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RESUME

Ce travail a pour but de modeliser et controler la tenue latérale d'un avion en mouvement

subsonique sous l'effet de differentes perturbations extéricures

[.a modélisation du mouvement est un systeme non-lineaire de type MIMO qui nécéssite un
controleur adaptatif (MRAC, SOAC), pour satisfaire les exigences du systéme (stabilté, maniabilité,

et les caractéristiques des organes de commandes) Tous en respectant les conditions du vol

Mots clés: Avion, Dérapage, Roulis, Stabilite, Commeande adaptative.

ABSTRACT

The purpose of this present work. starts with a formulation of mathematical model of an
aircraft in order to control the lateral motion when it is in some way distibed by external

perturbation in a subsonic speed

A model for the analysis of the nonlinear motion of an aircraft is a MIMO system which
necessitates an adaptive control Two classes of adaptive control has been treated using
- Model Reference Adaptive Control (MRAC)
- Self Optimizing Adaptive Control (SOAC)
In order to satisfy the exigences of system (stability, maniability and characteristics of

controls organs) with respect the conditions of flight

Key wovds: Aircrafi, Sideslip, Roll. Stabiline, Adaptive comrol
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NOTATIONS

b Enverumne de laile

Crae Coellicient du moment de roulis, pitch et Tacet

Cxys Coeflicient du force loneitudinale. Iaterale et verticale
¢ Corde aerodvnamique movenne

Ivy 2 Moment dinertie suivant les axes N Y o 7

¢ Acceleration terestre

m  Masse

p.g.r Composantes de la vitesse aneulaine

S Swiface de l'aile

u _ Entree du systeme

—

~ Temps

V  Vitesse

vy Sortie du systeme

Vv, Composantes de la vitesse

o Angle dattaque

B Angle de derapage

O, Deflexion des ailerons et les gounernes de direction
d. 0 Anele d'inclenaison et de pente

P Densite de lane

c° Vanance

ABBREVIATIONS:

GMV  Commande a variance minimale generalisee

GPC  Commande predictive generalisee

MRAC  Commande adaptative avec un modele de reference
MIMO _ Multi-entree multi-sortie

PID  Proportionnel-Integrateur-Derivateur

SOAC  Commande adaptative par auto-optimisation

SISO Mono-entree mono-sorfie
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INTRODUCTION

lLe 17 Decembre 1903 fut Ia date du premier vol réussi des fieres "WRIGHT" Quatre ans
plutot. T'essai de vol quiils ont éfléctué s'est terminé par un accident grave .~ Cet accident a eu lieu
suite & un coup de rafale qui a completement déstabilisé Favion Clest cette catastiophe qui a inciter
les freres "WRIGHT" a eétudier et analyser le comportement dun avion en présence des

perturbation exterieures .en vu d'assurer une stabilité minimale

Dans ce méme contexte. on se propose dans notre travail de modéliser et controler Ia tenue
laterale d'un avion pour éffectuer un virage correct sans glissement et sans dérapage Ft dans le but

de la mise en oeuvre de ce travail. I'étude se subdivise en quatre chapitres

Dans le premier chapitre, nous éssayons de formuler un modéle mathématique dynamique du
vol d'un avion avec les forces et les moments aerodynamiques éstimés selon les conditions de vol et
les caractenistiques geométiiques de la configuration volante ce modéle sera représenté par un

systeme d'equations non-lineaires couplées .

La theorie utilisée pour résoudre le probleme est celle baseé sur I'hypothése des petites
perturbations . par consequent la formulation du probléme se reduit a des équations lineaires don
les cocflicients constituants le systéme dépendent des coéfficients aerodynamiques, de leurs
derivies et des conditions de vol, puis comment on arrive  les représenter par une équation d'état

classique de la forme:
X=AX+BUD

Dans le dexieme chapitre, nous ferons une étude sur la stabilité, la maniabilité, et les différents

types de virage dans le domaine acronautique



Le troisiéme chapitre est consacré a la synthese des lois de commandes adaptatives avec un

modele de référence (MRAC) basee sur les concepts de positivitée et d'hyperstabilité, et on vera:

~ MRAC sans action intégrale
~ MRAC avec action intégrale

_algorithme d'alignement pour mininiser les interférences

Apres avorr terpreter et comparer les résultats de chaque type de commande appliqueée a
notre systeme "avion". Et afin d'assurer une commande plus performante et un peu lisse qui répond
aux exigences des caractéristiques des ailerons, et des gouvernes de direction , on se proposera
d'étudier la commande adaptative par auto-optimisation (Self Optimizing Adaptive Controllers)

(SOAC) dans le chapitre suivant

Dans le quatrieme chapitre, nous presenterons I'étude théorique de chaque commande

"SOAC", et on vera

_ Commande d'etat (state controller)

_PID

_ Commande a vartance minimale (minimum variance controllers)
~ Commande predictive généralisée (generalised predictive

controllers)
Aprés avoir simuler la réponse de notre systeme pour diflérents types de commandes grace aux
langages de PC_MATLAB et SIMNON, nous ferons une comparaison pour voir les performances

de chaque type de commande.

En fin, on donnera une conclusion générale.

9
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INTRODUCTION

Le 17 Decembre 1903 _ fut la date du premier vol réussi des freres "WRIGHT". Quatre ans
plutot. 'essai de vol qu'ils ont éfiéctué s'est terminé par un accident grave . Cet accident a en lieu
suite a4 un coup de rafale qui a completement déstabilisé I'nvion Clest cette catastrophe qui a inciter
les freres "WRIGHT" a étudier et analyser le comportement d'un avion en presence  des

perturbation exterieures .en vu d'assurer une stabilité iminimale

Dans ce méme contexte, on se propose dans notre travail de modéliser et controler In tenue
laterale d'un avion pour éfféctuer un virage correct sans glissement et sans derapage Ft dans le but

de la mise en oeuvre de ce travail. I'étude se subidivise en quatre chapitres

Dans le premier chapitre, nous éssavons de formuler un modele mathematique dynamique du
vol d'un avion avec les forces et les moments aerodynamiques éstimes selon les conditions de vol ef
les caractenstiques geométiiques de la configuration volante. ce modeéle sera represente par un

systeme d'equations non-lineaires couplées.

LLa theéorie utilisée pour résoudre le probléme est celle baseé sur hypothése des petites
perturbations _ par consequent la formulation du probléme se reduit a des équations lineaires don
les cocflicients constituants le systéme dépendent des coéflicients aerodynamiques, de leurs
dérivies .et des conditions de vol, puis comment on arrive a les représenter par une équation d'état
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X=AX+BUID

Dans le dexieme chapitre, nous ferons une étude sur la stabilité, la maniabilité, et les différents

types de virage dans le domaine acronautique
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MODELISATION DU VOL
LATERAL D'UN AVION



e b e -

—

MODELISATION DU VOL
LATERAL D'UN AVION

LLINTRODUCTION
Dans cette partie. nous commengerons en premier lieu a etablir les équations qui regissent

le mouvement d'un avion en vol par application de la seconde loi de NEWTON.,

I:n suite nous maodeliserons analytiquement le comportement dynamique lorsque l'avion fait
deux rotations. la premiere autour de l'axe de tangage, et la scconde autour de laxe de roulis. Le
resultat obtenu sera représente par un systeme d'équations nonlineaires couplées. Cependant nous

ferons appel a la théorie des petites perturbations pour découpler les équations

Finalement on obtient deux systemes d'équations, le premier gouvernant le

mouvement longitudinal et le second le mouvement latéral

L2Z.FORMULATION DU PROBLEME

I.a formulation du probleme de modélisation est basce sur quatre hypotheses

HYPOTHESE 1
I'avion est assimilé a un corps rigide, ainsi la distance entre deux points quelconques de ce

corps est invariant.

HYPOTHESE 2

La terre est supposee fixe dans I'éspace et I'atmosphere térrestre est supposée fixé a la terre.

La direction des axes de l'avion et la rotation est choisie conférmément a l'application de la

seconde lor de NEWTON

‘s
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HYPOTHESE 3

On suppose que la masse de l'avion reste constante durant notre étude.

HYPOTHESE 4

Le plan XZ est un plan de svmetrie de Tavion,ce qui conduit a

1.3.CHOIX D'UN SYSTEME D'AXE:[14].[1]

Afin de décrire le mouvement d'un avion ,on utilise deux systémes d'axes .Le premier est li¢

a la terre qui est supposé fixe.son utilité est de déterminer la position du centre de gravité (C.G) de

l'avion le second est fixe a I'avion et a pour origine son

centre de gravité. Ce systeme d'axe nous permet de déterminer le mouvenient de rotation de l'avion.

( vorr figure 1.1).
On peut écrire

OM=0G t+ GM
dON/dt = dOG/dt + dGAMN/dt - avee  dGM/dE = Q <« R
\‘r,\; = \';; } _{.)_ <R

ou €2 vitesse de rotation du repére GXYZ,

ainsi:
dVi/dt =dVi/dt + Q « dR/dt + dCY/dt x R

dQY/dt « R =0 carles deux vecteurs sont colineaires.

d'ou:

dv,, dV. dR
A 8 40—

dt dt dt

(L.1)
(1.2)
(1.3)

(1.4)

(1.5)
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FIGURE-LIL: " Choix des axes "

L3 1LCALCUL L'ACCELERATION dV,/dt

Sotent:
Q=pitqjtrk
R=xi+yjtzk
dR/dt = Vit Vyj+ Vi k
1] k q.Vz-1r.Vy
QxdR/At = p q r |=[ rVi-PV,
V_\ V‘]' \’y l').V\ -(].\l'\
Vx +q.V; =1 Vy
dVy,

=|Vy +1r.Vy —-p.V,
V; +p.Vy —-q. Vg

dt
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1.3.2.CALCUL LE MOMENT CINETIQUE h

Par définition -

dh=R x dm. Vy, (1.6)
etona Vu=V;+Q «R (17

par subtitution de (1.7) dans (1.6) on obtient.

dh=R » dm V; + R « dm.(Q x R) (1.8)

Le moment cinétique résultant de tout de l'avion est obtenu par l'intégration de I'équation

(1.8) sur toute la masse de l'avion .

h= Idh =| h, f
(m)
h,
avec
he=plw-qlw-rly
he = q.ly -rlyz-p iy
h, = f// -p.lxz =( lk,/
D'une maniere simulaire le changement dans le temps du moment cinétique s'écrit:
[diVdt]y, = [di/dt]y, + Q x h (1.9)
ou
i j k q.h, - rh
Qxh = p q r| = rhe-ph,
he hy h, p.hy - q.hg

[dWdt]e, = dhydti + dhy/dtj + dh,/dt k



i

_— )

avec
dhd/dt = p I -1 1t qr(lz - Iyy)- pq sy (1.10)
dhy/dt =G vy 41 pllag - 1) -0 0g 4+ p’ Ty (IL11)
dh/dt =11, -pla tpgilyy -Iv) ¥ rg sy (1.12)

L.es équations de mouvement d'un avion par rapport a un systéme d'axes fixe s'écrivent:

EF\-T':I](\-'\ fq V-1 Vy) (1.13)
TFy = m(\.'f'\ 1r.Vy-p.Vy) (1.14)
XF; :m(\"/ tpVy-q V) (115
IL=plw-tly gl -lyy) - pqly (1.16)
IM=qQly pitha- o) -l 4 pllyy (1.17)
EN=rly-plvtpqllyy -Iw) 4 qriy (1.18)

L.es membres de droite des équations expriment l'accélération de l'avion en terme de vitésse
lineaires et angulaires.ceux de gauche représentent les composantes des forces et des moments

aerodvnamiques et de pousseée ainsi que celle de la force de gravité.

Lorsque l'avion fait deux rotations la premiére autour de l'axe de tangage (0),et la seconde

autour de l'axe de roulis (¢). [14] . (voir figure-1.2).



oo
—

Horizontal

Horizontal

Vertical

FIGURE-L2: " AVION EN MOUVEMENT "

On peut écrire:

ZFy=-mgsin(@) + T+ p VIS C2
TFy = mg cos(0) sin(gp) + p. V' SC/2
2F; = m.g.cos(B).cos(d) + p‘\"" S G2
TL=pV'SbC/2

IM=p V' ScCy2

IN=p V' SbCy2

(1.19)

(1.20)

(1.21)
(122)
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En remplagant les forces et les moments par ses valeurs, on obtient :

\\ -V, e Vy-gsin(Q) + T/m +p V' S.Cy/2m (1.25)
\\ =-r. Vit p.Vz+gceos(B)si(d) + p.V'".S.(\/Zm (1.26)
\./7 =-pVy+q Vst gcos0)cos(d) +p VJ.S‘(“/;Qm (1.27)
p=qr(ly - L)Y+ (pqin) /st p VIS b G2l (1.28)
G- pr(l - LA+ (- p) I/l Fp VS e Cay2ly (129)
r=p.qllx- WL+ -qr o/, p VSbhCu2l, (1.30)

Les composantes de la vitesse angulaire p,q.r peuvent étre exprimer en fonction des angles
d'EULER .0 qui déterminent lorientation de l'avion par rapport au temps comme suit

[3LI1.[10L114].

p= (]') - yrsin() (1.31)
q= O.C()s{ch) tysin(d) cos(0) (1.32)
r=jr.cos(dh) cos() - 0 sin(dy) (1.33)

L3.3.DEFINITION DE QUELQUES PARAMETRES:[3][10]

1.3.3. L.angle de dérapage [J:(side slipe angle)

sin(fBy = Vy/V
1.3.3.2.angle d'attaque o :(angle of attack)

tu(a) = V,/Vy

L4.MODELE MATHEMATIQUE DYNAMIQUE DU VOL
En introduisant les parametres o[} dans le systeme d'équations ci_dessus (voir

annexes A ).

9
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On obtient le modele mathématique suivant :

VIV = (- 2sin(OYV + q,.S.Cy/mV) cos(B).cos(ar) + (g sin(d).cos(D)/V +
qi-S.Cy/mV)sin(f3) + (g.cos(d).cos(€)/V + q;.S C/mV).cos(B).sin(cr) +
T cos(at).cos(B)/m (1.34)

ii =-[ - (gsin(0)/V + qi.S.C/mV) sin(B) + r].cos(a) +{(g/V).sin(d).cos()
qi.S.Cy/mV).cos(B) - [(2.cos(d).cos(B)/V + q;.S.C,/mV) sin(B) - p].sin(cr) -

T sin(P).cos(a)y/mV (1.35)

a=q+[-(- gsin@)V + 4. S C/mV + rsin(P)).sin(a) + (g.cos(d).cos(B)/V +
1:.S.Co/mV - psin(f)).cos(x) - T sin(oe)/m]/cos(f). (1.36)

]5: [ '(”/ - l\}’ll'\ + IIX//I,\' l/‘)-(l Pl (I\-I\)/I,) D.(].I\//l\' t ((].g l)/l\)

(Cr+ Cu /I -/ 1) (1.37)
q=p.r(l; - Iy - (p* - ) I /1y + i SeCally (1.38)
= p.a(' /11 + (- /) - il + (1 - W) o/l + (g S bA,)

(Cx + G /TN -1/l 1)) (138)
(f) =ptqae0)sin(d) + rig(0).cos(d) . (1.39)
0= q.cos(¢) - rsin(¢) . (1.40)
= (g sin(d) + r.cos(d))cos(0) (1.41)

avec

qi=p.V/2 ol sappéle la préssion dynamique.

Le modéle mathématique du vol obtenu c'est un modéle nonlineaire englobe les deux

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

10



[.a méthode de lineairisation permet de découpler les deux mouvements, et le mouvement
de l'avion peut étre considéré comme le resultat d'une perturbation a partir des conditions de vol

stationnaire.

L.S.DEFINITION DES COEFFICIENTS DE STABILITE LATERALE:[14]

Y = (q.S.b/2m.V,y).Cy, avec  Cy, = OCy/((p.b/2Vy)

Y, = (qi s.b/2m V,) Cy,
Yp = (qi.s/m).Cyp

Ly = (q;.s.b"/21x. Vo).Ci,
L, = (qi s.b"7215. Vo). Oy,
Ly = 1qi.s.b/1x) Cip

Np = (qi.s.b721,.Vy).Cy,
N, = (qi.5.b"/21,.V,).Cx

Cyi = OCy/rb/2Vy)
Cyp = 0Cy/Df
Cip = C/Ap.b/2Vy)
Gy, =G /A(rb2Vy)
Cip=0CG/op
Crp = CCA(p.b/2V))
Cur = ACx/ A1 b/2Vy)

.4
)

Np = (q;.5.b/1,) Cyp Cup = oGNP

Yo = (0 /m). Cyse Cya = OCy/05,
Cya = OCy/3B,
Cra = OGS,
Craa = 0 /09,
Crar = CCNEO
Crsa = OCN/OY,

Ya = (q;.5/m) Cysa

La = (qi.s.b/1x).C 5
Li = (qis b/15).Cy s
N = (q;.8.b/17).Crsr
Ni = (qi.s.b/17).Cuia

Y[1 = \,0.\’\'\' avec \/'\ = B.Vu
Ly = VoL ( Vi : Composante de la vitésse suivant l'axe GY)
N[g = Vn.N

Cy = Cyp.B + Cyp(pb/2Vy) + Cy, (1b/2Vi) + Cys.8, + Cysn. S,
Cr=Cip B+ Crp(pb/2Vo) + Cp (1h/2Vy) + Craed, + Cran S,
CN = (‘NI‘-B 1 (\;,,.(pb/ZV.,) + (‘.\-,.(rh/ZV.,) an (‘{\';;,.6, + C,\'m.&,

avec Cy : coefficient du force acrodynamique suivant l'axe GY.

(1. : coéflicient du moment aerodynamique de roulis
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(. - coéflicient du moment aerodynamique de lacet.
L.6.MODELE MATHEMATIQUE DYNAMIQUE DU VOL LATERAL
En utilisant la méthode de lineairisation autour du vol stationnaire .(voir annexes B), on

obtient le systeme suivant.[ 10]

ﬁ + r.cos(at) - (2/V)cos(Bn) b - psin(er) = (p. Vo S/2m)
((‘\[1.[‘ 1 (.\, P b2V, 4 (‘\, rb/2V, (‘\',,, lS, 1 (‘\..\‘1.8_-.). ([42)

:l—; I\,’”/ = ( Al \’2.1.3.13/2 l\)[(l \ 4 (‘| b2V, (‘||.|A.h/2\;u t
I | [ rl

(‘] Ha ﬁ.\ 1 (‘Tn| ﬁu) (]43)

r- P/l = (P VoS H2INCay B+ Copn pb2Vy + Cr. b2V 4
(‘\'n‘n 61 t (." o tgl) (l‘q')‘)

() ”4';)

=

=p ot

I

L7Z.MODELE MATHEMATIOUE DU VOL LATERAL EN FONCTION DES
COEFFICIENTS DFEI STABILITE
En introduisant les coéllicients de stabilité latérale .le modele mathématique du vol latéral

décrit par les équations ci-dessus peut s'écrive sous la forme suivante

B.Vu +r.Vycos(a) - p.Vasin(a) - g cos(00) ¢ = Yp B+ Y,p+ Yor+

Y8, + Yar B, (1.46)

p-tlofly=LaB+Lop+Lort LyS, + Lad, (1.47)

r-plo/l; =NpB+ Npp t Nor b Ny O, + Ny S, (1.48)
12
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‘I:a =p br te(60) (1.49)
avec:
Yi, Li, Nj our= [§, p, 1, 8, 0, : coeflicients de stabilité latérale
0. : Assiette (0, = o, en vol horizontal)
Vi : Vitésse du vol stationnaire.
8, : Deéfléxion des ailerons

&, : Défléxion des gouvernes de direction.

I.8.FORME MATRICIELLE DU MODELE MATHEMATIQUE DU VOL LATERAL

On peut mettre le systeme d'équations ¢i_dessus (146,47 48 49) sous la forme matricielle:

[17]
X=AX+'BU ou U=58] e  X"“[pprd]
‘l’[l,.l'.\/Vn {\..;,f,\.n | .‘;in(“l))) A (\"1/\/n = C("S(n())) !\ o C(\Sfﬂn) .’\"r\’u)
L” + ﬂ.N“ l'i‘ ba Np l:., = ﬂ.N. 0
A=1/A
Np+blg Ny bl N, t bl, 0
0 \ I}__’(Un) 0
an -
\v.'.‘ .’V\',n \I-..,, !\»‘J\'n
L. + a.Ng Ls +aN,, I I
B = Avec: a=-2% : a=-2L
IX IZ
N& #: b.L,;r N.-'n +bl A3 2
_ Lyz
0 () A=l-ab=1-
= - IXIL
13
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LO.MODELISATION DES PERTURBATIONS EXTERIEURES

L. LINTRODUCTION

L.a modeélisation du vol d'un avion est actuellement au point.il n'en est pas encore de méme
en ce qui concerne la connaissance de I'environnement dans lequel évolue d'avion en approche: les
mouvements autour du centre de gravité lui-méme sont perturbés par la présence des perturbations

exterieures (Bruit radio, turbulences, vents et gradients divers)

En ce qui concerne ces derniers, les services officiels proposent des modeles qui
theoriquement doivent permettre de trouver en simulation les performances le long de Ia trajectoire

d'approche

L9.2.MODELES DE VENTS

L9.2.1.MODELES PROPOSES PAR LES SERVICES OFFICIELS (AC 20-57.1S8)
La turbulence est definie comme un processus continu et gaussien (stationnaire et
ergodique) caracteriseé par un spectre de fréquence fixe ou fonction de Taltitude et une variance en

genéral lice a lintensite du vent moyen
1.a probabilité d'occurence du vent est définie suivant deux axes (X et Y). La turbulence est
présentée sur trois axes (X.Y et 7Z) et le phénomene observe sur chaque axe est supposé

independant des deux autres

L'atmosphere est considerée figée pendant le temps de passage de l'avion, ceci détermine

une fréquence apparente des turbulences liée a la vitesse de l'avion.

I = , on . > Longuenr d'onde de Ta tirbulance
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et

e modele mathématique de DRYDEN approxime la densité spéctrale des turbulences

(selon trois axes) sous la forme suivante [17)

@ ) ) S 0 = Y. Yers
v 1)

Cette forme speéctrale est commune aux modeles de vents proposés par les services

ofliciels

w o Pulsation (rad <)

Li: Longueur d'onde de la turbulence suivant l'axe considere (m)
V2 Vitesse longitudinale 7 Air de 'avion (m/s)

di(w) : Densité spectrale (rn’/s‘?rml/s)

o, - Ecart-type de la tinbulence (n/s)

l.e modele de vent est complété par une décroissance du vent fonction de laltitude
(Gradient de vent ) et les caractéristiques des modeles théoriques fournies parla C.A.A

(TSS 1.2) et la F.AA (AC.20-57A) sont resumées dans le tableau ci-aprés:




]

B C.AA(TSS 1.2) A A (AC 20-57A)
Gradient de vent W (03 og(7) 10 35)W, 8Kits/ 100 pieds
siz < 200 pieds
Spectre ) 2, ) (1Y), De méme
PO ,w/ VYY)
Axve X [ 600 a0 18 W, o600 oy 015 Wy
\ve ) 1y 600 sy 1R W, 1y 600 a5y O 1S5\,
.4 o 000W,
Axe 7. SOnN /
Ly %Yt L5 Ky
|5 /
. A
3l 1 OO0y 7
- — i} . ]
Avec

W Vent a laltitide consideree

Wi Vent moyen ala tour (337)

Wy Vent longitudinal de face ou arriére

Wiy Vent moyen latéral

16
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L93.EFFET DE MASSE VARIABLE
En premier lieu, on a supposé la masse de 'avion reste constante durant notre étude mais en
realité la masse varie en fonction du temps. et cette variation dm/dt donne au systéme une force

additionnelle positive & avant le méme sens que la poussee |

On cenit
D= (o M e
G, | .a masse de consomation du carburant/seconde

u I.a vitesse relative du eaz

L10.. APPLICATION DE LA MODELISATION DU VOL LATERAL D'UN AVION
DE TYPE "CESSNA 182"

LI LLCARACTERISTIQUE DE L'AVION:|14]

Surtace d'aile (wing area) e . 174,00 sq fi
PPoids (wight) , 20-15,00 Ibs
Envercure d'une aile (wing span) o ‘ 3S80A
Corde actodynamigue movenne (mean acrody chord) 1.90 10
Vitesse du vol (air speed) . . 219.00 fi/sec
Densite de l'air (air density) - 0.00205 shigs/cu fl
Theta initial (initial theta) S 0.00 rad
Altitude (high) S — 5000 11

Iy e BP—— 1346 slugs sq.ft
I i 048 slugs sq fi
1, o . : . 1967 slugs sq fi
N 0.00 slues sq fl
Xew A 0258



LI0.2ZTABLEAU DES COFFFICIENTS DE STABILITFE

\ partir des caracteristiques: ecometriques de Tavion et les conditions de vol, on peut

deduire e tablean ci-dessons [14]

Coefl. de stabilité

Valewrs

Gradients Valenrs

Cro - ;” O8O0 /rad A i ’h‘ 7 1”..‘. Aad see }
———(r o -0 1700 ad - | . -12. l;l”.’_ rad -u'-(' ]
._(; ,_ ) - .“ ”-”f‘“ l(']li - - i . .: ; 3 l(\ -‘Fl}"l S
m(', ! - 0780 'IH(I“ a I, ST 4081 frad see
-—(‘, : - OO0147 ad - I, l 71‘49 fr';.ui see’
_"('., N (00650 ad N O 1194 /rad sec’
o,  Jomeaa | N st aadee
B B T RN 1297 had see
e oo | N 82512 /adsec’ |
™ 00657 frad N, 102284 /rad sec”

(‘\1'- A __{; 1];}(!|,n| ] \ -32.2554f1/rad sec’

Cyp -0.0370 /rad Y, -0.3147 ft/rad .sec

Cy, 02100 /rad Y, 1.7859 fi/rad sec

Cisy 0 m—;(;”";l’;'“*r“* Y., 0.0000 fi/rad sec”

C -7() I.’\’Tirlr 1 .l(i \";,- 194730 /rad sec’




-
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L10.3.MODELE D'UN AVION "CESSNA_182"
Dapres les caractéristiques de Tavion CESSNA-1R2. et les valewrs des coéfficients de

stabilite. on peut déduire les matrices A R

S0 1473 200014 S0 001K 0 1108
DR T2 (24002 2&8%6 0
A
o 1104 03817 -] 2507 0
0 I 0 )
00880 ()
1 7485 537 408
B =

10 2280 -8.2512

0 ()

LIT.CONCTUSTON
La formulation du modele mathématique du vol est validé pour les angles d'attaques et de
derapages importantants. Le comportement acrodvnamique de Favion devient tiés complexe, car

les moments et les forees acrodvnamiques sont étudiés par la méthode de souflerie.

Due a la complexite actodynamique pour des angles d'attaques et de dérapages
importants_ il est impossible de formuler un modele mathématique dynamique du vol lateral
global. mais cette méthodologie de travail nous donne une image générale d'un mouvement
dynamique pour des manocinvies hien specifiques

10
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ETUDE DE STABILITE, MANIABILITE ET
LES ELEMENTS DE CONTROLE

ILLINTRODUCTION
L'etude de I'équilibre de Tavion autour du centre de gravité se traduit par l'étude de la
stabilit¢ Un appareil est dit stable Torsqu'il revient en déhors de Tintervention du pilote an iégime

nitial de vol permanent dont il a et¢ ecarte.

Dans ce qui suit,on ¢ssaye de soumeéttre une configuration a des études de stabilité
dynamique en vue d'ajuster ses parametres geométriques sl ya lieu pour assurer une stabilité

adequate dans le cadre de la mission demandée par l'utilisateur.

Avant de commencer l'analyse de stabilité.il est utile de préciser la différence entre la

stabilité statique et dynamique

IL2ZSTABILITE STATIQUE

IL2.1.DEFINITION

La stabilité statique ctudie les couples de rappel de Tavion a sa position initiale d'équilibre
Un avion est dit statiquement stable, si le centre de gravité est situé en avant du foyer, dans ce cas
I'avion tend a voler avec une vitesse constante et a un angle d'attaque

invariable tantque les commandes n'‘ont pas été changées. [14],[16] -

Autrement dit : si un avion a la tendence de retourner a la position d'équilibre aprés une
perturbation alors 'avion est positivement statiquement stable, sinon est nigativement statiquement

stable

L22.STABILITE STATIQUE DE DIRECTION (LACET)

20
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IL2.2..LDEFINITION

La stabilité de direction se refere au comportement de l'avion en lacet lorsquiil va une
rotation suivant l'axe vertical causée par un moment de lacet L'avion sera d'autant plus stable que
pour une perturbation donnée (Af}) la vaniation du moment de rappel c'est a dire AC, sera grand La

valeur de la stabilite dépend done de la valeur de la pente de la courbe C, = i) En éffet: [1],]16]
stabilité = I/maniabilité = AC,/AP

Autrement dit, si F'avion a la tendence d'annuler cet angle de dérapage 3 alors on a une

stabilité de direction positive, sinon est négative. (voir figure 11 1)

11.2.2.2.REPRESENTATION GRAPHIQUE DE LA STABILITE DE
DIRECTION
La representation de la vanation de C(CG) en fonction de 3 (angle de dérapage pour un

avion statiquement stable en lacet est donnée sur la (figure 11.2) avec une pente positive [1],[16].

A léquilibre 3 = 0

~Si avemente de (4 Ay alors €, 0 “Moment acrodynamique a tourner a

droite, I'avion revient sur sa trajéctoire

_ Si f§ diminue de (- Af) alors C,, - 0 ======> Moment acrodynamique a torner a gauche,

I'avion revient sur sa trajéctoire.

11.2.2.3.LES ELEMENTS DE CONTRIBUTION DE STABILITE EN LACET
[1.2.2.3.1.AILES (WINGS)
La contribution de l'aile dans la stbilité statique positive est petite. (voir figure 11.3).
Lorsquiil ya un dérapage positive (vecteur vitésse a droite) . l'aile de droite produit une portance
(Lift) superieure que l'aile de gauche qui va influencer sur la stabilisation. et de méme pour Ia force

de trainée (Drag).[16],



11.2.2.3.2.FUSELAGE

Joue un role de déstabilisation dans la stabilité de pitch et de direction lorsquiil ya un angle
de dérapage ([3). car la surface du fuselage avant le centre de gravité est superieur que l'arriere, d'ou

la p réssion du vent relative dans cette surface crée une déstabilisation

11.2.2.3.3.MOTEUR

Joue un role de destabilisation sl se trouve en avant du centre de gravité (CG)

11.2.2.3.4. EMPENNAGE VERTICAL (VERTICAL TAIL)
Joue un role de stabilisation important, car il se trouve deriére le centre gravite (CG).
Lorsqu'il ya un dérapage (f3). alors on a une création d'une force horizontale en aerodynamique ,

cette force va augmenter la stabilisation du moment de lacet par rapport au centre de gravité.

créer, en cas dérapage ([3), une résultante aerodynamique R donnant par rapport au

centre de gravité un moment de rappel de l'avion sur sa trajéctoire. (voir figure 11.4)

MOMENT AERODYNAMIQUE =R . X

3
i



.
"

fa) Stabilite statigque ds dvsctieon positive

(P} Stabilite «tatique dAe Avectinon negative

Fl(;URE_".[ D UStabalne statgue

de duection”

+f3

RW i RW

+¢n

CG

Fl(;URE_".-}:" Contnbntion de Fmle dans

la stabilite statigue directionnelle”

]
ot

/
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| \\"\ Heutre
s =
i
/,/ \\-.‘_—— Instabis
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FIGURE __".2: "C'oellicient du moment de

Facet en fonction de dérpage”

FIGURE_IL4: "Contribution de l'empennage
vertical dans la stabilité statique de
duection”
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L.2.23.5EFFET D'ANGLE D'ATTAQUE IMPORTANT (effect of high angle of attack)
Si 'empennage vertical est complétement dans l'air relative (RW) a cause des angles
d'attaques impotants. Alors la stabilité statique de direction est déteriorée.d'ou le coéflicient du

moment de lacet C, dimiue. (vior figure 11.5)

11.2.2.3.6.EFFET DE NOMBRE DE MACH (mach number)
Le nombre de mach peut 1eduire la stabilite statique de direction ou devient instable
lorsqu'on a une combinaison d'angle de derapage et le nombre de mach importants

(voir figure 11.6)
23 STABILITE STATIOUE LATERALE (ROULIS)
IL2.3.1.DEFINITION
La stabilite statique laterale se refere au comportementde l'avion suivant l'axe de roulis Le

moment de roulis est cause soit” [16]

- par lactivation du pilote sur les ailérons

- lorsqu'il va un dérapagce

Dans cette séction on s'intéresse aux effets de dérapage sur le moment de roulis on peut

distinguer trois cas:
- roulis stable due au derapage. (voir figure 11.7.1)
- roulis instahle due au dérapage. (voir figure 11 7 2)

- roulis neutre due au dérapage. (voir figure 11.7 3)

En fin pour un dérapage positive il faut un moment de roulis négative, et vice versa.



Cn Cn

Faihle angle d'attaqua

~

J——- Argle d atlagque mportant
I i N
— T~
L ~

/ . [}

FIGURE 1L.6:"1:11et de nombre de mach”
FIGURE TL5: et dangle dittague”

. = B = B e

FAun—T 1 11} 1 /

o s , ‘

D S T 3
N, 7
" S/

{ 0 = — e

/' / 1y

fi Ttabilite laterale

s e P 4
: X
/

(ZvHeutre stabilite Interale

(3)Instabilile iatarale

I

——

FIGURE IL7: "Stabilite statique de roulis
FIGURE 1L.8: "Representation graphique du
coeflicient de mowment de roulis
en fonction de dérapape”



_.,.,_
S

11.2.3.2 REPRESENTATION GRAPHIQUE DE LA STABILITE LATERALE
a representation de la variation de € (CG) en fonction de 3 pour un avion statiquement

stable en roulis est donnée sur la (fionre 118) avee une pente négative 111 [16]

IL2.4.MANIABILITE
DEFINITION
Ui avion est dit maniable si. pour un faible braquage de la gouverne de direction (Ad,). on
obtient une variation sensible de derapace avion (Af})
D'ou on ecrit

AfS

o,

NManiahilite =

IL3.STABILITE DYNAMIOUE
3. L.DEFINTTION:[16]

Ia stabilité dynamique est la tendence des amplitudes de mouvement de Favion a sannuler
ou a atteindre des valeurs correspondantes 4 un nouveau état stationaire aprés un certain temps ou
la perturhbation sera achevee

[l faut rappeler a ce stade que pour la stabilite dynamique on peut distinguer

Stabilit¢ avee commandes bloguées: c'est a dire que les commandes sont mamtenues a une

certaine valeur de braquage par le pilote.peut importe quil soit humaim ou automatique.

~ Stabilite avee commandes libres cest a dire que le pilote les relache de fagon a ce que les

gouvernes prennent d'elle méme une position sous I'éflet des seules forces acrodynamiques

Il est aussi nécessaire de préciser que la stabilité est aussi modifice selon que les moteurs de

lavion fourmssent ou non de la puissance

RIS
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IL3.2.ETUDE DE LA STABILITE DYNAMIOQUE LATERALE ET DIRECTIONNELLE

IL3.2.1LEQUATIONS DE MOUVEMENT ET FONCTIONS DE TRANSFERT
I es equations de mouvement lateéral d'un avion qui est sujet a des petites
perturbations relativement a des conditions de vol stationnaire sont données sous la forme

matricielle

X-AN B avee X' [fpad]
Y = (X U ]6,.0,]

A R.C sont données en premier chapitre

L.a tonction de transfert G(S) est donnee pan

G(S)= C(SI-A)'B

avee
an = MUk« g (MU

Uy [ll):‘. !i-'a 0 . g M‘.l '!'" n

1L.3.220M0DES D'OSCILEATIONS EN MOUVENMENT DYNAMIOUE LATERATL,
1 '¢quation caractenistique du mouvement dynamique lateral peut s'écrire sous la forme

standard suivante:[ 14]

DEN= (1St DS+ DS #22 W, S W) -0

Les racines de cette ¢quation sont données par:
iy =-1/T,=-00112
= -1/ =12 4341
Heg ==L W, 1 W, (1-37) 7= 20,6854 +§3.3073
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L.e mouvement latéral est donc le resultat de la superposition de trois modes:

a) Un mouvement lentement convergent.appelé mowvement spirale. c'est un mouvement
transversal aperiodique decrit I'avion pendant une certaine inclinaison (voir figure 11.9)

On dira qu'un avion est stable en spirale s'il a la tendence a desserer un virage.

b) Un mouvement qui converge rapidement appelé nowvement de ronlis simple

(vour figure 11.10)

¢) Un mouvement faiblement amortie de faible fiéquence d'oscillation appelé monvement de

roulis holleindais c'est un phénomene due au couplage Facet Roulis

IL4.DIFFERENT TYPES DE VIRAGE
IL4. LVIRAGE CORRECT
'influence du virage sur les performances de I'avion peut €tre assimilée a l'influence du
poids
Avant le virage le poids egal a P

Iin virage le poids ¢gal a P, —n P
Il existe trois type de vitace  [1]

Virage a /7 et V constants.

Virage a 7 et ¢t constants,

~ Virage a 7 et W, constants

Dans notre étude on s'interesse au virage de type laltitude (Z) et l'angle d'attaque (o)

constants. (voir figure I1.11)
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On ecrit

Vi vitésse du vol avant le virage

n : facteur de charge (n = P,/P = l/cos(d) )

Pour une inchnatson latérale ¢ (assiette latérale) on a

V1 i
tanf ¢b ) o kR0 I = Retan(g)
/' A 4 I iy b '

IL4.2.VIRAGE DERAPFE
Le facteur de charge en vitage dérapé, est plus éleve qulen virage correet En éffet

n=P,/P De plus P, n'est pas dans le plan de symétrie, Favion dérape. la hille n'est pas an milieu
REMEDES
diminuer F, or Foo NV/R soit en diminuant la vitésse V. soit en angmentant e
rayon du virage R
augmenter [inclinaison b jusqu'a ce que la bille soit au milico
11.4.3.VIRAGE GLISSE
Le facteur de charge en virage alissé est plus faible qu'en virage correct.

eneflfet n—-P./P

De plus Py n'est pas dans e plan de symétrie, Favion glisse, la bille n'est pas au milicu,

30
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RENEDES
augmenter F., soit en augmentant la vitesse V', soit en diminuant le rayon R

diminuer lassictte latérale bjusqu'a ce que la bille soit au milieu

ILS.NOTIONS SUR LES ELEMENTS DE COMMANDES

ILS.LLDEFINITION
[Les commandes de vol sont des systémes mécaniques permetant a lavion d'évaluer un

mouvement autour de trois axes de référence avant le centre de gravité comme origine. [4].

Les organes permetant le mouvement autour de Taxe de roulis sont appelés gomveries de
gemchissement (ailerons) et suivant I'axe de tangage sont appelés gonvernes de profondenr

(stabilisateurs). et gomvernes de direction pour le mouvement autour de l'axe de lacet

IL5.2.ROLES DES GOUVERNES

Provoque ou anuler e monvement autonr des axes de 1éférences lors du braguage de la
gouverne. il se produit une zone de sutpréssion du coté ou la gouverne est braquée. Alors
qu'a Foppose il se produit une zone de dépréssion. ces forces produisent un moment par

rapport au centre de gravite de I'avion entrainant son ¢valuation s

ILS.2.LATLERONS
Les ailérons ce sont des gouvernes ou des volets.généralement sont disposés encastrés

dans chaque aile a l'extrimité agissant en sens inverse (différentielement)

virage a gauche: virage a droite:
atleron droite descend alleron droite se leve
atleron gauche se leve ailéron gauche descend
3



11.5.2.2.SPOILIERS

Sur les avions volant a giande vitésse les ailérons peuvent provoquer un mouvement

oppose a celur atteint par suite des deformations élastiques de laile

Cette vitesse est appellee viresse d'imversion Pour palier cet inconvénient il faut

augmonter au maximum la régidite de l'aile (en torsion), ou bien l'utilisation des spoiliers qui

assistent les ailérons (exemple B737) ou bien les ailérons a grande vitésse et basse vitésse (exemple

B727)

ILS3.PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT DES GOUVERNES

I.e tableau ci-dessous résume le fonctionnement des gouvernes,

Type d'actionneur

_._..
S

volant a gauche ou

a droite

manche en avant

ou en arere

pedales

Gonvernes

allérons

vouverne de

profondeur

converne de

direction

Fonctionnement

Axes demouvement

pencher a gauche

ou a droite

piquer ou cabrer

tourner a droite on

a vauche

roulis

tangage

lacet

Pl
t-J
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ILS4.CARACTERISTIQUES DES GOUVERNES:(exemple d'un avion subsonique A300)

G. Profondeur

Aileron

G. Direction

Grandeurs
Cource (mm) 110 110 140
Vitesse (mnv/s) 130 130 140
Hystérisis (+ mm) 009 _;.),()U 009
Inertie (ke.m’) 3 0w
Const de temps (ms) 7IWIH - [ |_l-)_- - '““'5(“"“)******”“
Forcetdamy | so0 000 o0
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COMMANDE ADAPTATIVE
AVEC UN MODELFE DE
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COMMANDE ADAPTATIVE AVEC
UN MODELE DE REFERENCE

HLLINTRODUCTION

Dans ce chapitre. on va étudier la synthese des commandes avec un modéle de référence
basée sur les concepts de positivité et d'hyperstabilité lorsqu'on fait subir au systéme différentes
sortes de perturbations exterieures ou une variation de ses paramétres internes. Et avant de

commencer la svnthese de commandes. on essave de minimiser les interférences du systeme

HL2.MINIMISATION D'INTERFERENCES
La miminisation des interférences a I'état d'équilibre consiste a trouver un controlenr K(S)

de tel facon que Ia fonction de transfert en boucle fermée est dingonale (voir fionre 11 1)
(mn pose

()= (i A

done

) ,
R(N) 17 YA = N - )

Ce qui conduit en regime permanant (S tend vers zé10)

Qi =qij i#]

IR WAV 1'.(8) (1)

L+qi=qi ,i=] J

34
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Dapiés Téquation (1. on temarque quun controleur de type intégratenr permet

minimiser les interférences et les érreurs a l'etat d'équilibre (steady state).

de

5 E Ue Y
% K(S) G(S)

FIGURE HL1: " Diaeramme bloc d'un controleur de

mumnusation d'mterferences ™

Dans le cas ou la fiequence de travail est donneeil est meilleur d'utiliser un algorithime

' . . L = 1"
d'alignement qui porte le nom align

HL2Z.LALGORITHME ALIGN

Cet algorithme est basé sur la minimisation de critére définie comme étant

we 1es: 4
IR B (E7EN
frJ) = Loy i Y emma f]l’

i 0B A

avec
& = G(Sw) K; ol So : Fréquence de travail
Le choix optimum de K est obtenu par la determination des K; qui minimise ¢,

pour 1=1.2. . m

-d
i
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On pose

N ™ ligne de G(Sy)

I 'equation (11) peut s'ecrire sous la forme suivante:

(ﬁ - .:Er‘ '\.ll\ l _ I\-'“ I}, A.:
i B KO K,

avec

Ceci correspond a la petite valeur de b satisfaisant -~ det(1); - &, C) -~ 0

SEDyestnon singulicie comme c'est le cas generalil se suit que K est le veeteur propre de

. = e % . . . W_iga "o
la matrice ;" C; correspondant a la valeur propre maximale Donc. Taleor ithme “align” 3 pour but

d'aligner les colonnes de G(So) K, avee les vecteurs de base g,

16



HL22.SIMULATION

Par le biais de procrammation dans le laneace pe matlab aleorithime (alien) donne les

resultats stuvants

FREQUENCES

Wi (rad/s)

()28

KKK KoK

—
R

7[|_' | “'—"MH- -lnu.\:.\;(.l--]

= 100822 o 1)
s oossee oot 1)
B F T S

HL3.CONMNMANDE ADAPTIVE AVEC UN MODELE DE REFERENCE (MRAC)
L3 LINTRODUCTION

Dans le cas ou les pmametres du systeme ne sont pas connus.on cherche alors a adapter
Forgane de commande de fagon a ce que le processus se comporte comme le modeéle de relérence

Cette technique de commande porte le nom de = commeande ackptive avee un modéle de référence

ILes premiers algorithmes etaient constuits a partir des méthodes de gradients.
Actuellement. la syntheése d'algorithmes de commande adaptive avec un modéle de référence se fait
soit a l'aide de la théorie de Liaponov soit apartir du concept d'hyperstabilité et depositivité. Ce sont
des dernicres approches qui sont les plus répondues et que nous allons développer cette derniére

meéthode dans ce chapitre

-
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HE3.2Z.SYNTHESE DE SYSTEME DE COMMANDE ADAPTIVE BASEE SUR LES
CONCEPTS DE POSITIVITE ET D'HYPERSTABILITE

HL3.2.L.LFONCTIONS REELLES POSITIVES:|2]

DEFINITTION 1
Une fonction F(Z) de Ta variable complexe 7 =« + jw est dite reelle positive
(F(Z) = PR} st
1y Flery estreelle

2y RelF(Z) 0 pour tont Z telgue Ret 7y 0

Remarqne:
St (2 estoreelle positive on pent Ta realiser a Toide de ciremts passifs (mpedances et

adnuttance)

DEFINITION 2
Une fonction rationnelle T(/7) de la vanable complexe 7 o F e est dite stictement reelle
positive (1(7) « {1SPRY) 0O«
Y o) estieelle
2} Lespolesde I'(7) e demn plan RelZ} 0

3y Retbgw)) ~0. -r - w o b

DEFINITION 3
I.a matrice de transfert G(S) = Ce (S.1-A,.) ' By est "S P R" si est seulement si-
JPetQ/ P 0.Q-0telque
An P EPA,=-0
Ce =By P

CSiG(S)Yest "SPR" ~ 'erreur Xe est globalement assymptotiquement stable
CSIGISYest "PR" === L'erreur Xe est globalement stable
3N
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HL33.CHOIX DU MODELE DE REFERENCE

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

1) Lamatrice d'élat A, est néeative définie - pour assurer la stabilité

et la mamabilité de l'avion au méme temps
2) Underapage induit par les ailérons est nul. pour assurer un virage correct

3)  Une inclinaison ¢ induit par les couvernes de direction est négative pour améliorer la stabilite

statique

F'norespectant les trois criteres cites ci-dessus. les matrices parametres de I'equation d'etat
. g .. . e .
du modele de reférence (X, — A, X, 1 B U, ) aue nous allons utiliser tout le long de notre travail

seront ¢eales a [R]

07 0 -1 “_._ ' i ”

A 0 10 00 B, - 0%y 101
0 () -0 7 () 2049 0
0 I 0 0 0 0

Xml ‘ ”ul-l‘nrl'nw-{"nl I . i:m' I [TrnT-l ]N,‘ l

HE3.4.SYNTHESE DES COMMANDES ADAPTATIVES AVEC UN MODELE DE
REFERENCE (MRAC):[2]]15]

HL3.4. L.LMRAC SANS PERTURBATION EXTERIEURE d(t)

Consederons un systeme physique décrit par les équations d'état suivantes:

Xp = Ap.Xp 1+ By U, (a1
Yy = Cp Xy (111.2)
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Ny, vecteur d'état de dimension n
U vecteur de commande de dimension m
Ay matrice de dimension nxn

B, matrice de dimension nxm

Le modele de réference ¢tant decrit pa

xm = -".\lll xrn t Il'u l :u- (”I -;'l
\lm 7 (‘n- ‘\‘m f”l l}
avec A, nevative define
I dynamique de Fevenr N0 N - N (11 5y
est reait par Fequation d'etat suivante
N An Ne F(AAD X, TR UL - B U (11 6)
(voir figure 111 2)
Um Modele de Xom
reference
up [ . Xp
Commande Systeme

Xe

B )

FIGURE L2 : " Schema synoptique de la commande adaptative avec un modele de 1éférence "

Dapies les conditions d'er=crberser | 15]

10
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Am- Ay BuBLLAL - AL (111.7)
B, BB, B, (11.8)

ou
| ! :
B = (B, BB, psendo inverse sauche de pentose
On remplace les equations T 7.8 dans Fequation HT 6 on obtient
Ne = A Ne-Bo [ BpHA- A NG - BB UL U (111.9)

|

New Aw No-Beavee @ B O\ - A NG - BB UL UL (1T10)

1.a methode de I'vperstabilite i la svnthese de svstemes de commande adaptive consiste a
ramener le probleme de synthese a un probleme dvperstabilite En effet. on cherche a élaborer un
mecanmsme d'adaptation des parametres vanables de fagon a ce que le syvsteme de commande
adaptive soit assvmptotiquement stahle c'est o due Terreur X tend vers a zero en regime

permanent

Daone il suflit de choisin les dlements variables de systeme Tineaite de ficon 4 ce gue sa
fonction de transfert soit strictement reelle positive de fagon a ce que le bloc de contre reaction a

caractenstique non lineaire. verifie linegalite de popoy

A partir des equations (11 S 10) _on obtient le systéme suivant

Xo= A N Bt (e
Yo=CuXe (11.12)



Le svsteme déerit par les equations (HET112) peut étre représenté par un schéma bloc.

(voir fizine 111 3)

0 : ’

Non lineaire

FIGURE HE3 : " Systeme hyperstable ™

HL3. L LLFORME PROPORTIONNELLE (I)
Sort la commande

I NI (1113

On applique Fineealité de popos | 2]]15]

Hltady) = _frﬂ (v, )y .dt > -¥i (///./4)

ou
vo~ - constante positive indépendante de t
Y. o Tentree du systeme non-lineaire

- 1a sortie du svstéme non-lineaire

"'!

.
"



_._
i

On remplace 'équation (11110) dans Péquation (THE T4, On ohtient

‘ . l
n(tf..t,)=f{[1<x-B*,,(A.,,—Ap).xp+(K“—B*,,,n WU Ly dt >y,

m

n

1
: _ T ~ & T i i
N(ty.t,) f{x p.[Kx B (A, -A))| v, +U" (K, —13*,,.13,“)"5;L_l it >-y?,

1, J(

e solution qui vérifie Fégquation (HT16) est Ta siivante

Ky - Byl A - AD] o, Yo (1117)
(Ko- B B, poa, v.Hy™! (1118)

avec
o matrice strictement positive definie de dimension nxn

[A - matrice strictement positive définie de dimension mxm

Si N 0 alors, on peut déduire K. . K, de F'equation (11 17.18) Et on écrit

Ko BylAn-Ap YN o (111 19)
K, = B, By + Y U, (111.20)
11.3.4.1.2.FORME PROPORTIONNELLE | NTEGRATEUR (P.1)

On définit 1a forme de la commande U, comme ¢tant [R]

Uy Ko KK N U (121

ou
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e cam K, est la somme du gain intégrateur el proportionnel c'est a dire

K=K+ (111.22)
avec
K= Wit 3 (11.23)
Ki=Yor' o (111 24)
Ki(0) = Ko (111.25)
Yo =C0- X (111.26)

oo [ sont des matrices (nxn ) invariant dans e temps.et Koo est le gain d'intégration initial
L. 'equation (11 10) peut s'éerire done
: ; | .

(b = I l‘[l ‘?-\I. - ‘\m) . '[;p;-l‘m " -\p . I Im l ! l 'p = ‘ l~| ' P\n’ r (“I?-—”)

On applique le critere de popov (éq 1 14). on obtient

nitet,) - _[/rf.il\' )l Vo o~y (H28)

Enremplagant les (g 1112223 24 25 260) dans ('t 111 28) Cette derntére sécrira donc:

1 1
netyy B o vd ot ado)" Y de ety Yy de (111 29)

4

ntaty) =Tl ol o L fe vy dovede T BTy Yed oy (111 30)
!

La demicre ¢quation (111 30y est vérifice si o' 0etp' 0

41
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X. est assymptotiquement stable si et seulement si:
1) la fonction de transfert G(S) = C.(S l—/\..1)'|.B,, est strictement positive reelle.

2) o' 0 et B'=0

111.3.4.2.MRAC AVEC UNE PERTURBATION EXTERIEURE D
De la méme fagon que pour le MRAC sans perturbations extérieuresoul internes, cependant
il suffit de connaitre la valeur maximale de la perturbation Considérons le systéme physique décrit

par l'equation d'état suivante:

Xp=Au. X + By +D (11.31)
ou
D: perturbation exterieure
On définit la commande U comme étant:
U= Ko X; + KU + Ky (111.32)
ou les gains K, K, sont les sommes du gain intégrateur et proportionnel.
L'équation (111.9) peut s'écrire :
Xe = Am Xe - Bp[(Ky - ByF (A - A). X, + (K - Byt By).Un + Kq + B,F.DJ (I11.33)
En utilisant le critére de popov , I'équation (111 30) s'écrira donc

Na(to.ty) = nlte.y) + _[ [Kq+ B',{*.D]I Y. > —'Ynz (T111.34)

avec - n(to.t) ayant les mémes conditions que le (MRAC) sans perturbation exterieure.

La solution qui vérifie I'équation (111 34) est la suivante:

45
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Ka' = y.Sign(Y.") (11.34)
Yy >MAX B! D] (111.35)

HLASIMULATION ET INTERPRETATION

HLLLSIMULATION
Par le biais de programmation dans le langage SIANON.on va simuler la reponse de notre
systeme (avion) par la commande adaptative avee un modele de 1éférence (MRAC) e sienal de

reference est choisi égale a 10 degrés

FIGURE_I11.4.5.6.7:

On applique une commande adaptative avec un modéle de référence sans aucune
perturbation exterieure ou une variation des parametres internes, et avec une forme

proportionnelle du gain de commande. pour differentes valeurs de o of [}

FIGURE_1118:

On applique une commande adaptative avec un modéle de référence avec une action
intégrale (P.1) et sans aucune perturbation exterieure ou une variation des parametres internes

ou o 000STetf=000] |

FIGURE 11.9:

On applique une commande adaptative avee un modéle de référence avee une perturbation
extericure suit la loi gaussicnne

a=R=011ety=0.1

FIGURF,_III.10;

On montre I'érreur dynamique X, pour chaque commande.

Jd6



HNL42ZINTERPRETATION

FIGURE _111.4.5.6.7:
Le signal de sortie suit le modéle de référence (f3,.. dw) avec une érreur constante pour un
bon choix des constants et [} Les commandes (1 'wio Uo) sont stables et bornées.

I.a fréquence d'oscillation est tres faible (commande lisse)

FIGURE [11.8:

On observe une trés bonne poursuite du modele de référence par le signal de sortie car
leffet du terme dintegrateur joue un role trés important dans I'obtention d'une meilleure poursuite
du modele de référence sachant que l'erreur est presque nulle Les commandes sont un peu lisses. et
presentent des valeurs d'amplitude convenable aux caracténistiques des ailérons et des gouvernes de

direction

FIGURE 1119:;
On a toujours une trés bonne poursuite du modele de référence par le signal de sortie. 1es

commandes deviennent oscillatoires qui ne repondent plus anx caractenistiques des ponvernes

FIGURE HL10:
On remarque dans les deux premieres fenétres que 'errenr est bornée et devient trés petite

dans les deux dernieres fenéties



oure 1114 - "Simulation par la commands MRAC sans action integrale avec a=3=0
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Figure I11.53: "Simuianon par la commanae MRAC sans acton integrale avec
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ure I1.6: "Simulation par la commande MRAC sans action integrale avec
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Figure I11.7:

Simulation par i commana: -f.-o sans &L niegrale avec

¢=0.01.1.6=0.01.1"
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Figure I11.8: "Simulation par la commande MRAC avec action integraie ou
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N
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figure 11L9: "Simulation par la commande MRAC avee une perturbation exterieure"
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Figure 1. 10: "Ereur dvnamique entre le svsteme et le modele de reference”
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HLS.CONCLUSION

La commande adaptative avec un modéle de référence (MRAC) a connu maintes
apphications industrielles, et surtout dans le domaine de lacronautique En éffet, la convergence de
tels algorithmes est lie a une condition de positivité concernant soit une matrice soit une fonction de

transfert.

La commande adaptative avec un modcle de référence donne une trés bonne ponrsnite du
maodele de référence avec une érreur qui reste bornée | es commandes sont un peu lisses sanf en
présence des perturbations extericures, il apparait des oscillations qui ne repondent plus aux
caractéristiques des gouvernes, d'ou la nécéssité des commandes adaptives par auto-optimisation

(SOAC)
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CHAPITRE : IV

COMMANDE ADAPTATIVE
PAR AUTO-OPTIMISATION
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COMMANDE ADAPTATIVE PAR
AUTO-OPTIMISATION (SOAC)

IV.INTRODUCTION

Dans ce chapitre. on va ctudier la synthese des commandes adaptatives par auto-
optinusation (SOAC) lorsqu'elles sont appliquées a notre systéme (avion), puis on testera les
performances de chaque commande lorsqu'il va une perturbation exterieure on une variation des

parametres internes du systeme
'ctude se portera sur les commandes suivantes

commande de decouplace

Commande d'état (State controllers)

Commande a parametres optimaux (Parameter optimized controllers)
Commande a vanance minimale (Minimum variance controllers),

- Commande prédictive géneralisée (Generalized predictor controllers)

En premier licu. on commence par I'étude theéorique de chaque commande. puis on simulera
la reponse de notre systeme qui n'est autre que la position latérale de l'avion de point vue langle
dinclinaison et de dérapage lorsquiil soumis a des perturbations extérieures on une variation des

yarametres mternes, En fin, on deduit les performances des commandes appliaguees
| |

IV.LCOMMANDE DE DECOUPLAGE

IV.LLINTRODUCTION

On a vu dans le chapitre précédent, le controleur "align" pour la mimimisation des
‘
interférences pour les systémes multivariables continus. et maintenant. on va essaver de concevoir
un controleur de découplage pour les systemes multivariables discrets avec |a dimension des entrées
egale au dimension des sorties

Ay
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IV.L.2Z.DIFFERENTS MODES DE DECOUPLAGE.

Soit la figure ci-dessous

v
— G pv
+
W+ U

i \ R Gp .\\-
X, /I "/

FIGURE IV.1 : " Diagranime bloc d'un systéeme de

commande de découplage "

avec

dmY=dimU - dimW

Pour les signaux d'entrées Wet Vona

Y =[G R G V # [HGRRTT Gr R W

Les modes sont décrit par I'équation suivante:

[14GpRLY = 0

On peut distinguer trois types de modes de non-intéraction: [13]

]
~d
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IV.L2.LSANS INTERACTION AVEC LES SIGNAUX DE REFERENCES

I.a vanable de réference W, influe seulement sur 1a variable de sortie Y, d'on on écrit
Gy = [HGr R] "G R Dy - Matrice diagonale
IV.L2.2.SANS INTERACTION AVEC LES SIGNAUX DE PERTURBATIONS
La perturbation V; influe seulement sur la ™ sortie ;. d'ou on écrit
Gy = [1+Gp R] " Gy = Dy~ Matrice diagonale
IV.L23.SANS INTERACTION AVEC LES MODES
Les boucles n'influent pas sur les autres.et les élements de Y sont découplés et la matrice de
transfert en boucle ouverte est diagonale c'est a dire -
Gp R =Dy = Matnce diagonale

St les modes d'un svstemes sont indépendents, alors les entrées de références sont aussi sans

intéraction .

La matrice diagonale est chosie sans limites et peut étre choisie comme les fonctions de

transferts des boucles découplées, cependant on écrit

Adj(r,
Det 7,
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IV.LASIMULATION

Soit la matrice de transfert de notre systeme (avion)

o la matncee du controlem

St la matrice diagonale Dy avant la forme suivante

alors

§_{~‘[)|i -'_vyl)-‘

-2 Dy gy Dy
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Par le biais de programmation dans le langage pe-miatlab, on va déterminer les élements de

la matrice R, en utilisant la fonction "CONV"

On obtient

ou

NRIT=[0.0,0 111 -0 0198, -0.0020, 0.0185_ -0 0044, -0.0045_0.0012]

NRI12 =0, 0, -0.0082 00108, 0.0100, -0.0172. -0.0001. 00057, -0.0010]

NR21T = [0, 0, -0.007_0.0023. -0.0005_-0.0019 -0.0006, 0.0004, -0.0001]

NR22=]0,0, 00111, -0.0198.-0.0020, 0 0185, -0.0044, -0.0045,0.0012]

DR =[0,0.00106-00184 -0 0016, 00164, -0.0042_ -0 0040, 0.0012]

NR  Numérateur

DR - Dénominatewn
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IV.COMMANDE D'ETAT (STATE CONTROLLERS)

IV2.L.COMMANDE D'ETAT AVEC EQUATION CARACTERISTIQUE DONNEE

Soit le processus discret controlable, représenté le systeme d'équation d'état suivant:

N(k+D) = A X(k)y + B UK (rn
Y(k) = C X(k) (12)

I .a commande par retour d'élat est definie par 'equation suivante
Utk) = - ks Xtk) + k, 1(k) (1.3)
avec
Ko K, o matrices gains
r(k) : signal de réference

On remplace I'équation (1 3) dans I'équation (1.1). on obtient

X(k+1)=[A-B K. X(k) + BK, (k) (14
Y(k) = C X(k)

Les cocflicients de I'équation caractéristique - [13]
det[ZI-A+BK;]=0 (1.5)
sont donnees

La procédure du controleur d'état par placement des poles, pour un systéme mono-entrée,

mono-sortie (SISO), consiste a transformer I'équation d'état sous la forme canonique controlable.



e
"

( T swaes ! 0 )
R ; X (k) } N IRER'S)
0 0 A 0
-a —fli s ez - &) ]
Et la commande:
Uk) = - K X(K) FKoi(k) = [k koo ko | XCK) + K ak) (1.6)

A partir des équations (1 5.6). on obtient.

= -~
0 | 0 0

NX(kt1} X(k) ¢ K, 1(k) (LN
0 0 ] (y
('Hm’km) ('nrvr!‘l\]n 1) ('1]]'1\']) |

Cependant. I'équation caractéristique est donnée par .

det [ Z1-A+BK'] = (amtkn) * (a1 Flk,.,Al)_Z b k) 2 e 2
= Oy Uy 7 R § 4] Zm_l t ZI“ 0 (Ig)

; , 5 : N
Cette derniere équation (1.8). nous permit de trouver le vecteur K' |
Ki=ag-a, aveci— 1.2, . m

Les coellicients K; sont nuls.si I'équation caractéristique ne subit a aucun changement par le

retour d'état.

02
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IV22ZSIMULATION ET INTERPRETATION

IV.22.LSIMULATION
Pour déterminer la matrice K, on procede par la méthode de Femplacement des poles par

retour d'état, c'est a dire qu'on impose les poles du systéeme et on déteminera la matrice K

Grace a la structure des matrices parametres A, B deja definies ci-dessus, il est facile de

voir que le systeme deécrit par les équations (1.1,2) est controlable

L'atilisation de la fonction I’72.ACTE pe-matlab. nous permet de déterminer la matrice K, en
choisissant des valeurs propres qui assument un comportement du systeme plus proche au

comportement du modele de référence (voir chapitre precédent).

Les poles places sont

P=11.03679 08007 +02755]

ou

n,.2046 () o O Re i -0, 054N 0,048

-4 A6 < . nN273 N_O73" — (1, O BN

Par le biais de programmation dans le langage "SININON", on va simuler la réponse de
notre systeme (avion). Cette réponse se traduit par Iangle de dérapage (3) et Iangle d'inclinaison ()

de l'avion On choisira un signal de référence 1(t) écale a un signal échelon d'amplitude 10 degrés
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Toutes les courbes obtenues par le controleur d'état seront representées sur les quatres

fenétres de la figure (IV 2).

FENETRE_I: Ona represente la premicre sottie de notie systeme (angle de dérapage)

FENETRE_2: On a representé la deuxieme sortie de notre systéme (angle d'inclinaison)

FENETRE 3: On a monti¢ Ia forme de la premicre commande (deflexion des gonvernes de

direction)

FENETRE 4: Ona monti¢ la forme de la deuxicme commande (deflexion des ailerons)

IV222INTERPRETATION

_ Les commandes (U, . Uys) sont stables et bornees
_ Depassement maximale damplhitude inferieur a quelques degres

_ Fréquence d'oscillation trés faible (commande un peu lisse)




Figure IV 2 : "Simulation par la commanae d'etat"
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IV.3.COMMANDE A PRAMETRES OPTIMAUX (PARAMETER-
OPTIMIZED CONTROILLERS)

IVI.LINTRODUCTION

Tous les controleurs a parametres optimaux sont des controleurs P, PL PID Fn premier
licu. on commence par la discritisation de Iéquation dun PID conteni, en utilisant Ta methode
dintcgration rectangulaire powr les systeme a période d'échantillonnage petite. ef par la méthode

dintégration trapezoidale si la periode d'echantillonnage ( 1) est importante

IV3.2Z.DISCRITISATION DE  L'EQUATION DIFFERENTIELLE D'UN P.LD CONTINU

IVI2Z.LEQUATION D'UN PID CONTINU
. / g (f(‘fi.‘
L) = K [err) 4 Vetr)de v T, [ i)
!. /i
avec
kK - Gain

Ki - Temps d'intégration

Ka : Temps de dérnvation

Le passage du continu au discret, il suflit de remplacer

|

d/de . Dift

OO



IV.3.2.2.EQUATION D'UN PID DISCRET

.!‘1) L ./l‘;
tiet) = K. fetk) + o Soaefi-1) 4 "/((t‘(/t‘) -etk-1)] (111.2)

Ml

L'equation (1 2) sappelle algorithme de postiion non recursif.
UGk) - TI(k=1) = qo e(k) + qre(k-1) 4 qre(k-2) (111 3)

avec
o = K1+ Ty/Ty)
qr = = KOLA 2Ty Ta - T/ T))
q K T/T,

Ty Temps d'echantillonnage (petit).
L'équation (111.3) s'appelle - aleorithme de vitdsse.
REMAROUE

Si la periode d'échantillonnage (T,) est importante, alors on utilise la methode d'intégration

de trapeze cest a dire

o fe(0) + e(k))
iy = & Jiy + o ol

, 1,
.I 3 + ) ¢ Cetk) + ek-1)] - (1114)

ou bien

UK) = Ulk-1) + qo e(k) + qq e(k-1) + . e(k-2) (111.5)
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avec
go -~ KO HTW2T, 1 Ty 1)

Qi = -K(1 + 2T¢/To - TW/2T))  ou Ty quelconque

> = K Td”‘n

IVIICONTROLEUR A PARAMETRES OPTIMAUX D'ORDRE INFERIEUR

Y Z
+ +
W g E + 4 U + b Y
3 / I .
—{ — GR —{ )_ GP ()

FIGURE V.3 : " Diagramme bloc d'un systeme de

commande a parametres optimaux "

Y(7) Be7')
G(Z') = —— =
(7 0) UZ) A7) (f1l.3)
ou

BZY=botby 7" 00774 b, 7™
AZ = a2 A ;25 o 2™
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v _ oz’

Gal(Z') = —= =
a(477 1(7) Pecz?)

(111.6)

ot 1
VAT ot q..Z" + qg.Z"’ + o qml” |
PZY=14pZ 27 L pa 2™

S S . . - :

et o,

Cet algorithme est réalisable si et seulement si py = 0 . Cependant, v < 1t or p > v. Et dans

la plus part descas qo#Oetps=1.

Le plus simple algorithme de controle posséde un pole a Z = 1 . D'ou on écrit: [13]

g, + ¢, 7' + q,.7° ... q, 7"
. TRy P (Ml i e L (111.7)
i | I -z
| W
'
' | CAS PARTICULIERS
' | D-v =1 ===>Gg(Z) = (qu + .21 - Z") Controleur P1
? 2)-v=2=—="Gp(Z)= (@ +q.Z"+ @ZW1-Z") Controleur PID

3)-v=3==>Gp(Z)=(q@ + 2"+ @Z° + @Z")(1-Z") Controleur PID 2

On peut déduire I'équation aux différence du controleur d'ordre v :

U(k) - U(k-1) = qo.e(k) + qretk-1) + ..t q.e(k-v) (111.8)

09
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IV34.DETERMINATION DES PARAMETRES DU CONTROLEUR g;

Pour déterminer les parametres ¢, on utilise deux méthodes:

IV.3.4.1. METHODE ANALYTIQUE

Cette mthode est utilisable pour les controleurs d'ordre v < 3 . Et basée sur la valeur initiale

de la commande U(0)

IV.3.4.2.METHODE NUMERIQUE

Cette méthode,consiste a minimiser un critere de performance définie comme suit:

Sio= T EW) + AR K
ou
e(k) = w(k) - y(k)
Au(k) = u(k) - U
avec

u = u(>) = valeur finale de la commande pour une perturbation constante.

u = E{u(k)} = valeur moyenne de la commande pour une perturbation stochastique.

IV.3SALGORITHME DE CONTROLE D'ORDRE 2

ALGORITHME D'ORDRE 2

Gr(Z)=(qQ+ Q2"+ @21 -Z") ====>

U(k) - Utk-1) = qo e(k) + qr.e(k) + q».e(k-2) (111.9)

70



—
S

Pour une entree echellon unite on

etky k) [ q b 0

Pieky (ks hyge * b (g

St Uthy= Uy === q. * ;= 0 1 < -Un

Uiky = Uik-1y Kk >2 o b b 0 (g )

Pour que Te cain du controleur est positif, ¢ >

Fn resume:

(o> 0 el Kooqu-q- K
fll < -q” (.‘| (]"’-I\. . I‘|- In
gy P ) < Q<o Cootge bt bk T,

IV36.CONTROLEURS MULTIVARIABLES A PARAMETRES OPTIMAUX
Dans le cas des systémes multivimiahles diserets on pent definir les controleurs muoltivaniahles

PHNCIPANN @ PArameties Opimimes comme suit



il

R st e S L

- - . = - - - -

=

g, + ¢, .7+ .. .+ g 7"
Ra(Z') =+ c Ml S 7,-—--- fa:? (111.10)

Les paramétres du controleurs q;i , j = 1, 2, ..., v sont déterminés aprés la minimisatioa du

critere du performance définie sous la forme suivante:

S = Xlaa, il k) + r A k)]  (H111)

avec

Y ;= ]
0, : Facteur de masse des boucles pricipaux
L'equation (I11.11) possede un minimum unique, c'est a dire -

T _

- = (11.12)

dq

ou

qI — /qm A TP q,.,. ‘f;,,. G g fI;J',/ (1 13)

On remarque que la complixité du calcul augmente si le nombre "p" de la commande

augmente, et on a une convergence trés rapide pour un bon choix des parametres du controleur car

les résultats dépendent fortement aux signaux de commandes.
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IV TSIMULATION ET INTERPRETATION

IV3I.7.LSIMULATION

On utilise les controleurs pricipeanx a parametres optimaux d'ordre deux (v — 2)-
Les fonctions tf2ss et ss21f de pe-matlab, nous permettent le passage entre les fonctions de
transfert et les équations d'état du systéme

Par le biais de programmation dans le langage simnon. on va simuler la réponse de notre

systeme pour une référence w(k) = |u,(k). u (k) = [1o. 10)"

I es conrhes optenues seront representees sur les quatres fenctres de la fignre (1V 1)

FENETRE 1: Ona representé la premicre sorfie de notre systéme (anele de dér apage)
FENETRE _2: On a representé la deuxieme sortie de notre systeme (angle d'inclinaison)

FENETRE_3: On a monti¢ la forme de Ta premicre commande (deflexion des gouvernes de

direction)

FENETRE_4: Ona montré la forme de la deuxieme commande (defléxion des ailerons)

IV.3.7.2.INTERPRETATION
_. La sortie suit trés bien la consigne
_ lerreur en régime permanent est presque nulle

La valeur initiale de la commande 1 0) = 60 depres




Figure I\ = "Simulation par la commande P10
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IV.ACONMMANDE A VARIANCE MINIMALE (NININMUM
VARIANCE CONTROLLERS)

IVALINTRODUCTION
Dans cette partie. nous allons presenter les resultats relatifs a la commande des systemes
représentes par les ¢quations recurentes de type entree-sortie en presence d'une perturbation a

caractére stochastique supposée étre la réalisation d'un processus normal stationnaire. [2] [13]

1 e but de ce controleur est de mimimiser la variance de la sortie du processus., c'est a dire

VARIY (M| FIY (R est mimimale

Dans le cas géneral. en introdusant e facteur 1 pour minimiser le critere de performance

suivant

EOY ' (ktiyr Uy o d o1 - oud  temps de retard

Fa perttnbation n(h) pent étre modeliser <ot par un modele parametiique (Méthode

d'éstimation) ou non-paramérique (Réponse impulsionnelle)

IVAZCOMMANDE A VARIANCE MININALE GENERALISEE POUR UN

PROCESSUS SANS TEMPS DE RETARD
Considerons le svsteme diseret lineine mono entrée mono: sortie deerit par la fonction de

transfert suivante

Yi7) Be/ ) ‘
= = (117

Kipd 27 ) = - :
('(7) At/ )



—

avec
B2 = b, 7Y+ 5y 77 0 i 2

N2y a2 ras s I a7

Et le filtre

ni/) ) Alv/")
(/) ((7")

aveco
INZ"Y - do+dy 22 A

i

CE =eteZ" ol ¥ ot g™
ou  v(k) est statiquement independent

Elv(k)v(k b 1)} I powr 0O

() pour 1 * 1)

Eivk)) =0 (I1V.3)

(voir figure IV 5)



_,__
el

A Vi(k) [ D7) I nik)
4 C(Z) |
W (k) — +
e U(k) R(Z) . 4 Y (k)
COMMANDE -~ » } >
--.n A(Z) .

FIGURE IV.S 2" Dieramme bloe dvan systéeme de conmmande

avanance mimmmale

Stw(k) = 0 alors e probleme est de concey o un controlenr gqui minimise le critere suivant

IRED) YR =W 1 UK - (LR WL ol K BOYACTH (IV 1

1 e controleur doit ¢tre géncrer une entree Uigk) sachant que Terreur produit par le bruit. du

systeme $v(k)| est minimisce selon le critere (1V )

Dans le critére de performance (1IN 1 on prend Y(k* 1) comme une prédiction basée sur les

valeurs du signal Y(k), Y(k-1). . et U(k), Ui(k-1) Fon utilisant les equations (1V 1) et (IV.2).

La prediction de Y(k t 1) est

.. ReZ") N7 )
737 = Sozvnv 2T T ez s
1¢7") (.7



— -BLLLA

e d

Et
AZ ) CEZNYZYZ)=BZYCZ"Y 7. U(Z) + AAZ Y27 NV(Z) (1V.6)

or
M+ Z' +a,Z2° v tanZ™O0+eZ' v oZ?+ A cnZ™ZN(Z)=
0, Z 4727 A Z™M (o Z a2 e 2™ ZU(Z)
INARR IVARE VAR ban Z™ (2 27 dn 2™ 7 N(7)

Aprés la multiplication et transformation dans le domaine temporel, nous obtenons :

Ykt 4t (arte) Y(k) 4 4 anen YK-2m i 1) = by Uk)
(bytbic)) U(k-1) + .+ bycn Utk-2m 1) + A [V(k+]) +
(atd V(k) + .+ agd, V(K-2m+ 1)] (IV.7)

A linstant k, tous les valeurs des signaux sont connues sauf U(k) et V(k+1) On prend

l'espérance de v(k+1) seulement sachant que v(k+1) est indépendant de tous les valeurs des signaux

La condition d'optimalité de U(k) nous donne:

dYiok+ 1)

2 Yek+ 1) - IWek)]. —
P2 Yk+ 1) (k)] Uk

/
+ 2 fUik) - Rf.r!'(k)l,' =0 (I8)

I

or
dY(k+1)/dU(k) = by
E{Y(k+1)} = Y(k+1) - Av(kt1)
E{v(k+1)} =0

L'équation (1V.8) peut s'écrire donc:
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el

[Y(k+1) - vk D] by + 1 Uk) = (by +1/K,) W(k) (1V 9)
b[Z.Y(Z) - A Z.N(Z) - WIZ)] + e JUZ) - Un(Z)] = 0 (1V.10)

D'apres 'équation (IV 5). on obtient:

AZV(Z) = [CZYDEZ "N ZY(Z) - [BEZ) CZYAZ Y D(Z )2 U(Z) (IV.11)

Par subtitution de T'équation (IV 11) dans I'équation (IV.10), on obtient la fonction de

transfert du controleur a variance minimale gencralisé

UZ)=- LAY Dy - CZY 2.8 Czy (o) AT Y D) Z.X(7)
PAZ)Y DYy K2 B2y 2y vy A2 DY) WZ) (1V.12)

avec
Gran(Z) = - IAZY D) - CZ Y 1 2.B(27H).C(2 "y +
() AZHYDZ"Y 7 (IV.13)
IVAICAS PARTICULIERS
L.e controleur Gpapi(Z) contient le modele du systeme (A(7.) | H(?[l)} et le modele du

. =y e 3 . i . - .
bruit (C(Z7) . IXZ7)) aveer — 0 une forme simple du controleur a variance minimale est produite.

U(Z) A2 Iy -CZ 172 BZYCZY 7.5 (7))
CAZY DY Z B2 Gz W) (I 11

avec
Gran A7) = - LAZ Y [y -2 72 B2 Y ' 7 (1V.15)
Si C(Z"y=AZ") . alors

G «(7) = - {([D(Z"y - AZ 1 Z.BZ Yy e D07V 7 (1V.16)
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et pourr =1 ona:
GrandZ) = - H{DZY - AMZ'N /7. B(ZY) 7, (1V_16)

IV.4.4.1.A STABILITE

[.'équation caracteristique du systeme en boucle fermée est donnée par

1 - Gr(Z2).Gi(Z) = 0 (IV.17)

Avec les controleurs MV,;.MV,, on obtient
(1) AZ) + ZBEZH.D(Z") 2™ = [(1b)). A(Z) + ZB(Z).I(Z) = 0 (IV.18)
MV, et MV, (r 20):

- Les zéros de filtre D(Z) = 0, doivent étre a l'interieur du cercle unité du plan-Z.

- Les zéros de [(17/Dy). A(Z) + Z.B(Z)] = 0, doivent étre a l'interieur du cercle unité .

Sirest trés grand les zéros de A(7) = 0, e les poles du systeme .

MV et MV, (r=20):
- Equation caracteristique du systeme en boucle fermée pour r = 0, est:
[Z.B(Z)D(Z)] =0

- Les zéros de systéme et de filtre doivent étre a l'interieur du cercle unité .

- Les poles du filtre C(Z) = 0. pour MV, n'ont aucune influence sur 'équation

caracteristique.

R0
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IV45.FACTEUR DYNAMIQUE DU CONTROLE
Le facteur dynamique du contrdle en boucle fermée pour le controleur MV, est deéfini

comme étant;

R(Z) = Y(ZYZ) = V1-G(Z).Gi{Z,)
=47 BEZNYCEZY  AZYD@Z Y 7 BZY - A2y b DY (v 19)

Pourr=0_1e, le controleur MV,

R(Z) = C(ZVIXZ"Y -~ N G Z)

Donc le facteur dynamique du controleur pour r = 0 ni que l'inverse du filtre, c'est a dire :

G ZY = Y(Z)YAN(Z) - R(Z)Y G (7))~

IV.4.6.VARIABLE CONTROLEE Y(K)

En utilisant le controleur MV, 1a fonction de transtert en boucle fermée G(7) est donnée

par .

GUZ) = Y(Z)YAN) (1) G Z) ] 1 - GelZ) Gl

=AZBZY).CZY+ AZY D Yy Y HAZ.B(Z7") + AZ )b, . C(Z )

= 1+ IAZYIDZTY - CEZ Y] by ZBEZY + AZ ) by ).C(ZYY (1V.20)

La variable controlée Y(K) pour r # 0, est un modele ARMA (Autoregressive Moving

Average Model) d'orde 2m pour MV, et m pour MV

bl
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Sir=0 _ie. pour MV, et MV, _ Y(Z) tend vers A V(7). c'est a dire la variable Y (k) devient
statiquement indépendente (bruit blanc du systéme) avec une vanance o'y — L.’ plus le facteur r
est trés petit, plus la variance de Y(k) est petite et converge vers un bruit

blanc X v(k)

1.a plus petite variance obtenue par le controleur i variance minimale est

Mi.n Var| Y(k)] = A’

IV.4.7.CAS SPECIAL

=t =—— | A i Sk
-SiDZy = CZ ™M, tous les controleurs a variance minimale sont nuls

- Si un bruit blanc (n(k) = A.v(k)), alors les controleurs a variance minimale ne peuvent pas
diminuer la variance de sortie Y(k), sauf pour un bruit colore, c'est a dire :

[DZY-CZhj=0,

1V.4.8.PROPRIETEES DES CONTROLEURS A VARIANCE MINIMALE

Le tableau ci-dessous resume les proprietés des controleurs a variance minimale: [13]

CONTROLERS FONCTION DE DANGER DE | INSTABILITE
TRANSFERT Gu(Z) STABILITE
MV, ZAID-CY[ZB.CHAD./bI] A=0 D=g
MV, (r=0) ZA[D-CYZB.C A=0 D=0
B=0 B=0
MV (C=A) Z[D-CY[Z.B+D.r/bl | - D=0
MV, (C=A.r=0) Z.[D-A)Z.B B-0 D-0
B=0
R2
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REMARQUES

- A = 0. clest a dire_les zéros sont a I'exierieur ou sur le cercle unité.

- Si by = 0, alors b, est remplace par by , et on obtient:

B(ZHY=bat by Z'+ 077+ . +b, 2™

IV.4.9.CHOIX DU FACTEUR r

L'influence du facteur r sur la commande Uk) peut étre éstimer par la relation

U(O) = (]n\V(O) = Qo .

Pour le MV, .
n = (drC])!’(lh br/by)

Pour le MV .
o = (d|-ﬂ|)f{l’| l11'1'1|)

APPROXIMATION
* /by > by === relation d'hyperbolique entre q, et 1/b,
* =) =—==> Qo = q.n == ((l]-Cl )/h]
*r=b’ ===>q,=q'w/2 (réduction par la moitie)

IV.4.10.MINIMISATION L'ERREUR EN REGIME PERMANENT(Steady Shift
Error)(SSE)

Pour éliminer I'érreur en régime permanent, il suffit de verifier la condition suivante:
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Lim Gg(Z) = » quand Z tend vers | (v 21)

Comme cette condition nest pas verifiée,pour les controleurs a variance minimale. il est

préférable d'additionner un intégrateur en série avec le controleur,

_ADDITION D'UN TERME D'INTEGRATION

L.a modefication la plus simple est d'ajouter un pole a Z = 1 dans la fonction de transfert du

contraleur.

1z
(;w,rl'(Z) = 4‘1

avec action proportionnel-integratenr P

U(Z) Y
S(Z) -l = g g = G g
(!H( ) IJ,,(Z) Z _ f (1 )

qui correspond aux équations de différence suivante -

Uk) - Utk -1) = Uth) - (1 - o ).Uh-1) (.23
avec les cas spéciaux:
o=0 ===>Uk)=UKk) .. (action proportionnelle)

o =] ===>U(k)- Uk-1) = U(k) - (action P.1)

o # 0 ===>L'%équation (IV.21) est vérifice.

hE |



IV.ATLEA MATRICE POLYNOMIALE DU CONTROLEUR A VARIANCE
MINIMALE

Soit la matrice polynomiale stochastique du modéle

AZYY(Z) - BZ)YUZ) Iy N(7) (1V 21
avec DZY=Dy t D\Z' v D72 D 2" (1V.25)

Les controleurs multivariables a variance minimale sont obtenus par la minimisation du

critere suivant:

K1) = BELOYR 1) - Wk (YK T) - Wik)))
[k - ULk R (UIK) - ULk )] (1V 26)

avec
R R"  matrice positive semi-definie
Ui(k) = B'(1). A(1) W(k)
Par l'analogie avec le cas SISO, (Equ IV 10). on a
BY[ZY(Z2) - L7V (Z) - W(Z)] + R|U(Z) - Un(Z)] = 0 (1V.27)

D'apres I'tqu 1V 24 -

V(Z) = D(Z) A7) Y(7) - BIZ) U(Z)] (1V.28)

On remplace I'équation (IV.28) dans 'équation (1V.27), on obtient:

U@2)=[D"BZ+B")" RI'[1+ (B RB'(1) A(1)] W(Z) - ATLD'AY)  (1V.29)

avec

L= 7.(D-A)
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IV.ALIZSIMULATION ET INTERPRETATION
IVAL2.L.SIMULATION
Apres avorr diagonaliser la matrice de tanstert du svstéme, en utilisant un controleur de
decouplage (Equ 1), on obtient
AVZY = 1-30830 7" 1 3433777 - 16312271 025127
AAZY = A7)
BUZY= 00560700343 7 - 0033677 + 00100 7
BAZ"Yy= 0194527 2023077 000037+ 0.1151 7
DUZNY =147 v 07577102577+ 00625 7"
DAZ"Yy = DUz
Les polynomes A et B sont obtenus a partir de la matrice de transfert G(s) du systeme
échantillonne avec une période T0 - 0 1 seconde
Enutilisant le MV3, pour r, = by =00032et X =0 | (vou figure-1V.0).
IV.4.12.2.INTERPRETATION
- La variance de la variable Y (k) est trés petite que n(k)

(oy = 2.6748 ; o, = 89.4059),

- La valeur initiale de la commande 1'(0) 00 deaids
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IV. S COMMANDE PREDICTIVE GENERALISEE (GPCO)

IVSLINTRODUCTION

Ona vu dans la partie de commande a variance minimale (GNV) que le temps de retard du
systeme doit étre connu. et la condition de stabilité des svstéme 2 phase non-minimale evige un
facteur de poids & = 0. Dans le cas ou le temps de retard du systéme est inconnu on variant dans le
temps. Fapproche par la commande predictive aénéralisce (GPCY permet de pallier Fensemble de ces

inconvenients

I.e developpement de la lot de commande prédictive consiste en premier lieu de definir un
modele de description approprie permettant la prédiction de la sortie futur du processus. puis une

fonction de cont est minimisée pour vénérer les sienaux de controle
IV.S2ALGORITHNME DE BASE (GPC)

IV.S.2.LMODELE DE DESCRIPTION DE PROCESSUS (CARIMA)
Un svsteme non-lineaire admit un modele de lineairisation locale sous la forme suivante
AZY v = BIZYy u(t-1) ¢ (1) (V1)
avec

AZY v 2 a2t S Y

)

B(ZY byt b 724 b7 g 7

u(t). vit) entree. sortic du svstéme respectivement. et x(1) représente le terme de perturbation

La perturbation NX(1) peut étie modelisce par un modeéle de déscription a moyenne glissante

(MA) d'ordre nc. D'ou on ecrit

X(t) = C(Z "y e(t) (V.2)
avec

3

CZhY=11¢e, 7" v o7 ben 2

hb
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et
e(t) - Séquence aleatone incorrelee
A partir des equations (V T et (V' 2). on obtient le modele de déscription auto-regressif et a

movenne glissante (CARNA)

AZY v = BZ Yy ut=1) = C7 "y et (V.3)

Dans la plus part des applications industiielles. Te modele (CARNIAY defini par T'équation
(V_3) est indesirable. car ce tvpe de modele necessite Festimation de la compossante DC d'oflset
(Hodason  1982) par rapport an modele CARINGA qui atilise un intéoratenr en honele fermee
(Clarke, 1982) Pour cette raison. I'introdnction de Foperatenr difterentielle

(A= 1-7"")_ nous donne le modéle appronric (C ARINEAY syivant

y ) c@z' :
AZ ™) (0=BEZ 1y = )‘f.‘(l) 4
A

I e modele (CARINTA)Y decrit par Tequation (V7 hy est utifise par (Tufls ef Clarke, 1O8%)
pour developper la ot de commande 2 canaoee mmimale (GNYY Ponr Ty simplicité €(7 "y est

choisi evale a 'unite, d'ou on et

. . I
A(Z ').,\'(l)—n(z Yot 1) ~ e(1) (V' 5)
A

IV.5.2.2.PLAGE DE PREDICTION
La commande de prédiction exige une série des valeurs futurs de la sortie
Iv(t4). )= 1.2} donnant une information a linstant t sur lactivité futur de la commande (Clarke

et Al 1987).

Pour generer la 7™ prediction de fa sortie vt (an sens des moinderés carres).on consideére

I'identite suivante:

|0
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=B, AA+Z T, (Vo)

ou F; F, sont deux polynomes
Compte tenu de Fidentite (v 6), Tequation (N7 5) s'éerita sous Iy fornme
V) S E B AU ) ) 4B et ) (V.7)
Comme b, est de dearé -1 les composantes de la séquence aléatoire sont tous a I'etat futur,

donce elles sont independantes des observations, d'ou la predction de la sortie compte tenu de

l'information disponible jusqu'a l'instant t se déduit de I'equation (V 7)
v Gy ALTCEE-T) B v (V 8)
avec G~ F B

Dans le développement de la lor de commande a vanance mimmale (GMV), on utilise une
seule prediction v(ttk/) on K reprcsente e temps de retard du systéme. par contre Talgorithme
(GPC) utilise un ensemble de predictions poun laquelle ) vane dune valeur mimimale a une valeur

maxinale (Horizon de prediction)

-pour Ko fa prediction vty dépend enticrement aux données disponibles

pour ko Eyprediction v 1) necessite e sional de commande 3 et fitm

IV.5.2.3.L01 DE COMMANDE PREDICTIVE
Dans la plus part des cas, la sequence de reference fitur § wi(t)). = 1,2, } égale a une

constante w, mais dans le cas ou la vanation de la sequence w(ttj) est inconnue (Algorithme

IDCOM)(Richalet et Al 197R)

La vartiation w(t ! ) peut étre modélisée par un modele de premier ordre:

ARIN]
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w(t) v
Wit ) = xw(tt-T)y =) w poury - 12,

ou x|

Done Tobjectif de la loi de commande predictive est de conduire les sorties fi

systéme V(L) a suivie la séquence de référence w(t 1) dans le méme sens. (voir figure V1)

iturs du

Prmt e 1aferanr e

FIGURE V.1 : "Communde ¢ile

Considerons la fonction de cott avant Ia fornme suivante

o

Joge = F I v v o v v N A Ay =) i} (v.9)

ou
NI . Horizon minimal de prédiction
N2 : Horizon maximal de prédiction

A1) - Facteurs de poids
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En general

*N2 -nb ounb  degré de B(Z")

¥ N1 >k ouk : temps de retard du svstéme connu a priori sinon N1 est chotsi égale a 1.

En raison de simplifier la dérivation de laloi de commande.(Mohtadi, 1986 . Mohtadi et
Tuffs, 1987 . Lambert M_1987), NI - I.N2- Net ()~ A

On désigne par fit4)), les composantes de y(t+)) connues a linstant t:

(D) G2 - e Sl = vy st/

ey 721G/ "o i ] Aty () vt 2 )

ete
ou
. | 1,
(7 ) LETHR t VA
g, g pour po 02, I
I es equations prccedentes pemvent ctre representées par des vectewrs sous la forme
suivante
A SR (V1)

avec

Yoo v v(2), v Ny

[T = l‘,\”(t). .‘\U“' I) o \““ I ‘\“'l‘lll
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el

f= [t Re12), . N

W Wt ), w(t12), . w(tiNy|'

Et G - matrice triangulaire infericure de dimension NxN

r1hi 1 L)

il 1 t
G =

aN-1 gN-2 ....g0

Compte tenu de I'équation (V. 10). I'espérance de la fonction de cout définie par I'équation

(V Q) s'écrira sous la forme suivante

TareCLNY = EXY-W)' (Y-w) vl

SEYGU+f+e-W'GU+ T +e- W]+ LU UY (V.11)

La condition d'optimalité est donnee par l'annulation de la dérivée premiére de la fonction de

colit par rapport au contrdle U_ il vient: [18]

U=(G'G+A)' G (W-D (V.12)

Comme Au(t) est le premier élément du vecteur U, done la commande u(t) correspondante

est donnée par:



_ﬁ__
i

ult) uft-1) g'_!\\'—i‘) (V13)
ou

| s i . . Fgay [P |
o Lapremicre ligne de la matrice (G Gl .G

IVS2ACALCUL EQUATION CARACTERISTIQUE DU SYSTEME EN BOUCLE
FERMEE
Le diagramme bloc d'un systeme de commande prédictive (GPC) en boucle fermée est

represente sur la ficure (V.2)

; u(t)
» UARZ)

7By A

2]
NG
E

FIGURE V.2 : " Diagramme bloc dun systeme de commande (GPC) "



———
"

[ 'équation caracteristique du systeme en boucle fermee est donnee par

REZ) AT Ah+ 2 R VETE — 0 (1
avec
RZ'F = o5 i ' RUI L A B (h. 13
1 L / 53 : _
MZT) = & Y itz M (1 10)
ct
nr o Max(oboapd) o ns o nf (voir annexes B)

INS3LEXTENSION DE 'ALGORITHNE (GPC)
La section précédente. on a vu le concept fondamental de l'alzorithme (GPC), et le

. . . . . LY
developpement des equations corréspondantes au caleul des signaux de controle

Dans cette partie. on essave d'introdune un polvnome P(Z7) de tel fagon que la fonction de
transfert du svsteme en boucle fermée est bien spécifique et quelle repond aux exigences

d'applications (signal de controle rapide ou lent) pour différents processus (robotiques, chimiques).
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IVS53.1.MODELE DE REFERENCE
En introduisant une fonction de transfert P(Z™') pour générer une sortie auxiliaire (1), et la

minimisation consiste a utiliser la prédiction de I'érreur associée par la sortie auxiliaire. D'ou écrit:

Jore = EAX G fw+ ) - wi+ )+ S5, 00).A0 0+ j-1) | 1] v.AY)

avec

W) =P(Z ") y(t) et
P(Z") = PAZ"YPAZ T ou P(1)=1

L'équation d'identité (V.6) peut s'écrire.

"
= [ AA+ Z"F‘ (1 18)

On multiplie les deux membres de I'équation (V.5) par E;AZ', on obtient

I,
wt+ j/1) = G, Au(r+ j-1) + --I—,'.;.-rr) (1.19)

o

avec G =EB

E;, F; peuvent étre calculés par les équations recurssives (Clarke et Al.1987).et la seule

différence réside aux niveau des valeurs initiaux.

E, =P (0)PL0) : F,=Z(P.-E;A) et A=AP,LA

06
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IV.S3.2INTERPRETATION DFE LA FONCTION DE TRANSFERT P(Z.")

L.a fonction de transfert P(Z77) avant deux interprétations différentes

- la premiere dépend de la stratigie de controle

- la seconde dépend de Tapplication

Pour le controle des processus on N2 est tyvpiquement fong (N 10) et Nuest court
. . - . . . . A
(Nu 1) il est utile d'introduire un avance de phase en boucle fermee Cependant le choix de P(Z77)

peut ¢tre sous la forme

PRl - Sl (1.20)

Pour les applications de haute performances (contrdle robotique), Thorizon de controle Nu
doit  étre supericure  a Tunit¢. sous  cette  condition (GMV). le systeme se  comporte
approximativement comme l'inverse du maodele de réference, et il est exacte quand A = 0, et
N2 = Nu -k D'onla réponse du systeme vis avis de Ia consigne retardée w(t-k) est donnée par

(Voir annexes ()

; /
ez = ——=.wir-{) (20
'z ")
IVSIJFEOUATION CARACTERISTIQUE DU SYSTEME EN BOUCLE FERMEFE
I 'cquation caracteristique du systeme en boncele fermee avant la forme suivante
RIZDAZYAP H 2 Bz sz =00 (v

avec

e Maxtnbopd) et ns nf
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IV.5.4.GPC MULTIVARIABLE

V.4.1.MODELE DE DISCRIPTION D'UN PROCESSUS MULTIVARIABLE
Dans ce paragraphe, nous allons nous intérésser a la commande prédictives des processus

multi-entrée, multi-sortie régis par le modele de déscription (CARIMA) ci-dessous:
AZ ") Ay(t) = BZ ") Aut-1) + C(Z ") e(t) (V.23)

ou
A, B et C sont des matrices polynomiaux de dimension nxn.
Au et Ay sont les entrées-sorties différentielles du processus.

e(t): séquence aléatoire de dimension nx1.

IV.5.4.2.DEFINITION LA FONCTION DE COUT

La fonction de cott pour le GPC multivariable est la suivante:

Jre = { E;:I/y/(l+_j) - w(t+ ) /T‘/W(I“f J) - w(t+ i+
G AUT(+ 1) AAU@+ j-1) ) (1.24)
avec

W : vecteur des sequences de références

. vecteur de prédiction des sorties auxilaires définies comme étant:

Pl 0 yv1(t+3)
W(t+y) = P.Y(t+]) = . ’ (V.25)
0 Pn yn (t+73)
YR
A PR e 2 LN, e R e M T 6 a Wi PR A S SRS e s o
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IV.5.4.3.DERIVATION LA LOI DE COMMANDE:
D'aprés la méthode de minimisation (Mohtadi,1986) de la fonction de cout (Equ.V.24), le

signal de commande multivariable est donnée par:

Au(t) =[1,0 _0)|G'G+ A]'G' (w-1) (V.27)

avec

G : une matrice de dimension (nxN2)(nxNu) ayant la forme suivante:

(30 {y PR b
;1 ;0 I

GN-1 GN2-2 ... GN2-NU

w=[wl(t+]), .., wn(t+1) wl(t+2), . wn(1+2), .

wi(t+N2), .., wn(t+N2)]"

f=[yl(t+D), oym(t+Dap1(t+2), | yn(t4+2),
wl{t+N2), ... \|m(t-+N2)]'. i
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IV.SSSIMULATION ET INTERPRETATION

IV.SS LSIMULATION
Par le biais de programmation dans le langage PC-MATLAB. on va simuler la reponse de
notre systéme (avion) par la commande predictive genéralisée (GPC) La consigne est choisic comme

une serie d'échelon unité

FIGURE-1.2:
On applique une commande prédictive genéralisée (GPC) sans variations des parametres
internes du syvsteme. Les parametres des controleur sont: Nu-Diag(1.1). N2-Diag(10.5). A

variable

FIGURE-3.4:
On applique une commande (GPC) sans variation des parametres internes du svsteme Les

parametres du controleur sont. Nu Iiae(1 1) 2.~ 0. N2 varnable

FIGURE-5.6:
On applique une commande (GPC) avec une variation des parametres internes du systeme
par action sur la vitesse du vol (nombre de Mach M) Les parametres du controleurs:

Nu=Diag(1.1). N2=Diag(10,5), A= 0. M variable .

FIGURE-7.8:
On applique une commande (GPC) avec une variation des parametres internes du systéme
par action sur l'angle d'attaque (o). Les parametres du controleur : Nu=Diag(1,1), N2=Diag(10,5),

A= 0. o variable.
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IVSS.2ZINTERPRETATION

FIGURE-1.2:

Le facteur X joue un role d'amortissement. Plus la valeur de A est grande. plus la réponse du
systeme est amortie et le signal de commande est moins active Pour & 0, la sortie suit la consigne
avee une constante du temps petite. et la commande correspondante est stable. On augmente A, le
temps de réponse du systéme augmente Pour & = S0, la sortie sera trés amortie et la commande

corespondante sera trés lente

FIGURE-3.4:

On remarque pour N2=1_ le signal de sortie suit la consigne brusquement et la frequence
d'oscillation de la commande correspondante sera importante. Notons que la réponse des svsteme
phase a non-minimale est instable pour A~ 0 On augmente N2, le temps de 1¢ponse du svsteme
augmente. et les depassements augmentent de plus en plus jusqu'a une valeur maximale
correspondante a la valeur du systeme en boucle ouverte, par contre la valeur imtiale de la
commande U(0) et la fréquence d'oscilation diminuent. N2+ 10, le signal de sortie suit trés bien la

consigne et la commande sera lisse N2 = 20 le signal de commande ne subit a aucune variation

FIGURE-5.6:
On remarque que le nombre de mach (M) peut reduire le degre de stabilite de direction, par
contre l'influence sur le deeré de stabilité latérale est mimimale. Le nombre de mach angmente, la

fréquence d'oscillation et les amplitudes de la commande diminuent

FIGURE-7.8:
On observe une commande stable et lisse avec U(0) = 0.5 degrés pour o est trés faible de
l'ordre de deux degrés Pour les angles d'attaques o > 4 degrés, les dépassement augmentent et les

fréquences d'oscillations diminuent
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Figure 4 : "Stmulation par la commande G.P.C sans vanation des parametres interne
- du systeme avec N2 : variable "
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Sieure § 0 "Simulation par la commande G.P.C avec variation des parametres interne
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IV.S.6.COMPARAISON DES ( ‘ONTROLEURS

A titre comparatif le tableau ci-dessous. nous donne un resume des quatre controlennrs

principaus - MRAC, PID, GMV., GPC

MRAC rip GMY

oro

Exige 2=0 pour | N'est pas
Stabilité FHvperstabilite

T'rés limitee les systeme a forcément A -0

phase non-

minimale
Connu on
Temps de Performances Daoit etre connu | inconnu connme
retard deteriorces il peut etre
i variant ou
invariant
Parametres '
du a3 ). A A NI N2 NU
controlenrs
Régime de Permanent ¢t Permanent Permanent Permanent et
regulation transitoire

transitoire

Plage de

L Ine scule Une série de

prédiction prédiction prediction
Critére de Critere de Critere de Critére de

minimisation performance performance

performance

Tableau : "Comparaison des controleurs MRAC, PID, GMV, GPC"
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CONCLUSION GENERALE

E:n premicre etape, on a établi le modele mathématique dynamique du vol d'un avion avec
les forces et les moments aerodynamiques éstimés selon les conditions de vol et les caractéristiques
geometriques de Tavion Ce modele est representé par un systéme d'équations non-lineaires

couplees

En utiisant la theorie des petites perturbations pour réduire le probleme en deux systémes
d'equations lineaires découplées. le premier gouvernant le mouvement longitudinal, et le second le

mouvement latéral. puis comment on arrive a les représenter par une équation d'état classique de la

forme:

XN-AXNBLU D

Ensuite. grace a lutilisation des deux langages de simulation des systemes multivariable:
SININON et PCAMATLAR. On a etudié plusieurs commandes lorsqu'elles sont appliquées a notre
systeme multivariable (NMINO) et ceci en simulant Tangle de dérapage (sideslip angle). l'angle

d'inclinaison (roll angle) de Iavion. et la forme de la commande

Lapplication de deux commandes non-lineaires appartenant a la classe des commandes

adaptatives avec un modele de référence et qui sont

- Le MRAC avec une action proportionnelle (1)

- Le MRAC avee une action proportionnelle-integrateur (P 1)

Et1a_on a observé une trés bonne poursuite du modéle de 1éférence par le signal de sortie,
car leffet du terme dintégration joue un role trés important pour l'obtention d'une meilleure

poursuite du modele de référence sachant que I'érreur est presque nulle

I
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l.es commandes (upLup2), sont un peu lisses. ef presentent des valeurs d'amplitudes
convenables aux caractéristiques des ailerons et des gouvernes de direction (aileron deflection and

rudder deflection)

Dans la deuxi¢me étape. on a vu frois types de commandes adaptative par auto-

optimisation et qui sont

- commande d'état (state controller)

- commande a paramétres optimaux (parameter optimizing controller)

- commande a variance minimale (miimum variance controllers)

]

commande prédictive généralisée (zeneralized predictor controllers)

La simulation nous a permis de constater que cette classe de commandes donnent de bons

resultats de point de vue la sortie suit tres bien la consigne . Les commandes obtenues par le

controleur d'état sont presques ¢gales a celles obteues dans le cas de MRAC sans action intégrale,

par contre le PID génére des signanx de commandes qui présentent des amplitudes de plus en plus

importantes en fonction de Ia consigne

Dans le cas on notre systéme (avion) soumis a une perturhation extérienre stochastique, le

controleur a variance minimale joue un 1ole tres important. car la simulation nous a fourmnit de trés

bons resultats puisquion observe une trés bonne ponrsuite de I consigne par le signal de sortie. les
commandes présentent moins d'oscill

ation par rapport le MRAC avec des perturbations extérieures.

Mais Tinconvénient majewr de ce eente de controleurs (MVi) réside pour les faibles
reférences (quelques degres) sinon les signaux de commandes presentent des amplitudes de plus en

plus importantes si on augmente la consigne Une autre faiblesse de [a commande a variance
minimale provient du fait quil ne concerne que la regulation de 1

a sortie du processus sans tenir
compte de la réponse transitoire du systeme

La commande prédictive genéralisée (GPC). donne d'excélents resultats. En effet. Ia

commande prédictive (GP() présente de bonnes performances aussi bien. lors des variations de Ia
consige. que lors dune pertuthation extérieure. on lors des variations des parametres internes du

systeme

112
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A titre comparatif, les deux types de commandes (GPC) et (GMV) donnent des resulats

trés voisins. Nous avons montré que la commande (GPC) présente des avantages que celle de la

commande (GMV) :

- Amélioration d'une part, les performances exigées par les caractéristiques des

gouvernes de direction et les ailerons de l'avion

e R

- Et d'autre part, la commande (GPC) ne nécéssite plus la reconaissance du

temps de retard du systéme.
- En plus. elle tient compte. la regulation de la réponse transitoire.

Parmi les perspectives de recherche, nous pensons a approfodir l'étude du modéle

mathématique d'un avion en vol supersonique pour des angles d'attaques et de dérapages

importants.
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ANNEXES A

I.LCALCUL LA DERIVEFE. DE. VITESSF V

Soit le vecteur vitesse

V=Veit Vij+ v,k

V=V 4 VP4 V0 o= 2 Log(V) = Log(Vit + Vi 2 4 V)

On dérive les deux membres de I'éc uation par rapport au tem 1S, on obtient:
|

Onremplace Vy, Vy. V, par les équations (Equ.1.25,26.27). on a:

\./'/\’ = (V)] - sin0). Vo /v o cos(B)sin(h)  Vy /V ¢ cos(B).cos(p). VvV, /V] +

(PV’S2mV) [Cy. VIV 4+ Cy. VIV +Cy VIV +
(T/mV) vV

(2)
or
ViV = cos(ar) cos(B) (3)
VA singf) . (h
Vy/V = sin(or) cos(f}) (5)
Vil =ta(a) . (o)

Par subtitution dans I'équation (2). on a

\.//V=(g/\’),[~sin((_)}.cns{a).cos(ﬂ) t cos(0) sin(d) sin(f}) cns(())_cus((b}.cos(li)]

(PV’S/2mV) [(‘,\_cns(u),cns(m % Cy.sin(f) + Cy.sin(ar) cos(f3)] +

(T/mV).cos(ar) cos(f}) (7)

-
i,
R
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2.CALCUL LA DERIVEE DE DERAPAGE [.1

PPar definition. le derapage 3 est donnee par 'equation (4.
sin(f} — Vy/\V B3 = arcsin(Vy/\)

On dérive les deux membres de Féquation par rapport au temps. on obtient

B (1V cos(PN[Vy - Vsing®)] ()
or
V' ef \ sont données par les équations (1 26 ¢1 9)
Par subtitution dans I'équation (7)
ona:

B =[Ny sind) (g, S/mV) Coysindb) 0 rfeoston © (a/V) sin(d) cos(0)
(. S/m\).Cy) cos(fh) - [(2/V) costd) costO) (¢, S/mV) C) sin(}) - p] sinfer) -

(T/mV) sin(}).costes) )
avec

qi - p V2 (Préssion dvnannque)
3.CALCUL LA DERIVEE D'ANGLE D'ATTAQUE ¢

Par définition 'angle d'attaque «r est donnée par T'equation (6)

te(o) = V,/Vy === a = arctg(V,/Vy)
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FIGURLE (1

En denvant ¢ par rapport an temps on a

.

o VANV IV A
VAN NSOV AV IV VT V) VA

COs L) (NN = sin (o (Vo) (10)

(Non fiomre 1)

Fnremplace Vet Vs par ses expressions correspondantes (Fog 125 et 1 27).0n obtient

by q b= rsidRy sinden) - poeos(on) sin(d)(e/V) (sin(8) singorn)
cos(0) costd) cos(er (g, SC - m) cos(or) - (:SCm) sin(er) -

(T/m\V Yy sin(en)] (1cos(3)) (rnh




—
—

ANNEXES B

LCALCUL R(Z Y ET S

Papres fa figure (V 23l commande ponr nne boucle génerale est donnée pa

R(Z"Y Autty = wt) - St7 ')y vy , (1)

Compretenu de Feq V12 T commande GPO st donnce pan

Wty (GGG e (M

.3 . . dgay e |
Onnote la premicre iene de Ja matrice (GG 1Y G par e on

1
/
i

Rappelons que

My [0 =] Nt STy Ty -1y + By v

It42) =Z[G, - 20 7 -] Aut) - Fovt) = Ty Autt-1) © FLy(t)

ele
Par subtitution dans F'equation (2), on obtient

—

W= yAu(t-1) - ()

w-aAu(-1) - Faen

Au(t) = [g, LN TN (3)

w-l ANy - B
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Apres la multiplication 'équation (3 pent <ecrire sons Ia forme saivante

() (Mo w (e oy Nty - (e o (1)

Cette derniere équation (1) pent etre rearraneee sous la forme

(/Eg) Autt) F (gl /R e) Andt-1) ¢ (el /le) Alt-nyg ) w = (Lgil/lg) vit)

(Yol e) vit-my) (3)

Cect est equivalent a

fo Audt)y ©orp A=) ¢ g AEng) 0w — sev() = sy vlt-1) S V(D) (O)

R(ZY Ay w - S(Z v an e

N7 IS e bz I8
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ANNEXES €

CALCUL LA FONCTION DE TRANSFERT DU SYSTEME EN BOUCLE FERMEFE

i

Suposons que 2. O NUT N2

calculons Fy et Iy pourj = 1. nous trouvons

Fy (1-AANYV, - r (9

Iy = (BZ7YPy) - 20 (10)
avec

Pz PP (o Z Y o (1

Enremplacant dans les equations (7) ¢t (8) on obtient

SIZ V=T = (1-ANV, - s (1)
R(Z"Y - 1wz 'y, (13)

or la fonction de transfert du svstéme de commande GPC est donnée par:

YAV = [(IZAR) 27 (BT Y (UAR)Y.Z (B/AVSP)] o (14)

Compte tenu de I'éq (12) et (13), I'equation (1-4) peut s'écrire sous la forme suivante:

YAV Zrary 2 ‘ C(15)

I'inalement:

V) (P we-n (o)
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