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Résumé :

Un systéme de contrdle du mouvement latéral d’un avion, de type CESSNA 182 a été congu pour
s’attester les qualités d’un vol stable .cet objectif est achevé, toute en commencons dans notre travaille
a la formulation du modéle dynamique qui régi le mouvement latéral de cet avion. Ensuite nous
ferons appel a la théorie de linéarisation des petits mouvements autour d’un régime de vol ,pour
obtenir un systéme d’équation linéaire représenter dans I’espace d’état, apres on applique deux classe
de commande, commande linaire multi-variable par retour d’état et par retour d’état avec action
integrale (PI) ainsi commande adaptative non linéaire a structure variable (VSS) avec modéle de
référence qui base sur les concept de positivité de I’hyper-stabilite, enfin on fait subir au systéme une
perturbation extérieur qui pouvez étre atmosphériques comme un rafale de vent ou un blocage des

gouvernes.
Mots clés : CESSNA 182, commande de vol, commande adaptative non linéaire a structure variable
Summary:

A monitoring system of the lateral movement of an airplane. type CESSNA 182. was designed to
demonstrate the qualities of a stable flight. this goal is completed, all begin our work in the
formulation of the dynamic model. which governed the lateral movement of the aircraft. Then we will
use the theory of linearization small movements around a flight regime, to obtain a linear system of
equations to represent the state space. after two class control is applied. multi-variable linear feedback
control condition. and state feedback with integral action (P1) and nonlinear variable structure adaptive
control (VSS). with reference model based on the concept of positive hyper-stability. finally subjected

to a system outside disturbance can be atmospheric as a gust of wind or jamming of the.

Keyword: CESSNA 182, flight control, nonlinear adaptive control with variable structure
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[rad]
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Matrice d'état du systeme linéaire.
Matrice d'action des commandes du systéme linéaire.
Matrice d'état du modele de référence
Matrice d'action du modéle de référence
Matrice d'état de sortie du systeme linéaire.
Matrice de commande de sortie du systeme linéaire.
Matrice de transfert
Moment d'inertie suivant Xg
Moment d'inertie suivant Yg
Moment d'inertie suivant Z g
Produit d'inertie dans le plan Xg Ypg
Produit d'inertie dans le plan Xg Zg
Produit d'inertie dans le plan Yg Zg
Moment de roulis total.
Moment de tangage total
Moment de lacet total
Temps de réponse
La pulsation propre est
Angle de dérapage.
Angle de roulis.
Vitesse de roulis.
Vitesse angulaire de lacet.
Le signal de commande de gouverne de direction (rudder)
Le signal de commande de gauchissement (aileron)

Racines de 1’équation caractéristique
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INTRODUCTION GENERALE

L’histoire de 1’automatique théorique peut étre partagée en trois périodes. La
premiére période ; se situe avant la premiere guerre mondiale, et était marquée par la
résolution de problémes de régulation en particulier ou de contréle au moyen du calcul
différentiel. Puis ,au cours de la seconde guerre mondiale, se réalise une premiere
unification de la théorie harmonique des systeme asservis linéaires, avec le développement
des systémes de commandes .la troisiéme période s’est caractérisee par le développement
de la théorie des variables d’état .Cette théorie fournit une description trés générale des
systemes multidimensionnels, et c’est pour la primaire fois ,que la description des
propriétés dynamiques des systemes de commande dans un espace d’état, a permis
d’établirons une théorie générale de la commande qui englobe dans une méme

représentation ,toutes les formes de systémes multidimensionnels d’ordre quelconque.

Un peu plus tard, les commandes adaptatives sont venues palier aux carences des
commandes linéaires faces aux systemes physiques non-linéaires et varient dans le temps
,pour lesquels la commande linéaire pourrait aboutir a des résultats imprévisibles ;En effet
il est montré pratiquement ,que la commande adaptative est tres robuste et fiable lorsqu’il
s’agit de commande un systeme sujet & des contraintes séveres et a des perturbations de

types externes et internes qui tendent a le déstabiliser
Donc, ce mémoire de projet fin d’étude est organisé en quatre chapitres :

Dans le premier chapitre, on énoncera du modelé mathématique d’un aéronef, en se
basant sur des hypothéses pour obtenir un modele mathématique non-linéaire couplé,
ensuite nous ferons appel a la théorie des petites perturbations pour découpler ce systeme
d’équations, afin d’aboutir a un systeéme d’équations linéaires représenté dans 1’espace des

variables d’état, et en fin en a fait une simulation en boucle ouverte.

Le second chapitre est réservé en premier lieu au calcul de la loi de commande
basée sur le modele de référence linéaire, ensuite on calcule la loi de commande adaptative
non linéaire avec un modeéle de référence, et enfin pour terminé nous appliquons la
synthese de la loi de commande adaptative non linéaire a structure variable qui se devise a

les lois de commandes suivantes :

» Commande VSS. (variable structure system)
» Commande PI. (proportionnel + intégral)

1
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Dans le troisieme chapitre, nous allons examiner en profondeur les deux cas suivant :

e Larobustesse de ces lois de commandes en présence de perturbations extérieures.
e La tolérance de ces commandes en cas de défaillance de 1’une des entrées

(gouvernes).

Nous commencons par modéliser ces deux phénomenes mathématiquement, suivit pas la

démonstration mathématique.

Le quatrieme chapitre est consacré aux résultats obtenus par simulation.
Plusieurs tests ont été effectues 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 d notre travail, ainsi que des recommandations pour les travaux

futures seront énoncées a la fin de ce chapitre.

Enfin, la conclusion génerale.
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Chapitre |

| .1.Introduction

Dans ce chapitre, le modele dynamique de type CESSNA 182 est présenté sous forme

d’équation d’état. Le vecteur d’état ainsi que les matrices sont présentés en détails.

1.2 modéle dynamique du mode latéral

Le modéle dynamique du vol latéral [1] d’un avion peut s’écrire sous la forme

matricielle suivante :

x = Ax + Bu (1.1)

avec
x" =[B,p,7, ¢l
u' = [8,,84]"
Avec :

B [rad] Angle de dérapage.

p [rads™] Vitesse de roulis.

r [rads™] Vitesse angulaire de lacet.

¢ [rad] Angle de roulis.
Et

o, : Le signal de commande de gouverne de direction (rudder)

d, . Le signal de commande de gauchissement (aileron)
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Fig 1.1 Angle de roulis

Fig 1.2 Angle de dérapage
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- Y Yp+sin(6y) Yr—cos(8y) g cos(6p)7
V_o Vo Vo Vo
LgtaNp Lp+a Np L,+a Ny 0
A= A A A (12)
Ng+ap  Np+bly, Ny+b Ly 0
A A A
L0 1 tan(By) 0
- Yor Ysa
Vo Vo
LsrtaNsyr LggtaNgsq
B = A A (1.3)
Ngr+bLsy Nggt+bLsa
A A
L0 0
Lz Lz Lez”
avec a=-=>2 , b= = ., A=1—ab=1-
Ixx IZZ IXIZ
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1.3. Application numérique pour le type d’avion « CESSNA 182 »

Le Cessna 182 est construit en 1956 du passage au train tricyclique du modéle 180
qui disposait d'un train conventionnel. Le nom Skylane est apparu dés le développement de

la version 182A I'année suivante.

En 1977, Cessna sort un 182 avec train rentrant, le C182RG, puis dote I'avion d'un
moteur turbo, le Lycoming O-540-L, en 1979. Le Cessna 182 fut construit sous licence en
France par Reims Aviation et en Argentine par la DINFIA. Depuis juillet 2005, Cessna
produit également une version turbo dotée du moteur Lycoming T10-540-AK1A de 235

chevaux

1.3.1. Caractéristiques géométriques de I’avion

Les caractéristiques geomeétriques [2] de I'avion CESSNA-182 sont présentées au
tableau (1.1) :

Conditions de vol et valeurs numériques pour CESSNA-182

Altitude (RIGR) ... oo ce e e vs ceenen seee senenee sovnsnse senses sonnas 5000. ft

Densite de 1'air (air densSity) ... . v ce cee vee cevvv vee ven er we v e+ .0.00205slugs /cu. f
Vitesse du vol (ir Speed) ... .. .o vv v vee ver cer vee v vt vie e e e+ ..219.00. ft/sEC
Surface d’aile (Wing area) ... ... . v vw cer vee ven er ve ven et we v oo o 174.00. 5. ft
Poids (Weight) .. cecev cov ves et et e et et e eve ee ven et wne e aen ene nee+.2054.00. [DS
Envergure d’une aile (wing span) ... ... ... e e vev vev vev ve e e .. ..35.80. f T

Corde aérodynamique moyenne (mean aerody chord). .........4.90. ft

Theta initial (initial theta) ... ... . cevee cee cer er e e e e eer e e o 200,00, Tad
PSPPI s 71 o Y V7¢ R I i 3
Ly cee e e e e et et e e e e e 948 STUGS. SQ. fE
PRSPPI o1 oW AR V7o KT I i %
A U PRPRP 0N 0] 1 10T <SSR0 I i o
PP | 22

Tab. 1.1 : Caractéristiques géométriques de ’avion.
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1.3.2. Coefficients de stabilité latérale de ’avion

A partir des caractéristiques géométriques de 1’avion et les conditions de vol, on

peut déduire les coefficients de stabilité latérale [2] qui sont illustrés sur le tableau (1.2) :

Gradients Valeurs Coeff.de stabilité Valeurs
Cip —0.0890/rad Lg -28.7492 /rad. sec2
Crp —0.4700/rad Ly -12.4092 /rad. sec2
Cyr 0.0960/rad L, 2.5346/rad. sec2
Crsr 0.1780/rad Ls, 57.4984 /rad. sec2
CiLsa 0.0147/rad Lsa 4.7485/rad.sec2
Cng 0.0650/rad Ng 10.1194 /rad. sec?2
CNp 0.0300/rad N, -0.3817/rad. sec2
Cn, 0.0990/rad N, -1.2512 /rad. sec2
Cnor 0.0530/rad Ngr -802512/rad. sec2
CNsa 0.0670/rad Nsa -10.2284 /rad. sec2
Cy, 0.03100/rad Yp -32.2554ft/rad.sec?
Cyp 0.0370/rad Yp —0.3147ft/rad. sec2
Cy, 0.02100/rad Y, 1.7859ft/rad.sec?
Cysr 0.0000/rad Ysr 0.0000ft/rad.sec2
Cysa 0.1870/rad Ysa 19.4730ft/rad.sec?2

Tab. 1.2 : Coefficients de stabilité latérale.

D’apres les caractéristiques de 1’avion CESSNA-182 et les valeurs des coefficients de

stabilité, les matrices A et B sont :

—0.1473 —0.0014
A= —28.7492 —12.4092
10.1194  -0.3817

0 1

—0.9918 0.1498

2.5346 0
—1.2597 0
0 0

(1.4)
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0.0889 0
| 47485 57.4984
B=1_102284 82512 (1.5)
0 0
100 0
c_[o 0 0 1] (1.6)

1.3.3. Matrice de transfert du modele mathématique du vol latéral

Dans cette session nous nous intéressons a 1’angle de dérapage (B) et I’angle de roulis (¢)

Donc la matrice de transfert G(S) est donnée par :

G(S) = C(SI — A)1B = |1 G“] (1.6)
Gz1 G

avec

Gi1 =[B/U]ls,=0 €t G12=[B/U] s,=0

G21=[9/U] 5,=0 et Gy =[0/U] 5,-0

La fonction de Transfer de I’entrer gouverne de direction "rudder” au sorties :

G611 0.0889 53 + 11.35 S%+ 129.9 5-2.98 7)

© S4413.8253+28.6152+142.25 +1.583

4749 S2—-21.85-247.9
G12 = 3 > (1.8)
S4+13.8253+28.6152+142.2S +1.583

La fonction de Transfer de ’entrer " aileron " au sorties :

8.103 S%2+131.9S5+7.717
G21 = ” 3 > (1.9)
S4+13.8253+28.6152+142.2S +1.583

57.5 S2—59.99 $—349.4
G22 = —; 2 > (1.10)
S4+13.8253+28.6152+142.2S +1.583
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1.4. Identification du systeme en boucle ouverte

Les racines de I’équation caractéristique S* + 13.82 S® + 28.615% + 142.2S +1.583=0

sont :

A1= -0.6855 + 3.3073i
2= -0.6855 - 3.3073i

A3=-12.4341
M=-0.0112
avec

A2 = -0.6855 + 3.3073 i deux pbles complexes et conjugués dont
» la pulsation propre est wn=3.38 rad/s,
» le coefficient d’amortissement &= 2.03
» temps de réponse Ts=0.5829 s
caractérise le mode roulis hollandais.
- A3=-12.4341 caractérise le mode roulis.
» temps de réponse Ts=0.3216 s
- M4=-0.0112 caractérise le mode spiral.
» temps de réponse Ts= 357,149 s
Nous constatons que le coefficient d’amortissement est assai €levé ce qui signifie

que les oscillations en mode roulis hollandais sont bien amorties pour cet aéronef.
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L.5 Tester la controlabilité de systéme de I’aéronef

Pour tester la contrélabilité de systeme, nous allons appliquer la théorie de Kalman [3]
Pour ceci construisant la matrice '=[B AB A%B A3B], et on calcule les déterminants
des sous matrices I3 , I, , I3 , I, et I

I'=[B AB 428 43B] (1.11)

00000 0 0.000L 0.0001 -0.0001 0.0002 -0.0013 -0.0050
I'=1.0e x 10*5| 00000 00006 -0.0009 -0.0073 00082 0.0885 -0.0956 -1.0946 | (1.12)
-0.0001 -0.0001 0.0001 -0.0001 0.0012 0.0038 -0.0059 -0.0365

0 0 0.0000 0.0006 -0.0009 -0.0073 0.0082  0.0885
0.0889 0 10.1248  8.1030
. 47485 57.4984 -87.4058  -734.4226 (1.13)
e -10.2284  -8.2512 11.9718  -11.5531 '
0 0 47485  57.4984

Déterminant de sous matrice I;=3.0112 x 10*>

0  10.1248 81030  -12.5313
e 57.4984 -87.4058 -734.4226 823.9003 (114)
2 -8.2512 11.9718 -11.5531  120.7386 '

0 4.7485 57.4984 -87.4058

Déterminant de sous matrice ;= 1.9195 x 10+

0.0101 0.0081 -0.0125 0.0199
I —10%10% -0.0874 -0.7344 0.8239 8.8514 (1.15)
3T 0.0120 -0.0116 0.1207 0.3769 '

0.0047 0.0575 -0.0874 -0.7344

Déterminant de sous matrice 3= 4.7664 x 10*>

10
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0.0081 -0.0125 0.0199 -0.1321

I 1010+ 07344 0.8239 8.8514 -9.5577 (1.16)
* T -0.0116 0.1207 0.3769 -0.5934 '

0.0575 -0.0874 -0.7344 0.8239

Déterminant de sous matrice I, = 3.0384 x 10+

-0.0001 0.0002 -0.0013 -0.0050

10y 1o+s | 00082 0.0885 -0.0956 -10946 117)
S 0.0012 0.0038 -0.0059 -0.0365 '

-0.0009 -0.0073 0.0082 0.0885

Déterminant de sous matrice I[z= 7.5447 x 10*>
Les déterminants des sous matrices I3, 15, I3, I, et Iz ne sont pas nuls.
Doncrang I' =4

Le systeme est donc contrdlable, et on peut appliquer alors toutes les lois de commande
possibles.

1.5. Conclusion
Dans ce chapitre I’identification du systéme a été réalisé avec 1’obtention de modéle
dynamique de I’avion « CESSNA 182 », les valeurs propres caractérisant les différentes

modes de 1’avion ont été définies et des signales en boucle ouverte ont montrés le

comportement instable de I’aéronef ainsi que le test de contrélabilité.
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Chapitre 11 Commandes non linéaires

Chapitre |1

1.1 Introduction

Dans ce chapitre des lois de commandes non linéaires vont étre obtenues en utilisant la
théorie de I’hyper-stabilité, un modele de référence est proposé possede toutes les

propriétés désirées du systeme physique

Nous commencons ce chapitre par une description de la théorie de I’hyper-stabilité en suite

un modele de référence sera décrit et les démonstrations mathématique suivront.
IL.2 Théorie de I’hyper-stabilité :

La théorie de I’hyper-stabilité a été introduite par Popov [4] dans le but de généraliser les

méthodes pour résoudre le probleme de la stabilité absolue.
L’utilisation de cette théorie évitera la recherche d’une fonction de Lyapunov

Pour cela, reconstruisons les équations :

Xe (t) = Axe—bd (3,) (2.1)
Ye(t)=C'x. (2.2)
Xe=-® (7) (23)

avec G(s)=C'[sI-A]* b = (voir Fig. I1.1) (2.4)

@ (y,)

e

Popov a considére la classe des systemes NL (Non Linéaire) vérifiant 1’inégalité suivante :
ty
T 2
n(to,tl) = Iq)(ye) Ye dz = —70 (2.5)
to
et y,2 est une constante indépendante du temps.
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Donc lorsque un systeme en boucle fermée décrit par les équations (2.1) (2.2) (2.3) (2.4)
est globalement (asymptotiquement) stable pour toutes les chaines de retour vérifiant
I’inégalité de Popov, alors ce systeme en boucle fermée sera appelé (asymptotiqguement)

hyperstable.

a) Théoréme de Popov [3] :

La condition nécessaire et suffisante pour que le systeme décrit par (2.1) et (2.3) avec

I’inégalité (2.5) Vérifiée soit hyperstable est la suivante [5]:

v La matrice de transfert G(s) = C"[sI-A] b est d’étre positive réelle.
L’hyper stabilité est plus facile a utiliser que les fonctions de Lyapunov et demeure ainsi

un puissant outil d’analyse pour les systemes NL.

0 "I}(Ye)

T ,
; Clsl-A]l'b Ye
+

o(y,)

Fig. 11.1 blogue hyper-stable

11.3. Modeéle de référence :

Le modele de reférence est un modele ayant exactement les mémes démentions que le
systéme physique et doit avoir le comportement désiré qu’on veut dicter au systéme

physique. La détermination d’une loi de commande non linéaire et adaptative permet a la
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agissant sur les performances dynamiques la commande.
I1.4 Choix du modéle de référence :

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

repense du systeme de suivre celle du modele méme en présence des perturbations en

La matrice d’état A, est negative définie, pour assurer la stabilit¢ de 1’erreur

dynamique.

Le modele de référence admet les mémes démentions que le systéme physique.

L’équation du systéme physique s’écrit comme :

>.<(t) =AX(t) + B u(t)

y(®) =C x(t)
avec :

X : Vecteur d’état de dimension (4x1)

u : Vecteur de commande de dimension (2x1)
A : Matrice de dimension (4x4)

B : Matrice de dimension (4x2)

C : Matrice de dimension (2x4)

Le modele de référence linéaire qui définit 1’état de la trajectoire voulue xp, est :

X (t) = Am X(t) + B (%)
Ym(t) = Cm Xm(1)

Ou,’ r’ est le signal de référence avec la méme dimension que ‘u’.

‘Xm’ a la méme dimension que ‘X’.

Les matrices A, et B, de model de référence sont définies comme suit

14
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-0.0978 -0.0059 -0.9840 0.1629
A = -0.9307 -2.1509 0.1304 -1.1305
0.8112 -1.3670 -1.7513 -1.2446

0 1.0000 0 0

(2.8)
0.0078 -0.0155
5 =| 09426 11110 (2.9)
-0.9714 1.5069
0 o0

11.5. Identification du modéle de référence en boucle ouverte

Les racines de I’équation caractéristique sont :

A= -0.5-1i
2= -0.5+1i
A3=-2.00
M= -1.00
Al ,2 = -0.5%1ideux pbles complexe conjugués dont

» la pulsation propre est wn=1.12 rad/s,
» le coefficient d’amortissement &= 4.47
» temps de réponse Ts=0.798 s
caracterise le mode roulis hollandais.

A3=-2 caractérise le mode roulis.
» temps de réponse Ts=2s

M=-1  caractérise le mode spiral.
» temps de réponse Ts=4s

On constate que nous avons augmenté le coefficient d’amortissement, ainsi que la

stabilité du mode spiral.
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11.6 Calcule de la loi de commande basée sur le modeéle de référence linéaire

Pour cella dans ce qui suit des lois de commandes basées sur le modele de référence

linéaire doit étre prener

On définit I’erreur par

Lim Xe(t) = lim ( Xm(t) - X(t) ) = 0 (2.10)
t—o0
Xe(t) = Ay, X0+ (A= A) X(1) 2.11)

Ou, A,B, A, et B, doivent satisfaire les conditions d’ezerberger [6] pour assurer leurs

existence :

(A, -A) (I-BB*)=0
(1-BB") B,=0 2.12)
B+p - (BT.B)-l BT

Ou B* estla matrice pseudo inverse gauche de Penrose de B.

La commande u(t) s’écrit comme :

uit) =-(K)x@) +(Kr)r (2.13)

avec gains K et Kr sont calculés par les relations suivantes :

K=B"s(A-A,)
KI’ = B+me (214)
B+p — (BT B)—l BT
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I1.7 Commande non linéaire avec modeéle de référence
11 .7.1 Introduction

La commande adaptative directe a modele de référence (MRAC) a été proposée
pour la premiére fois en 1961 [9] se basant sur la minimisation d’un indice de
performances, approche connue généralement sous la régle de conception du MIT [8]. La
structure en boucle fermée du MRAC est représentée par la figure 11.2 En effet, la
différence entre la sortie du procédé et la sortie du modéle de référence est une mesure de
la différence entre les performances réelles et les performances désirées. Cette information
est ensuite utilisée par le mécanisme d’adaptation pour ajuster les paramétres du régulateur
afin de faire tendre I’erreur de comportement ou 1’erreur de poursuite de trajectoire e(t)
vers zéro[7]. Cette technique demande souvent des algorithmes plus rapides et favorise une
application en temps réel (cas de robots manipulateurs) .

Modéle de Référence —

Controleur

a: paramétres estimés

Loi d’Adaptation des <
parameétres du controleur

Figll.2 Schéma de principe de la commande MRAC

Des théories classiques comme celle de Lyapunov peuvent étre employées pour
atteindre ce but. La structure de la loi de commande est telle que le comportement du
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systéeme bouclé soit stable et équivalent au modele de référence, malgré la présence
des dynamiques non modélisées et d’incertitudes paramétriques. Ce type de
commande est appelé commande adaptative directe a modele de référence.

11.8 Synthese de la loi de commande adaptative non linéaire a structure variable
(VSS) avec modele de référence

11.8.1 VSS sans perturbation extérieure [5]

Considérons le systéme physique décrit par 1’équation d’état (2.6) :
X(t) = A x(t) + B u(t) (2.15)
La commande u(t) est définie par :
u(t) =uy () +uz () (2.16)
avec :
u; (t) : lacommande linéaire a modéle de référence.

u, (t) : la commande non linéaire .

Le modele de référence décrit par 1’équation (2.7) (2.8) (2.9) est :

Xm(t) = A,y X(t) + By 1(1) 2.17)
La dynamique de I’erreur est:
Xe (1) =X (1) - X (1) (2.18)

On obtient I’équation d’état suivante :

Xe(t) = Ay Xo(0+ (A= A) X(O) + Byp.(t) ~ Bys ()~ By (¥ (2.19)
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La commande ul(t) est calculée de telle sorte que les conditions du modele de référence

linéaire [9] soient satisfaites et on obtient :

(A, — A) X(t) + B,,.r(t) — By, (1) =0 (2.20)
Avec ul (t) = - Kx(t) + Kr(t) (2.21)
L’équation (2.20) devient alors:

(4,, — A+ B K) x(t) + (B,, - B Kr) r(t) =0 (2.22)

Les matrices K et Kr sont alors calculés de telle sorte que les conditions d’Erzberger [9]

soient vérifiées et on obtient alors :

(A -A+BK)=0

(B, -BKr)=0 (2.23)
Et donc : K=B* (4,, - A) (2.24)
K,=B* B, (2.25)

Ou B* estla matrice pseudo inverse gauche de Penrose de B.

L’équation (2.20) deviendra alors :

xe(t) = Ay X () — By (V) (2.26)
On défini un nouveau vecteur d’erreur y,(t) défini comme suit :

Ye(t) = Ce xe(t) (2.27)

En appliquant le théoréme de Popov conjointement avec le lemme de KalmanYakubovitch

[3] au systéme décrit par et (2.26), (2.27) on aura :
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ff; Y, (07U, (Ddt = —y§ (2.28)

Et —ATP+PA,=-Q (Q>0) (2.29)
Si la matrice C, est choisie de telle sorte que
C,=BTP (2.30)

alors le systeme décrit par(2.26), (2.27), (2.28), (2.29) , et (2.30) est asymptotiquement
hyperstable et le vecteur erreur X, est globalement asymptotiquement stable. Puisque la
matrice A,,, est une matrice stable, alors la matrice P est nécessairement positive définie si

la matrice Q est positive définie

En général, on choisit

Q=I (2.31)
. — Yel (t)

Puisque Y, (t) = (Yez (t)> (2.32)

Et U, (©) = (Z;; Eg) (2.33)

Alors I’inégalité (2.28) devient :
[ Yer (©) Upy Odt+ [ Yo () Upp (Dt > —7§ (234)

Nous citerons notamment une commande de type P+l

Avec :

Uz (O :fttol aYe dt+B Y, (O
t

Uy, () = ft; aY,, dt + B Y, (t)

Une autre type de commande, on intégrant une fonction sign (a structure variable) est la

suivante:
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Uy () =[ @ Yoy dt+B Yo () +Msign (Ve (9)) (2.35)
Upp (D) = fttol aYy, dt+B Y, (1) + Nsign (Y, (1) ) (2.36)

les coefficients , B, M et N sont des constantes positifs.

En pratique les coefficients M et N sont choisis de telle sorte que :

0<M< §, (sat) (2.37)
0<N< 8, (sat) (2.38)

Ou b, (sat) et &,(sat) sont respectivement les limites supérieures de saturation
de d, eto,

Affin d’éviter le phénomeéne de chattering (oscillations du a la fonction swtching) on a

choisi les coefficients M et N de tel fagon qui ils y une faible amplitude.

Avec

M =0.5
Et N=04
11 .9 Conclusion

La commande a structure variable VSS engendre une erreur quasi nulle par rapporta celle
de la commande PI.

Une autre technique est de remplacer les fonctions M sign (Y, (t) et N sign (Y,; (t) par
la fonction tangente hyperbolique, ou bien d’ajouter un filtre passe bas affin de filtrer les

oscillations a haute fréquence causé par la commande a structure variable.
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Chapitre Il

I11.1 Introduction
Dans ce chapitre nous allons examiner en détail les deux cas suivant :

e Larobustesse de ces lois de commandes en présence de perturbations extérieures.

e Latolérance de ces commandes en cas de défaillance de I’une des entres (gouvernes).

Nous commengons par modéliser ces deux phénomenes mathématiquement, suivit pas la

démonstration mathématique.
111.2 perturbation atmosphérique

Les turbulences atmosphériques [10] [11] peuvent modifier I'altitude de vol et le cap d'un
avion, en outre, ceux-ci pourraient faire un avion atteindre des conditions difficiles et
dangereuses comme décrochage de l'aile et le facteur de charge maximale. Pour ces raisons,
les systtmes de commande de vol doivent étre congus pour éviter ces événements
indésirables.

Les théories de controle classiques et modernes ont été utilisees dans la conception du
systeme de commande de vol. Les techniques du Contrdle moderne ont été appliquées dans
l'industrie aéronautique derniéres décennies, offrant des avantages sur les techniques de
contrble classique, car ceux-ci sont disponibles pour travailler sur une multi-input/multi-

output Systems.

Les perturbations atmosphériques pendant le vol sont des événements dangereux,
imprévisibles et aléatoires qui impliquent des variations aléatoires de vitesse, la trajectoire,
I’altitude .Ces variations peuvent perturber la stabilité de 1’avion et méme de réduire la

sécurité du vol.

22



Chapitre 111 Robustesse De Loi De Commande Non Linéaire

Les équations (3.1) (3.2) definirent les vitesses latérales et verticales de rafale de vent par

rapport au repére terrestre.

w, () =- % (1 — coswt) (3.2)

v, (1) =- V;;o (1 = coswt) (3.2)

Ces turbulences atmosphériques sont modélisées par la fonction de Dryden [12], il est montré

par I'équation. (3.3) (3.4) dans sa forme d'espace d'état :

Ue 0

[;Z]=[;;];T<t>=@ el [ 3] [ 53
. 0 1

-y s By o z

Grace a la transformation de l'angle d'Euler, la vitesse du vent par rapport au repere avion ,

peut étre exprimé par I'équation. (3.5)

Ug
Ug =
Wy

D’aprés les équations, le modele dynamique du mode latéral de I’avion CESSNA-182 sera :

cosOcos¥ cosOcos¥ —sin@
sin®sinfcos¥ — cos®Psin¥? sin®sinfsin¥ — cos®sin¥ sindcosl
cosPsinfcos¥ — sin®sin¥? cos®sinfcos¥ — sin®cos¥ cosPcosl

Ue
vel (3.5)
We

;<(t) =Ax(t)+Bu(t) +Ie

ou A est la matrice d'état, B la matrice de commande, et I est la matrice d’entrée des

perturbation
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—0.1473 —0.0014 —-0.9918 0.1498
—28.7492 —-12.4092 2.5346 0

4=1101194 —03817 —12597 0 (36)
0 1 0 0
0.0889 0
| 47485 57.4984
B=1_102284 —82512 (3.7)
0 0
0.1473 0 0
. _| 287492 124002 - 25346 38)
~101194 0.3817 12597 '
0 0 0

111.2.2Analyse numérique de perturbations extérieures

Si des perturbations sont présentent dans le system, le probleme se traite de la méme fagon
que pour le VSS sans perturbation.

Considérons le systeme physique décrit par les équations d’état (2.6) :
X(t) = A x(t) + B u(t) (3.9)
y(®) =C x()

avec :

X : Vecteur d’état de dimension (4x1)

u : Vecteur de commande de dimension (2x1)
A : Matrice de dimension (4x4)

B : Matrice de dimension (4x2)

C : Matrice de dimension (2x4)

Ce systéme est soumis a une perturbation extérieure I'e sera modalisée comme suit

X(t) = A x(t) + Bu(t) + I (3.10)

Dans ce cas I’équation de I’erreur (2.26) devient alors :
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xe(t) = Am xo(t)— Bys () - Te (©) (3.11)

De la méme maniere que la section précédente, nous aboutirons au bloc hyperstable suivant

Ts (1) : e | C,[sI-A_T'B Ye

AY)=u, (;f}

FIG 111.1 Bloque hyper stable en présence d’une perturbation extérieur

Dans ce ca, en utilisant la théorie d’entre bornée-sortie bornée des systemes hyperstables, un
block hyperstable soumis a une entrée extérieure bornée, est hyperstable et sa sortie est
bornée, Donc I’erreur est globalement stable.et le bornage de I’erreur est garanti.

111.3Blocage des gouvernes
111.3.1 Introduction

Dans cette section nous allons étudier le cas du blocage des gouvernes. (la gouverne de
direction et les ailerons)

Les gouvernes peuvent étre soumises a des defaillances telles que blocage et non linéarité.

Le principe de blocage consiste a bloquer la gouverne de direction a un certain degré et voir
I’évolution de I’angle de roulis qui va compenser le blocage afin de minimiser 1’erreur du
cap. Il rent ce blocage de la commande a une accumulation de glace sur la gouverne de
direction ou bien & un probleme mécanique au niveau des actionneurs
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FIG 111.2 gouvernes de direction et ailerons

111.3.2Analyse numérique

On a I’équation de I’erreur
Xe(t) = 4, X.(t) - BU () (3.12)
_(Uconst
Avec U—( Uoss )
(3.13)

L’équation (3.12) devient :

Xe (t) = A xe(t) - B(uconse) (1) - B(ueff)(t)

Avec
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(ugonse) la partie de la commande constante

(uess) 1a partie de la commande non lineaire definie par (2.35) et (2.36) .

En cas de défaillance de I’une des gouvernes leur influence sera considéré comme

une entré (perturbation) extérieur borné au blogque hyper stable.

Le blogue hyper stable devient :

Bcﬁsfm ¢ C.[sl-A_]'B Y.

+

AY)=u, @

FIG 111.3 Bloque hyper stable en présence d’une défaillance de gouverne

I11.4 Blocage de la gouverne de direction (Rudder) :

On a la commande :
U=u +u,
telle que :
ul : la commande linéaire de modéle de référence.
u2 : la commande a structure variable.
Et: up = [ugr ugg]

Uy = [upr uppl
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U2= Uy (8) [, & Yoy dt+B Yoo () + Msign (Y, (6)) (3.15)
les coefficients a, B, M et N sont des constantes positifs.
On bloque le la commande Uy = Uyp =5°
et la commande Uy, = Uy, = tel que calculé
1.5 Blocage d’ailron :
On a la commande :
U=u; +u, (3.16)
telle que :
ul : la commande linéaire de modéle de référence.
u2 : la commande a structure variable.
Et: Uy = [ugr U]
Uy = [u uyy)
(3.17)

t .
U2= Uz (8) =[, " @ Yoq dt+ B Yep () + Msign (Yeq (1) )
les coefficients a, R, M et N sont des constantes positifs.

On bloque le la commande Uy = uq, = tel que calculé

et lacommande Uy S Uy, =5°
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1.6 Oscillation de la gouverne de direction (Rudder) :

On a la commande :
U=u +u, (3.18)
telle que :
ul : la commande linéaire de modéle de référence.
u2 : la commande a structure variable.
Et: ug = [ugr uqo]
Uy = [uzr Uzl

u2=U,, (t) :ft':)1 aY, dt+R Y,, (t) +Msign (Y., (t)) (3.19)

les coefficients , 1, M et N sont des constantes positifs.

La commande u, est oscillatoire avec : u; =sin (t)

et la commande u, = tel que calculé

I11.7 Oscillation d’ailron :

On a la commande :
U=u +u, (3.20)
telle que :
ul : la commande linéaire de modeéle de référence.
u2 : la commande a structure variable.
Et: ug = [ugr ugo]

Uy = [uz; Uzl
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U2= Uy (8) [, & Yoy dt+B Yoo () + Msign (Y, (6)) (3.21)

les coefficients a, B, M et N sont des constantes positifs.

Lacommande u; :  u, =tel que calculé

Et lacommande u, estoscillatoire avec: wu, =sin (t)

111.8 Conclusion

Puisque les gouvernes sont bloguées a des angles constants et bornés leur influence sera
considérée comme une entré extérieur borné au bloque hyper stable. Donc le bornage de

I’erreur est garantie, et le bloque reste hyper stable.

Ceci est du au fait que pour le blocs hyperstable , une entré bornée génére une sortie bornée .

Dans ce qui suit des résultats de simulation sont présentées.
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Chapitre IV Résultats de simulation

Chapitre IV

1V.1 Introduction

Dans ce chapitre des simulations sur différentes comportements prouvant 1’efficacité de
cette commande seront exposées.

Nous demanderons un angle de référence de dérapage g = 1°
Ainsi que un angle de référence de roulis ¢ = 0°

1VV.2 Simulation de ’avion CESSNA 182 en boucle ouverte

On a la commande :
U=(ul, u2)
Avec ul=$,
u2=94,
Telle que :
&, : Le signal de commande de gouverne de direction (rudder)

d, - Le signal de commande de gauchissement (aileron)

1"cas: &, =1°
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Fig IV.1 Angle de dérapage avec: 6, =1° 6, =0°
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Fig IV.2 Angle de roulisavec: 6, =1° §, =0°

On constate que les réponses sont celles d’un systéme instable, ce qui est tout a fait normal
vu les valeurs propre du systeme

2*™cas: §, =0°
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V.3 Simulation et de la commande VSS sans perturbation extérieure

L’angle de référence pour le dérapage beta est égal a 1°
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les commandes ul et u2 (deq)
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Fig IV.7 la commande ulet u2 avec vss sans perturbation
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IV.4 Simulation et de la commande VSS avec perturbation extérieure
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Fig IV.11 la commande ulet u2 vss avec perturbation extérieur
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IV.5 Simulation Pl sans perturbation extérieure
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les commandes u1,u2(deg)
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IV.6 Simulation Pl avec perturbation extérieur
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Fig IV.19 la commande ulet u2 Pl avec perturbation

Fig IV.20 erreur Pl avec perturbation
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V.7 Résultats de simulation de blocage de gouvernes de direction
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V.8 Reésultats de simulation de blocage des ailerons
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1VV.9 Résultats de simulation d’oscillation des ailerons
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V.10 Résultats de simulation d’oscillation de gouvernes de direction
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V1.11 Conclusion
Nous avons constaté 1’effet suivant

Dans le cas ou aucune perturbation ou blocage n’existe pas, on remarque une parfaite
poursuite pour le systeme et le modele de référence. L’erreur est globalement
asymptotiquement stable.

Dans le cas d’un blocage ou oscillation d’une gouvernes ou présence d’une perturbation,
I’erreur reste bornée.

Les signaux de commande sont faiblement oscillatoire ceci est du a la faible amplitude
des coefficients M et N de la commande sign (ces commandes sont réalisables en pratique
vu leurs faible oscillation

Cette loi de commande est robuste et parfaite comme un algorithme de poursuite.
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Conclusion générale

Une loi de commande non linéaire est utilisé pour le maintien de cap d’un aéronef de type
CESSNA 182, analyse théorique de systéme a été établie ainsi qu’un mode¢le de référence

choisi.

On a prouvé que l’erreur reste globalement asymptotiquement stable dans le cas ou

aucune défaillance de gouvernes ou perturbation extérieure n’existe.

Ensuite, dans le cas de présence de perturbation extérieur ; ceci est modélise et introduit
dans le systéme, et on a prouvé dans ce cas par la théorie d’hyper stabilité que 1’erreur reste

globalement asymptotiquement stable.

En suit nous nous sommes intéressés au cas de la tolérance au panne de cette commande ou
nous avons bloqué des commandes séquentiellement, et on a constatait encore une fois la

forte robustesse de cette commande car les erreurs restaient bornés

Comme travaux future, nous s’exigerons 1’amélioration de ces lois de commande en
intégrant des algorithmes de détection des pannes et préconisons des lois de commande
reconfigurable selon le type des pannes.
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