

Les résultats obtenus par les systemes MRAC avec adaptation Pl sont meilleures que
les systemes MRAC avec des gains fixes. Les matrices coefficients ont une influence
importante sur la convergence des erreurs d'état ou de sorties. La valeur élevée de ces
coefficients conduit a une énergie de loi de contrble élevée, et l'erreur de sortie est

asymptotiguement stable.

Le mécanisme d'adaptation et I'erreur de poursuite du modele de référence ont été
améliorés pour une classe de systémes linéaires variables dans le temps avec des
perturbations sinusoidales. Et nous avons montré que, si la poursuite par stratégie de
rétroaction discontinue est utilisée, un gain important est nécessaire pour améliorer I'erreur
d'état, mais si une erreur d'état stationnaire ne peut pas étre acceptée avec de tels

processus, le contréle par stratégie de rétroaction continue est utilisé.
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Chapitre 4 Simulation du vol latéral d’un avion

4.1. Introduction

Dans ce chapitre, nous allons simuler la réponse de notre systéme (avion) par la
commande adaptative avec un modele de référence (MRAC), en utilisant le langage de

programmation MATLAB (SIMULINK).

4.2. Commande MRAC sans perturbation

On applique une commande adaptative avec un modele de référence (MRAC)
avec et sans action intégrale dans un environnement non perturbé pour différentes

valeurs de < et f5.

Comme il a été procédé pour la commande adaptative appliquée au systeme
d’ordre deux dans le troisieme chapitre. Le signal de référence r(t)est choisi comme

étant un signal échelon unité.

Les signaux de sortie du systeme (avion) sont: I'angle de dérapage et l'inclinaison

latéral (B et @), les deux commandes (Up,, Up,) et I'erreur de sortie Y, .
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4.2.1. Commande MRAC sans action intégrale (P)

On appliqgue une commande adaptative avec un modele de référence sans
aucune perturbation extérieure avec une forme Proportionnelle du gain de

commande. Pour différentes valeurs de o .

Premierement, on choisi # = 0; & = 0 est on obtient les signaux suivantes :

18 T T

p modele
16 (k systéme -
14 f\{\

12 A

A A A

J v

£ gl |

m l [\l
6 J
4 )

2
0
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Temps(sec)
10 5 T
L modeéle ||
9 — systéme []
1/
i
6

5.

[}

T 5

L

o

1l

il

il

1

0

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Temps(sec)

Figure 4.1. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

sans action intégrale avec a et B = 0.

e Dans la figure 4.1 on observe que l'angle de dérapage et I'angle d’inclinison

(B, @) du systéme ne suit pas le modéle de référence(f,,, B.,)
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Upl(deg)

Erreur(deg)

Temsp(sec) Temps(sec)

Figure 4.1.a. Evolution des commandes Upl et Up2 par la commande MRAC sans action

intégrale avec a=0 et =0

Les commandes(Up; et Up,) sont bornées, et la fréquence d’oscillation est

tres faible.

0.1¢

0.05 [\

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Temps(sec)

Figure 4.1.b. Evolution des erreurs.

Comme I'erreur converge vers une constante différente de zéro doncle

systéme est stable.
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Nous essayons de changer la valeur de a et B et on prenant le cas suivant :

Pour a = 0.001. 4%, ;6 =0

[ E
modeéle
systéme fq

18

16

-
i
T

-
N
paE
./

Bitha(deg)
o b
\\\

0 1 2 3 4 5 6

Temsp(sec)

12 T T
modele
systéme

10

/;?F

8
- /
()
S 6
=
o

| /

| /

0

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Temps(sec)

Figure 4.2. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

sans action intégrale avec a =0.001et =0.
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Upl(deg)

e D’apreés la figure 4.2, on remarque la méme chose que la figure précédente ,on

observe que I'angle de dérapage et I'angle d’inclinisation (3, @) du systeme ne

suit pas le modéle de référence (B, Opm)-

10

Up2(deg)

2 3 4 5 6 7 8
Temps(sec)

Figure 4.2.a. Evolution des commandes Up1 et Up2 par la commande MRAC sans action

intégrale avec a =0.001et B=0.
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e Les commandes (Up; et Up,) sont bornées, la fréquence d’oscillation est tres

) /\\ /\
NDZIBIRIFANA
s N

o L

-2.5
0

Temps(sec)

Figure 4.2.b. Evolution des erreurs.

e Comme |'erreur converge vers une constante nulle donc le systéeme est

asymptotiquement stable.
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4.2.2. Commande MRAC avec action intégrale (PI)

On applique une commande adaptative avec un modele de référence sans
aucune perturbation extérieure avec une forme Proportionnelle Intégrateur du gain de

commande, pour différentes valeurs de < et 5.

Pour § = 0.01.I,55; @ = 0.01. x4 , les résultats de la simulation sont illustrés sur les

figures ci-dessous :

16 r
modéle

14 A\ i

systéme

T Al

/

Bitha(deg)
=
[ee] o

(op]
I

SN
——

0 2 4 6 8 10 12

Temns(ser)

10 5 £ T
modéle

9 — systéme []

Phi(deg)
a
I

o] 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Temps(sec)

Figure 4.3. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec action intégrale avec a =0.01et =0.01.
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e Onremarque que le signal de sortie suit le modéle de référence (fm, pm)

avec une erreur petite et constante.

=)
[}
k=)
g
3 /
2
1
2 3 4 5 6 7 8 9 10 0 1 2 3 4 5 6 7 8
Temps(sec) Temps(sec)

Figure 4.3.a. Evolution des commandes Upl et Up2 par la commande MRAC avec action

intégrale avec a =0.01et f=0.01.

e les commandes(Up, et Up,) sont bornées, la fréquence d’oscillation est tres

faible.

1)
ATV
REl
niy
Bl

-0.25
0

Erreur(deg)

Temps(sec)

Figure 4.3.b. Evolution des erreurs.
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cas

Dans ce cas l'erreur est tres petite et converge vers zéro.

On remarque aussi que le signal de sortie suit le modéle de référence
(Bm,¢pm) avec une erreur nulle car I'effet de I'intégrateur joue un réle
tres important pour obtenir une meilleure performance, les
commandes(Up, et Up,) sont bornées, la fréquence d’oscillation est
tres faible.

En suite, nous essayons de changer un peu les valeurs de a et et on prend le

suivant: B =0.1.Lx;a = 0.1.1,x,

15 T T
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systéme
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= /
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I}
=
m
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0
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
10 Temns(sec) . .
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[0}
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0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
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Figure 4.4. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec action intégrale avec a’=0.1et f’=0.1.
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e Observe une tres bonne pour suite du modele de référence par le signal de sortie

pour un bon choix des paramétres @« = 0.1.1,x, et f =0.1.1,x, .

10

Temps(sec) Temps(sec)

Figure 4.4.a. Evolution des commandes Upl et Up2 par la commande MRAC avec action

intégrale avec o’ et f’=0.1.

e les commandes sont bornées, la fréquence d’oscillation est tres faible.
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Figure 4.4.b. Evolution des erreurs.
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e L’erreur entre le modele et |a sortie est trés négligeable qui peut étre considéré
comme nulle en régime permanant mais la commande souffre en régime

transitoire.

4.3. Commande MRAC avec une perturbation extérieure

On applique une commande adaptative avec un modele de référence MRAC
avec perturbation extérieure. Pour tester les performances de la commande, on prend

deux types de perturbations :
- Perturbations constant (constant)

- Perturbations sinusoidal (Sine-wave)

4.3.1. Perturbations constantes

Le bloc Constant de simulink génére une valeur constante réelle ou complexe
de sortie scalaire, vectorielle ou matricielle selon la dimensionnalité du parametre de

valeur constante.
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1.4

1.2
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0.2

0] 10 20 30 40 50 60
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Figure 4.5. Sortie reélle scalaire du bloc constant.
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On varie dans ce cas la valeur du bloc constant.

PourlavaleurdeC=1:
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Figure 4.6. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec perturbation extérieure (constante) C = 1.

e On observe que I'angle de dérapage et I'angle d’inclinisation (S, @) de la sortie

du systéme suit le modéle de référence(S,,, 9,,) -
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Figure 4.6.a. Evolution des commandes Up1l et Up2 par la commande MRAC avec perturbation

extérieure (constante) C =1.

e Les commandes (Up,, Up,) présentent quelques oscillations au début de
régime transitoire, ensuite elles disparaissent complétement et convergent

vers une constante en régime permanent.
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Figure 4.6.b. Evolution des erreurs.

e Les erreurs convergent vers une valeur nulle aprés un temps d’environ de 25

seconds.
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Maintenant, on change la valeur de la perturbation, et on prend d’autre valeur, par

exemple C=10.
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Figure 4.7 Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec perturbation extérieure (constante) C = 10.

on observe que I'angle de dérapage et I'angle d’inclinisation (5, @) du systéme
suit le modele de référence(fS,,, @,,) avec une erreur de plus en plus

important.
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Figure 4.7.a. Evolution des commandes Up1 et Up2 par la commande MRAC avec perturbation
extérieure (constante) C =10.

e Les commandes(Up; et Up,) sont stables avec quelques oscillations au début

de régime transitoire.
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Figure 4.7.b. Evolution des erreurs.

e Les erreurs convergent vers une constante nulle, ce qui veut dire que les

erreurs sont asymptotiquement stables.
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Maintenant, on continue a augmenter la valeur du Constant.
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Figure 4.8. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec perturbation extérieure (constante) C = 20.

e on observe que I'angle de dérapage et I'angle d’inclinisation (S, @) du systéme

suit le modele de référence (f,,, @,,) avec une erreur importante .
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Figure 4.8.a. Evolution des commandes Up1 et Up2 par la commande MRAC avec perturbation

extérieure (constante) C =20.

e Les commandes(Up; et Up,) sont stables et avec quelques oscillations au

début de régime transitoire.
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Figure 4.8.b. Evolution des erreurs.
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e Les erreurs convergent vers une valeur nulle aprés un temps d’environ de 30

seconds.
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Remarque :

En présence des perturbations, On remarque que les erreurs sont
asymptotiquement stables. Ainsi que les commandes sont stables sauf la présence de

guelques oscillations en régime transitoire.

4.3.2. Perturbation sinusoidal

Pour générer des perturbations sinisoidales, on utilise le bloc sine wave de toolbox

simulink.

0 10 20 30 40 50 60

Temsn(sen)

Figure 4.9. Sortie reélle scalaire du bloc sine-wave.
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On varie dans ce cas la valeur de bloc Sine-wave.

Pour I'amplitude =1 et fréquence=1 rad/s :
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Figure 4.10. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec perturbation extérieure (sinusoidal) A=1 et Fr=1rad/s.
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e on observe que I'angle de dérapage et I'angle d’inclinisation (£, @) du systéme

suit le modele de référence (S, @) -

Upl(deg)

Temns(ser) Temns(sec)

Figure 4.10.a. Evolution des commandes Up1 et Up2 par la commande MRAC avec

perturbation extérieure (sinusoidal)Am=1 et Fr=1rad/s.

e Les commandes (Up; et Up,) présentent des oscillations faible.
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Figure 4.10.b. Evolution de I’erreur entre la sortie de systeme et la sortie de modéle.

e L'erreur présente des oscillations.
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Maintenant on change la valeur de I'amplitude.

On prend : Am=5 et Fr=1rad/s

16 T T

modéle
14 A

systéme ||

= =
o N
T

Bitha(deg)
[e0]

0
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Temps(sec)
12 T T
modele
T systéme
10
/’_'_'_H_,_’_'
=l T

8
=)
()
2 6 /
ey
=Y

4 /

2

0

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Temps(sec)

Figure 4.11. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec perturbation extérieure (sinusoidal) A=5 et Fr=1rad/s.
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e On observe que I'angle de dérapage et I'angle d’inclinisation (£, @) du systéme
suit le modele de référence(f,,, @,,) mais cette fois-ci avec des faibles

ossciations.

- ;

Upl(deg)

Up2(deg)
w
\
!
/

3 4 5 6 7 8 9 10 0 1 2 3 4 5 6 7 8
Temps(sec) Temps(sec)

Figure 4.11.a. Evolution des commandes Up1l et Up2 par la commande MRAC avec

perturbation extérieure (sinusoidal)Am=5 et Fr=1rad/s.

e Lescommandes(Up, et Up,) sont devenues oscillatoires.
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Figure 4.11.b. Evolution de I'erreur entre la sortie de systéme et la sortie de modele.

e Les erreurs présentent des oscillations plus que le cas précédent.
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Maintenant, on augmente la valeur de la fréquence.

On prend : Am=5 et Fr=10rad/s
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Figure 4.12. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinison en bas par la commande MRAC

avec perturbation extérieure (sinusoidal) A=5 et Fr=10rad/s

® On observe que I'ange de dérapage et I'angle d’inclinisation (£, @) du sysyteme
suit le modéle de référence(f,,, @,,) avec la presence des osscilations qui

devenuent de plus en plus important.
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4.4. Conclusion

La commande adaptative avec modele de référence (MRAC) donne de trés bons
résultats, et les faibles perturbations extérieures constantes C=1 n’affectent en rien sur
la stabilité par contre si la perturbation constante environs C=20 on remarque une
erreur de poursuite importante. Cependant, on obtient des commandes qui vérifier les
caractéristique de I'avion avec quelques oscillations en régime transitoire. Par contre
dans le cas des perturbations sinusoidales, les erreurs présentent des oscillations et les

commandes peuvent devenir instables.
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Conclusion générale

Dans ce travail de mémoire, quelques notions de stabilité, systémes hyper-
stables et le modele mathématique d’un avion ont été présentés. En effet, le modéle
mathématique obtenu est représenté par un systéme d’équations non-linéaires
couplées, cependant nous ferons appel aux méthodes de linéarisation autour d’un
point de fonctionnement (vol stationnaire) pour obtenir deux systémes d’équations
linéaires, le premier systeme gouverne le mouvement latéral et le second pour le

mouvement longitudinal.

Ensuite, La synthése des lois de commande adaptative avec un modele de
référence (MRAC) basée sur le concept d'hyper-stabilité et de positivité ont été
présentées en présence de différentes sortes de perturbations extérieures ol une

variation des paramétres internes du systeme.

Les approches de la commande adaptative avec un modeéle de référence

(MRAC) développées sont :

=  MRAC avec un gain fixe
=  MRAC avec action PI
=  MRAC avec perturbation extérieure
Plusieurs tests de simulations ont été effectués sur différents types de
commande grace au langage MATLAB (SIMULINK) ainsi que leurs interprétations
physiques. Ces approches de la commande adaptative avec modele de référence

(MRAC) donnent de tres bons résultats sur la stabilité du systeme.

L'application de ces lois de commande au vol latéral d’un avion léger de type

CESSNA-182, montrent une trés bonne poursuite du modele de référence par les
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signaux de sortie du systeme (angle de dérapage et I'angle d’inclinaison latérale), car
I'effet du terme d’intégration joue un réle tres important pour I'obtention d’une

meilleure poursuite du modele de référence.

Finalement, I'ensemble des résultats obtenus confirme |'apport trés significatif
de ce type de commande et sa souplesse pour tenir compte les caractéristiques
géomeétriques des gouvernes et le confort des passagers. Mais I'inconvénient majeur
de ce genre de commande réside au niveau de faibles variances pour les perturbations
extérieures (quelques degrés) sinon les signaux de commandes présentent des

amplitudes de plus en plus importantes en fonction de la variance.

Parmi les perspectives de ce travail, nous souhaitons améliorer la qualité de
contréle par I'application de la méthode de Lyapunov ainsi que leur implémentation
sur la carte DSP spécialisée. Un second objectif porte sur |'extension des méthodes
précédentes au cas des modeles non linéaires dans un contexte bruité. Finalement,
Nous espérons que notre travail va enrichir la recherche du domaine de commande

adaptative des processus physiques.
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