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RESUME

Ce mémoire se concentre sur la commande non linéaire appliquée aux avions de transport,
avec pour objectif la synthese de lois de commande efficaces. Le travail comprend trois
grandes étapes : I'établissement d'un modele mathématique pour le contréle du mouvement de
I'avion, la conception de lois de commande adaptative basées sur I'approche de I'hyper-
stabilité et la réalisation de tests de simulation sur MATLAB pour évaluer les performances
des commandes MRAC. L'étude se focalise spécifiquement sur le vol latéral du Boeing 747.
Les résultats de cette recherche offrent une contribution significative dans le domaine de la
commande adaptative et de I'nyper-stabilité appliquées aux avions de transport.

Mots clés : Commande adaptative, I’hyper-stabilité, Boeing 747.

ABSTRACT

This thesis focuses on nonlinear control applied to transport aircraft, aiming to synthesize
effective control laws. The work consists of three main stages: establishing a mathematical
model for aircraft motion control, designing adaptive control laws based on the hyper-stability
approach, and conducting simulation tests using MATLAB to evaluate the performance of
MRAC (Model Reference Adaptive Control) commands. The study specifically focuses on
the lateral flight of the Boeing 747. The results of this research provide a significant
contribution in the field of adaptive control and hyper-stability applied to transport aircraft.

Key words: Adaptive control, hyper-stability, Boeing 747.

LAY

O el Cally Allad e ) 8 0 8 Cong o Jail) < yilda e galaal) Jadldl e oSl e da g kYl oda S5 53
c@.}é&:Zuwyw\ﬁﬁm‘gcB}u\Kﬁ@ngjcéw@ajM_)d;\f&m
c@m\J\JﬁuY\

MRAC sl sl ¢1af apiil Ol La aladiuly slSkae <l jlisl ¢ jal

C Jlae (8 Aals daalie Cand) 13 3l 5365 747 asa 5yl uladl ) puhall e sase JS8 Al Al S 55
Jail) el il e Gadaall 3381 1Y) g oSl HSal),

T4T s M) )T (A oSal] sAdAl cilalsl)



TABLE DES MATIERES

REMEICIEMENT ..., 3
DOAICACE cevvrieereeeeeneeesseeeessscsessscsasssssasssssasssssasssssasssssasssssasssssssssssasssssassssons 4
RESUING. e e e iiieereeeneeiiieeeeeseeeeseessssssssssesssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssiiossnns 5
T ADIE (S I At T @S e eeereeeeeeeeeeseeeeesseeeessecssssesssssssssssssssssssssssssosssssosssssanssssassssans 6
Liste des figUIeS...ccoiieiiiiiniiiiinniiiiiniiirinteeiesstessnsseosesssosssssesssnssssssssssiimnsssssnsses 8
LiSte deS taDleaATIX eeeeniereeiiereeeeereeeseeesesesesesesssesesssesessssssssssssssssssssssssssssriosssanses 9
Liste des symboles et unités de MesSUre......cccevveeiiieiiiiiiiniiiniiiietiierctnrcsnscnsonmnse. 10
LSO (@S AN XS et uueeeeneeereeeeeraeeeesseeecssseecsssscsssssssssssesssssassssriosssssssssssssssonsssns 11
Introduction @nérale.........ocoviiiiiiniiiiiiiniiiiiiiieiiinieiieiiietcinstsestoionsssnsssensosnses 12
CHAPITRE 1 : Généralités sur 165 COMMANTES..eeeeeeerereeereeeeeereseeesenseecrmesscennnes 14
R 1o o o (VT o) o VS 14
1.2 Etatde Part sur les [0ois de COmMMAaNAe. .....ooverneeee et e et 14
1.3 Technique de la Commande. .........c.oiiiiii e 15
1.3.1 Commande lNAUTE. . ...ttt e e, 15
A Lacommande PlID .. ..., 15
b. Lacommande optimal LQR ... ... 16
c. Lacommande quadratique gaussienne (LQG)..........cooviiiiiiiiiiiiiie e 16
d. Lacommande H inFini. ..o, 17
1.3.2  Commande NON HNBAITE. . ..., 18
a. Lacommande adaptatiVe. ...........ooeiniiniiei e 18
D. Lacommande FlOUE. ......oooiiir e, 19
c. Lacommande par mode gliSSant...........c.ouiiriiiiiii e 20
d. Lacommande inversion dynamique (NDI)..........cooiiiiiiiiiii e, 21
e. Lacommande prédiCtiVe. .........o.oniiniii 21
L4 CONCIUSION. .ottt e e e 22
CHAPITRE 2 : Modélisation dynamique de ’aViON.......ccvuveiuiuininiereinrninenrnrnenenns 23
2. L I OUCTION. e e 23
2.2 MOABIE AVION. ... 23
2.3 REPEIES ULIIISES. ... e 24
2.4 Linéarisation des EqUALIONS. .. .. ...ttt e 24
2.5 MOBIE TAtEIAl. ... o 30
2.5.1 Mouvement latéral direCtionnel. ... ... 33
2.5.2 Equation latéral sous forme d’espace d’état..............coeviiiiiiiiiiiiiiiiiiiin 34
2.6 Modele fINal TatEral. ... ....oooiii e 35
2.0 CONCIUSION . . . e 36



CHAPITRE 3 : commande adaptative avec un modele de référence.....cccceeeveeneinnnns 37

B0 A 1 10T [0 Tod 1 o] 37
3.2 La théorie de I’hyper-stabilité............ ... 37
3.3 Commande adaptative avec un modele de référence.................ooviiiiiiiinnnn 38
3.3.1 Commande adaptatiVe. .........ooeieiiiiti e 38
3.3.2 Systeme adaptative avec un modele de référence.................ooooiiiiiiiil. 39
3.3.3 Choix de modeéle de réferencCe. ..........ooviieieiiiiii e 39
3.4 Synthése des lois de commande adaptatives avec modéle de référence................. 39
3.4.1 MRAC sans perturbation eXteriCUr. ... ....ocoeutententtetetaiieateiteaeeieenneeneennns 39
3.4.2 MRAC avec une perturbation eXteriCure. .........oouveuririrerreeneenneaneeeenneaneannns 42
35 CONCIUSION. ... e 43
CHAPITRE 4 : simulations et interprétations....cceeeeeeeeieereenreeeecreecacereececnsescacnes 44
o A i oo [0 Tod o] T PP 44
4.2 Simulation on boucCle OUVEIte. ...... ..ottt e 44
4.3 Commande MRAC sans perturbation eXteriCur ..............ooeveererinrereneneenenennnnn 47
4.4 Commande MRAC avec une perturbation eXtérieure.............ccoeeveieinneennnenn.. 53
4.4.1 Perturbation CONSLANTE. ........oiuitiiitt ittt e, 53
4.4.2 Perturbation sinusoidale. ............oiiiiiiiii i 59
A5 CONCIUSION. ...ttt et e e e e e e e e 61
CONCIUSION GBNBIAIE. . iuiieieiiiiieeieintiteeeeeearensensescscnsencessnsensonsessssansansassnsnns 64
ANNEXE. Areiiieiniiieiniitietetetetttteetsesesesssssssssssasssssasssssssasssssssssssssssssssssssssssns 65
ANNEXE. Blutriniiiiiiiiiiiiiiiiiiiieiiiiieietetesesasasasasasasasasasssssssssssssssssssssssssssssssssssss 68
] (=] 7 - TR 69



LISTE DES FIGURES

Figure 1.1. Bloc de contréleur PID

Figure 1.2. Régulateur LQR

Figure 1.3. Régulateur LQG

Figure 1.4. Modéle Hoo augmenté

Figure 1.5. Probléme Hoo standard

Figure 1.6. Schéma d’un contréleur flou

Figure 2.1. Les différentes boucles de contréle en jeu

Figure 2.2. Boucle ouverte

Figure 2.3. Passage de Ry a R,

Figure 2.4. Passage de R, a R,

Figure 2.5. les angles de gouverne

Figure 3.1. Systéme hyper-stable

Figure 3.2. Schéma de base de la commande MRAC

Figure 4.1. Schéma bloc de modéle linéaire sous forme matricielle

Figure 4.2. Les poles de mode latérale directionnel

Figure 4.3. La réponse indicielle du systeme latérale directionnel

Figure 4.4. La réponse indicielle du modéle de référence

Figure 4.5. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la commande
MRAC avec «a et f fixésa 1

Figure 4.5.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avecdesvaleursa =letf =1

Figure 4.5.b. L’évolution des erreurs

Figure 4.6. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la commande
MRAC aveca =10et f =10

Figure 4.6.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avec des valeursa = 10 et § = 10

Figure 4.6.b. L’évolution des erreurs

Figure 4.7. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la commande
MRAC avec ¢ = 50 et f =50

Figure 4.7.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avec des valeurs ¢ = 50 et = 50

Figure 4.7.b. L’évolution des erreurs

Figure 4.8. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la commande
MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=1

Figure 4.8.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avec perturbation extérieur (constante) C=1

Figure 4.8.b. L’évolution des erreurs

Figure 4.9. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par 1a commande
MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=10

Figure 4.9.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avec perturbation extérieur (constante) C=10

Figure 4.9.b. L’évolution des erreurs

Figure 4.10. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la commande
MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=20



Figure 4.10.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avec perturbation extérieur (constante) C=20

Figure 4.10.b. L’évolution des erreurs

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

MRAC avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=1 et Fr=1 rad/sec

Figure 4.11.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=1 et Fr=1 rad/sec

Figure 4.11.b. L’évolution des erreurs

Figure 4.12. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la commande

MRAC avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=5 et Fr=10 rad/sec

Figure 4.12.a. L’évolution des commandes ul et u2 générées par la commande MRAC
avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=5 et Fr=10 rad/sec

Figure 4.12.b. L’évolution des erreurs

Figure A.1. Dimensions de Boeing 747

Figure A.2. Modeéle de Boeing 747



LISTE DES TABLEAUX
Tableau A.1. Les dérivés dimensionnels de stabilité latérale-directionnelle
Tableau A.2. La liste des dérivées dimensionnelles de stabilité latérale
Tableau A.3. Dérivés latérale dimensionnelles Boeing 747
Tableau A.4. Dérivées latérales non-dimensionnelles Boeing 747

Tableau A.5. Dérivées aérodynamiques par rapport aux commandes latérale

10



LISTE DES SIGLES, ABREVIATIONS ET NOTATIONS
Abréviations

CAS Control Augmentation System
CAP Control Anticipate Parameter

LQG Linear Quadratic Gaussian

LQR Linear Quadratic Regulator

PID Proportionnel Intégral Dérivé
MIMO  Multi-Input Multi-Output

MRAC Model Référence Adaptive Control
SPR Strictement Positif Réel

SAS Stability Augmentation System

Notations

R Corps des nombres reels

R™™  Ensemble des matrices réelles de dimension n

A Matrice d’état de systéme linéaire

B Matrice d’action des commandes du systéme linéaire
A, Matrice d’état du modele de référence

B Matrice d’action du mod¢le de référence

3

11



Introduction générale

Introduction générale

L'automatique fait partie des sciences de I'ingénieur. Cette discipline traite la modélisation,
l'analyse, la commande et de la régulation des systemes dynamiques. Ses fondamentaux
théoriques sont les mathématiques, la théorie du signal et l'informatique théorique [1].

L’histoire de I’automatique théorique peut étre divisée en trois périodes. La premicre
période a eu lieu avant la Premi¢re Guerre mondiale, et était marquée par la résolution de
problémes de régulation en particulier ou de contréle du moyen du calcul différentiel. Puis,
pendant la Seconde Guerre mondiale, avec le développement des systémes de controle, la
théorie harmonique des systémes asservis linéaires a été unifiée pour la premicre fois. La
troisiéme période ; caractérisée par le développement de la théorie des variables d’état.

Cette théorie fournit une description trés générale des systémes multidimensionnels, et pour
la premiere fois, une description de la dynamique d'un systéme de commande dans I'espace
d'état permet de développer une théorie générale du contrdle qui inclut la méme
représentation, toutes les formes de tout ordre systeme multidimensionnel.

Un peu plus tard, les commandes adaptatives sont venues palier aux carences des commandes
linéaires faces aux systémes physiques non-linéaires et variant dans le temps, pour lesquels la
commande linéaire pourrait aboutir a des résultats imprévisibles. En fait, la pratique a montré
que la commande adaptative est tres robuste et fiable dans le contrdle de systémes fortement
contraints et présentant tous types de perturbations externes et internes qui tendent a les
rendre instables. La commande adaptative par modele de référence a été proposé a l'origine
par Whittaker, Yamron et Kezer pour améliorer les performances du processus.

De nos jours, les techniques de commande avancée deviennent I’un des domaines de
recherche les plus actifs. En parallele, on dispose de calculateurs puissants et de divers outils
logiciels. Cela facilite la synthése de lois de commande avancées et leur exécution, sans
difficultés en temps réel.

La commande adaptative permet au systeéme de contrdle de s’adapter en temps réel a des
variations inattendues et a des perturbations externes, en ajustant automatiquement les
parametres de contrdle. Dans cette approche, un modele de référence précis du systéme est
utilisé comme base pour 1’adaptation des parametres de contrdle. L’utilisation de la théorie
d’hyper-stabilité permet d’assurer une stabilité et une performance accrues en exploitant des
concepts avanceés de contrdle adaptatif [2].

La théorie d’hyper-stabilité, fournit un cadre théorique solide pour la conception de systemes
de commande adaptative basés sur des modeles de référence. Elle met 1’accent sur I'utilisation
de mécanismes de rétroaction pour générer des signaux de commande adaptatifs stables, en
s’appuyant sur des concepts de stabilité et d’hyper-stabilité. Cette approche permet de garantir
une performance de contrdle précise tout en prenant en compte les incertitudes et les
variations inhérentes au systeme du Boeing 747.

Cette these s’appuie sur une solide base théorique en théorie d’hyper-stabilité et en commande
adaptative, en mettant I’accent sur leur application spécifique au Boeing 747. En utilisant des
techniques avancées de modélisation et de contrdle, cette recherche vise a développer un
modele de référence adaptatif basé sur la théorie d”hyper-stabilité et a I’appliquer au Boeing
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Introduction générale

747 afin d’améliorer la précision du contrdle, la stabilité en vol et la robustesse face aux
perturbations et aux variations des conditions de vol.

Dans ce modeste travail on présentera une application des techniques de la commande
adaptative sur un avion de transport civil.

Ce mémoire est organisé en quatre chapitres :

Le premier chapitre est consacré a la revue des techniques et commandes linéaires et non
Linéaire.

Le deuxiéme chapitre est consacré a la modélisation de 1’avion, nous nous attardons dans le
chapitre 2 a la description et 1’analyse de notre modé¢le d’avion, soit Boeing 747. Y sont
présentées les équations de la mécanique de vol et leur linéarisation dans le cas du vol latéral.

Dans le troisieme chapitre, nous présentons la synthése des lois de commande adaptative avec
modele de référence basée sur les concepts de positivité et d hyper-stabilité.

Le quatriéme 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 Boeing 747 sera le fruit de
notre travail.

Ce mémoire se conclut par une conclusion générale résumant les différentes approches de
commande développées dans ce travail. Nous soulignons également les recherches futures qui
entrent dans le cadre de ce travail et qui seront effectuées ultérieurement.
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Chapitre 1 Généralités sur les commandes

CHAPITRE 1

Généralités sur les commandes

1.1. Introduction

L’avion est un systéme non linéaire, c’est pour cette raison que I’on s’intéresse a savoir
comment réaliser la synthése la plus adaptée.

Donc de nombreuses stratégies de commande existent (linéaires et non linéaires). Une bonne
technique doit éliminer tout risque d’instabilité et améliorer les performances d’un avion afin
d’obtenir la convergence la plus rapide possible.

L’objectif de ce chapitre est de présenter les principales techniques de synthéese utilisées pour
la commande des systémes.

1.2. Etat de I’art sur les lois de commande

La section sur I'état de I'art des lois de commande examine les recherches existantes sur la
conception et la mise en ceuvre de nouvelles techniques, ainsi que 'adaptation des approches
déja existantes, dans le but de contrdler de manicre plus efficace les aéronefs et de les
maintenir sur une trajectoire définie malgré les conditions extérieures variables.

A partir des années 60, les travaux ont porté sur la synthése de lois de commande visant a
minimiser les critéres énergétiques, ce qui a abouti a I'émergence de la commande optimale.
Les premicres approches, telles que la commande linéaire quadratique (LQ), ont permis le
calcul d'un gain de retour d'état. Par la suite, des techniques telles que le filtrage de Kalman
ou la synthese linéaire quadratique gaussienne (LQG) ont été développées pour résoudre le
probléme du filtrage du bruit d'état ou de sortie. Toutes ces approches reposent sur une
modélisation précise qui représente la dynamique réelle du systéme.

Dans les années 70, le concept de robustesse a commence a étre étudié de plus pres. La
robustesse se réfeére a la propriété garantissant la stabilité et les performances d'un systéme
face a des incertitudes de diverses natures : fréquentielles, paramétriques, etc. Récemment,
des techniques de synthése prenant explicitement en compte la robustesse, telles que la
commande Hoo, ont été proposées.

Jusqu'a présent, la plupart des travaux se sont concentrés sur I'automatique linéaire.
Cependant, les exigences de performance croissantes ont introduit de nouvelles contraintes de
commande, rendant la modélisation du comportement entrée/sortie des systemes extrémement
complexe. Les modéles mathématiques sont devenus non linéaires, ce qui explique 1'essor des
techniques non linéaires dans ce domaine [3][4].

Le but de cette section est de présenter un apercu rapide de ces techniques, en mettant en
évidence leurs avantages et leurs inconvénients.
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Chapitre 1 Généralités sur les commandes

1.3. Technique de la commande
1.3.1. Commande linaire

Le principal avantage de la commande linéaire est de générer des lois de commande qui
satisfont aux contraintes de stabilité et de robustesse des performances. Les travaux ont
précisé que la stratégie de contrdle linéaire devait utiliser des lois de contrdle basées sur la
commande LQR et PID pour améliorer les performances de 1'avion.

Certaines architectures de controle linéaire sont présentées ci-dessous :
a) La commande PID (proportionnel, intégral et dérivé)

La commande PID est une implémentation simple de la rétroaction (feedback), avec des
fonctionnalités telles que 1'action intégrale pour assurer la précision et le rejet des erreurs
statiques, l'action proportionnelle pour réduire le temps de réponse (rapidité) et I'action
dérivée pour assurer la stabilité. Le comportement du PID peut étre exprimé par 1'équation
suivante :

de(t)
dt

t
u(t) = kpe(t) + kl-j e(t)dt + k,
0

Ou e(t) : I’écart résultant de la différence entre la consigne et la grandeur a commander. Les
paramétres du régulateur associ€s a ces differents termes sont le gain proportionnel k,,, la
constante d’intégration k; et la constante de dérivation k.

Le PID est le controleur le plus couramment utilisé dans I'industrie. L'idée de ce régulateur de
contrdle est de modifier délibérément la valeur de 1'erreur résiduelle entre la consigne et la
valeur mesurée [5].

Set-Point

P_term

=+

Integral
Im,,,:K,f eltldt I_term Control
S 0

Process ]
Signal

Error_Value

+

" Derivative
. delt)

D =K
\_ LT ddf

D term

New_ Feedback Value

Figure 1.1. Bloc de controleur PID
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Chapitre 1 Généralités sur les commandes

b) La commande optimale LQR

La commande optimale LQR « linéaire Quadratic Regulator », est I'une des techniques de
conception de contrdle les plus largement utilisées. Des études ont été menées pour comparer
les caractéristiques des controleurs (exécution, robustesse, utilisation des controleurs) dans
différentes applications. On parle de commande linéaire quadratique lorsque le systéme est
linéaire et la commande est quadratique, cette commande est définie comme étant une
commande optimale par retour d’état [6].

Ce régulateur est encore connu sous le nom de « Gain de Kelman », cette commande consiste
a trouver la loi de commande en boucle fermée optimale u(t) qui assure les performances
désirées [7].

La commande LQR possede des propriétés suivantes :
- Moins robuste par rapport aux perturbations et a I’incertitude sur les parameétres

- Méthode autorégulée

- Performante
R u - y
_‘t > x=Ax+ Bur IS
y=0Ck

N s
N—

Figure 1.2. Régulateur LQR

¢) La commande quadratique gaussienne (LQG)

La commande LQG est une technique qui permet de calculer le gain d'une commande par
retour d'état, avec un souci particulier a la réduction du bruit blanc. Elle est apparue comme la
premiére méthode populaire de contrdle des systemes multivariables [8].

Le but du controleur LQG est de générer un ensemble de commandes u pour permettre a la
sortie de suivre une trajectoire de référence spécifiée par le concepteur. Ces commandes sont
calculées selon des critéres optimisés a partir de 1'espace d'état représentant le processus a
contrdler.
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Figure 1.3. Régulateur LQG
d) Lacommande H infini

La synthese de commande robuste basée sur la norme Hw, développée dans les années 80
consiste atrouver une loi de commandes qui minimise I’effet des perturbations sur le
comportement du systéme. La norme H« prend une place de plus en plus importante parmi les
méthodes de synthése de contrdleurs, du fait qu’elle est pratique pour la représentation des
modeles des incertitudes non structurées.

La synthése Hw est une méthode qui sert a la conception de commandes optimales. 11 s’agit
essentiellement d’une méthode d’optimisation, qui prend en compte une définition
mathématique des contraintes en ce qui concerne le comportement attendu en boucle fermée.
La commande H« a pour principal avantage la capacité d’inclure dans un méme effort de
synthétisation les concepts liés a la commande robuste [9].

Considérons le systeéme augmenté P(s) compose de 4 fonctions de transfert multi-variables
entre les entrées u et w et sortiesy etz ; ou :

e W représente les en tres extérieurs (le vecteur consigne de commande, les
perturbations et les bruits) ;

e U représente les sorties a optimiser pour avoir un bon comportement de la
commande ;

e Z représente les sorties a optimiser pour avoir un bon comportement de la commande ;

e V représente les mesures disponibles utilisées par le controleur pour calculer la
commande.

Toutes ces données sont d’une fagon générale des vecteurs et P et K sont des matrices.

On décompose alors P(s) de la fagon suivante :
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Fol=rolel=le mollve o

w Z

W 7 R — -
LN . y P(s) »
P
U ( ) ¥
» » K(s) [=—
Figurel.4. Modéle Hee augmenté Figure 1.5. Probléme Heo
standard

En rebouclant le systéme par la loi de commande U(s) = K(s)Y(s) , on obtient le transfert

entre les entrées w et les sorties z , encore appelé Transformation Fractionnaire Linéaire
(LFT) inférieure :

Gow(s) = F(P(s),K(5)) = P11(s) + Po($)K(5)(I — P2 (s)K(5)) Py (5)

1.3.2. Commande non linéaire
La commande non linéaire a réellement commencé a apparaitre au début des années 80.

L'idée fondatrice de ce genre de commande découle d'un constat simple : un systeme physique
n'est jamais linéaire. Donc si vous voulez le controler finement, il faut commencer par le
modéliser tel qu'il est, c'est-a-dire de maniere non linéaire. Aujourd'hui, et depuis plus d'un
quart de siécle, de nombreux chercheurs ont tenté de résoudre les probleémes posés par
l'analyse et la synthese robuste des systémes non linéaires, partant du principe que s'ils
réussissent a prouver en un point de fonctionnement une propriété d'un systeme muni d'une loi
de commande non linéaire.

Par conséquent, de nombreuses techniques de controle non linéaire ont été¢ développées depuis
le début des années 80 et sont décrites ci-dessous :

a) La commande adaptative

La commande adaptative a débuté principalement dans les années 50, comme
solution pour controler les processus fonctionnant sous des conditions et environnements
variables dans le temps. Dans les années 60, plusieurs contributions de la théorie de
commande ont ét¢ introduites dans le développement de la commande adaptative, comme
I’analyse dans 1’espace d’état, théorie de stabilité, théorie de la commande stochastique et
programmation dynamique.
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Au début des années 70, les différentes méthodes d’estimation ont été introduites dans la
commande adaptative. La théorie de stabilité¢ de la commande adaptative a commencé au
début des années 80, en parallele avec la rapide évolution en microélectronique qui a permis
d’implémenter des régulateurs adaptatifs sur des systémes a Microprocesseurs.

La commande adaptative est une commande dont le but est de réagir a tout instant dans le
sens désiré (en générale minimisation de I’erreur entre la consigne et la sortie) face aux
variations que subit le systéme.

Parmi les stratégies de commande adaptative on distingue les méthodes directes comme la
commande adaptative a mode¢le de référence (MRAC), dont 1’objectif est de concevoir un
modele de référence dont les performances coincident avec ceux du systéme en boucle
fermée, la fonction de la commande est d’éliminer toute divergence entre la réponse du
modele et celle du systéme quelque soient le signal d’entrée et les conditions de perturbation
(internes ou externes) [2].

b) La commande floue

La logique floue est basée sur la théorie des probabilités, qui est proche de la théorie des
probabilités a une exception pres :

» Dans la théorie des probabilités, les fonctions d’appartenance sont booléennes : une
variable quelconque x appartient & un ensemble S ou n’appartient pas a cet ensemble,
et ce sans valeur intermédiaire.

» Dans la théorie des possibilités, les fonctions d’appartenance sont continuées : une
variable quelconque peut appartenir plus ou moins a un ensemble S, néanmoins la
somme des fonctions d’appartenance de x aux ensembles S; vaut toujours 1.

La commande floue est particuliérement adaptée a la commande de systemes complexes non
linéaires mal modélisés mais disposant une grande expertise humaine, elle s'applique surtout
aux systemes ou le comportement recherché est décrit qualitativement plutdt que
quantitativement. Elle peut étre appliquée rapidement (selon le nombre de régles floues mises
en ceuvre) et donne néanmoins des résultats spectaculaires [10].
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Base de connaissances

Tratement

: N . Agrégation
Fuzzilication | des prémisses | Inférence =et

Défuzzihicaton
des regles
L"-'ll'lll"'l Lo et

Mise en forme des Dénormalisation
entrées, normalisation
(facteur d’échelle) (facteur d"échelle)

Variables caractéristiques Vanables de commande
Processus |«

Consignes

Figurel.6. schémas d’un contrdéleur flou

¢) La commande par mode glissant

La technique des modes glissants consiste a amener la trajectoire d'état d'un systéme vers la
surface de glissement et & commuter par une logique de communication appropriée autour
d'elle jusqu'au point d'équilibre, d'ou le phénomene de glissement.

Parmi les propriétés des modes glissant :

e Latrajectoire de I’¢tat du systeme en mode de glissement appartient a une variété
(surface) de dimension inferieur a celle de 1’espace d’état. Par conséquence 1’ordre des
équations différentielles régissant le fonctionnement du systeme en mode de
glissement est réduit.

e Ladynamique du systéme en mode de glissement est déterminée uniquement par le
choix des coefticients de la surface de glissement.

e Sous certaines conditions similaires aux systémes dont la commande est fort gain, la
technique des modes glissants est robuste par rapport aux variations de certains
parametres.

L’idée de base de la commande par régime glissant est premierement d’attirer les états du
systéme dans une région convenablement s électionnée, puis de concevoir une loi de
commande qui maintiendra toujours le systéme dans cette région. En résumé, une commande
par régime glissant est divisée en deux parties [11] :

U= Ugq T+ Ugyiss
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U4 - la commande €quivalente ou nominale est déterminée par le modéle du systeme. Cette

partie est concue avec la méthode de la commande équivalente, dont le principe est basé sur la
détermination du comportement du systéme lorsqu’il est sur la surface de glissement s.

Ugiiss - le glissement est utile pour compenser les incertitudes du modele. I est constitué de la
fonction signe « sign » de la surface de glissement s, multipliée par une constante K glisse la
surface de glissement est définie dans 1’espace d’état des erreurs afin de garantir la
convergence des états.

d) La commande inversion dynamique (NDI)

La dynamique du systéme, exprimée sous la forme d'une équation reliant la dynamique de la
sortie considérée a l'entrée du systéme.

Cette équation est obtenue par la dérivée successive de la sortie (y). Le degré de dérivation
requis pour obtenir cette relation est appelé le degré relatif (r). Ces dérivées successives
permettent de représenter la dynamique de liaison d'entrée et de sortie du systéme (dynamique
externe) sous la forme d'une seule équation algébrique et d'une série d'intégrales [11].

e) La commande prédictive

La commande prédictive est une technique de controle automatique avancée. Son but est de
contrdler des systémes industriels complexes constitués de plusieurs entrées et sorties pour
lesquels un simple régulateur PID ne suffit pas. Le principe de cette technique est d'utiliser un
modele dynamique du processus a l'intérieur du contréleur en temps réel pour prédire le
comportement futur du processus, il joue donc un rdle tres important dans le domaine du
controle. Elle est basée sur I’utilisation d’un modele pour prédire le comportement futur du
systéme sur un horizon du temps fini [11].
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1.4. Conclusion

Dans ce chapitre, nous permis d’explorer différentes commandes et de mettre en évidence les
avantages spécifiques de chacune d’entre elles. En analysant attentivement ces avantages,
nous avons pu justifier notre choix et mettre en valeur la commande que nous avons
sélectionnée. Nous sommes confiants que notre décision est éclairée et qu’elle contribuera de
manicre significative a nos objectifs.
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CHAPITRE 2

Modélisation dynamique de ’avion

2.1. Introduction

Modéliser un systeme consiste a élaborer une représentation mathématique qui permette de
décrire et son comportement dynamique et permanent lorsqu’il est soumis aux des influences.

Ce chapitre est consacré a I’élaboration d’un modele mathématique de la dynamique de
I’avion représentant fidélement son comportement au cours du vol.

2.2. Modeéle avion

On présente ici la modélisation des différents ¢léments d’un avion. Le schéma de la figure 2.1
illustre les différentes boucles de commande que 1’on peut trouver sur un avion a commandes
de vol électriques (Fly-by-Wire).

Pilote Manche Calculateur embarqué Actionneurs Avion
Stick, sidestick Commandes de vol Servo-gouvernes - Moteurs

. -> i 0
---.> f /.-“
* E

f

B

| Calculateur embarqué Capteurs
Pilote automatique IRU, IMU

Environnement de pilotage
Instrumentation de bord
Données visuelles, sonores
Perception des mouvements

Figure2.1. Les différentes boucles de contréle en jeu

On peut y distinguer de fagon générale 4 parties ou boucles :

1. Laboucle ouverte (représentée aussi sur la figure2.2). Elle est constituée des
actionneurs (Servo-gouvernes et surfaces de contréle, ainsi que les moteurs), de
I’avion lui-méme et des différents capteurs. Les boucles de commande qui vont suivre,
sont toutes rebouclées sur cette boucle ouverte.

2. Une premiere boucle de commande (- —) qui permet d’améliorer les qualités de vol
naturelles de 1’avion ainsi que sa manceuvrabilité. Cette boucle de commande est
géneralement constituée de deux boucles :
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» une boucle SAS (Stability Augmentation System) pour augmenter la stabilité de
’appareil,

» une boucle CAS (Control Augmentation System) pour ameliorer le contréle de
I’avion.

3. Une deuxiéme boucle de commande (- - -), le pilote automatique. Différents

2.3.

objectifs sont pris automatiqguement en charge par cette boucle :

* maintien d’attitude,

* maintien d’altitude,

* maintien de cap,

* maintien de vitesse.

Une troisiéme boucle (- - -), qui est la boucle de pilotage dont le pilote est lui-méme
un élément. Le pilote agit sur le manche (stick) et ainsi sur I’appareil, selon les
informations qu’il peut recevoir de I’instrumentation de bord et des sensations qu’il
ressent. La premieére boucle de commande de vol €lectrique vient 1’assister dans sa
tache en améliorant la prise en main de 1’appareil.

Capteurs
IRU, iMU

Gouverne de profondeur

Figure2.2. Boucle ouverte

Reperes utilisés

Trois reperes sont utilisés pour mettre en place les équations de la mécanique du vol.

R/
A X4

7/

Repére normal terrestre

Ry(0, xg,yg, Zg ) : repére lié a la Terre que 1’on suppose localement plate et
immobile.

Origine O : point fixe sur la surface de la Terre.

AXeZg : orienté suivant la direction de la force gravitationnelle g.

AXes xg ety : choisis dans le plan horizontal de maniére a compléter le repére de
fagon directe et orthonormée. L’axe X, est habituellement orienté dans la direction
du nord géographique ou magnétique.

Repére avion

R}, (G, Xy, Vb, Zp,) : repére lié a I’avion que ’on suppose indéformable.

Origine G : centre de gravité de 1’avion.

AXe X}, : choisi dans le plan de symétrie de I’avion et orienté vers ’avant. Sa
définition dans le plan demeure arbitraire. Il est généralement associé a une definition
géométrique du fuselage. Si le fuselage est un cylindre, X, est paralléle a une
géneratrice.

Axe y}, : perpendiculaire au plan de symétrie de I’avion et orienté vers la droite de
I’avion au « sens pilote ».

Axe Z;, : dans le plan de symétrie de I’avion et orienté vers le « ventre » de celui-Ci.
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% Repére aérodynamique

- R, (GX, ¥4 2,) : repére lié a la vitesse de ’avion.

Origine G : centre de gravité de ’avion.

- Axe X, : colinéaire a la vitesse aérodynamique de I’avion v,.

- AxeZ, :orthogonal a ¥, dans le plan de symétrie de I’avion et orienté vers le «
ventre » de celui-ci.

- Axey, : choisi de maniére a compléter le repere de facon directe et orthonormée.

% Définition des angles entre repéres
Maintenant que les reperes ont été définis, leurs positions relatives vont étre définies au
moyen d’angles. Plusieurs rotations sont nécessaires pour passer d’un repére a un autre.

* Passage de Ry a R,
Le passage du repére normal terrestre Ry au repere avion Ry, correspond au passage d’un
repére définissant I’orientation d’un solide a un autre (figure2.3). Il nécessite 1’introduction
d’un systéme de 3 angles :

1. Une rotation de ¥ (azimut) autour de z, ameéne dans le plan horizontal x4 sur x;, et
Yo Sur y;. Le vecteur y; est porté par I’intersection du plan horizontal contenant G et
du plan perpendiculaire a I’axe du fuselage contenant lui aussi G. On en déduit x; =
Vi NZg.

2. Une rotation de O (assiette longitudinale) autour de’y; améne x; sur xj.

3. Enfin, une rotation de ® (angle de gite) autour dex, amene y; sur y,,.

* Passagede R, a R,
Le passage du repere avion R, au repére aérodynamique R, est le passage du vecteur x
porté par I’axe du fuselage au vecteur X, porté par la vitesse aérodynamique v, (figure 2.4).
Puisque z, est dans le plan défini par (xj,Z,) (plan de symétrie de I’avion), deux rotations
suffisent :

1. Une rotation de -a (angle d’incidence) autour de y;, amene z, sur z,.
2. Une rotation de B (angle de dérapage) autour de z, améne y,, sur y,.

% Déplacement du centre de gravité de I’avion
» Position du centre de gravité dans le repere terrestre Ry
— sur (O,xg) : x
— sur(0,yg) 1y
— sur (0, —z,) : z (altitude)

25



Chapitre 2 Modélisation dynamique de I’avion

Figure 2.3. Passage de Ry a R,

> Vitesse du centre de gravité dans le repere avion Ry,
— sur(0,%,): U
— sur(0,y,):V
— sur(0,z,):W

Ce qui donne :

U J_C')b"'v:)_/)b +W Zb = Vax_a) (21)

» Attitude de I’avion autour de son centre de gravité
* Attitude de I’avion dans le repére terrestre
— WY:cap
— O :assiette
— @ :angle de gite
« Vitesse de rotation du repére avion par rapport au repére terrestre

— p, vitesse de roulis : vitesse instantanée de rotation autour de 1’axe X,
q, vitesse de tangage : vitesse instantanée de rotation autour de ’axe y,
r, vitesse de lacet : vitesse instantanée de rotation autour de ’axe Z,,
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£ "

Figure 2.4. Passage de R, a R,

Ce qui donne :

PX, +( Vp+r Z,= 0 (2.2)

—_— o —

OU 2 est le vecteur instantané de rotation de R, (G, Xp Vb Zp) dans Ry (O, Xg, Vo, Zg)-

> Equations du mouvement
SiI’on fait I’hypothese que la masse m de I’avion est constante, les équations générales du
mouvement de 1’avion rigide, par rapport au repere inertiel terrestre s’écrivent :

* Relation fondamentale de la cinématique

(50, =), + e ® 23

La dérivée par rapport au temps d’un vecteur X dans un repére R, est égale a la dérivée par
rapport au temps de ce vecteur dans un repére R, , a laguelle on ajoute le produit vectoriel de

la vitesse de rotation du repére R, par rapport a Ry , 2g, g, Par le vecteur X.

* Equations mécaniques
— Théoréme de la résultante dynamique
- avr
Xk = m—=

o (2.4)
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Ou vy représente la vitesse du centre de gravité de I’avion par rapport au repére normal

terrestre Ry et ZF; la résultante des forces extérieures agissant sur 1’avion (force de
pesanteur, forces aérodynamiques et forces de propulsion). En I’absence de vent, vr = v,.

— Théoréme du moment cinétique
— a0
YM, =1— (2.5)
ol
Ou ZM: le moment résultant des différentes forces agissant sur I’avion (moment des forces
aérodynamiques et moment des forces de propulsion).
I Est la matrice d’inertie définie par :

Ix _Ixy _Ixz
I=|-L, I, -—I, (2.6)
_Ixz _Iyz Iz

Ou I, Iy et I, représentent les moments d’inertie selon les axes X, 7y} et Zp. Ly, I, €t 1y,

sont les produits d’inertie. On considére le cas le plus classique ou le plan ( Xp, Zp) est un plan
de symétrie. Sous cette condition, les produits d’inertie I et I,,, sont nuls.

Dans le cas d’un avion symétrique, en I’absence de perturbation atmosphérique, I’ensemble
des équations du mouvement sont les suivantes :

* équations de translation
X4+ Xr —mg sin® = m(U +qW — rV) (2.7)

Y, + Yt + mg cosO sind = m(V +rU — pW) (2.8)

Zy+ Zr +mg cosO cos¢p = m(W +pV — qU) (2.9)

Ou (Xg4,Y 4, Z,) sont les composantes des forces aérodynamiques dans le repére avion,
(X1, Yr, Z7) les composantes des forces de poussée et les termes —mg Sin ©, mg Cos O Sin ¢
et mg Cos O Cos ¢ les composantes des forces de pesanteur.

* équations de rotation
Ly+Lr= Lip—L,G+pg)+ (I, —I)qr (2.10)

Mg+ Mp =1, — L,(p? —12) + (I, — I)pr (2.11)

Ny + Np = L7 — L,p + (I, — I,)pq + L,qr (2.12)

Ou (Lg, M4, N 4) sont les composantes des moments dus aux forces aérodynamiques dans le
repere avion et (Ly, My, Ny) les composantes des moments dus aux forces de poussée.

Des équations (2.7), (2.8), (2.9) et (2.10), (2.11), (2.12) on obtient 1’équation des forces et des
moments suivants :
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X —mgsind = m(i + qw — rv)
Y + mgcosOsing = m(v + ru — pw)
Z + mgcosfOcos¢p = m(Ww + pv — qu) (2.13)
L= Lp—IL,0 +pq) + (I, - L)qr
M =1,q—I,(p* — 1) + (I, — I)pr

N =17 —L,p+ (I, — I,)pq + Le,qr

Les équations du system (2.13) sont d’un intérét principal. Elles nous permettront d’obtenir un
modele longitudinal et latéral de 1’avion.

* éguations cinématiques
En utilisant la transformation des coordonnées entre le repere terrestre Ro et le repere avion
Rb, on peut exprimer la vitesse de I’avion (U, V, W) en fonction des d"dérivées des positions
(X, Y, Z) et des angles (¥, O, D) :

U X
V)= Tl y (2.14)
w —Z
Ou Ty, désigne la matrice de passage du repére Rq au repere Rp.

cosO cos¥ cosO sin¥ —sin®
Ty, = | SinO sing cos¥ — sinPcos¢p  sinb sing sin¥ + cosW¥ cos¢ cosO sing | (2.15)
sin® cosg cos¥ + sin¥ sing sinO cos¢ sin¥ — cos¥ singg cosO cosp

Comme toute matrice de rotation, on a:

Tb_ol = Tl’)ro = lop (2-16)

X U
(5)=1(v) 1)
—Z w

On peut de méme exprimer la vitesse de rotation de 1’avion (p, g, r) en fonction des angles
(Y, O, @) et de leurs d"dérivees.

D’ou, aussi :
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p=¢—Y¥sind (2.18)
q = 6 cosp + WcosO sing (2.19)
r = —0 sing + ¥ cosO cosp (2.20)

Soit encore :
¢ =p + q tan® sing + r tan® cos¢  (2.21)
0 = q cosp — r sing (2.22)

. gsing +rcosp
Y=
cosO

(2.23)

On trouve ainsi 12 équations différentielles du premier ordre (6 équations cinématiques + 6
équations mécaniques). En supposant I’isotropie horizontale de I’atmosphére, les positions (X,
y) et le cap ¥ n’influencent pas les forces auxquelles est soumis 1’avion. On peut donc laisser
de coté les 3 équations différentielles donnant &, y et ¥ [12][13].

2.4.  Linéarisations des équations

En utilisant la théorie des petites perturbation (SDT « Small Disturbance Theory ») pour
linéarisés le modele obtenu précédemment. En appliquant cette théorie, on assume que le
mouvement de 1’avion consiste a des petites perturbations concernant les conditions de vol
(petites déviations autour de son point de fonctionnement). Toutes les variables dans les
équations (2.13) du mouvement sont remplacées par des termes d’équilibre et de
perturbation [14] :

u=uy+A4u v =vy+ Av w=wyt+A4dw p=po+Adp q=qo+4q

T=T0+AT X=X0+AX Y=Y0+AY Z=Zo+AZ
(2.24)

Les conditions de vol de référence sont supposées symétriques et les forces de propulsion sont
constants (nuls) :

Vo=Po=qo=To=YPo=¢o=0 (2.25)

» Maintenant on donne la linéarisation on X, évidemment, ce méme raisonnement est suivi
pour linéariser le systéme d’équation (2 .13) :
L’équation des forces selon X est: X —mgsind = m(i + qw — rv)

En introduisant la théorie des petites perturbations dans 1’équation, on obtient

Xo +4X —mgsin(6 + 40) =m [% (ug + Au) + (qo + 4q)(wy + Aw) — (ry + 4Ar) (v, +
)| (2.26)
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En négligeant les termes des produits des perturbations : la vitesse de référence est considérée
nulle, w, =0 .

L’équation de X devient :
Xo +4X —mgsin(6 + 40) = mAu (2.27)

Cette equation peut étre simplifié en utilisant les propriétés des fonctions trigonométriques et
les formules d’approximations :

Sin(6 + 40) = sinb, cos 40 + cosb, sin A8 = sinf, + A6 cos 6, (2.28)
Pour les valeurs faibles de 46 : cos46 =1 et sind6 = A8
Par conséquence :

Xo + AX —mg(sinB, + ABcosf,) = mAu (2.29)

Si toutes les variables de perturbations sont égales a zéro, 1’équation ci-dessus devient :

Xy —mgsinf, =0 (2.30)
Qui se réduit a :

AX —mg(40 cosb,) = mAu (2.31)

La variation de la force 4X étant le changement introduit au niveau de la force aérodynamique
et de propulsion dans la direction X qui peut étre exprimée au moyen de développement de
Taylor en ce qui concerne les variables de perturbation, si on suppose que 4X est en fonctions
des variables u,w, 8, et 8y

Les variables &, et 6 sont respectivement

I’angle de I’¢lévateur et le réglage de la g
manette des gaz. <5,
On utilise le développement de Taylor alors A
AX est [14] : o ~8
a
Figure 2.5. les angles de
gouverne
AX aXA +aXA +aXA6 +aXA6 2.32
= —Au —_— -_— - .

ou aw " Tas,7% T 95, °°T (2:32)
Avec :
X 09X 0Xx _, 0X e . . .
30 aw ' 36, et P appelées dérivees de stabilité, ils sont évalués aux conditions du vol de
référence.

En remplacent 4X dans (2.31) on obtient :
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OX o+ 2w+ 2% 45, + 2% 45 (46 cos,) = mdu 2.33
o A1t 5, 4w 55 A% + 55 A8y —mg (40 costy) = mAi (2.33)
(a4 ox ox —ox X
Ou bien : (ma - ﬁ) Au ——=Aw + (mgcos6,)A60 = a6eﬂ6e + a6TA6T

L’équation peut étre réécrite sous une forme plus simple en divisant par la masse m (on a

. ‘ 10X
appliqué X, = ZE) :

d
(E - Xu) Au — X, Aw + (gcos0,)A6 = X5 A0, + X5, 467 (2.34)
Les changements des forces et des moments aérodynamiques sont en fonctions des variables

4, ,4, ...etc.

L’équation (2.34) est la version linéarisée de I’expression de la force le long de I’axe X, en
appliquant le méme raisonnement que pour la force en X, on donne les variations dans les
forces en Y et Z ainsi que les variations des différents moments en utilisant le développement
en série de Taylor.

Développement en série de Taylor des variations dans les forces [14] :

AX—aXA +6XA +6XA6 +6X45
“ou Tt Taw ™ T35, 7% T a5, 0T
Ay_aYA +6YA +6YA +aYM .
T T ap P T e Tas, o0 (2.35)
AZ—aZA +aZA +aZA’ +aZA +aXA6 +aZA6
_au u ow w ow w aq q 656 e 65T T
Développement en série de Taylor des variations dans les moments [14] :
— =254 +aLA +aLA +aLA6 +aLA6
v TP Tar 7 T8, 70 T 98,000
= M g+ 2 g+ 22+ 2 pg 4 2 s, 4 2
] AM = —Au +——Aw +——Aw + %g Aq+65€A6e+65TA6T (2.36)
AN—aNA +6NA +6NA +aNA<5 +aNA5
T TP T ar T T35, T a5, 0"

On remplace les équations (2.24), (2.25), (2.35), (2 .36), dans le modele linéaire (2.13) et en
suivant le méme raisonnement de linéarisation de la force en X, on obtient le modéle linéaire
de I’avion en toute condition de vol [15] :
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» [Equations des forces

[ d
(E -X )Au — XyAw + (gcos0,)A6 = X5 A4S, + X5, A7

d
(E -Y, )Av — Ypdp + (ug — Y,)Ar — (gcos6y)Adp = Y5 A6, (2.37)

d d
—Z,Au + [(1 -7, T ZW] - [(uo +Z,) T gsinHO] A6
= Zé'eA(Se + Z(S'TA(ST

» Equation des moments

—Lydv + (5= L,) dp - (’ILX% — L) A = Lg, A4 + Ls, A,
| Mt (ML~ m,) dw = (L - My L) 26 = My, 48, + M5, 46 (2.38)

I, d d
—N,Av + <KE — Np) Ap — (E - Nr) Ar = N5, A8, + N5, A8,

Ces deux dernieres équations on donne le modele complet de la dynamique de 1’avion en
toute condition de vol.

2.5. Modéle latéral

2.5.1. Mouvement latéral directionnel
La premiere et derniére équation du systeme d’équation (2.38) ainsi que la deuxiéme €équation
du systéme (2.27) concernent le vol latéral, en arrangeant ces équations on obtient I’équation
du mouvement latéral-directionnel comprend la force latérale, les moments de roulis et de
lacet qui peuvent étre réarrangées de la fagon suivante [16] :

d
<a -Y, )AW = YpAp + (uy — Y,)Ar — (gcos6y)Agp = Y5 A6,

—L,Av + (% - Lp) ap— (22— )Ar = Ls, A8, + Ls, A5, (2.39)

Iy d

L., d d
—N Av + (I_E — N )Ap —_ (E— Nr) Ar = N5aA5a + N5rA6T
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2.5.2. Equation latérales sous forme d’espace d’état
On remarque premiérement que : 4¢ = Ap . Le modéle mathématique du vol latéral d’un
avion peut s’écrire sous la forme matricielle suivante [17] :

x = Ax + Bu
Y, Yp _(uo - Yr) g cos (6o)
I I 1
L, +=2N; Ly, +>N; L, +2N; 0
A= jx jx ?‘ (2.40)
N;‘+%L;‘, N;+%L’,; N:+%L’; 0
0 1 0 0
[ O Yé‘r ]
1 I
Ly +2N; Ly +2N;
B=| "¢ ;x a T I’x T (2.41)
Nga + %L’ga Ng‘r + %L’gr
0 0
Avec
Av
A A
Le vecteur d’état x = P : Le vecteur de commande u = [ 6“]
Ar A6,
Ap
AD Y, Y, —(u—Y) gcos(6p)114v 0 Ys,
Ap| _|Ly Ly L, 0 ap| . |Le, Ls, A(Sa] (2.42)
A7 N, N, N, 0 Ar| " INs, Ns, [LAS,
A¢ 0 1 0 0 A¢ 0 0

Il est parfois pratique d’employer I’angle de dérapage A au lieu la vitesse latérale Av. Ces
deux quantités sont reliées entre eux de la maniére suivante :
Av  Av

AB =~ tan™t' — =
U U
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Alors
3 Y_ﬁ Y_p _ _ g cos (6o) &
A'B.) U  Uo ( uo) Uo 21,8 0 Ug Ad
i R 0 2+ ke Lo 56‘] (2.43)
A“r. Ny N, N, 0 A; N5, Nj |L40r
¢ 0 1 0 0 0 0

On fait I’application sur Boeing 747 en vol latérale. D’aprés les caractéristiques de 1’avion et
les valeurs de coefficients de stabilité (voir I’annexe A), les matrices A et B sont :

—0.0558 —-0.9968 0.0802 0.0415
0.598 -0.115 —0.0318 0

4 —3.05 0.388 —0.4650 0 (2.44)
0 0.0805 1 0
0.00729 0
| -0.475 0.0075
B= 0.153 0.143 (2.45)
0 0
2.6. Modéle final latérale
(AR —0.0558 —0.9968 0.0802 0.0415][48
Ap|_| 0598  —0.115 —0.0318 0 Ap 4
AT —3.05 0.388 —0.4650 0 Ar
[ A 0 0.0805 1 0 A
[0.00729
—0.475 0.0075
0153 0143[ (2.46)
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2.7.  Conclusion

Ce chapitre présenter la modélisation dynamique d’un avion rigide. Nous avons
commencé ce chapitre par la présentation des équations des Newton et d’Euler respectivement
pour la translation et la rotation de 1’avion. On a obtenu des équations non linéaires, en
utilisant la théorie des petites perturbations qui permet de linéariser le modéle longitudinal et
latérale de 1’avion, on a obtenu un systétme MIMO variant dans le temps. Ainsi en
réarrangement les équations finales obtenues en une modele linéaire latéral.
Finalement on a représenté chaque mode sous forme matricielle, qui posséde d’un vecteur
d’état et d’un vecteur de commande aprés avoir 1’application au Boeing 747.
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CHAPITRE 3

Commande adaptative avec un modele de Référence

3.1.  Introduction

Ce chapitre etudie la synthése de lois de commande adaptatives avec un modele de référence
basé sur les notions de positivité et d'hyper-stabilité lorsque le systéme est soumis a diverses
perturbations externes ou a des variations des parametres internes du systéme. La commande
adaptative avec modele de référence est I'une des techniques les plus utilisées dans les
systemes industriels. Les performances souhaitées du systéme physique sont définies dans le
modele de référence. La détermination d'une loi de commande adaptative suffisante permet a
la réponse du systéme de suivre la réponse du modéle méme en présence de perturbations,
affectant les performances dynamiques du systeme.

3.2.  La théorie de ’hyper-stabilité

En 1973, Popov a proposé pour la premiére fois le concept d’hyper-stabilité, qui est base sur
I'analyse de la stabilité des systemes dynamiques avec une contre-réaction non linéaire en
utilisant la théorie des systemes passifs. En fait, la passivité est étroitement liée a la théorie de
I'nyper-stabilité, selon Lyapunov pour les systémes linéaires considérant des fonctions
candidates du type d'état quadratique. Pour cela, on considére la représentation d'état d'un
systeme linéaire avec sa fonction de transfert G (s) et un bloc non linéaire ¢(y,), ou le bloc
linéaire est donné par le systéeme d'équations suivant :

x(t) = Ax(t) — B (ve) (3.1)
ye(t) = Cex, ) (3.2)

Avec ¢(y,) représente la fonction de transfert du bloc non-linéaire et G(s) = C,(sI — A)™'B
est la matrice de transfert du bloc linéaire.

La structure générale de notre systéme hyper-stable est représentée par la figure (3.1).

0 * G(s) > >

Ny, |e—

Figure 3.1. Systéeme hyper-stable

Les résultats obtenus par Popov prouvant la stabilit¢ de ce systeme est basé sur L’inégalité
suivante :

n(to,t) = f* ¢7 Geye(t)dt = —v¢ (33)
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L’intégralité de (3.3) est dite I’intégralité de Popov out y2 = /%xT(to)x(to) est une

constante indépendante du temps. Donc lorsqu’un systéme en boucle fermée décrit par les
équations (3.1) et (3.2) est globalement asymptotiquement stable pour toutes les chaines de
retour vérifiant I’intégralité de Popov (3.3), alors le systéme en boucle fermée sera appelé
asymptotiquement hyper-stable [18].

Théoréme 1

La condition nécessaire et suffisante pour le systéeme décrit par (3.1) et (3.2) satisfaisant
I’inégalité (3.3) soit stable (globalement stable) est la matrice de transfert G(s) doit étre
positive et réelle.

Théoréme 2

Si G (s) est strictement positive réelle alors le systeme est dit asymptotiquement stable (ou
globalement asymptotiquement stable).

Théoréme 3

Soit la fonction (matrice) de transfert G(s) = C,(sI — A)~! B d’un systéme linéaire qui a la
fois commandable et observable, ou (4, B, C,) est une réalisation minimale de G(s) avec

G (o) = 0, sous ces hypothéses, la fonction de transfert G(s) est SPR, si et seulement s’il
existe deux matrices symétriques definie positives P et Q telle que :

ATP +PA=-Q  (Q>0)
Et C, = BTP

On générale, on choisit Q=1

En résumé, ce concept donne une condition nécessaire et suffisante pour déterminer la
stabilité. Il suffit d’examiner une fonction de transfert et vérifier I’inégalité de Popov. Par
conséquent, Il n’est donc pas nécessaire de rechercher une fonction de Lyapunov.

Finalement, le critére d hyper-stabilité est plus facile & utiliser que les fonctions de Lyapunov
et demeure ainsi un outil puissant d’analyse pour les systémes non-linéaires, et avec l'inégalité
de Popov (3.3), il est possible d'étudier la stabilité d'un systéme physique quelconque sans
faire recours a la résolution de I'équation différentielle qui gouverne sa dynamique. La
verification de cette inégalité permet de savoir si le systeme est stable ou non et avec quel
type de stabilité.

3.3. Commande adaptative avec un modeéle de référence

3.3.1. Commande adaptative
La commande adaptative est une technique qui permettent de fournir une approche
systématique pour 1’ajustement des correcteurs en temps réel. Le schéma de commande
adaptative par modele de référence a été proposé a 1’origine par Whittaker, Yamron et Kezer
élaborérent la stratégie d’identification du type gradient, connue communément sous la régle
du MIT (méthode du gradient), I’idée d’adapter en continu des parametres dans le but
d’améliorer les performances du procédé [19].

3.3.2. Systeme adaptatif avec modeéle de référence
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La stratégie du MRAC est utilisée pour concevoir le contrdleur adaptatif qui fonctionne sur le
principe d’ajustement des paramétres du contrdleur de sorte que la sortie du processus suit la
sortie d’un modele de référence ayant la méme entrée de référence. La structure d’un systéme
adaptatif avec modéle de référence est donnée par la figure ci-dessous :

Modéle de Xy (E)
> . g
reférence
r(t) *
o Perturbations l
X, (L
u(t) Processusa [ x(t) (1)
—
commander
Adapthtion T
. - . PR
par sipnal _ -~ Adaptation paramétrique
r
__ Mécani
; i]camsr_nc | C, | .
"adaptation
> Ye(t)

Figure 3.2. Commande adaptative avec modele de référence

3.3.3. choix du modéle de référence

Dans notre projet ; le modele de référence est choisi selon trois critéres :

v" La matrice d’état A,, est négative définie, pour assure la stabilité et la maniabilité de
I’avion au méme temps.

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

v Une inclinaison induite par les gouvernes de direction est négative pour améliorer la
stabilité statique. En respectant les trois criteres 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 [20] :

-0.7 0 -1 0 0 0
10 -1 o0 -10 19 1

Am = 9 0 -07 0 Bm = —-95 0 (3.4)
0 1 0 0 0 0

3.4.  Syntheése des lois de commande adaptatives avec modeéle de réference
3.4.1. MRAC sans perturbation extérieure

Considérons un systéme décrit par 1’équation d’état suivants [20][21] :
x(t) = Ax(t) + Bu(t) (3.5)

Avec x(t) € R"™ vecteur d’état de dimension n, u(t) € R™ vecteur de commande de
dimension m ;
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A € R™M" matrice de dimension n X n
B € R™™ matrice de dimension n X m

Le modele de référence est décrit par :
X () = A (t) + By (2) (3.6)

Avec A,, € R™" | B,, € R™™ sont des matrices constantes respectivement.
Le dynamique de I’erreur est :

Xe(t) = xm (t) — x(2) 3.7)

Est réagi par 1I’équation d’état suivante :

Xe () = % () — x(t) (3.8)
On obtient I’équation d’état suivant :
Xe(t) = Apmxe(t) + (A — A)x(t) + Byr(t) — Bu(t) (3.9)

D’aprés les conditions d’Erzberger voire I’ Annex B [22] :
A, —A=BB*(A, — A) (3.10)
By = BB*B,, (3.11)

Ou B* = (BTB)™1BT est appelé : Pseudo inverse gauche de Penrose.

A partir des équations (3.9), (3.10) et (3.11), on obtient :

Xe(t) = Amxe(t) — B (3.12)

ye(t) = Cexe(t) (3-13)
Avec :

¢ =[BT(A— A,)x(t) — B*Bp,r(t) + u(t)] (3.14)

La méthode de I’hyper-stabilité a la synthése des lois de commandes adaptives consiste &
ramener le probléme de synthése a un probléme d’hyper-stabilité. En effet, on cherche a
¢élaborer un mécanisme d’adaptation des paramétres variables de fagon que le systeme de
commande adaptive soit asymptotiquement stable c'est-a-dire 1’erreur x, tend vers a zéro en
régime permanent. Donc il suffit de choisir les éléments variables de systéme linéaire de
facon que sa fonction de transfert soit strictement réelle positive de facon que le bloc de
contre réaction a caractéristique non linéaire vérifie I’inégalité de popov.
Notons que le systeme équivalent peut étre partitionné en une partie invariante de temps
lineaire décrite par (3.12), (3.13) et une partie non-linéaire variable dans le temps décrite par
(3.14).
Pour le systeme de commande avec un modele de référence, I'entrée du systéme peut étre
exprimée par :

u(t) =k, (t,x.)x(t) + k,.(t, x.)r(t) (3.15)

Avec k, (t, x,) et k,(t,x,) sont des matrices dépendantes du temps et de I’erreur x, (t).
A partir des équations (3.12), (3.13), (3.14) et (3.15), on obtient la présentation d’hyper-
stable :
Xe () = Apx,(t) — B (3.16)
Ye(t) = Coxe (1) (3.17)
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Avec
d) = [kx(tr xe) + B+(Am - A)]X(t) + [kr(t’ xe) - B+Bm]r(t) (318)

On applique I’intégral de Popov

t
n(to,ta) = [, ' ye (Opdt 2 —y§ Vi, 2t (3.19)
En remplacent 1’équation (3.18) dans 1’équation (3.19), on obtient :

n(to,t1) = i1 vT OFke(t,x0) + B* (A = DIx(O) + [ky (& x.) = B* Bplr(D)}dt
—vs (3.20)

Le choix particulier qui satisfait 1’inégalité de Popov est :

k(8 x) + B (A — A) = e [, e (O xT(D)dt + By (D)2 (£) (3.21)
ky(t,xe) = BBy =t [ e (©) r7()dt + B,ye (D77 (£) (3.22)

Ou ay, By et a,, B, sont des matrices définies positives de dimension appropriée. Maintenant,
nous devons définir les expressions suivantes comme se suit :

ko(t,x,) = — ky + Aky(t, x,) (3.23)
k,(t,x,) = ky + Ak, (t, x,) (3.24)

En outre, les matrices constantes k,et k, sont congues pour certaines valeurs spécifiques des
paramétres du systéme qui sont données par :

k, = B*(A,, — A) (3.25)
k, = B*B,, (3.26)
Et les gains d’adaptations ;

Dky (8, %) = ax [, e () xT(R)dt + Brye (DX (1) (3.27)
Ak, (t,x.) = ap [, Yo () rT(©)dt + B,y (DT (£) (3.28)

Cependant, la loi de contr6le nominal, est donnée par ;
uy (t) = —k,x(t) + k,r(t) (3.29)

Et la loi de contrdle adaptatif, est donnée par ;

U, (t) = Ak, (t, x.)x(t) + Ak, (t, x.)7r(t) (3.30)
Avec
u(t) = ug(t) +ux(t) (3.31)

La structure d’un systéme de commande avec un modele référence est illustrée a la figure
(3.2).
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3.4.2. MRAC avec une perturbation extérieure

De maniére similaire au cas du MRAC en I'absence de toute perturbations extérieures.
Cependant il suffit de connaitre la valeur maximale de la perturbation.

Nous examinons ici le systeme physique décrit par les équations d'état ci-dessous :
x(t) = Ax(t) + Bu(t) + Bd(t) (3.32)

Ou d(t) représente la perturbation extérieure qui affecte le systeme considéré.
On définit la commande u(t) comme étant :

u(t) = ky(t,x0)x(t) + ky (8, x)7(6) + kg (3.33)
L’¢équation (3.18) peut s’écrire sous la forme suivante :
¢d = [kx(tr xe) + B+(Am - A)]x(t) + [kr(t' xe) - B+Bm]r(t) + [kd + d(t)] (334)

En utilisant le critere de Popov ;

Na(to, t1) = fttol Ve () {kx(t, x0) — BT (A — A)]x(t) + [k (t, %) — B¥Bplr(®) + [ka +
d()]}dt = —yé (3.35)

Si nous regardons attentivement, nous voyons que I'équation (3.35) ci-dessus peut étre
transformée en deux termes :

t
Na(to t1) =n(to, t) + [, v (Olkg +d(D]dt 2 —y§ Vi1 2 g (3.36)

ou le premier terme exprime la condition pour un systeme MRAC asymptotiqguement hyper-
stable sans perturbation, et admet pleinement méme solution que (3.27) et (3.28)
précédemment.

Si d(t) est une perturbation bornée inconnue, le second terme de (2.36) permet la solution
suivante satisfaisant I'inégalité de Popov,

kq = o sign(y.(t)) (3.37)
Avec,
0 = dpmax €t Apax = max|d(t)] (3.38)

L'inconvenient de cette approche est que le bruit de mesure et les imprecisions de mise en
ceuvre peuvent faire osciller la variable controlée autour de la valeur souhaitée.

De plus, I'analyse de la stabilité du systeme en boucle fermée nécessite d'améliorer les
performances du contrdleur en réduisant le gain pour de petites valeurs d'erreur de signal.
Ceci peut étre réalisé grace a une stratégie de rétroaction continue :
kg = ayl (©) (3:39)
Ou « est une matrice définie positive et p est un entier impair.
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3.5. Conclusion

La commande adaptative avec modeles de référence (MRAC) trouve de nombreuses
applications industrielles, notamment dans I'aéronautique. En fait, la stabilité asymptotique est
garantie tant que la matrice de transfert de la partie linéaire de la rétroaction équivalente est
strictement positive et réelle. Le mécanisme d'adaptation et L'erreur de suivi du modéle est
améliorée pour une classe de systemes linéaires variant dans le temps avec des perturbations
inconnues. Les travaux futurs consistent a concevoir des systéemes de contréle basés sur des
modeles de référence bases sur des estimations de perturbation inconnues.
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CHAPITRE 4

Simulation et Interprétation

4.1. Introduction

Ce chapitre se concentre sur la simulation de la réponse de notre systéme (avion) en utilisant
la commande adaptative avec un modeéle de référence (MRAC) dans un environnement de
programmation MATLAB (SIMULINK). Nous allons explorer les mécanismes de contréle
adaptatif pour améliorer les performances du systeme en utilisant des techniques avancées de
rétroaction. Grace a ces simulations, nous pourrons analyser et évaluer I'efficacité de la
commande adaptative dans la gestion de notre systéme avionique.

4.2. Simulation on boucle ouverte
Les équations de modele linéaire obtenue précédemment sont de la forme :

x = Ax + Bu

—» B T — > ¢ —

Figure 4.1. schéma bloc de modeéle linéaire sous forme matricielle

A

La matrice A étant réelles, les valeurs propres sont soit réelles, soit complexes conjuguées et,
dans ce dernier cas, les vecteurs propres A correspondants (et les amplitudes correspondantes)
sont complexes conjugués également.

Posant 1 = ¢ F iw, on a donc des modes réels de la forme ae®® et des modes oscillatoires de
la forme (A, coswt + A, sinwt )e’t

/1=0+iW=Wn(—{+iw/1—52)—>Wn=1/02+w2,(=—Wi
n

Avec : wy, la pulsation non-amortie, et  le facteur d’amortissement
» Simulation de modele latérale

La commande latérale d’un avion a toute perturbation est caractérisée par les mouvements
suivant [23] :
e Un mouvement lentement convergent ou divergent, appelé le mode spirale
e Un mouvement fortement convergent, appelé le mode roulis
e Un mouvement oscillant et Iégérement atténué ayant une basse fréquence, appelé le mode
roulis hollandais.
a) Mode spiral :

les efforts aérodynamiques sont trés faibles, avec sa grande constante de temps.
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4

Ay = —0.0072973 Temps de réponse : Ty = |-0.0072973]

=548.15s

= Il affecte la vitesse de lacet et I’angle de dérapage avec un peu de roulis

b) Mode roulis :

A, = —0.56248 Temps de réponse : T, = m =711s

= Affecte les deux variables : la vitesse de roulis et I’angle de roulis.
c) Mode roulis hollandais (oscillation latéral) :

A34 = —0.033011 + 0.94655i

4

Temps de réponse : T, = To0s3011] = 121.17 s

= Affecte les deux variables : la vitesse de roulis et ’angle de roulis.

Les valeurs propres sont a parties réelles négatives = le vol latéral est stable.

Pole-Zero Map

Imaginary Axis (seconds™)

. .I I I I 1 I

0.6 0.5 0.4 0.3 0.2 -0.1
Real Axis {secnnds'1]

Figure 4.2. les poles de mode latérale directionnel
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Amplitude

Le but est d'ajuster dynamiquement les paramétres du systeme afin d'obtenir une meilleure
réponse, en réduisant le temps de réponse, en augmentant I'amortissement et en réduisant les

To: Outid)

From: In{1)

Step Response
From: In{2)

I e B

Figure 4.3. La réponse indicielle du systéeme latéral directionnel

Une observation importante est que le systeme est stable, mais il présente un faible
amortissement, un temps de réponse élevé et des erreurs statiques significatives. Pour
améliorer ces aspects, il est nécessaire d'introduire une boucle de rétroaction. C'est
dans ce contexte que nous utilisons notre commande MRAC (Modéle de Référence

G0

800 0 200
Time (seconds)

400

Adaptatif en Commande) pour résoudre ces problemes.

erreurs statiques.

» Simulation de modéle de référence

Amplitude

From: In{1)

Step Response
From: In(2)

600

Figure 4.4. La réponse

a8 ] 2 4 &
Time (seconds)

indicielle du modéle de référence
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4.3.  Commandes MRAC sans perturbation exterieur

Nous mettons en ceuvre une commande adaptative avec un modéle de référence (MRAC) dans
un environnement sans perturbation, en variant les valeurs de a et f3.

Cette approche est similaire a celle utilisée dans le chapitre 3 pour la commande adaptative
appliquée aux systemes du second ordre. Le signal de référence est choisi comme étant un
signal échelon unité. Les sorties du systeme (avion) que nous étudions comprennent lI'angle de
dérapage et l'inclinaison latérale (B et ¢), les deux commandes (U, et U,), ainsi que I'erreur de
sortie (Y.). En analysant ces signaux, nous pourrons évaluer l'efficacité de la commande
adaptative et son impact sur les performances du systeme avionique.

» Pour commencer, en choisissant a = 1 et p = 1, nous obtenons les signaux suivants :

Figure 4.5. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par
la Commande MRAC avec a et B fixés a 1.

e Dans l'observation de la Figure 4.5, nous constatons que les valeurs de I'angle de
dérapage et de I'angle d'inclinaison du systéme ne correspondent pas au modele de
référence prévu.
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Figure 4.5.a. I'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec des valeurs a=1 et f=1.

e Une interprétation des résultats révéle que les commandes générées par le systeme sont
limitées dans leur amplitude, ce qui indique qu'elles sont contraintes a des valeurs
spécifiques. De plus, la fréquence d'oscillation observée est tres faible, ce qui signifie que
les variations des commandes se produisent lentement et avec une période de temps
plus longue. Ces caractéristiques suggerent que le systéme a une réponse régulée et
relativement lente, ce qui peut étre attribué aux limitations ou aux contraintes imposées
par la commande MRAC utilisée.

Figure 4.5.b. |'évolution des erreurs.
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Ces graphiques nous permettent de suivre les variations et les tendances des erreurs, ce
gui nous donne des indications sur I'efficacité de la commande MRAC utilisée. En
analysant ces résultats, nous pourrons évaluer la capacité du systéme a réduire les
erreurs et a se rapprocher des valeurs cibles définies par le modéle de référence.
I'erreur converge vers zéro apres environ 8 secondes. Cette convergence indique que le
systeme est capable de réduire progressivement |'écart entre la sortie réelle et la valeur
de référence, jusqu'a ce qu'il atteigne un état d'équilibre ou I'erreur est nulle. Cette
observation suggére que la commande MRAC est efficace pour ajuster les parameétres du
systéme de maniére adaptative, permettant ainsi de réduire les erreurs et d'améliorer la
précision de la réponse du systéme au signal de référence.

» On essaie de faire varier les valeurs de a et 8, on utilise les cas suivants :

Poura= 10etf =10

system

Figure 4.6. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la
Commande MRAC aveca = 10etf =10

nous pouvons observer que le signal de sortie du systéme suit de prés le modéle de
référence avec une erreur minime et constante. Cela indique que la commande MRAC a
réussi a réguler efficacement le systéeme, permettant ainsi une réponse trés proche de la
valeur souhaitée. La petite erreur constante peut étre attribuée a des facteurs tels que
des limitations matérielles ou des perturbations résiduelles qui ne peuvent étre
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complétement éliminées. Dans I'ensemble, ces résultats démontrent I'efficacité de la
commande MRAC dans la réduction des écarts entre le systéme réel et le modele de
référence, conduisant a une performance globalement satisfaisante.

Figure 4.6.a. I'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec des valeurs a=10 et B=10.

e Les commandes générées par le systéeme sont limitées dans leur amplitude, ce qui
signifie qu'elles sont contraintes a des valeurs spécifiques. De plus, la fréquence
d'oscillation observée est trés faible, ce qui indique que les variations des commandes se
produisent lentement et a un rythme minimal. Ces caractéristiques témoignent d'une
régulation précise et d'une réponse systématique, avec des ajustements subtils et
maitrisés des commandes. La limitation des amplitudes et la faible fréquence
d'oscillation refletent la capacité du systéme a maintenir un contréle stable et précis
sans fluctuations brusques ou instabilités indésirables.
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Figure 4.6.b. I’évolution des erreurs

e Dans ce cas, I'erreur entre la sortie du systéme et la valeur de référence est
extrémement faible et converge progressivement vers zéro. Cela démontre que la
commande MRAC a réussi a ajuster efficacement les parametres du systéme pour
minimiser I'écart entre la sortie réelle et la valeur souhaitée. Une erreur tres petite et
une convergence vers zéro indiquent que le systéme est capable de suivre de pres le
modéle de référence, atteignant ainsi un haut niveau de précision et de performance.
Cette observation renforce I'idée que la commande MRAC est efficace pour réguler et
réduire les écarts entre le systeme réel et la référence, offrant ainsi un controle précis et
fiable.

» Ensuite, on essaie de faire varier [égérement les valeurs de a et B, on prend le cas suivant

a=50etf =50
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Figure 4.7. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la
Commande MRAC avec a = 50 et f =50

e Nous pouvons observer une excellente correspondance entre le signal de sortie du
systéeme et le modéle de référence, ce qui indique que le systéme est en mesure de
reproduire fidelement les comportements souhaités. Cette observation positive est le
résultat d'un bon choix des parameétres de la commande MRAC, notamment a=50 et
B=50. Ces parameétres ont permis d'obtenir une régulation précise et efficace, minimisant
ainsi I'écart entre la sortie réelle et le modéle de référence. Cette interprétation souligne
I'importance de sélectionner judicieusement les parametres pour atteindre des
performances optimales et obtenir une réponse du systéme qui correspond de maniere
étroite aux attentes définies par le modéle de référence.
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Figure 4.7.a. I'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec des valeurs a=50 et f=50.

e Les commandes générées par le systéeme sont limitées dans leur amplitude, ce qui
signifie qu'elles sont contraintes a des valeurs spécifiques. De plus, la fréquence
d'oscillation observée est trés faible, ce qui indique que les variations des commandes se
produisent lentement et avec une faible fréquence. Ces caractéristiques dénotent un
controble précis et régulé, ou les commandes sont ajustées de maniére douce et
controblée. La limitation des amplitudes et |a faible fréquence d'oscillation reflétent la
capacité du systeme a maintenir un controle stable et précis sans oscillations excessives
ou comportements instables indésirables.

Figure 4.7.b. I’évolution des erreurs
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e L'erreur entre le modele de référence et la sortie réelle du systéme est extrémement
faible, voire négligeable, en régime permanent. Cela signifie que le systéme parvient a
atteindre un état d'équilibre ou I'écart entre la sortie et le modéle est minime.
Cependant, il est important de noter que la commande rencontre des difficultés lors des
phases de transition ou de régime transitoire. Pendant ces périodes, des variations
temporaires et des oscillations peuvent se produire, entrainant des écarts temporaires
entre la sortie réelle et le modele de référence. Cela souligne la nécessité d'analyser
attentivement les performances du systeme dans ces phases critiques et de rechercher
des améliorations pour réduire les effets indésirables du régime transitoire et améliorer
la précision globale de la commande.

4.4. Commandes 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 :

e Perturbation constante
e Perturbation sinusoidal (sine-Wave)
4.4.1. perturbation constante

Le bloc Constant de Simulink produit une sortie, qu'elle soit réelle ou complexe, sous forme
de valeur constante scalaire, vectorielle ou matricielle, en fonction de la dimension du
parameétre de valeur constante.

Dans ce cas, on fait varier la valeur du bloc constant.

> Pour lavaleur de c=1
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Figure 4.8. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la
Commande MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=1.

Malgré I'introduction d'une perturbation externe constante dans la commande du systéme,
on observe que 1’angles de dérapage et d'inclinaison (S, @) de sa sortie continuent a se
conformer au modeéle de référence établi (B,,, D,,). Cela suggere que le systeme est
capable de maintenir sa performance et son comportement attendus, méme en présence de
perturbations externes. Cela peut témoigner de la robustesse ou de l'efficacité du systéme
dans la gestion des perturbations et de sa capacité a maintenir des performances
cohérentes avec les objectifs définis par le modéle de référence.
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Figure 4.8.a. |'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=1.

e Audémarrage de la phase de transition, les commandes ul et u2 du systeme présentent
des oscillations qui diminuent progressivement jusqu'a disparaitre complétement. Une
fois en régime permanent, ces commandes convergent vers une valeur constante.

Figure 4.8.b. I’évolution des erreurs

e Au bout d'environ 5 secondes, les erreurs se stabilisent et tendent vers zéro. Cette
observation suggeére I'efficacité de la commande adaptative pour maintenir les
performances du systeme conformément au modele de référence, méme en présence
de perturbations constantes.
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» Nous modifions la valeur de la perturbation en utilisant une autre valeur, telle que C =
10.

Figure 4.9. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la
Commande MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=10.

e malgré I'augmentation de la perturbation dans le systeme, les angles de dérapage et
d'inclinaison continuent de se conformer au modele de référence. Cette observation
suggere que le systeme est capable de maintenir une certaine stabilité et de limiter les
variations des angles de dérapage et d'inclinaison, méme en présence d'une perturbation

plus importante.
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Figure 4.9.a. |'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=10.

e |es commandes du systéme parviennent a atteindre une stabilité, ce qui signifie qu'elles
convergent vers des valeurs constantes au fil du temps. Cependant, au début de la
période transitoire, des oscillations sont présentes, ce qui indique des variations
temporaires des commandes autour de leurs valeurs moyennes.

Ces oscillations initiales peuvent étre attribuées a des ajustements et des
réajustements nécessaires pour atteindre un équilibre stable en présence de la
perturbation plus importante.
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Figure 4.9.b. I’évolution des erreurs

e les erreurs convergent vers une constante nulle, malgré un changement de valeur de la
perturbation, souligne la capacité du systeme a maintenir une stabilité asymptotique et a
maintenir des performances précises et constantes dans des conditions variables.

» Nous continuons a accroitre la valeur de la constante, pour c=20.

Figure 4.10. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la
commande MRAC avec perturbation extérieure (constante) C=20.
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e nous observons que I'angle de dérapage et I'angle d'inclinaison du systéme suivent
toujours le modele de référence, mais avec une erreur de plus en plus importante. Cette
observation suggére que le systéme rencontre des difficultés a compenser efficacement
I'impact de la perturbation plus importante induite par I'augmentation de la constante.

T

\
| ||‘| i

Figure 4.10.a. I'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec perturbation extérieur (constante) C=20.

e |es commandes ul et u2 du systéme parviennent a atteindre une stabilité générale. Cela
signifie que ces commandes convergent vers des valeurs constantes et se maintiennent
dans cet état au fil du temps. Cependant, au début de la période transitoire, on observe
des oscillations, ce qui indique des variations temporaires des commandes autour de

leurs valeurs moyennes.
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Figure 4.10.b. I’évolution des erreurs

e Lorsque la constante est augmentée, le systeme est confronté a des perturbations plus
importantes. Cependant, malgré ces perturbations, les erreurs entre les valeurs réelles et
les valeurs attendues sont progressivement réduites et finissent par converger vers zero.
Cela suggere que le systéme est capable d'adapter sa réponse et de prendre des mesures
pour minimiser les écarts, en s'ajustant de maniére a réduire lI'impact de la perturbation.

4.4.2. Perturbation sinusoidale

Le bloc "Sine Wave" de la boite a outils Simulink est utilisé pour générer des perturbations
sinusoidales.

La perturbation sinusoidale est une variation périodique introduite dans le systéme,
simulant une influence externe fluctuante. Dans ce cas, la perturbation induit des oscillations
dans l'angle de dérapage et I'angle d'inclinaison du systeme.

» Nous faisons varier la valeur du bloc "Sine Wave". Pour une amplitude de 1 et une
fréquence de 1 rad/s:
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Figure 4.11. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la
Commande MRAC avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=1 et Fr=1rad/s.

e Malgré I'effet de la perturbation, les observations montrent que les angles de dérapage
et d'inclinaison du systeme suivent toujours le modele de référence. Cela signifie que le
systéme parvient a compenser et a réagir de maniére adaptative aux variations
introduites par la perturbation sinusoidale, en maintenant les performances conformes
aux valeurs attendues.
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Figure 4.11.a. I'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=1 et Fr=1 rad/s.

e Lescommandes ul et u2 du systeme présentent de faibles oscillations, les oscillations
observées sont de faible amplitude, ce qui signifie que les commandes se maintiennent
généralement proches de leurs valeurs moyennes malgré I'influence de la perturbation.

Figure 4.11.b. I’évolution des erreurs

e nous observons que l'erreur présente des oscillations, Les oscillations de I'erreur
indiquent que celle-ci varie autour d'une valeur moyenne en réponse a la perturbation.
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» Nous augmentons la valeur de la fréquence. Nous utilisons une amplitude de 5 et une
fréquence de 10 rad/s.

Figure 4.12. Angle de dérapage en haut et angle d’inclinaison en bas par la
Commande MRAC avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=5 et Fr=10 rad/s.

e malgré la perturbation, les angles de dérapage et d'inclinaison parviennent a maintenir
une trajectoire générale conforme au modele de référence. Les faibles oscillations
observées indiquent que les angles de dérapage et d'inclinaison oscillent |égerement
autour de leurs valeurs moyennes en réponse a la perturbation. Cela peut étre dil a une
certaine latence dans la capacité du systeme a s'adapter rapidement aux variations de la
perturbation a une fréquence élevée.
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Figure 4.12.a. I'évolution des commandes Ul et U2 générées par la commande
MRAC avec perturbation extérieur (sinusoidal) A=5 et Fr=10 rad/s.

e |es commandes ul et u2 du systeme deviennent oscillatoires, Les oscillations observées
dans les commandes indiquent que celles-ci oscillent autour de leurs valeurs moyennes

en réponse a la perturbation.

Figure 4.12.b. I’évolution des erreurs

e nous observons que les erreurs présentent des oscillations plus importantes par rapport
au cas précédent. Les oscillations plus importantes des erreurs peuvent étre le résultat
d'un manque d'adaptabilité ou d'une réponse plus lente du systéme aux variations
rapides de la perturbation.
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4.5. Conclusion

En conclusion, la commande adaptative avec modéle de référence (MRAC) a montré de bons
résultats dans I'ensemble. Les faibles perturbations extérieures constantes avec une valeur de
C=1 n'ont pas affecté la stabilité du systeme, et les performances étaient satisfaisantes.
Cependant, lorsque la perturbation constante atteint environ C=20, une erreur de poursuite
importante a été observée, ce qui indique une moins bonne capacité du systeme a compenser
une perturbation de magnitude plus élevée.

Dans le cas des perturbations sinusoidales, les erreurs présentent des oscillations, ce qui
suggere que le systeme a du mal a suivre précisément les valeurs souhaitées en présence de
variations périodiques. Les commandes peuvent également devenir instables, ce qui peut
compromettre la performance globale du systeme.

En résumé, la commande adaptative avec modele de référence (MRAC) est efficace pour
atténuer les effets des faibles perturbations constantes, mais peut présenter des limitations
lorsqu'il s'agit de perturbations plus importantes ou de perturbations sinusoidales. Une analyse
approfondie des performances et des ajustements appropriés sont nécessaires pour optimiser
la stabilité et la précision du systéeme dans différentes conditions de perturbation.
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CONCLUSION GENENRALE

En conclusion, ce travail présente une étude approfondie sur le développement d'une loi de
commande non linéaire pour le contrdle latéral d'un avion, en se concentrant spécifiquement
sur le modele latéral du Boeing 747. Les résultats obtenus démontrent I'importance capitale de
cette commande et sa flexibilité pour prendre en compte les caractéristiques géométriques des
gouvernes ainsi que le confort des passagers.

Le premier chapitre introduit les notions générales sur les commandes, tandis que le deuxiéme
chapitre décrit et analyse ce mode¢le spécifique.

Le troisieme chapitre se concentre sur I'étude de la synthése des lois de commande adaptative
en utilisant un modéle de référence (MRAC) basé sur le concept d'hyper-stabilité. Des
simulations ont été effectuées en utilisant MATLAB (SIMULINK) et les résultats ont été
interprétés du point de vue physique. Les approches de commande adaptative avec modéle de
référence ont donné d'excellents résultats en termes de stabilité du systeme.

L'application de ces lois de commande au vol latéral du Boeing 747 a démontré une bonne
capacité a suivre le modéele de référence grace aux signaux de sortie du systéme, tels que
l'angle de dérapage et 1'angle d'inclinaison latérale.

Finalement, les résultats obtenus confirment I'importance cruciale de cette commande et sa
flexibilité, qui permet de prendre en compte les caractéristiques géométriques des gouvernes
ainsi que le confort des passagers. Cependant, un inconvénient majeur de cette commande
réside dans sa sensibilité aux perturbations externes de faible amplitude. Des variations plus
importantes du signal de commande pourraient étre observées en présence de perturbations de
plus grande ampleur.

En résumé, les perspectives futures de cette thése visent a améliorer la qualité du contrdle en
utilisant des méthodes avancées, a étendre les techniques de commande aux modéles non
lin€aires et a valider expérimentalement les résultats obtenus. Un deuxieme objectif consistera
a étendre les méthodes précédentes aux modeles non linéaires en présence de bruit
environnemental. Ces efforts contribueront a enrichir la recherche dans le domaine du
controle adaptatif des processus physiques.

Enfin, nous espérons que cette étude contribuera a enrichir la recherche nos travaux dans le
domaine du controle adaptatif des processus physiques.
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Annexe A
Les caracteristiques de Boeing 747

Cette annexe vient en complément du chapitre 2 décrivant les expressions des différentes
dérivées dimensionnelles de stabilité latérale.

A.1l. Les caractéristiques aerodynamiques au Boeing 747

Le Boeing 747 est un avion de ligne a réaction américain a fuselage large, possede un rayon

d’action de pres de 15 000 km. Le Boeing 747 applique les caractéristiques intérieures de la
cabine du 787 Dreamliner.

> Le Boeing 747, le nouveau géant des airs.
> Le Boeing 747 est plus performant, plus silencieux et plus respectueux de I’environnement.

A.1.1. Dimensions générales de Boeing 747
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Figure A.1 dimensions de Boeing 747 [15]

A.1.2. Caractéristique générale de Boeing 747
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Figure A.2. modele de Boeing 747 [15]

A.1.3. Caractéristiques techniques de Boeing 747
Toutes les informations techniques permettant d’élaborer le modele du Boeing 747 en vol

horizontal stabilise (H = 40 000 pieds, M = 0, 8) pour des conditions de vol bien déterminees.
Les données sont [24] :

> Dimensions, masse et inertie

¢=8324m S =511m b =8,324m P = 2,83176 X 105N I, = 0,247 x 10°Kgm?
I, = 0,449 x 108kgm? I, = 0,673 x 108kgm? I, = 0,212 x 10”kgm?
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> Conditions de vol
p = 0,3045kgm™3

Uy = 2359 mst

CLO = 0,654‘

Cpo = 0,0430

uy: la vitesse aérodynamique de 1’avion, Cp: le coefficient de trainée

A.2. Les dérivées dimensionnelles de stabilite [24] :

Dérivée Unité (S.1) Dérivée Unité (S.1)
Vo = Cyp QS m/s? Ne = Cpsq QS -2
'3 = —m da IZ
CYp bQS Tn/S2 Cm?r QSb 5§72
Yp = Dum or =" 1
Ugm I,
v = Cyr bQS m/s Ou ft/s _ CpQShb 5§72

" 2uym AL

Ve = Cysr QS m/s? Ou ft/s? _ Cyp QSD? st
o m P 2ul,
_ Cnﬁ QSb §72 _ Cir QSbZ s

B IZ T ZuOIx

Cnp Q.S'b2 s-1 _ Crsq QSD S—2
P (ZuO)IZ ba Ix
_ Cpyr QSD? st _ Cpsr QSD §72
T Quoly L
_ Cysa QS m/s? Ou ft/s?
b0 ="

Tableau A.1. les dérivés dimensionnels de stabilité latérale-directionnelle
STATE AND v 14 T 8, 6y
CONTROL
VARIABLES

Y, Yp Y, cha YST
DERIVATIVES L, Lp L, L5a Lgr
N, Np N, Né‘a NST

Tableau A.2. la liste des dérivées dimensionnelles de stabilité latérale
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A. Dérivées aérodynamiques

Les dérivées de stabilités adimensionnelles et dimensionnelles sont présentées aux Tableaux
(A.3) et (A.4). Avec ces valeurs [24] :

Cy C; Cn
B —0,8771 —0,2797 0,1946
p 0 —0,3295 —0,04073
r 0 0,304 —0,2737
Tableau A.3. dérivés latérale dimensionnelles Boeing 747
Y Lvm) Nivm)
v (m S_l) —1,610.10* —3,062.10° 2,131.10°
p (rads™1) 0 —1,076.107 —1,330.10°
r (rads™1) 0 9,925.10° —8,934.10°

Tableau A.4. dérivées latérales non-dimensionnelles Boeing 747

B. La commande latérale
On illustre les réponses aux commandes latérales par I’exemple du Boeing 747. Avec
Les valeurs des dérivées aérodynamiques par rapport aux commandes latérales données au
Tableau (A. 5), les éléments de la matrice B sont [24] :

C, C, C,
5, 0 —1,368.102 —~1,973.10~*
5, 0,1146 6,976.10~3 —0,1257

Tableau A.5. dérivées aérodynamique par rapport aux commandes latérale
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Annexes

Annexe B
Conditions d’Erzberger

Dans cette section, nous présentons les conditions d’Erzberger permettant de vérifier
I’existante des gains régulateurs k, et k,. .

La premiére condition est obtenue en substituant I’expression de k, donnée par (3.26) dans
I’équation (3.10), telle que :

BB*(A—A,)—A+A, =0 (B.1)
Avec
B* = (BTB)™'BT (B.2)
Nous obtenons ainsi :
(I, —-BBY)(A—A4,)=0 (B.3)

La deuxiéme condition est déterminée a partir de (3.11) en utilisons I’expression de k, dans
(3.27) :

B,,—BB*B,, =0 (B.4)
De fagon plus simple :

(I, — BBY)B,, = 0 (B.5)
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