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Voler est une pratique naturelle ... ... ... elle requiert néanmoins un apprentissage

Franck WATIEL
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RESUME :

Un systéme de contrdle du mouvement latéral et longitudinal d’un avion de
transport, du type AIR-BUS A300, a été congu pour satisfaire les qualités d’un vol
stable. Cet objectif est achevé, en appliquant deux classes de commandes, linéaires
classiques et non-linéaires adaptatives. Les commandes linéaires multivariables par
retour d’état et par retour d’état avec action intégrale, ainsi que les commandes
adaptatives auto-ajustables (GMV, GPC, LQG) seront testées en vue d’obtenir des
résultats qui prouveront leurs robustesses, lorsqu’elles sont appliquées a notre avion,
dans un environnement déterministique et stochastique. Telles qu’une perturbation
interne comme une diminution de la masse de 1’avion ou une variation de la vitesse du
vol, et une perturbation externe, pouvant €tre atmosphérique comme une rafale de vent

ou un mauvais positionnement des surfaces de contrdle.

Mots clés : Commande adaptative, Contrdle de vol, Aéronautique.

ABSTRACT:

A control system of the lateral and the longitudinal movement for an aircraft
AIR-BUS A300 type, has been conceived to satisfy a stable flight qualities. This
objective is finished while applying tow controllers classes’s, classical linear and
adaptive non-linear like GMV, GPC and LQG for a MIMO system, in different cases
of disturbances, internals as an reduction of the aircraft mass or a variation of flight

velocity, and externals, as an atmospheric disturbances ‘Gust® or a bad positioning of

controls surfaces.

Keywords: Adaptive control, flight control, Aeronautic.
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Notre travail consiste a faire la synthése et étudier la robustesse de deux classes de
commandes de vol d’un avion de transport, vis a vis des différentes perturbations. On
commencera par présenter le model de ’avion de fagon détaillée, en décrivant par la suite son

mouvement sous forme de systéme d’équations d’états.

La seconde partie, sera consacrée a ’étude de la synthése et la robustesse de quelques

commandes linéaires multivariables, lorsqu’elles sont appliquées & notre systeme. Telles que:

e la commande par retour d’€tat

e La commande par retour d’état avec action intégrale.

La synthése et I’analyse des commandes adaptatives multivariables auto-ajustable, feront
I’objet de la troisiéme partie de notre travail, telles que :

e la GMV (la commande & minimum variance généralisée)

e la GPC (la commande prédictive généralisée )

¢ 1aLQG ( la commande linéaire quadratique gaussiénne )

Ces commandes seront étudiées et testées, en vue d’obtenir des résultats qui prouveront leur
fiabilité et robustesse, lorsqu’elles sont appliquées a notre systéeme physique (avion) . Un
intérét particulier, sera accordé a I’effet des perturbations sur les performances de vol. Ces

perturbations peuvent en effet, provenir des sources externes ou internes au systéme.

A la fin, nous conclurons par une comparaison sur I’avantage et I’inconvénient de chaque

commande ; Ceci du-point de vue stabilité, erreur en régime permanent et le taux d’énergie

nécessaire fournie.
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INTRODUCTION

L’histoire de ’automatique théorique peut étre partagee en trois périodes. La premiére
période, se situe avant la premiere guerre mondiale, et était marquée par la résolution de
problémes de régulation en particulier ou de controle au moyen du calcul différentiel. Puis, au
cours de la seconde guerre mondiale, se réalise une premiére unification de la théorie
harmonique des systémes asservis linéaires, avec le développement des systéemes de
commandes. La troisieme période s’est caractérisée par le développement de la théorie des
variables d’état. Cette théorie fournit une description trés générale des systemes
multidimensionnels, et c’est pour la premicre fois, que la description des propriétes
dynamiques des systemes de commande dans ’espace d’état, a permis d’établir une théorie
générale de la commande qui englobe dans une méme représentation, toutes les formes de

systémes multidimensionnels d’ordre quelconque.

Un peu plus tard, les commandes adaptatives sont venues palier aux carences des commandes
linéaires faces aux systémes physiques non-linéaires et variants dans le temps, pour lesquels
la commande linéaire pourrait aboutir a des résultats imprévisibles. En effet, il est montre
pratiquement, que la commande adaptative est trés robuste et fiable lorsqu'il s’agit de
commander un systéme sujet a des contraintes séveres et a des perturbations de types externes

et internes qui tendent a le déstabiliser.

Les commandes adaptatives auto-ajustables, forment une classe importante de commandes
basées sur I’étude d’un systéme linéaire qui n’est autre que le model de représentation du
procédé, apportent a plusieurs points de vus des solutions treés robustes au probleme de la
commande. Leur schéma a été originalement propos¢ par Kalman en 1958. Les premieres
applications de ces techniques remontent au début des années 70. Ce sont des techniques de
commandes discrétes, utilisant I’approche de la fonction de transfert; les parametres de ces
fonctions de transfert sont estimés par des méthodes d’identifications connues, et sont utilisés

Jors des étapes de synthése de la commande explicite ou implicite.

Bien que ces commandes ¢taient initialement destinées aux systémes mono variables, furent
étendues au début des années 80 aux commandes multivariables. Nous allons maintenant
tenter de montrer que ces commandes sont capables de fournir d’excellents résultats

lorsqu’elles sont appliquées sur des systémes complexes tel qu’un avion de transport. 1]
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A. POSITION DU PROBLEME:

L'avion constitue l'un des moyens de transport les plus performants en maticre de
rapidité et confort, et qu'il est typiquement un systéme semi-automatique, de telle sorte que
I’homme et des automatismes se partagent la tache du pilotage. L’ exploitant souhaite tenir ses
horaires avec une dépense globale minimale, les aléas du trafic et de météorologie ont conduit
les avionneurs a automatiser certaines phases de vol. Il est montré qu’actuellement un vol est
en fait, une succession de phases automatiques enclenchées par le pilote. Déja sur certains
avions modernes I’enclenchement des phases peut étre fait automatiquement par un
calculateur de bord. Des systémes de transmissions automatiques de données entre les
contrdleurs sol et I’avion vont étre prochainement mis en service ( radar mode-s, satellite de
communication). Dés lors, il est possible qu‘aux environs de I’an 2010 I’avion soit
entiérement piloté automatiquement par un systéme mixte sol-bord depuis le laché des
freins jusqu’a la phase de freinage aprés le touché des roues. Mais il y aura toujours un
commandant de bord ! ... A ce propos, nous allons donner un bref apergu sur quelques
travaux rencontrés lors de la recherche bibliographique avant d’entamer les différentes parties

de ce mémoire. [2]

B. TRAVAUX EFFECTUES DANS LE CONTROLE DE VOL:

Depuis des dizaines d’années, et jusqu'a nos jours, plusieurs travaux ont été publiés
quotidiennement, dans le domaine du controle de vol. Pour cela, nous allons €voquer
quelques travaux entrepris dans ce vaste et immense domaine. Ceci dit, il ne faut en aucun.

cas, diminuer de I’intérét des autres travaux non cités.

K.So Bel, H Kaufman & L Mabius (1982) [3] ont développé deux algorithmes de controle
adaptatif a base de model de référence des systemes multivariables. Ces deux algorithmes ne
demandent pas des conditions parfaites du modéle de poursuite ou de ’identification explicite
des paramétres. Le premier algorithme assure la stabilité asymptotique de I’erreur de la sortie
a condition que la matrice de transfert soit strictement positive. Le deuxieme algorithme
garanti une erreur bornée sous conditions moins restreintes. Ces deux algorithmes ont €té

appliqués a I’axe latéral d’un avion de type F-8.

A.L.Gonzalez Blazquez (1990) [8]: Un modéle est présenté pour ’analyse du mouvement non
linéaire de I’avion pour de grands angle d’attaque et de dérapage. La partie la plus difficile de
la formulation mathématique et du principe de ’obtention du mouvement hautement non

linéaire, est le comportement aérodynamique de 1’avion. Pour comprendre ceci, le phénomene

i
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de base de I’avion delta est examiné, en dérivant les aspects principaux qui affectent la
dynamique du mouvement. Les données aérodynamiques sont obtenues a partir d’un test en
souftlerie. Ils ont été analysés pour obtenir la modélisation de la force et du moment. Une
formulation générale des équations dynamiques valide pour les grands angles d'attaque et de
dérapage est présentée. Le modele mathématique peut étre utilisé pour une analyse dynamique

globale ou une identification des parametres du systéme.

W.L.Garrard, D.F.Enns & S.A.Snell (1992) [9] : Cette publication décrie l'application du
régulateur quadratique non-linéaire (NLQR), pour la conception des lois de contrdle pour un
avion typique de grandes performances. Ceci est réalisé, en utilisant la théorie du contrdle
optimal de 1’équation de Hamilton-Jacobi-Bellman. La performance du contréleur NLQR est
comparée avec celle d’un contrdleur du gain scheduled P+I, congue par une application des
techniques standard de la réponse fréquentielle aux équations du mouvement de l’avion
linéarisées a différents angles d’attaque. Les résultats des deux techniques dans la loi de
contrdle ont des structures trés similaires les uns aux autres, et conduisent a des performances

semblables.

L.A.Pineiro & D.J.Biezad (1993) [7]: Utilisent les lois de contrdle de poursuite d’un modele,
qui donnent des résultats de simulation de vol satisfaisants. Ces lois se basent sur la
connaissance exacte des dérivées de la stabilité d’un avion trés rapide. Les résultats de
simulations se dégradent, lorsque ’on s’éloigne des valeurs imposées par la stabilité. La
méthode du ‘“gain scheduling’” a été employée pour compenser les variations des parametres
du systéme physique, mais cette forme de compensation en boucle ouverte requit
généralement un grand test de vol pour un réglage précis. Une loi de controle adaptative
d’échantillonnage rapide est décrite, pour compenser la variation des parameétres de ’avion.
La réponse a I’échelon requise pour I’implémentation, est identifiée récursivement en utilisant
une technique qui n’a pas besoin, d’un signal de ‘test” spécial et qui remet automatiquement
les anciennes données dépendantes de l'excitation de I’entrée détectée. La fidélité de la
poursuite est maintenue en dépit de la variation brusque ou lente des paramétres, ainsi la
position des actionneurs et de la limitation du taux de commande sont discutées. La
performance des résultats du systéme est excellente et montre I’avantage des commandes

adaptatives pour la simulation de vol.

A M.Wahdan & A.Y.Tawfik (1994) [4], ont appliqué un algorithme de controle adaptatif a

base de modéle de référence variable sur un systéme réel, le schéma proposé introduit le

v
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concept de la remise a I’état initial périodique du mécanisme adaptatif (PRAM). L’algorithme
développé est appliqué pour résoudre le contrdle d’un avion de combat & grande vitesse. Les
résultats de simulation prouvent que la technique proposée est capable d’alléger le probleme
de la stabilité des algorithmes (MRAC) standards en présence de dynamiques non-modelées

et de perturbations sinusoidales.

L R Pujura & M.Shabbarhussien (1994) [6]: Un systeme du contrdle longitudinal préliminaire
pour ’avion YF-16 CCV a été congu pour satisfaire les qualités de vol. Cet objectif est
achevé en appliquant la technique des égalités fréquentielles multivariables des systémes de
contrdle développée récemment par Iauteur. Cette technique est I’esprit de la stratégie de

‘poursuite du model’ portée en dehors du domaine fréquentiel.

].E.Groszkiemicz & M. Bodson (1995) [S], ont résolu le probléme du contrdle de vol par les
algorithmes de commandes adaptatives & modele de référence en utilisant la méthode des
moindres carrées comme méthode d’identification. Les résultats montrent la capacité de ces
algorithmes de maintenir le niveau de vol apres un échec, qui restaure du trac des commandes
de vol, en dépit de la perte d’efficacité des actionneurs, et coordonne ’usage des surfaces de
contrdle pour garantir le découplage entre les axes de rotation. L’application de ’algorithme
de P’identification par (RLS) récemment proposé, ainsi que ces avantages sont aussi

démontreés.

S G.Breslin & M.J.Grimbel [10]: le controle d'un décollage court d’avion avancé. Le
probléme est particulierement difficile a basses vitesses dans la transition a vol du jet-porté a
aile-porté. Dans ces conditions de vol, ’avion est instable dans I’axe longitudinal et il y a un
faible découplage entre les commandes du pilote et la réponse de I’avion. Cela conduit a de
faibles qualités de manipulation et un trés grand travail de la part du pilote. La théorie du
controle multivariable fournit une structure idéale pour résoudre ce probleme. Le probléme
considéré est la conception d’un vol robuste 3 base d’un systéme de contrdle électronique
adapté pour un tel avion, utilisant la théorie du contrdle He. Une grande partie de ce travail est

consacrée a la conception de cette approche, suivie par les résultats trouveés.

B A White & AR Daniels [11] : ont étudi¢ la conception d’un systeme de contréle a structure
variable pour I’autopilote du roulis d’un véhicule aérien. La structure VSCS est comparee
avec un systéme de controle a gain fixe désigné, pour achever la méme performance

dynamique a la vitesse de croisiére nominale. La structure VSCS montre sa capacité a réduire
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la sensibilité de la variation des paramétres quand le véhicule balaye toute la gamme de sa

vitesse, et réduit I’erreur de I’attitude du roulis en régime permanent

C. RESUME DE NOTRE TRAVAIL.

Cependant, notre travail consiste & concevoir un systéme de controle pour satisfaire les
qualités d’un vol stable. Cet objectif est achevé, en appliquant a notre systéme physique deux
types de classes de commandes ( linéaire et non-linéaire). A cet effet, le premier chapitre de
ce mémoire traitera le modele mathématique représentant notre systéme d’avion sous forme
d’équation d’état. Cette représentation étant nécessaire aux phases de simulations du
comportement du systéme, face aux commandes linéaires multivariables, qui feront I’objet du
deuxiéme chapitre. L’identification est discutée le long du troisiéme chapitre avec une
intention particuliére a ’algorithme des moindres carrées récursives. Les commandes auto-
ajustables du type implicite, tel que la commande a minimum variance généralisée(GMYV) et
la commande prédictive généralisée (GPC), feront I’objet du quatrieme chapitre. Enfin, les
commandes éuto-ajustables du type explicite, tel que la commande LQG (linear quadratic
gaussien) sera traitée dans le cinquiéme chapitre. Une application de chacune de ces
commandes est faite sur un avion du type AIR-BUS A300, en analysant et en testant son
comportement et ses performances dans un environnement déterministique et stochastique. En
soumettant notre systéme, a des perturbations externes séveres (turbulence atmosphérique) ou
constantes, et des perturbations internes sur la vitesse du vol et la masse de 1’avion afin de

tester la robustesse et les performances de la commande.

A la fin, une étude comparative et une conclusion générale discuteront les avantages ainsi que
les inconvénients des deux classes de commandes, lorsqu’elles sont appliquées a un systéme
d’avion, en citant a la fin quelques situations futures désirées en aéronautique, concernant le

contrdle de vol, en particulier d’un avion quelconque, comme perspective.
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Vitesse du son

Accélération cinématique suivant X,

Accélération cinématique suivant Y,

Accélération cinématique suivant Z,,

Force spécifique au c.g suivant X,
Force spécifique au c.g suivant ¥,
Force spécifique au c.g suivant Z,
Envergure '

Corde moyenne

Coefficient de moment autour de X,

Coefficient de moment autour de Y,

Coefficient de moment autour de Z,,

Coefficient de force suivant X,

Coefficient de force suivant ¥,

Coefficient de force suivant Z,

Trainée

Force totale suivant X,

Force totale suivant Y,

Force totale suivant Z,
Force de gravité

Altitude pression

Altitude

Parameétres d’inertie

Moment d’inertie suivant X

Moment d’inertie suivant Y,

Moment d’inertie suivant Z,
Produit d’inertie dans le plan X, Y,
Produit d’inertie dans le plan X, Z,
Produit d’inertie dans le plan ¥, Z,
Moment de roulis total.

Portance aérodynamique totale.
Masse totale de 1’avion.

Nombre de Mach.

Moment de tangage total.

Masse moléculaire de Iair.

Masse moléculaire de 1’air au niveau de la mer.
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N [Nm]

P lrad.s" J
[rads“]
[raa’s”J

R K kg™

h lm2 J

T [K]

7 [K]

10) lrads~1 J

Moment de lacet total.
Vitesse angulaire de lacet.
Vitesse angulaire de tangage.
Vitesse de roulis.
Constante spécifique de I’air.
Surface de référence (surface des ailes).
Température ambiante.
Température totale.
Composante de vitesse suivant ’axe X, .
Composante de vitesse suivant I’axe ¥, .
Vitesse vraie.
Poids de I’avion.
Force aérodynamique suivant ’axe X .
Force propulsive suivant I’axe X, .
Force aérodynamique suivant I’axe?, .
Force propulsive suivant I’axe ¥, .
Force aérodynamique suivant ’axe Z,, .
Force propulsive suivant I’axe Z, .
Angle d’incidence.
Angle de dérapage.
La pente.
Déflexion de la gouverne de gauchissement.
Déflexion de la gouverne de profondeur.
Déflexion des volets.
Déflexion de la gouverne de direction.
L’assiette (angle de tangage)
Gradient de température.
Viscosité dynamique.
Densité de 1’air.
Angle de roulis.
Angle de lacet (cap)
Fréquence angulaire.
Fréquence propre.

Fréquence spatiale.
Matrice d’état du systéme linéaire.

Matrice d’action des commandes du systéme linéaire.

Matrice d’état de sortie du systéme linéaire.
Matrice de commande de sortie du systéme linéaire.
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LA MODELISATION

I.1 INTRODUCTION

Le 17 décembre 1903, fut la date du ler vol réussi des fréres WRIGHT. Quatre ans
plutdt, I'essai de vol qu’ils ont effectué s’est terminé par un accident «crash », qui a
séverement endommagé leur appareil. Cet accident a eu lieu suite & un coup de rafale qui a
completement déstabilisé 1’avion. C’est cette catastrophe qui a incité les fréres WRIGHT &
€tudier et a analyser le comportement d’un avion en présence de perturbations en vu

d’assurer une stabilité minimale.

En effet, il leur a fallu quatre années de durs travaux et de recherche pour tester leur modéle
en souftlerie et aboutir a des résultats satisfaisants ; Ce fut le succes du 17. 12. 1903. Depuis
lors, apparaissait I’importance des études de stabilité et de controle dans le domaine
aéronautique. De ce fait, la conception aura pour critere essentiel de donner a 1’aéronef une
tendance inhérente qui lui permettra de s’opposer ou de diminuer les déviations de
mouvements dues a des perturbations. Cette qualité inhérente a résister a ces déviations dans
le vol désiré peut étre obtenue par sélection d’une configuration a travers des analyses de

stabilité.

La marche adoptée pour I’analyse d’un tel probléme consiste en premier lieu a la formulation
mathématique d’un avion en vol, avec les efforts aérodynamiques estimés selon les conditions
de vol et les caractéristiques géométriques de la configuration volante. Ce modéle sera
représenté par un systéme mathématique complexe non-linéaire. Jusqu’aux années 1970, la
seule théorie utilisée pour résoudre le probléme est celle basée sur ’hypothese des petites
perturbations ; Par conséquent la formulation du probleme se réduit a des équations linéaires
dont les coefficients constituant le systéme dépendent des coefficients aérodynamiques et

leurs dérivées et les conditions de vol. [12,13,14,15]

.2 LE MODELE MATHEMATIQUE DE VOL D’UN AVION RIGIDE

1.2.1 TRIEDRES DE REFERENCE :

L.2.1.1 DEFINITIONS :

Trois triédres de références sont utilisés pour déterminer le mouvement le plus général de
I’avion.

A — Un triédre lié a la terre (supposée plate et immobile) : 0'X'Y'Z'
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Modélisation

- L’origine O' est fixe par rapport a la terre.

- O'Z' est orienté suivant la verticale descendante

O'X' et O'Y' sont deux directions rectangulaires arbitrairement choisies dans le

plan horizontal
Ce triedre est appelé triédre normal terrestre.
b- Un triédre li¢ a I’avion supposé indéformable OXYZ.
- L’origine O de ce triedre est un point fixe de I’avion souvent supposé étre le centre
de gravité.
- Les axes OX et OZ sont deux directions rectangulaires arbitrairement choisies
dans le plan de symétrie de I’avion, en notant que I’axe Ox est en voisinage de
I’axe de fuselage et orienté de I’arriére a I’avant de I’avion avec OZ normal a OX.
- L’axe OY compléte le triedre, il est donc orienté positivement vers la droite du
pilote.
c- Un triedre li€ a la vitesse, dit triedre aérodynamique O Xa Ya Za
- L’origine est un point fixe de I’avion généralement le méme que lorigine du
triedre avion.
- L’axe O Xa est porté par la vitesse et orienté positivement dans le sens de la
vitesse.
- L’axe O Za est perpendiculaire a O Xa, situé dans le plan de symétrie

- L’axe O Ya compléte le triédre.

1.2.1.2 POSITION RELATIVE DES DIVERS TRIEDRES :
a. position du triedre aérodynamique par rapport au triédre avion :

Il faut en général trois angles pour définir la position d’un triédre par rapport a un autre. Dans

¢’

ce cas deux angles suffisent puisque O Za est situé dans le plan _de symétrie

symétne x,z

i Les angles a et P
sont ci positifs
. ’l ~ ¥ % q . 3 -
figure 1.1(position du triedre aérodynamique par rapport au triédre d’avion )

59
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Matrice de passage du triedre aérodynamique au triédre avion -

X cosacosfB —cosasinff —sing Xa
Yy | = sin 3 cosf3 0 * | Ya
4 sinacosf  —sinasin B cosa Za

b. position du triédre avion parr

apport au triédre normal terrestre :
Iy

Plan he ‘al X5.Yo <
P Yo

Plan de
symélrie x,2

Les angles ¢,0,¥

sont ici positifs

par rapport au triedre normal terrestre)
Matrice de passage du triédre normal terrestre au triédre avion :

X X0
Y | =[Rr]*|ro
Z Z0
avec
cos¥cosé sin Wcos@ —sin @
[R] =|—sin'Ycos® +cosWsinOsin®  cosWcosd + sin P sin @ sin O cosfsin &
sin *¥'sin ® + cos Wsin @ cos ® —cos'¥sin ® + sin Wsin @ cosd cosdcos P

¢) position du triédre aérodynamique par rapport au triédre normal terrestre :
e s I——. ik il RS

— ; S

Les angles Xa,Ya,la
sont ici positifs
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Matrice de passage du triédre normal terrestre au triedre aérodynamique :

Xa X0
Ya | = [R‘]* Yo
Za Z0
avec
cos y,cosy, sin y, cosy, —~siny,
[R'] =| —sin y,cosy, +cosy,siny, sin u, cosy,cos H, +S8In y, siny sin 1, cosy, sin u,

sin y,,siny, +cosy,siny,cosy, —cosy,sin M, +sin y, siny, cosu, coSy,Cosu,

1.2.2 EQUATION DU MOUVEMENT RELATIVE A UN SYSTEME D'AXE LIE A
L'AVION (OXYZ) : ‘
Nous allons définir les différentes grandeurs utilisées dans la dérivation des équations

du mouvement, en les représentant dans le tableau suivant :

Axes X Y Z

Vitesse linéaire le|(J Vv b4

long de l'axe

Vitesse angulaire | P " roulis" q "tangage" r"lacet "

autour de l'axe

Somme des moments|3L M ZN
autour de l'axes

Rotation autour de| ¢ 0 W
l'axe

Somme des forces|XF, ZF, >F,

suivant l'axes

Moment . cinétique | H,, hy h,

suivant l'axe

Moment d'inertie Ixx ' lyy Izz

Tableau (1. 1) Direction des axes liés a I'avion et la nomenclature utilisée pour l'application de

la loi de Newton

W
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La vitesse d’un point situé dans un repere mobile par rapport & un repere fixe est donnée par

la relation suivante.

(11) OM =O0P +QnAPM

Sachant que la position relative du triedre avion par rapport au repere fixe terrestre est définie

par les trois angles de rotation @, ® e ¥ autour de OX OY et OZ respectivement.
Par conséquent :

(1.2) Q=pi+ qj+ rk

(1.3) Q=0+O+¥

avec

(14) V=¥ k =¥F,
(15) 6=0/,=0]

(16) G=d7, =07
on obtient donc

(17 D=0 7+06 j+¥i

il

avec

(1.8) k,=—i,sin® + k, cos®
d'oil (voire annexe 1)

(1.9) I;z —_7sin® +cos®() sin® + k cos®)

de méme on trouve

(1.10) J, = j cos® —k sin®

en substituant ces équations dans l'équation de Q, on aura:

(1.11) é:p?mmﬂmmpﬁme+Eam®n@+(hm®—ﬁmnmé+fé
(1.12) =(—‘i‘sin O +(i>)7+(‘i‘cos®sin<l> +C:)cosCD)]+(‘i’cosG)cos(D—(:)sin CD)/?
sachant que:

ﬁ=p7+q]+r/_(.

par identification on aura:

6
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p= CD+‘i’sin®
(1.13) q:éCOS(D'FliICOS@Sin)

rz‘i’cos@cos(DJrésinCD

ou l'on peut écrire sous la forme matricielle:

P 1 0 —sin @ ®
g|=|0 cos¢ cosfsing O
r 0 —sing cos@cosg ||‘F

d'ou inversement:
¢ sin ¢ +rcosg
cosb

(1.14) ¥ =

(1.15) é= gcosg—rsing

(1.16) <i):p+1g0(q sin ¢ + r cos¢)

1.2.2.2 EQUATION DYNAMIQUE

Nous allons imposer les trois premiéres hypothéses spécifiant la nature du corps a étudier et le
milieu ou il est placé

e Hypothesel:

L'avion est assimilé & un corps rigide; ainsi, la distance entre deux points quelconques de ce

corps est invariante

e Hypothese2 :

La terre est supposée fixe dans l'espace, et l'atmosphere terrestre est supposée fixée a la terre.

. Hybpothese3 ;

La masse de I'avion est supposée constante durant notre étude

La seconde loi de Newton montre que la variation de quantité de mouvement d'un corps est
proportionnelle a la résultante des forces auxquelles il est soumis, et la variation du moment

cinétique de ce corps est proportionnelle au moment résultant appliqué.
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les équations générales du mouvement s'écrivent:

fm i/—f’—z 2F,
1 dt ¢

dh =M,
di

. dv ' e i 7 : ‘ ‘
Ou ’ représente l'accélération du centre de gravité de l'avion par rapport a un systeme de

référence galiléen. h représente le moment cinétique de l'avion autour du centre de gravite,

%/ la résultante des forces extérieures agissant sur l'avion ( force de pesanteur, forces
aérodynamiques, force de propulsion ), XM, le moment résultant des différentes forces

agissant sur l'avion ( moment des forces aérodynamiques et moments des. forces de

propulsion).

Calcul de ’accélération et de la dérivée du moment cinétique :
La matrice de transformation T permet d’écrire immédiatement u, v, w de la vitesse V dans le
triedre avion sachant que les composantes de la vitesse sont (V, 0, 0 ) dans le triedre
aérodynamique par définition

u =V cosp cosa
(1.17) v=Vsinp

w =V cosf} sinat

Soit encore
d
YFy= — (mu) YL = dhy /dt
dt
d
(1.18) XF,= ; (mv) et *M = dhy/dt
¢
d
YF,= 7 (mw) YN = dh, /dt
dl

les moments cinétiques représentés dans I'équation (1.18) peuvent étre développer en utilisant
un élément de masse dm qui tourne avec une vitesse angulaire Q

telque Q=pi+qj+rk

le moment de quantité de mouvement élémentaire de I'élément dm est donné par

(1.19) dh =R A dm¥v

la vitesse de cet élément est donnée par
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(120) Vv=v, +Q A R

Ou R est le rayon vecteur issu du centre de gravité de l'avion pour situer la position de cet
¢lément de masse dm et v, est la vitesse du centre de gravité de l'avion.

par suite on a:

(121 dh =R Admie + R A dimn€Q A R)

Donc le moment cinétique résultant de tout I'avion est obtenu en intégrant I'équation (L.21) sur

toute la masse de l'avion.

(1.22) 5:-[ ]—{/\dm\‘)cﬁ—j RAdm(QAR)

Du fait que la vitesse du centre de gravité est indépendante du signe somme, le premier terme
de I'équation (1.22) s'écrit

am)jRAmazqdmmA@

m m

puisque c est le centre de gravité de l'avion on obtient:

I dmR =0

Ainsi I'équation (D.22) devient :

(1.24) fz:j[l—{/\ (Q A R)]dm =I QR?>— R(R A Q))dm

n

la composante suivant I'axe x est donnée par:
(125) x= hi =J.[p(x2 +y*’+z8)—x(px+qy+rz)ldm
=J'[p(y2 +2°)])dmC - J'[qu]dmC -I [rxz]dm

P, q et r étant indépendant de la masse d'ou I'on peut écrire:
(1.26) x = p'f[yl+zl]d/11- (1J-[xy]dm -rj[xz]dm
de la méme maniére on obtienty et H; :
(1.27) hy = qj[x2+zz]dm- pj[xy]dm —rJ[yz]a’m
(1.28) h, = rJ.[y2 +z*)dm- p I[xz]dm -qJ.[y z]ldm
par ailleurs si A, B, C sont les moments d’inertie (Ixx, lyy, 1zz) et D, E, F les produits
d’inertie de lavion lyz , Ixz, Ixy respectivement par rapport aux axes avion OXYZ, le
moment cinétique h est donné ( a partir des équations (1.26), (1.27) et (1.28) ) par :

sur : OoX Ap-Fq-Er

9
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(1.29) OY Bq—-Dr-Fp
0z Cr—-Dq-Ep
En tenant compte du fait que le systéme d'axes qu'on a choisi est li¢ a ['avion et compte tenu

des hypothéses précédentes les équations du mouvement s'écrivent:

d ° o o
ZFx:m—i'T’, SL=dhy/dt=Ap —Fgq-Er
¢
dv ° o o
(1.30) ZFy=m—i— et IM=dhy/dt=Bg-Dr —Fp
at
dw ’ ; ° °
EFZ=m—ﬁ *N=dh,/dt=Cr —-Dg—-Ep
¢

Du fait que le systéme d'axes, adopté pour déterminer les équations du mouvement est fixé a
l'avion et est en mouvement avec lui-méme, la position et l'orientation de l'avion ne peuvent

étre décrites par ce systéme d'axes. Ainsi on est amené a introduire un systéme d'axes fixes.

1.2.3 DEVELOPPEMENT DES EQUATIONS DU MOUVEMENT SUIVANT UN
SYSTEME D'AXE FIXE

L'accélération mesurée dans un systéme d'axe fixe est donnée par :

ou. QaV =lp ¢q r

Siu, v, w sont les composantes de f’c et p, q, r celles de Q ,onaura:

Gy S+ GW—TV

(1.32) a, =v+ru— pw

a, =w+ pv—qu
D’une maniére similaire la variation du moment cinétique en fonction du temps s'écrit :

dh dh

(1.33) ar l_\")"z' g vz +QAh
ik
ou : Qrh=\p q r

h, h, h,

10
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- dh . . ab & .
h et — étant déja calculée dans le repere li€ a I'avion
dat

Ainsi:

SL=x/et=Ap —Fg—Er+(C-B)qr+p(Fr-Eq)+D(*-q)
(134) SM=dh,/dt=Bg-Dr —Fp+(A-C)rp+q@Dp-Fr)+E(p’r)

EN=dmkh=Cr—Dq—Ep+(B-A)pq+r(Eq—Dp)+F(f—ﬁ)
En écrivant que les dérivées des coordonnées x, y, H (o0 H = -z,) du centre de gravité sont
égales Uy, Vg, €6 W, Ol Uy, Vg €t Wy sont les coordonnées du vecteur vitesse sur le triedre

terrestre (en utilisant la matrice de passage R) il vient :

(1.35) x=u,=u cos W cos © + v(—sin ¥ cos @ + cos ‘¥ sin O sin D)

+w(sin ¥ sin @ +cos ¥ sin O cos D)

(1.36) )Ul =v, =usin'¥ cos @ + v(cos ¥ cos @ + sin ‘¥ sin O sin )
+w(—cos¥sin @ + sin ‘¥ sin © cos D)

(137) H=-w,=usin ® —vcos@sin®—wcosOcosD .

L.2.4 ETUDE DES FORCES ET DES MOMENTS EXTERIEURS

Nous venons de voir I’expression des premiers membres de I’équation NEWTON

Etudions maintenant les seconds membres. (forces et moments extérieurs )

A/ la force de pesanteur mg :
Elle est portée par I’axe O'Z’. D’aprés R les composantes du poids mg dans le repere avion

OXYZ sont :

0oX - mg sin@
(0)'¢ mg sind cosd
oz mg cosB sind

B/ la force aérodynamique:
a pour composantes par définitions des coefficients Cx, Cy, Cz
OX %pSVC(Cx
oY “%pSVCy
0Z “%pSVCz
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C/ les forces de propulsions:

Ont pour composantes Fx, 0, Fz ( nous supposons que les forces de propulsion n’ont pas de

composante perpendiculaire au plan de symétrie).
d/ le moment des forces aérodynamique:

a pour composantes par définitions des coefficients Cl, Cm, Cn
OX “%pSVvidcl

OY %pSVICm

0z Y2pSVICn

Remarque:
Les forces aérodynamiques et les forces de propulsion dépendent entre autres de la masse
volumique de l'air p. La loi de Laplace d'équilibre de l'atmosphere et la loi de Mariotte-Gay

Lussac (l'air est supposé gaz parfait) donne.

1d 1 drT
__p - —,—'(g'i‘—-)
pdH 1R dH

% =0.0341632 , %__— -0.0065 (pour l'atmosphere standard au-dessous de 11000m)
fé

= 0 (pour I'atmosphere standard au-dessus de 11000m)

seules les variables,® , H,u, v, w, p, q, r
Figurent aux seconds membres des équations du mouvement. Une fois connues, ces neuf
fonctions du temps, les trois variables x, y, et ¥ s'en déduisent par simple intégration de

x,p,et V.
Le mouvement est donc entiérement déterminé par la connaissance des neuf variables.

®,0,H,u,v,w,p,q,r

Li€es par les neuf relations:
eéquations cinématique (1.15), (1.16) et (1.37)

12
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o

O =gcos®—rsin®d,

@ = P +1g0(gsin ® +rcos d)

o

H =usin® —vcos@sin ® — wcos® cosd
équations de force (1.32)
€quations de moment (1.34)

Variables auxiliaires

Les caractéristiques aérodynamiques du planeur sont en général mesurées en soufflerie en

fonction de I'incidence o, du dérapage B et du module V du vecteur vitesse. Ces trois

variables auxiliaires sont liées a u, V, W par

(1.38) w=VcosBcosa
(1.39) v=Vsinp

(1.40) w=Vcosfsina

. 5 . 2 2
V' =ucosacosf+vsin f +wsin acosfB = ju> +v +w

(1.41) fea=2
12

(142) rgf=——L

1 +w?

13
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L.2.5 DETERMINATION DES CONDITIONS DE VOL PERMANENTES

Nous appellerons conditions de vol permanentes tout mouvement pour lequel les parameétres
suivants

(D,G,H,u,v,w,p,q,r

Sont constants. Les quatre fonctions X, y, Het ¥ du temps déterminent alors la trajectoire dite
trajectoire permanente.

Les paramétres ©,Q P, q, r sont alors liés par les deux relations cinématique :
(1.43) ©@ =g cos®, -r, sin ®, =0

(1.44) ®= Py 180, (g, sin @, +r, cosd,) =0

et le systeme de force conduisant a ce mouvement permanent est donné par :
(145) X =m(q w, —prv. )+mgsin N

(l146) Y = m(r u —powo)—mgcos(a0 sin @

(1.47) Zz =m(p v, —q,u,)—mgcos® cosd,

(1.48) L =(C- B)qr, +p, (Fr, —Eq )+ D@2 - ¢?)

(149) M =(4-O),p, +p,(Dp, —Fr))+ E(pi —r2)

(1.50) N =B-A)pq, +r, (g, —Dp )+ F(q; - p?)

Par conséquent une trajectoire permanente est définie par six paramétres indépendants.

La trajectoire est alors déterminée par :

p_ D sin @, +7r, cosD,

=¥,
cosO,
soit © W = Wo(r-1,)
" x=(uy cos®, +v, sin O, sin ®, +w, sin ®, cos®,)cos ¥
+(w, sin @) —v; cos®,)sin ¥

o

Y=, cos®, —w, sin ®,)cos ¥

+(uy cos®, +v, sin @ sin @, +w, sin O, cos®,)sin ¥
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o

H =u,sin®, - v, cos O, sin @, —w, cos O,cosD, = H,

En posant
Acosw = uycosO, + Vo sin O, sin @ + w, sin O, cos®d,

Asinw =w,sin®, —v, cosd,
Il vient: x= Acos(Y — ) et }0' = Asin(¥Y - w)

et en intégrant avec ¥ =¥, (s - 1)

4 . ¢
X=Xy =—si(Yo(t-1,) - )
Yo
A o
Y=Yy = cos(Foll - 1,) - )
Yo
H=H t+H,

1.2.5.1 DEFINITION DE STABILITE

Nous venons de définir le mouvement permanent le plus général d'un corps quelconque et de
déterminer le systéme de forces correspondant. Etudier la stabilité de ce mouvement consiste
a voir si un écart de I'un ou de plusieurs des huit paramétres @, 0 ,u, v, w, P, q, I, par rapport

aux valeurs @, ® ¢, u, Vo, Wo, Po, o, To, conduit le systéme de force XY, Z, L, M, N évolue

avec les écarts @,0, u,v,w,p,q,r des huit paramétres ©,0,u, v, w, p, {, I par rapport aux

valeurs @, 0 ¢, ug, vy, Wo, Po, qo, o correspondant, a I'état permanent.

1.2.5.2 MOUVEMENTS PERMANENTS ET STABILITE DE L'AVION

Le systéme des forces aérodynamiques dépend
* du module de la vitesse aérodynamique(V)

* Des angles d'incidence et de dérapage (o et B).

e Du nombre de Mach ).

* De l'altitude (H) (par l'intermédiaire de p)

¢ Des vitesses de rotation (p, q, 1)

* De la position des différentes gouvernes (§; 8, §,,)
Le systéme des forces de propulsion dépend

* Dunombre de Mach g
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* De laltitude par I'intermédiaire de la pression petde la température T

* Dela position de la masse des gaz (8y)
Dans un mouvement permanent les angles d'incidence et de dérapage sont constants ainsi que
le module de la vitesse (relations (1.40), (1.41) et (1.42)) puisque u, v, w sont constants. A
positions de gouvernes données, le systéme de force aérodynamique ne dépend donc que de

l'altitude par I'intermédiaire de pet de x (a V donné, X varie avec la vitesse du son

a=,/y RT donc avec l'altitude). De méme le systéme de force de propulsion a piston de

manette a gaz donnée dépend de I'altitude (par p,T et x).

On peut donc pour un avion, parler de mouvement permanent a positions fixes des gouvernes

lorsque ce mouvement s'effectue 4 altitude non constante.

Le seul mouvement permanent réalisable 4 position de gouvernes fixes est donc le virage
uniforme en palier, avec comme cas particulier le vol rectiligne uniforme en palier.

Aux équations (1.43) et (1 .44) soit
(1.43) ¢, cos®; —r, sin®, =0
(L44)  p, +1g0(q, sin D, +7, c0s®,) =0 |

nous ajouterons donc la condition

(1.51) H =u;sin®, v, cos @, sin O —, cos®,cos®, =0

Nous allons étudier la stabilité autour de ces mouvements permanents en restreignant encore
la notion de mouvement peérmanent aux cas particuliers du vol a dérapage nul.
Nous ne considérons donc que le cas du vol permanent en virage horizontal & dérapage nul

( Avec le vol rectiligne comme cas particulier ).

Si =0 , alors v=0 d'apres la relation (1 .38)
Par ailleurs l'allvion étant géométriquement symétrique la force latérale Y est nulle.
Y=0
Nous allons déterminer les conditions de vol permanent en virage horizontal a dérapage nul.

Un certain nombre de calculs préliminaire sont a effectuer avant d'atteindre ce résultat.

a). relation assiette de tangage, angle de gite, incidence dans le cas du virage horizontal.
Dans le triedre avion, le vecteur vitesse (ou sa projection sur le plan de symétrie lorsqu'il y a

dérapage) est dans le plan de symétrie; ce vecteur & pour coordonnées dans x, y, z :

l6_
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cosa
0
sing
la composante sujvant O'z' d'un vecteur X, Y, Z est

—xsin O+ ycosO@sin G + zcos @ cos P

pour le vecteur (cosa, 0, sina) cette composante est nulle, lorsque la vitesse est horizontale.

—sin @ cosa + sin acos@cos® =0

(152) 120 = Iga.cos ®

b) définition de I'assiette latérale (O

N C'est l'angle de I'axe avion Oy avec le plan horizontal (a ne pas confondre avec I'angle de
gitte @ )
= Le vecteur unitaire de Oy a pour composante (0,1,0) dans le triedre avion. Sa composante

suivant Ozg soit sin @ est donc, cos @ sin®. Par suite
(1.53)

sin @, = cos@sin ®

- L'élimination de @ entre ((1.52) et (1.53) donne
(1.54)

sin © = sin @ cos d,

— ¢) les deux conditions :

b=0 , ®@=0
Soit :
) (1.43) 9o CosDy — 7, sin®, =0
(1.44) Py +180 (¢, sin @, +1r cos® ) =0

imposons un vecteur vitesse instantané de rotation verticale, comme on peut le vérifier en
calculant p, et q,.

Py =pcos¥cos® + g(—sin ¥ cos® + cos ¥ sin O sin @)
+7(sin ¥ sin @ + cos ¥ sin O cos @)

4, =psin ‘¥ cos® + g(cos ¥ cos O + sin ¥sin @ sin @)
+r(—cos'¥sin @ + sin ¥ sin O cos D)

ry ==psin @+ gcosOsin @ + r cos® cosd

autrement dit
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Py =cos'¥(pcos® +¢gsin O sin G + 7 sin O cos D)
+sin ¥(-gcos® + rsin D)=0
q, =cos'¥(gcos® - rsin ®)
+ sin lP([)COS@‘F(]SiI’l(DSin@+I”Sin@COSq))EO : : -
: sin @, | h
r, :cos®(qsm(b+rcosd>)+ 6 (gsin @ + r cos D)
cos

_gsin®+rcosd .
cos@®

posons ¥ = Q, compte tenu des relations ((1.43) et (1.44)), il vient :

4o =€ sin @ cos @, =Q, sin ®
_ Q, sin @

- gd,

Py =—; cosO,

o

d) Soit V¢ le module du vecteur vitesse. La trajectoire étant horizontale et le dérapage nul
(vo = 0 relation (1.39)), la relation (1.45) donne

ity $In O, —w, cos @, cos®, = 0

par ailleurs

2 2 __ 172
Uy +wy =,

T cos@, cosd,
0~ 7o
cosd,
, sin®,
wy =},
cos®,

e) le dérapage étant nul et I'avion symétrique, Y,=0.

La relation (1.46) donne alors
folly = pyWy = gcosO, sin P,

en tenant compte de

cosd, sin O,
o =4, — Po =4, :
* Psing,’ cos @, sin @,
cos®, cosd, sin@,
uy, =V, T Wy =1, =
cos®, cos P,

il vient
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_ g sin2®, _ & 5
(IO*VO cosdy et Q, = Zlgq)l

f) détermination de X, Z, les deux équations de force (1.45) et (1.47) s'écrivent:
mq,w, +mgsin @, = X
~ M4ty —mgcos®, cosd = 7,

ce qui s'écrit encore

. Voo i
Xy =mgsinQ, 1+(1"—\0 = mg.sin ®o.+0
g cos, cos” @,
Zy =-mg.cos@,.cos P, ]+M#0 = —mg.cos(?)(,.Cosﬁq)"0
&g cosd, cos” @,
Posons
1
n=-——
cos®,

X, =n’.mgsin0,
Zy ==1".mg.cos O, cosd,

Xo, Zo, sont les composantes des forces de propulsion et des forces aérodynamiques sur les

axes avion OX et OZ,

1 2/
X, =F cosw +—p, SVCy

. 1 o
Zy=—I, sinw +;pOSVO‘(.§

exprimons Cy, Cy, Cz, coefficients aérodynamiques dans le triedre avion, en fonction de Cxa,
Cya, Cz,, coefficients aérodynamiques dans le triedre aérodynamique (matrice T)

Cy =cosacosf Cy, —cosasin fC,, —sina Ca,

Cy=sinf C, —cos BC,.

Il

C; =sinacosf C,, —sinasin BCy, +cosa C,,
Dans notre cas particulier (=0, Cy, ¢)

Cy = cosa,Cy, —sin ,C2,

Cy =0

Cy =sina,Cy, +cosa,C’,
en utilisant les coefficients de trainée et de portance Cy, Cy

19
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Cx=-C,

Cz= -Cy,,
Dans notre cas particulier (B=0,Cy,-y)

Cy =cosa,C®, —sin 2,Co,

Cy=0

C; =sina 02 + cosa,C?,
en utilisant les coefficients de trainée et de portance Cx, Cz

Cx=-C,

Xa
Cz=~C,,
il vient :
Cy =—cose,C° —sin a,C?
C; ==sina,C’ - cos g, O
les deux équations de force s'écrivent alors :
n*mg.sin ©, = F cos o + El-poSVoz(— cos a,Cy +sina,CY)

= ntang cos O .cos b o ==Fsin w + %poSVUZ(—sin a,Cy —cos a,C?)
en €liminant Cy :
1n°.mg.[sin @, cos @, =sina, cos®, cos®,]= F cos(a + w) - % PSViCY
la relation (1.52) entre O,a et ® donne:
sin @, cosa, —sin @, cos@; cos®, =0
Y | P
d'ou  Fcos(a + @) = ;poél’o Cy

en €liminant Cy,
. , 1 .
n*.mg (sin O, sin a, + cos @, 03O, cos D) = F cos(a +w) 5 Py SVeiC?

; : : : sin @, cosa
or:  sin®,sina, +cosa, cos ©, cos®, = sin O, sin @, +c0s0, ——L "0 on50,
cos®, sin g,

2 .
p . ; Cos"a, sin®
= sin O sin @, +sin ©, — =——L = cps®P,
sin@,  sing,

: . : . sin®, cosq
or:  sin®gysing, +cosa, €080, cosD,=sin Oysin +C0SO,——=""0 co54,
cos@, sing,

20
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. . ) Cos’a, sin@ ,
=sin O, sina, +sin @0,\:_\0:%5@1
sing,  sina,

donc: /12.mg.(sin®osina0+cos®0cosd)ocosao):n.mg

Fsin( a+a))—%poSV£C Y=n.mg

on retrouve évidemment les €quations de force projetées sur les axes aérodynamiques (n est le

facteur de charge). nous pouvons des lors, déterminer les caractéristiques du vol en virage
permanent horizontal & dérapage nul.

Données -

module de la vitesse VO

vitesse instantanée de rotation Q0 .
altitude de vol HO (masse volumique p0 )

masse avion m, surface S, polaire Cz = Cz(«),CX = CX(w).

- QO 1
1g®, = "g e @Y ”:cos(D{’
N . 1 :
Fsin(a +w)+=p,SVCS = nmg ol
2 -
1
- Fcos(a +w) — > PSVICY = r,

Sin®,=sinq, cosP!—0,

. sin Y
sin@y="——"1_5p,
cosO,

» €0s@,cosd,
0

Uy=F
0 cosd?

Po=—E2,c080, —>Po
Go=CsinDy—>¢,

sin®?

=0, s -7
0

les équations de moment (1.48 a 1.50) donnent L, M, N, qui joints a la connaissance de F
déterminent les positions de gouverne et la position de la manette des gaz. (L, M, N et F

dépendent de p, Q. 1, &, p, Vet de dx, 81, Sm, dn).
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.2.6 EQUATIONS GENERALES DES PETITES PERTURBATIONS

Le mouvement de I'avion peut €tre considéré comme le résultat d'une perturbation 2
partir des conditions de vol permanent. De ceci, chaque paramétre instantané des équations du
mouvement de l'avion peut étre écrit comme la somme du paramétre durant le vo stationnaire

et le changement causé par la perturbation.

Soustrayant des €quations générales du mouvements régissant @, O, u, vV, W, p, q, 1, H soient:
(:):qcos(D—rsin(D
D= PHEO(gsin D+rcosd)
H=usin O-vcosOsin D—wcosOcosd
m(’zu1+ Yw=rv)=X-mgsin@
m(\u)+ru— W)=Y +mgcos@sind
m(‘y; +PV—qu)=Z+mgcos@cosd
Ap—F g=Er+(C=B)gr+ PUEr—Eqy+D(r—g?)=I.
Bg=Dr—1¥ pr(A-Cyrpq(Dp ~Fr)+E(p2—r2)=p1
Cr—E p-Da+(B-A)pg +r(Lig—Dp)+F(q?— p)=N
Les équotimyg, d&;mj)libyg siien]:
0= p, +1g0,(q,sin @, +ry,cosd,)
Vosiny, =u,sin@®, — Vo 08O, sin @ —w, cos 0, cos D,
m(qoWwy =1, v,) = X, — mgsin 0,
m(ryu, = pow,) = Yy + mgcos®, sin D,
m(q,w, =1, v,) = X, —mgsin Q)
(C=B)q,r, + Py —Fg )+ D();f - quz) =L,
(A=C)ry py + 4y (Dpy = Fry )+ E(p2 = 12) = M,

(B =A)pygy + 1, (£, - Dp,) + F(q2 - p?) = N,

€t en considérant les variables:
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V=y—y,
W=y,
H=H-H,
[—):[)‘/)u
q=4=q,
F=r—r,
comme du premier ordre par rapport aux valeurs de 6q, ¢, po, o, To, Uo, Vo, W, les équations

régissants les variables O,®,H, p,q,r,u,v,w sécrivent (en tenant compte de ce que Vo est

nul)
o= ~®(g, sin Dy +7, sin D) +qcos®, —Fsin®, -

-0 sin®,+7, cosd,

+HgO (¢ cosd, ~1; sin @)D+ p+sin DPygO,g+cos®y/gO,F

cos’d,
= X-X, < R
== ¢~ gc0os®,0+r, V=q,W—Wyq
N —Y. . . b5 —
v=—-=>—gsin®,sin (;)0(9+g,rcos®0cosCIJ(,CD—r0 U+ PoW+w, p—it, i

m

;,ZU £c0sDsin @, 0-gcos®, sin D, D+, iT— DoV,

Ap—Fg-EF=L—1 + PEG~Fry +q((B-C)r, +1po+2Dqy)+F(B-C)gy—Fp,—2Dr; )
BY—DF—Fp=M-M, +G(Fr, ~Dpo)trF(C—A)py+Fae+2Er )+ p((C-A)r, ~Dq,—2Lp,)
CrEp—Dg=N—-N,+7(Dp,—Eq,)+ F((A-B)g, +Dro+2Fp)+G(A-B)py—Ery —217,)

par ailleurs les variables auxiliaires Vv, 0, et B sont liées a u,verw par

u=V cosa, -V, sina,.@ V =cosa,.ir+sinq, w

= 57 = —_ COSCly. W—sina,.ir
v=l, B a= 7
0

1~
-

H =V, siny,=0(w, cos®,sin ©y+it,c080 )+, c0s@,sin Dy +1,5in @, —v, c0s®,sin D, —w, cosO, cosd,
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w=lsina,+V, cosa, a il :L‘“’}
0

Il est enfin utile de faire intervenir les variations du nombre de Mach

X=x=x(x, =V, la,)

Voooa
by &

SN

comme a=./y RT et T=Ty-kH ( avec en atmosphére standard T;=288.15 et k=6,5.10" au-
dessous de 11000m et Ty216.65 et k=0 entre 11000 €t20000m)

il vient : X = VﬁJr—A-’-,Z‘"ﬁ = 4o (cosa, i +sinq, .W)Jrﬁ@ﬁ
v, 21, W, 2T

calculons maintenant les variations des six composantes du systéme de forces

a) forces:

1 2 S
X-X, = ;pSV'C_‘, —;poél’o“C_f, + (/7 F, )cosw

1 bl l Yy r2
Y-r = ;'OSV—CY _Epoél"'o_c)(')

2 L :
L=z, = %pSl""C.Z —;poblfo'(g +(F'=F,)sinw

L e n 1 e o _ 1 ool Voo ap w7 =
2,051 (<1 2p0‘510C, = opoélo [26, ?‘FP—EC,H +(,I
& 0 0
OF = OoF — oF —
F-F, =2, o g L A8
oV cH ad, -

Or (rappelons que Cy=-Cx,,Cy=+C,,,C,=C 70 )
Cy =—cosacosf.Cy—cosasin AC, tsina.C,
C, =-sin S.C, +cos PCy

(', ==sinacos B.C, —sinasin BCy —cosa.C,

d'ou:
0 _ v0 s 0
Cy =~cosa,.CY +sin a,C,
W o
Gy =10
v > ~0 " 0
C, =—sing,.C} —cosa, .,
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(/\’—C\u“f’ch +C\W “’ +C\P C\q (1/+CA,—+C HH+C\,_)[5 +C\DmOm+C\0”()n
R T e e /A 7

l/

( C)u +(/h +C)n “} C}p C)q (/1
0 IO 0 I

501 +CrOn+Crs S

@:Cz,,lfiwz‘,%c ‘Wrw + L},ﬂ%m I" a.c I—/+C,HH+(,@,0, +ConBut Crs B
0 0 U

.

Nous supposons ici que les coefficients aérodynamiques ne dépendent pas de o et de ﬂ

Autrement dit nous négligeons les phénoménes d' aérodynamique instationnaire (les forces

aérodynamiques ne dépendent que du champ de vitesse instantané et non pas de sa variation

instantanée.
Cr = —sina, CY, + y, cosa, C° 4
Cy ==sina, Cy, + x, cosa, C°.y

2l 0
Cp =—sina, Cy, + 7, cosa, C, y

v i)
('.\'\ - ( RV
v 0
C W= F;/»
(v . (-v(l

RA N/

Cy =cosa, Cy, +x, sina, CC y
C,.
Copw =c0say, Cy, + x, sina, C2y

=cosa, .Cy, +x, sina, Cly

k Xo
Cy = ETC.\"Z
: k y
C,, =—=20¢
YH 2 Y(') ) Z
k y
G ==200
il 3F 72X
Cy, =5in a4, (C)+C° )+ cosa, (C? - C° )
C_‘\’./, = sinq,C}, - cosa, o
CO :CVO
('V)Q/l = (v\()/t - ('1.3

Ch. =sing, (C°-C°

X

v0 Y0
) —cosq, (g G )
= 0
Czﬁ = —sin 0:0(,_\_[f - cosaOC_,ﬂ

=]
(S
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¥ ~0 5 ~0
(-:\’z =-cosa,.C  y+sin a,C. .y
W0 0
Crz = C_V-Z
0 _ ~0 ¢ ~0
Cy, =—cosa, C° y —sin a,Coy

_ v0 : 0
Gy, = —cosar0 Cy +sing, C?
=Cy,
C, =—cosq, C —sing,.C°
avec
v0 ECW ~0 E’C _
(".\'I = /l et C.‘.’l = 1l t=p, q, T

0—- 0—
Vo Vo

_ 0 . 0
C s =—cos a,.C.; +sin @y JC s

— (0
C)'m (' Voi

=1 mn
Al = Y0 s 0
(s =—cosa, .Cy, —sina, C.,
b) moments
la variation de I'une des trois composantes L, M, N peut s'écrire: (Ry est la composante du

moment de la poussée sur le méme axe)

7Y ] 2/ &) Y 5
R=R=R, == p,SIWC, - % PuSIVECR+ R, ~ R,

i _ _
= LS, ace Y 1 dp CH+C, |+ Loy B gr Re 5.
2 "V, p, dH o 25,

Cp=Cha+Clp+ce PL +C, qu $C2 ’,’ +CLT+Co8 +C°. 85 +C° 5

Rp ;r Rom™ m Ron™'n
0

en exprimant & , S etV en fonction de w,v,w il vient;

R :[ 71)— PoSTVy (=C8,sinar, +C8 2 X008, +2C 8 cosa, )+ %}:’ cosq, ]47+% oSV, CRyv

w{%pOSIVO (CR,cosa, +CR, 2o Sina, +2CYsin ap )+ L3 ajf smao}ﬁ

+3puSIV, Cl pr-Lpysiv, T+ pSIV,

1 s 1 dp k Io CRF
(+ pSIV, 8 IHC CR,( FH
+‘—j"5 +,>p05/l K s + pobll 2( R,),,,O,,.+—p051V’( 5550
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1 S
;pOSII”'O

160 :LU—LFU 7M0 _A/[FO ,No _NF‘)
les trois équations de moment s'écrivent alors:

Aﬁ—ﬁ?—EF—Lu+L VHLWA L5+ LG+ F + Ly H ++L. 5, + 1,5 + 1

L)I’I ni

+L

o;: n

BG-DF —1p = M i MY+ MM, B+ M, q+ M+ My H + M5, + MG, O, +M; 5, +M.5

~

19

on“n

FF‘b}j—Da: Null +]v‘,\"+NM,W+N‘”[_).+]V‘I(7+N,AF+N”H+N,_);\-gx +No‘/‘> +N»u m +N,
avec:

1 : OR,.
R, = > P SV, (-=C,,, sin a, +Cp ¥, cosa, +2C, cosa, )+:T’rcosa
2 oV
1 ,
R, :E,oUSlPO Can
1 OR,
R, =5P SV, (Cy, cosa, +Cq, %o sina, +2Cp sin o )+~sma
_ e 1 dp ky, . OR,,
](” —EPU'S” 0 Zd[{ CR +5Z(,RI +E
1 V2 idWal
L, :5/703/ Vo Cr, +Eq, — Fr,

1 )
L, = 5 PSSV, CL +(B=C)r, +1p, +2Dq,

Lr = ’)lp() Slzlf() CYI(.))' +(B—(‘)(IU -]:;UU *.?.D/'O

1 “
M, = ;,oOSIZV0 Crp +(C - A)r, —Dgq, -2Ep,
M, :ipOS/ Vo Cog +Fr, =~ Dp,

M, =%POS/2V C bl — A)p, +1Fq, +2Er,
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1 e .
N, =5p05/2;,0 C,(\)v,, +(A-B)q, +Dry +2Ip,

] v 21, al m
N, :',;pob/ Yo (’1(\]/1] +(A=B)p, —Lr, —2Iq,

1 O
N, :;/DUSI_VO Chr +Dp, — Eq,

ces trois équations se mettent sous la forme:

PEATAATAANA A PAAGAAT+ A HA D O+ 00, + s ot s B
§=;4,z7+,u$-i~,u.W—k,u,j)-l—,u,cjﬁu-?ﬁ-;g,ﬁ 115,00 ) +,ud,5,,+/4);/§7,

FRUTHUTAONTAO, PHOGHU T+ HAUs Ox 030, +03, Dt Us D
Les Ai ui,vi sont liés aux coefficients I;, M;, N; par

A, =|t,(BC-D*)+ M, (CF+DE)+ N, (FD+ BE)|/ A

p, =M, (CA-E?)+ N, (4D+ EF)+ L, (DE+CF)]/ A

v, =[N, (4B~F?)+L,(BE+ FD)+ M, (EF + 4D)|/ A

avec: A=ABC-AD’-BE*-CF*-2DEF et i=u,v,w,p, qr, H, 8 5, S, S0,

Le mouvement de I’avion est régit par les neufs variables 6,@,11,1},\1},/),(/,1‘ et H qui sont

données, par un systéme de neuf équations que l'on peut écrire sous la forme matricielle

suivante :
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K [0 A,
C;P A;’l A:z
“ Ay 0
Y A41 A42
M.} = A As,
p 0 0
= 0 0
4 0
o’ 40y 4,
"
[ 0 0
0 0
le Baz
B-n 842
- BSI Bsz
ﬂo’l lb’m
/“16[ luéim
Un’/ U&'m
00

et

et avec Q:%pSVOZ/m

0 0 0 o0 4, 4, o]
0 0 0 1 4, 4, o
A33 AJ—I A35 A36 A37 A38 A39
Ay A,y A45 A-IG A47 Ay Ay
ASB A54 A55 ASG A57 ASK A59
/’i’u j’v /1“, /1;1 lq ﬂ'r A"'Il
/lju ll'lv /’lw yp /’lq l’ll‘ illl'l
Uu Uv Uw Up Uq Ur UH
Ay Ay Ay 00 0 .0 |
0 0]
0 0
B B
33 34 a‘/
B B, s
2]
853 BS4 N
N
2’0’/1 /lm N
X
Hs  Ha
Un'n Ua};
0 0

A, =—-g,sin ®, - r. cos O
12 9o 0 0 0

A); = cos @

Ay = —sin @

_ oSN D, +7, cos D,

A >
cos 0,

21

Ay =180 ,(g, cos @, —r, sin D)

Ay =sin P 1gd®,

Ay = cos D gd,

=)

Tl lElcir 8@

S —

Modélisation
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Ay = -gecos ©,
(@] o . o i oF
Ay = = [2Cf\’, cos a, —Cy, sina, + C iy Xy COS a0]+ —cos «, cos (u.(l
v, m o
0
Ay = = C‘{.ﬂ + r,
v,
Q . ; . 1 . O F
A, = ’j [Z(A'A‘\’. sma, —CJy ocos a, + C}U(Z;(Usm au]+ —sin «, cos w.;’, -q,
0 m ol
Iy = %l (‘1,(\]})
"o
0
{, = = C.‘:’q - W,
I,
)
Ay = (:/ CL
Ve
1 dp ., o kK z oF
A, = —_— +Cy, —2% |+ —cos w
roE [ py il L m oH
( A4, = -gsin ® sin O,
A, = gcos @ cos (O
0 , ; ;
Ay = 3 [— Cy, Sin @, + C 4y Xy €OS ao]— r
0
Q o
4, = —C yp
0
(0] . . .
A, = V~ [— Cy.cos a, + Cy,.x, sin a0]+ By
0
o, .
dg = ;—’C,f’p + w,
0
A _ Q[ 0
47 I/O Xg
o, .
Adg = ;/1 Cy u,
0
k x
A = QC p —4o
49 P Yy 2 ’I.o
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( A5y =—gsin®;sin@,
Asy=gsin®,cosO,
_OT B
A53_I [—( zcosa,—C9,. smaﬁCZ[ XoCOsa, }i——-—cowzo SIN. aVﬂ]"
70

0 .
As, :7(, 2—Do

1] — .
A55:V;[2C2 sina, +C9, cosay +C9 - XoSINg, ]—k—smao Sina. gé
0
O,
DG_V C[p
0
O,
Aﬂ—V CY,+u,
O
Asg==LC9,
58 = v,
dp kZXo |, 1 oF
Adl a5 2 - Lsing 2
P o, dH 2T oV
rAy, =W, cosD.sin O, +u, cosO,
Ay, = w, sin®.cosO,
Ay; =sinQ,
Ay, =—sin®.cosO,
Ay =—cosd,.cos 0O,
On rappelle enfin que les Ai, ui,vi, sont liés aux Li, M;, N; par
(4] [ BC-D? CF +DE BE+ID|[ ]
X, | 1| CF+DE CA-E*? AD + II° M,
o .
v, BE+FD AD+ EF AB-F? N,
L L JL

Avec  A=ABC-AD*BE-CF%-2DEF

Et ou l'indice i représente u, V> W, P, q, T, H, 8¢ 8, 8, 8. par ailleurs les coefficients b de la

matrice d'action des gouvernes s'écrivent -
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B 31 = QC,\'JI B41 = Qcm B, = OCrs
BSZ = QC.\'o’m Bu = QC'W)'o"m BS?. = QCZO'HI
B33 = QC_m'n B43 = Qsz Bsz = QCZ:SH
_cosam OF sinw OF
B;,; = - B54 =
m 06, m. 06,

faisons maintenant les hypothéses suivantes :
a) condition d'équilibre
vol symétrique en ressource dans le plan vertical

Py =F, =0, ©, =0

b) les coefficients aérodynamiques longitudinaux ne dépendent pas du dérapage B et des

vitesses de roulis p et de lacet r

(—'1.\'/3' = CY:/X = (;pr = (er = C = C:r == O

“zp

('Ym/l = (‘ = ( ' = O

mp nr
b) les coefficients aérodynamiques latéraux ne dépendent pas de l'incidence c, ni de la
vitesse de tangage q ni du nombre de mach X

C,.=C,=0

C,=C, =C

¥ lq

=0

lu

Cw=C,=C,=0

d) l'avion est non seulement géométriquement mais aussi massiquement symétrique. ainsi
D=E=0

Et les moments d'équilibrage latéraux LO et NO sont nuls.

Dans ces conditions, il est facile de voir que le systéme des neuf équations du mouvement

libre se sépare en deux sous systemes indépendants :

Le systeme longitudinal qui s'écrit

~ .

® 0 0 0 10|06 0 O

m —gcos®, A Ass Az Ay u B;, B, S
W |5 —gsin @, Ass  Ass Agds | w | + B, B, [ 5[ }
q 0 Xu o Xw XaXu |l q Hsm  Mae =
H Ay sin@,—o0s®, 0 0 || H 0 O
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et le systéme latéral -

|| %0 0 10,TH] [0 o
V|| geos@yA, A4, Ay || v +|Bu Bl
P 0 Al A [_7 2 Asi | O
/—' O l)\' Up Ur " UL)Y UO‘II

Ces remarques justifient donc, la séparation des deux mouvements dans le cas du vol équilibré

rectiligne ou en évolution dans le plan vertical (au voisinage de la pente nulle) et précisent les

hypothéses complémentaires nécessaires.

En ce qui concerne le mouvement forcé (action des gouvernes), les deux mouvements se
séparent dans la mesure ou la poussée des moteurs et la gouverne de tangage n'induisent pas
de moments latéraux autour de Oy ou O,,, ainsi que les forces latérales et ou les gouvernes de

lacet et de roulis n’induisent pas de moment longitudinal autour de O,.

Dans le cas général du vol de stabilité en virage, le systéme des neufs €quations ne peut se
séparer en sous systémes et le mouvement libre est géré par une équation caractéristique du
9°™ ordre, dont les racines pour les faibles taux de virage sont voisines des racines des deux
equations caractéristiques, du 5™ ordre pour le longitudinal, du 4°™ ordre pour le latéral.
Dans certains cas, l'augmentation du taux de virage peut conduire a une profonde
modification des racines, certaines racines imaginaires conjuguées pouvant se transformer en
deux racines réelles, ce qui modifie complétement le comportement de I'avion. Une telle étude

ne peut étre menée que dans des cas particuliers et sort du cadre de ce travail. 112,13,14,15)

1.2.7 APPLICATION SUR UN AVION DE TRANSPORT DU TYPE AIR-BUS A300

1.2.7.1 CARACTERISTIQUES D'UN AIR-BUS A300
-Géométrie - Masse - Inerties :

S=260m* L=66Im

m = 120000kg

A=55510"kgm?, B=9.72 10° kg m?, C = 14.51 10° kg.m?
D=0,E=-3310"kgm? F=0

- Moteurs :
Bimoteur dont la poussée un moteur au pont fixe au sol Fy =120000 N

Coefficient A =0, Coefficient pu = 1, Calage = 1°

‘-
RS
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Distance de I'axe moteur ay plan de symétrie XZ = 8m
- Aérodynamique :
a. Longitudinale

Polaire 100 C,=1.75+ ¢ C,
C.=a/11.5 (a en degré), C,, = 4.982 rad”, Csm=0.435 rad™, C,,, = - 5

C2q=-07,C,z =-03, Cop=-0.1, C,, = - 148, Cij== 15, Cign, =~ L4E

b. Latéral

B P R ) On
Cy 15 0.05 |03
Cl 13 | 213 29 | -033 |0.2s
Cn L75 | <15 | 75 | -0.125(-1.0
|

- Condition de vol :

Laltitude H=30000 fi, Densité d'air p = 0.458312 kg /m’
L'angle d'attaque initial oy = 3°,825

Nombre de Mach y = 0.8, La vitesse du vol V,, = 242 54 m/s

En faisant cette application nous obtiendrons les matrices d'état suivante -

Pour le mouvement latéral :

(Compte tenu de ce que J = V, B onretrouve le systéme latéral suivant).

-

B| [-018063 -09978 0668 0.0404 || | [0.0060211 0.036127
r|_| 28056 -03260 —006187 o 7, [-0.19639  -15985 || 5,
pl | —54416 033165 —14776 0 ||p -1.3759  1.0528 S
o | 0 0.668 1 0 J|® 0 0

Dont les racines de l'équation caractéristique sont :

A1 =-4.5900 e(-3) (caractérise le mode spiral.) (voir annexe 1)

A2=-14830 (caractérise le mode de roulis)

A3, 4 =-024882 + 1.7844 I; Se sont deux podles conjugués dont la pulsation propre w, =
1.8017 et la fréquence & = 0.138 avec un temps de réponse T, = 3.52 s qui caractérisent le
mode de roulis hollandais (oscillation de dérapage). [12,13,14,15]

Pour le mouvement longitudinal :
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Comme on vient de voir ; le mouvement longitudinal est gouverné par les deux commandes
dm et 8x, cependant, nous allons procéder notre contrdle avec manette gaz fixée, donc la
poussce sera en fonction de la vitesse, de la température, de I"altitude et des conditions de vol,

et contenu de ce que ® = Vi a on trouve le systéme matriciel suivant -

o] [ o 0 0 1 olf[e] [ ]
1., —9.7881 —-0.0058 193961 —17.5435 0O|| u 0.8476
o |=[-0.0027 -00002 -00453 10819 0|l & |+|-0.0523 S
;1 0 —-0.0027 -93654 -26043 0 q =9.3011
n| 24254 00667 -241997 o o]|lH|] | o |
dont les racines de I'équation caractéristiques sont :
A1 =-0.00148(caractérise le mode apériodique.) (voir annexe 1)

X2,3=-0.00394+ 0.04214 i; se sont deux poles conjugués dont la pulsation propre w, = 0.04
et la fréquence & = 0.09 qui caractérisent le mode oscillation phagoide faiblement amortie

Ai4,s=-132 + 2911i; Se sont deux pdles conjugués dont la pulsation propre w, = 3.19t la
fréquence € = 0.414 qui caractérisent le mode oscillation d'incidence fortement amortie.

[12,13,14,15].

SIMULATION EN BOUCLE OUVERTE :

Dans ce qui suit, des simulations du mouvement de ’avion en boucle ouverte seront

présentées, en lui appliquant un échelon et une impulsion comme signaux d’entrées.

Step Response

Time (sec.)

Jig.(1.1) la réponse du systéeme latéral & un échelon

(o)
N




Chapitre |

Modélisation

Impulse Response

) Time (sec.)
Figure (1.2) réponse du systéeme

Slep Response

P Y A W, W

Time (sec.)

Figure (1.3) réponse du syst
longitudinal a un échelon

latéral a une impulsion

Impulse Response

Time (sec )

Figure (1.3) réponse du syst
longitudinal & une impulsion

J18.(1.2) la réponse du systeme latéral ¢ une impulsion
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CONCLUSION

>

leurs appliquant un €chelon puis une impulsion comme signaux d’entrées. Concernant le
premier type de signal, on Témarque que la stabilité théorique est acquise, car les deux
systeémes possédent des poles ayant des parties réelles négatives; seulement que les résultats
obtenus sont inacceptables en pratiques, ceci est di a |a présence de péles tres proches de
I'axe imaginaire, et qui conduisent rapidement ’avion vers Je probléme de décrochage. Pour
cette raison, nous allons faire appel au contréle de vol, afin de stabiliser notre systeme en

boucle fermée, et par conséquent éviter ce probléme. Dans le cas de Pimpulsion, le systéme

ne présente aucune instabilité,

SIGNAUX ET OUTILS UTILISES :
A. SIGNAUX DE REFERENCES :

Tout au long de notre travail, on impose & notre systéme d’avion les signaux de références

suivants

a.l. Cas du mouvement latéral : Nous allong contrdler les deux angles latéraux,
dérapage (B) et gite (), en leur imposant un échelon de 10° comme signal de référence, pour

les simulations sang perturbation. Car nous avons remarqué lors de la simulation en boucle

a.2. Cas du mouvement longitudinal : On commencera par contrdler la perturbation
de la vitesse linéaire u, car elle est sensible a I’action de la commande de profondeur (3,,).
Dans ce cas aussi, on appliquera un échelon de 40 m/s comme signal de référence pour les
simulations avec et sans perturbation. En effet, dans ce cas, la variation brusque de Ia
référence ne pressente aucun intérét pratique. '
Puis on contrélera angle de tangage © en lui imposant une fonction linéaire comme signal

de référence de la forme fit)y=a*t;avec a=1°/ ¢ pour les simulations perturbées et non

perturbées.
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B. SIGNAUX DE PERTURBATIONS :

B Les perturbations considérées le long de ce travail, sont prises d’un aspect pratique et se

partagent en deux catégories -

(voire anexxel).

En premier lieu, nous appliquerons une perturbation externe constante, qui interpréte un
mauvais positionnement des gouvernes, di au mauvais fonctionnement des actionneurs. La

simulation sera faite pour plusieurs valeurs d’amplitude du signal perturbateur.

e

©
- Ju =e e ==Y so

Perturbation constante

| . f
| E ﬂ \M

Perturbation atmosphérique

B.2 LES PERTURBATIONS INTERNES : Ces perturbations sont dies au changement
des paramétres internes du systéme, et qui sont tres divers. Seulement que, dans notre cas,

nous n’allons nous intéresser qu’a la variation de la masse et de la vitesse de vol.
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la perturbation due 3 Ia variation de la vitesse de vol est causée une fois, par une accélération
brusque du mouvement, interpréter par un signal constant et une autre fois, par un mauvais

rendement du groupe turboréacteur, interpréter par un signal sinusoidal

252 h
250,
2.5

=2as | '
=242 E | @
) - ' |

=S = aa Py =Sa —a

A =ze aa ==y sa
Perturbation constante de la vitesse Perturbation sinusoidale de la vitesse

la perturbation die 4 la variation de Ia masse de I’avion est causée par une diminution
lente de la masse (fuite de carburant), interpréter par un signal de la forme f(t)=a.t avec

t: temps en seconde en jouant sur la valeur de a lors de la simulation.

1.2Z2ES
1.19998ES |

1.19996ES

1.19994Es] \
1. 19992ES | \
1 .1999ES

T T X T S
@ 20 <40 [=4"] 8o

Diminution linéaire de la masse

C. CONTRAINTES IMPOSEES SUR LE SYSTEME

L’objectif de notre travail, consiste a faire changer la trajectoire et I'atitude de I’avion, a partir
d’un vol stationnaire, pour une période inférieur & 15 secondes. Cela doit étre accompli sans
un dépassement exagéré des sorties, de telle sorte a rester dans les normes des petites
perturbations, afin de respecter les hypothéses imposées lors de la linéarisation des équations
du mouvement. Les commandes appliquées doivent maintenir les sorties autour des points
désirés en dépit des perturbations, en respectant les bornes imposées sur I’entrée car le

braquage des gouvernes ne doit pas dépasser 30°.

NB : Deux logiciels de simulation pour le contréle latérale et longitudinal de I’Air-Bus A300,

ont €té utilisés, le Simnon et le Matlab.
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X =(A+6A)x + (B+8B)u

y=Cx
D’ou la dynamique en boucle fermée est donnée par:

x = {(A+3A) - (B+8B)K}x + (B+8B)K, r
Soit encore : X = {(A+8A) - (B+6B)K}x + BK, r + 8BK, r
Posons: SBK; r =D, nous aurons donc :

x= {(A+8A) - (B+8B)K}x + BK,r + D

avec D born€ si la perturbation 8B est bornée

NB: La stabilité en boucle fermée de notre systéme, en présence de perturbation interne est

acquise, dans la mesure ou I’erreur de sortie est bornée tant que le terme D reste borné.

IL.1.1 SIMULATION ET INTERPRETATIONS:

Apres I'obtention des lois de la commande, et par le biais du logiciel SIMNON: on va simuler
la réponse du systéme, en faisant varier a chaque fois son coefficient d’amortissement g, en
imposant un temps de réponse spécifié au modéle d’avion €tudi€, sans modifier sa pulsation
propre ®, pour ne pas changer la qualité de vol. Nous soumettons notre systéme paf la suite,

aux différentes perturbations externes et internes citées dans le chapitre précédent.

Figures(2.1.1)

Représente, la simulation de la commande par retour d’état sans perturbation, en imposant un
coefficient d’amortissement & = 0.2, un temps de réponse t, = 3.6s, en gardant la pulsation
propre du systéme o = 1.8, ceci va nous donner un vecteur de poles, qui nous permettra de

calculer les matrices de gains K et K, de la commande, en utilisant la commande PLACE.

—-1.7866  2.1991 —-13978 -2.1255 | =2.0259 -4.4664
L 25789 -0.3041 -0.5201 - 0.685‘7:| ' _[— 0.7052 -0.741 8}
On remarque que les signaux de sorties [ et [ poursuivent les références r; et r
respectivement aprés une phase transitoire. La premiére oscillation atteint les 12° et ne
s’atténue qu’apres 15 secondes, puis se stabilise a2 9°. On constate la présence d’une erreur
statique, ceci est interprété par le fait que I’amortissement n’est pas parfait. Mais comme les
signaux de sorties (y, et y;)et de commandes ( u; et uz) restent bornés en régime permanent,

alors le systéme est stable.
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Figures(2.1.2) :
Cette figure représente la méme simulation que la précédente, seulement qu’on a fait

augmenter £ de 0.2 2 0.3, on aura par la suite les gains suivants :

{1_9605 1.0871  —2.6102 —4.7751

—1.8646 0.2670 -1.1489 —23498 —-23448  0.1690

{— 47192 - 0‘5957}

On remarque la aussi, que les deux signaux de sorties y1 et y2 possedent une phase oscillatoire
mais plus amortie, dont la premiére atteint 11° pour y, et 12° pour y;. L’erreur statique est
annulée. On constate un meilleur amortissement que le premier cas.

Figures(2.1.3):

Pour voir plus clairement ’effet de &, nous allons "augmenter a 0.6, nous aurons alors, les

gains suivants:

0.1797 08457 —0.5648 —1.1323 [-10911 -23311
" 1-02982 13738

—0.8792 —-1.4995 -0.2007 -0.2299

On constate que le systéme est mieux amorti. Les commandes sont toujours bornées, la

stabilité du systéme est maintenue.

Figures(2.1.4) :

Une derniére simulation est faite avec un coefficient d’amortissement égale a 0.7, dans ce cas

les gains deviennent :

K= [ 3.4552  —1.3882 0.7482 0.3499] . [0.2982 1.2227}
-1.1074 —1.1135 2.0156 2.1256 2.0668 1.1171

On remarque que les signaux de sortie [J et [] suivent parfaitement les signaux de références,

avec un petit dépassement de 1° au niveau de [1. Dans ce cas, le systéme est le mieux amortie

en gardant toujours sa stabilité.

Figures(2.1.5 - 2.1.6):

Ces deux figures représentent le cas d’un mouvement complétement découplé, sachant la
premiére donne un mouvement de lacet et la seconde, le mouvement de roulis. Dans ces deux
cas, les commandes sont bornées et les sorties suivent parfaitement les signaux de références

aprés une phase transitoire. Le systéme est toujours stable.

Figures(2.1.7 - 2.1.10):
Représente le cas ou I’avion subit une perturbation externe constante, pour quatre valeurs

d’amplitude : (1°, -1°, 10°, -10°). Son influence se caractérise par une augmentation
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d’amplitude du signal de sortie, en causant la création d’une erreur statique. On remarque que
B est plus atteint par la perturbation que ¢. Ceci montre la sensibilité de I’angle de dérapage
face a ces perturbations. On note que les commandes nécessaires pour ce cas, sont supérieures

a celles des cas non perturbés mais tout de méme, elles restent bornées.

Figures(2.1.11 - 2.1.13) :

Dans ce cas, nous appliquons a notre systéme une perturbation externe sévére (bruit blanc)
pour trois valeurs de niveau (0.1, 1, 10). On remarque que les signaux de commandes
deviennent de plus en plus excités, a chaque fois qu‘on fait augmenter le niveau du bruit.
Dans tous les cas, nous avons une bonne poursuite des signaux de sorties vers les références

et dela, nous pouvons dire que la commande est robuste.

Figures(2.1.14 - 2.1.16) :

Ces figures représentent le cas d’une perturbation interne constante sur la vitesse de vol (Vo)
pour trois valeurs d’amplitudes: (1m/s, 10m/s, 100m/s). Le systéme poursuit la référence en
gardant toujours une erreur statique de plus en plus importante a chaque fois qu’on fait
augmenter la perturbation. On note aussi que les signaux de commandes sont différents des
cas précédents, en présentant des piques a chaque fois que I’avion doit changer d’orientation,

ce qui n’est pas pratique; seulement qu’ils restent toujours bornés.

Figures(2.1.17 - 2.1.18) :
On applique au systéme une perturbation interne lente (sinusoidale) sur la vitesse de vol, soit
de: (Im/s et 10m/s). Dans ce cas, la commande ne peut résister a ces perturbations a cause des

non-linéarités. Ce qui explique, la divergence des signaux de sorties et de commandes.

Figures(2.1.19 - 2.1.20) :

C’est le cas de présence d’une perturbation interne lente (linéaire) sur la masse de I’avion,
pour deux valeurs différentes: (0.01 kg/s et 0.1 kg/s). Le systéme poursuit la référence et les
signaux de commandes sont bornés, on peut dire donc que la commande a ignoré I’effet causé
par les non-linéarité des deux matrices A et B. car la variation est assez faible, par contre, on
voit des piques au niveau des commandes, a chaque fois que I’avion doit changer

d’orientation ; ceci n’est pas pratique, mais le systéme est toujours stable.
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graphes de simulation du mouvement latéral pour le contrdle de B et ®

Béla et référence en
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Fig.(2.1.2)Commande par retour d’état sans perturbation avec £= 0.3
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3 et référence en ©

phi et référence en ©

Commande Linéaire des Systémes Multivariables
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IL2.  COMMANDE LINEAIRE PAR RETOUR D’ETAT AVEC ACTION
INTEGRALE
Le probléme avec la commande avec retour d’état est que les erreurs (au repos)
peuvent avoir lieu, ceci est di aux variations des parametres de A et B (c.a.d du systéme).
Pour cela, on combine une action intégrale pour résoudre ce probléme. Le terme de I’action
intégrale n’est autre que I’intégrale de Ierreur définie par [16] :
(2.11) e=r-y=r-Cx
c(l) :
r — | k, = AB » C
L5 :

R

- Schéma synoptique de la commande par retour d'état avec action intégrale -
I
(2.12) Xj = J. e(t) dt
0

(2.13) 2=r-Cx

La commande est :

(2.14) u=-Kx+K;x;
Ou K;: matrice des gains intégrales
(2.15) x(7)= (A-BK) x + BK; x;
x=r=Cx

On définit un nouveau vecteur d’état augmenté

. (\J [A~/)‘/< I)’/\',Ixj [oJ
2.16 = '
( ) X‘l - (' Om xl " ]'71 l

Avec :
B -0.18063 -0.9978 0.668 0.0404 0.0060211 0.036127
A= 2.8056 -0.3269 -0.06187 0.00 , B=1{-0.19639 -1.5985
-5.4416 0.33165 -1.4776 0.00 -1.3759 1.0528
0 0.668 1 0 0 0

donc il est de la forme :

(2.17) 2=A"z+B u+D

avec u(t)=-K' z ou K =[K -K
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Stabilité en boucle fermée

Le choix de K et de K; est dicté par le choix des valeurs propres de A° (qui doivent étre a
partie réelle négative) les mémes commentaires sur la commande avec retour d’état sont

valables dans ce cas aussi (¥=7). Pour éliminer ’erreur finale :
Y=r= X, =constante = x; =0

On procede toujours par la fonction PLACE de MATLAB apres avoir bien sir vérifié la

controlabilité de notre systéme augmenté(*) avec un vecteur de valeur propre p* pour calculer

k* puis on déduit K et K; [16].
La dynamique en présence de perturbations :
1. Cas de perturbations externes :

La dynamique est toujours présentée par les équations (2.1) et (2.2) avec la présence du terme
d(t) qui représentent les perturbations externes. Sachant que La commande est : u = -K x + K;

Xj

¥(£)= (A-BK) x + BK; r +d(t)
x=r-Cx

nous aurons donc, le systéme augmenté suivant :

(x—) [A—B/( BkIIx) (o} :
=  +
x.] - (' Om xl " ]lll (t)

N.B : la stabilité en boucle fermée du procédé, en présence de perturbations externes d(t) est
acquise dans la mesure ou I'erreur de sortie est bornée tant

2. Cas de perturbations internes:
Interprétées par une variation des deux matrices A et B di aux variations de la masse m par le
terme 8m ou la variation de la vitesse VO par le terme &. A cet effet A devient A+SA et B

devient B+3B, ainsi, le systéme augmenté devient

(g){(AMAH_JéMB)k (B+gfy11£%(%:;:,,)
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I1.2.1 SIMULATION ET INTERPRETATIONS :
Comme pour le cas de la commande par retour d’état, on choisit un échelon comme signal de
référence, pour les simulations sans la présence de perturbations, et un (créneau + échelon )

pour les simulations avec perturbations.

Figures(2.2.1) :

Représente, le résultat de simulation d’une commande par retour d’état avec action intégral
sans perturbation. En imposant un coefficient d’amortissement & = 0.2, un temps de réponse ts
= 3.6s avec la pulsation propre du systéme o = 1.8, ceci donne un vecteur de pdles désirés et

nous génére les matrices gains de la commande K et Ki tels que :

K 27.1814 -59506 -2.5979 -4.6246 ¢ Ki —9.7532 23.8008
= e =
3.8164 —3.6086 0.4908  0.7484 1.2061  2.7003

On remarque que le signal de sortie ® et B suivent les références r, et r; respectivement, sans
erreur statique, apres une phase oscillatoire. Effectivement, la présence de I’action intégrale a
permis d’éliminer P’erreur statique entre signal de sortie et référence ; reste a jouer sur
I’amortissement pour €liminer la phase oscillatoire. Remarquons que les signaux de sorties
(y1 et y2) et de commandes ( u; et up) restent bornés en régime permanent, et la stabilité du

systeme est maintenue.

Figures(2.2.2) :
Cette figure représente la méme simulation que précédemment seulement qu’on fait
augmenter £ de 0.2 a 0.3, ce qui va donner les gains suivants :
3.1838 —2.5002 -3.0498 —6.0921 —-11.7228 —1.0944
B {5,7230 -3.8798 0.5461  0.7509 } . { 03029  4.7257 }
Dans ce cas, seule la sortie ® possede une phase oscillatoire, mais elle est plus amortie. Le

systeme reste toujours stable mais mieux amorti que le premier cas.

Figures(2.2.3) :
Pour voir plus clairement I’effet de & nous allons I’augmenter a 0.6, les gains deviennent :

{5‘8834 —-29581 —3.7471 —9.6109} " {—11.1846 1.1697}
€ i =

5.8310 —-3.8659 05327 0.7559 v 0.6890 4.8514

On constate que le systéme est mieux amorti en mentionnant un petit dépassement de 1° au

niveau de béta, en ayant des commandes toujours bornées.
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Figures(2.2.4) :
Une derniere simulation est faite avec un coefficient d’amortissement égale 4 0.7, les gains de
commandes sont dans ce cas :
K:F:ﬁss -2.6252 —4.5990 —13.2683} R [-8.8383 —0.7063}
6.0766 —3.9595 -0.2670 —4.4590 —-53752 -5.8026
On remarque que les signaux de sortie B et ® poursuivent parfaitement les signaux de

référence. Dans ce cas le systéme est le mieux amortie.

Figures(2.2.5), (2.26), (2.2.7) et (2.2.8):

Ces figures représentent le cas ou I’avion subit une perturbation externe constante, pour
quartes valeurs d’amplitudes du signal perturbateur. Son influence se caractérise par une
augmentation ou une diminution des signaux de commandes par rapport aux cas précédents ;
dépendant de la perturbation utilisée. On note aussi, qu’il y a une parfaite poursuite des
signaux de sortie aux signaux de références. On déduit alors, que la commande est robuste

face a ces perturbations et maintient le systéme stable, avec des commandes bornées.

Figures(2.2.9), (2.2.10) et (2.2.11):

On applique a notre systéme une perturbation sévére (rafale de vent) pour trois valeurs (0. 1,
I, 10). On remarque, que les signaux de commandes deviennent de plus en plus importants a
chaque fois qu’on augmente le niveau du bruit, mais restent toujours bornés avec une bonne
poursuite des signaux de sorties aux références. Donc le systéme reste stable mais la

commande n’est pas réalisable en pratique.

Figures(2.2.12), (2.2.13) et (2.2.14):

C’est le cas d’une perturbation interne constante de vitesse de vol pour trois valeurs
d’amplitude du signal de perturbation(1m/s, 10m/s et 100m/s). On constate que les signaux de
sortie poursuivent parfaitement les références et que, les signaux de commandes restent
toujours bornés en présentant des zones trés excitées; ainsi que leurs bornitudes est différentes

a celle des cas non perturbés. Le systeme est stables mais les commandes ne sont pas pratique.

Figures(2.2.15) et (2.2.16):
Ces deux figures montrent le résultat de simulation, en présence d’une perturbation interne

lente de la vitesse de vol pour deux valeurs d’amplitude du signal perturbateur. On constate
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que la commande n’est pas robuste face a cette perturbation a cause des non-linéarités

présents dans A et B, et rend le systéme completement instable dans le deuxiéme cas.

Figures(2.1.17) et (2.1.18):

Ces figures représente le cas d’une perturbation interne lente sur la masse de ’avion pour
deux valeurs différentes d’amplitude du signal perturbateur (0.01 kg/s et 0.1 kg/s). On
-remarque que le systeme poursuit la référence avec une erreur statique nulle. On note aussi
que les signaux de commandes sont bornés, et ne présentent pas de piques comme dans le cas
de la commande par retour d’état ; ainsi la commande a ignoré I’effet causé par la non-

linéarité des deux matrices A et B, dii a la perturbation assez faible des parameétres.
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Fig.(2.2.12) Commande par retour d’état avec action intégral avec perturbation interne constante sur
- la vitesse (VO) d’amplitude am =1 m /s
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Fig.(2.2.13) Commande par retour d’état avec action intégral avec perturbation interne constante sur

la vitesse (V0) d’amplitude am =10 mn /s

Béta et référence en °

1 . 20
La comm. (da) en °

T
1

L’crreur (ex1) en °

i

1
=8 38 1e temps en seconde

16

Phi et référence en ©

.1l0 . 2lE)
La comm. (ér) en ®

T 1
1 20 38

L’erreur (ex2) en ®

1e =Zv 30

Fig.(2.2.14) Commande par retour d’état avec action intégral avec perturbation interne constante sur
la vitesse (V) d’amplitude am = 100 m /s
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Fig.(2.2.15) Commande par retour d’état avec action intégral avec perturbation interne lente
(sinusoidale) sur la vitesse (V0) d ‘amplitude am = 1 m /s
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Fig.(2.2.16) Commande par retour d’état avec action intégral avec perturbation interne lente
(sinusoidale) sur la vitesse (V) d ‘amplitude am = 10 m /s
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Fig.(2.2.17) Commande par retour d’état avec action intégral avec perturbation interne
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Fig.(2.2.18) Commande par retour d’état avec action intégral avec perturbation interne

(linéaire) de la masse de (0.1kg/s)
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CONCLUSION
Dans cette partie, nous avons étudié la synthése et la robustesse des deux commandes
classiques lorsqu’elles sont appliquées a4 un systéme linéaire soumis a différentes

perturbations externes et internes.

A partir des résultats obtenus par simulation, on constate que la commande par retour d’état
avec action intégral est plus robuste que celle par retour d’état, et ceci par I’annulation de
[erreur statique causée par les différentes perturbations. Seulement que ’implémentation de
ces commandes présente quelques inconvénients. En effet, les paramétres du systéme doivent
étre connus et supposé constants tout au long du domaine d’opération de la commande,
autrement dit une variation de ces paramétres entrainera notre systéme a l’instabilité sans
aucune possibilité de compenser de tels effets. D’ou la nécessité de faire appel a des lois de
commandes non-linéaire plus avancées qui permettront une meilleure adaptation de la
commande au systeme et par conséquent une meilleure poursuite du signal de sortie par

rapport au signai de référence choisi.
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1 IDENTIFICATION

HLT INTRODUCTION

L’une des phases primordiales de toute commande auto-ajustable est la phase de
Iidentification. Cette phase permet d’estimer les paramétres du modéle de représentation
identifi€, car bien qu’il soit vrai qu’un systéme, méme non linéaire peut étre linéarisé autour
d’un point de fonctionnement, alors ce systéme admet forcément, autour de ce point, un
modele linéaire. La commande auto-ajustable est congue en commengant avec un systéme
connu. L'algorithme de contréle est développé en introduisant une estimation récursive des
parametres. Puis les vrais paramétres sont remplacés par leurs valeurs estimées pour
déterminer la loi de commande. Plusieurs schémas d’estimation des parametres récursives
peuvent étre utilisés, tels que I’approximation stochastique, les moindres carrés, maximum de

vraisemblance, etc. . [17,18]

1.2 DESCRIPTION DU SYSTEME
Assumant que le modéle complet du systéme physique est représenté par la forme discréte
suivante. [9] (obtenue par la technique de la transformée en z et incluant un bloqueur d’ordre ,

(zéro) représenté sous forme de modéle ARMA

G.1) sii=2- f{g ‘;u(r)+A§~ '§77(1)+D(

ou : y(t) est la sortie a controlé
u (t) est I’entrée ou la commande
n(t) est une séquence indépendante de variables de distribution Gaussienne
Avec une valeur moyenne et une variance de 6°
k est le temps de retard entier
DC représente I’offset
ACZY)=1+a;z' +... +a, z™
(3.2) B(z')=b z'+byz2+ .. +byz™
Clz')=l+c '+ . +cez™
Ou z' estun opérateur de retard tel que : Z'y(t) = y(t-1)
Le modele (3.1) décrit la dynamique, reliant entre les signaux d’entrée et de sortie, cela peut
s'exprimer en termes de vecteurs de paramétres

(3.3 0" =[a... B by b €1 ... G 1]
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(3.4) o'(t) = [ -y(t-1) ... y(t-na) u(t-1) ... u(t-nb) n(t) ... n(t - nc) ]
Alors (3.1) peut s’écrire comme
(3.5) y(1) = 6" o(t) + v(t)

Ce modele décrit la variable observable y(t) comme une combinaison linéaire inconnue des
composantes du vecteur observable ¢(t), plus le bruit. Un tel modéle est appel€ une régression

linéaire et les composantes de ®(t) sont appelées les variables de régression. [18,19]

L3 ALGORITHME DES MOINDRES CARREES RECURSIVE - RLS
Appel€ aussi, estimation par moindres carrées récursive [17,18], qui est I’'une des méthodes la
plus utilisée, c’est une méthode robuste et facile a implémenter.  Dans ce cas, le polyndme

<] . . \ . . \
C(z") = 1 par suite les deux vecteurs de données et de parametres se réduisent a

eT = [ ar ....... Ana b] ----- b"b l ]

et
'(t) =] -y(t-1) ... y(t-na) u(t-1) ... u(t - nb) n(t) ]
ainsi :
6(1)=6(1-1)+ L[ y(1) - 67 (1-1) (1) ]
(3.6a-3.6b - 3.6c) L(1) AGLI0)

T 149" ()P (D)o (1)

_PUu=De)e"(n)P(-1)
L+ () P(1-1)p(1)

P(r)y=P(1-1)

III.4 PERIODE D’ECHANTILLONNAGE

La période d’échantillonnage pour le contrdleur a été fixée a 0.2s. Cette valeur doit étre dans
la gamme recommandée par Iserman, pour produire une bonne estimation des parametres du
processus et le calcul de la commande. Iserman suggére pour achever en général un bon
contrdle, que Iintervalle d’échantillonnage doit étre entre 7% - 25% de 95% du temps de
réponse du processus. qui est égale dans notre cas 4 3.5 s.

Pour achever une bonne estimation, la période d”échantillonnage du contréleur doit étre cing
fois celle de I’estimateur pour permettre aux paramétres une bonne convergence, qui serviront

par la suite au calcul de la loi de commande. [19]
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1ILS CONDITIONS INITIALES

Chaque algorithme récursif requit quelques conditions initiales pour commencer ou s’initialiser.
Dans I"algorithme précédent nous avons besoin de § (0)et P(0), au temps t=0s. Tel que le
vecteur des parametres sera initialisé & zéro a part le premier €lément du polyndme B(z') qui
sera initialisé & 1, et en ce qui concerne la matrice de covariance P(t) elle sera initialisé telle que
P(0) = 100 1, ou 1 désigne la matrice identité. Dans notre cas 1 est une matrice du deuxiéme

ordre pour le mouvement latéral et 1 pour le mouvement longitudinal. [18]

111.6 FACTORISATION UDU

La célebre factorisation connue sous le nom de U-D factorisation permet a la matrice de
covariance P(t) de garder I’aspect de positive définie, ceci peut étre décrit comme une
décomposition de Cholesky normalisée [10] ( appelée square root free Cholesky
decomposition ). Pour cela P(t) s’écrit comme

G.7) P(t) = U(t) D(t) U"(t)

Ou U(t) est une matrice triangulaire supérieure, avec tous les éléments diagonaux égaux a | et
D(t) est une matrice diagonale.

En utilisant la factorisation pour calculer P(t) garantie que celle ci reste toujours positive
définie, des expériences étendues dans le cas du filtre de Kalman ont montré que cette
factorisation posséde une bonne stabilité numérique et I’erreur arrondie n’affecte pas la
solution de fagon significative. [18]

Algorithme de Bierman U-D Factorisation

Initialiser U(0) et D(0) au temps t = 0, U(0) D(0) U(0) = P(0).

Au temps t calculer L(t) et adapter U(t-1)et D(t-1) en formant les étapes suivantes

L. Caleuler f=U"(t-1)p(t), g=DU-1)f, B,=Al)

2. Pourj=1, ... , d faire les étapes de 3-5 .

3. Calculer

/6./ 2 /))./‘ 1 +f] &)
D), =B, DUu-1),/8,A()
Vi =8,

Hly = —-[/'/ﬂj !
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4 Pouri=1 ... J-1 faire Pétape 5 . ('sij =1 sauter I’étape 5 )

5. Calculer

U@, =U(-1), +v, 4,

v=v, U@ -1), v,

L(ty=L(1)!p,

1.7 LE FACTEUR D’OUBLIE VARIABLE

Du fait des variations des paramétres du systéme au cours du temps, et du fait de l'existence de
considérables perturbations déterministiques et stochastiques agissant sur ce systéme, il devient
nécessaire d’introduire un facteur d’oubli variable ; en utilisant la technique de normalisation de
données. Ce qui prévient le phénoméne de I’éclatement de la matrice P(t). Le facteur d’oubli
est choisi tel que trace P(t) = trace Py et ceci a tout temps t. La data normalisation est un

facteur essentiel pour I’obtention des propriétés de la convergence.[19]

. Pt =1)p(t=1)p" (1 =1)P(r —1) |
TG L+ (1 =1)P(1=D)p(1 - 1)

0<pB()<1 et P,=PR'>0

(3.9) P(1) =

A partir de (3.9) on pourra dire que la trace P(t) = trace Py a tout temps t, si B(t) est choisit a

satisfaire :

1 @' -1D)P(U-Dep(-1)
P 1+ (- DP( -1 —1)

(3.10) B(1)=1

IIL8 EXCITATION PERSISTANTE
Les parametres d’un modéle ne peuvent étre déterminer sans que certaines conditions ne soient
imposées sur les signaux d’entrées de commande. L’une d’elles, est la condition d’excitation

persistante. En effet, pour obtenir ces paramétres et par la suite ceux du signal de contréle, le
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signal d’entrée peut €tre choisi initialement comme une séquence binaire pseudo-aleatoire
d’amplitude limitée durant la période initiale de I’identification. Dans le cas de simulation, nous
utiliserons un signal PRBS suffisamment excité, riche en fréquence pour bien exciter toute la

dynamique du systéme et obtenir une convergence rapide des paramétres. [19]

L9 EXTENTION AUX SYSTEMES MULTIVARIABLES :
Les systemes d’identifications cités dans les paragraphes précédants, et qui étaient initialement
destinés aux systemes monovariables (SISO) ; peuvent étre étendus au cas multivariable.
L’¢équation du modele multivariable peut se réécrire de la maniére suivante :
y (1) =o((0" 0" (1) +e (1)
ou: y' (t)estleieme composant du vecteur des sorties y(t)

g (1) est le ieme composant du vecteur des résidus € (t)

¢(t) est le vecteur des données :

o M) =[y" (t-1) ....y" (t-n)...y" (t-1)...y* (t-n) u'(t-1)...u" (t-n)...ud(t-1).. w4 (t-n) ]'

0! (1) est le vecteur des paramétres associés

NB : Notons que I’équation pour le renouvellent des paramétres se répete p fois. Dans notre
cas p=2, concernant le mouvement latéral, car nous avons un systeme de deux entrées (0, et ,)

et deux sorties (3 et §).
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LES COMMANDES AUTO - AJUSTABLES

INTRODUCTION

Les commandes auto-ajustables ou ¢ Self - tuning controllers : STC”, représentent une classe
importante de commandes adaptatives, elles sont faciles & implémenter et applicables a des
procédures complexes, avec de larges variétés de caractéristiques résolvant des paramétres

inconnus, la présence de temps de retard, avec des dynamiques de processus variables au cours

du temps, et des perturbations stochastiques.

La procédure de base de I’auto-ajustable, est de choisir une approche pour un systéme de
paramétres connus, et les appliquer au systéme inconnu, en utilisant de manicre récursive les
valeurs estimées de ces paramétres. La commande auto-ajustable, est une approche au

probléme de I’ajustement automatique. [17]

La commande auto-ajustable a trois éléments principaux :

e Une loi de commande de la chaine de retour, sous forme de différentes équations, ayant
une action sur un ensemble de valeurs, tels que la sortie mesurée, les signaux de la
chaine directe, le point désiré, générant la nouvelle commande.

* Une estimation récursive des paramétres conduit par ’entrée et la sortie du systeme et
calcule une estimée de la dynamique du systéme en termes d’un ensemble de
paramétres dans une structure de modeéle prescrit.

* Les paramétres estimés sont retournés dans I’algorithme de I"approche de la stratégie
de contrdle, lesquels donneront un nouvel ensemble de coefficients pour la loi de

commande de la chaine de retour.

On peut distinguer deux catégories de commandes auto—ajustables : implicites et explicites.
Les commandes auto-ajustables a minimum variance sont appelées les STC implicites, car elles
sont basées sur une estimation de modéle de processus implicite. Dans les algorithmes
implicites, les paramétres sont directement adaptés. De telles commandes, sont développées en
se basant sur la théorie du contrdle prédictif et requiérent la connaissance du temps de retard
du systéme physique. Pour éviter cela, les commandes explicites, ont été développé et dans
lesquelles le temps de retard peut étre estimé comme une partie de la dynamique du processus.
Cependant, de telles méthodes demandent plus de temps de calcul. Dans ce cas, I’identification

des paramétres est suivie par un bloc séparé pour le calcul de la loi de commande. [20].
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IV. LES COMMANDES AUTO-AJU STABLES IMPLICITES
Dans cette premiére approche, une solution pour le probléme du contréle adaptatif est que les

paramétres du systéme sont estimés en on-line et les parameétres du contréleur sont ajustés en

se basant sur ces estimés. Une telle procédure se référe a une identification explicite. [17]

A. Le cycle d’algorithine des commundes auto-ajustable

ult)y T T: y(t)
<o Systéme Ly —

L’ approche de la Stratégie

de Controle

. Estimation
des Parametres
du Controleur

!

Calcule du Signal
. de Controle

y

IV.1 LA COMMANDE A MINIMUM VARIANCE GENERALISEE

Cette commande permet a la fois de minimiser la variation de la commande et la variance de la
sortie controlée [17,19,20]. Nous considérons toujours notre systéme représenté par (3.1) et
soit la fonction colit donnée par :

(4.1.1) J=L[¢ (U +k)|]

ou l'extension a ( t+k ) est conditionnée sur toute donnée d’entrée /sortie acquise jusqu’a ce
temps t.

Dans (4.1.2) on note que la commande minimise la variance de la sortie auxiliaire ¢(t+k.) ( et
non la sortie actuelle du systéme ), qui est donnée par :

(4.1.2) b(t+k) = P(z") y(t+k) + Q") u(®) - R(zW(1)

Ou P(z')=Py (z')/ Pp(z"), W(t) est connus comme étant le signal de référence au temps t, et
les fonctions de transferts P, Q et R peuvent étre librement choisies dépendant de la réponse
caractéristique requise (pouvant étre des intégrateurs) pour minimiser I’effet des perturbations.
Le critére codit du contréleur minimum variance généralisé minimise la sortie du systéme ainsi

que son entrée. [19,21,22,23]
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Remarque: Dans ce qui va précéder ‘‘algorithme a un pas de prédiction’’, les polyndmes P et
R vont étre pris égaux a 1. Donc, cet algorithme n’est qu’un cas particulier de I’algorithme du

minimum de variance généralisé étendu.

figd.1 : le systéme du controleur a variance minimale généralisée[17]

() ——»| C/A

w()
+

1/1Q [ 2*B/A

w(l)—/» . Y(0)

@, (1 +K|r)

2P

Iin(t+k)
Dans I’équation (4.1.2), les signaux Qu(t) et Rw(t) sont connus a (t+k). Ainsi le probleme de

prédiction de ¢(t+k) devient un probléme de prédiction des moindres carrées du premier terme

de (4.1.1), qui a la forme [19] :

(4.1.3) dy (1) = P(Z) y,(1)
Cette équation peut se réécrire comme
(4.1.4) A(Z") Py(z") by (t) = Pu(z") B(z") Z* u(t) + Pu(z)C(Z ") e(t)

Introduisons l'identité suivante

CzHP,(z™ . z'G(!
(4.1.5) —("_])—N(—_T):F(Z")Jr—ﬁ%

A(z )P () A(z)Pp(2)
ou F’ reste d’ordre (k-1), et G’ d’ordre (n, - 1+degré de Pp)

A partir de (4.1.4) et (4.1.5), ona:

(4.1.6) ¢.((+k)y=1F(") (/+k)+wi)u(z)+—i(z‘l—)—y ()
0, Bkt A AR
Sachant de (3.1) que :
A1) - PC) -z * Bz )u(r)
4.1.7 n(t) = -
(4.1.7) 10 )
En substituant 1’équation (4.1.7) dans (4.1.6) et en utilisant I'identité (4.1.5)
. F(z)B(E™) G (z) s
1. / = [ (" KYy+————— —— ey}~ PC
@18 Uk =F k) S )+ G 00 = PO)
Le prédicteur & minimum variance généralisée devient alors :
R - F(EHB(E! G(z"
(4.1.9) b, (1+k!1) _EEBE) S ) iy poy

Ciz™h) Clz )P (2™}

Et Perreur de prédiction est donnée par:
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(4.1.10) 1+k D)= (1+k)~Go(1+k/D)=F (z 1) (t+k)

Pour dériver la loi de contrdle, la prédiction & minimum variance généralisé de ¢ est exigée
(4.1.11) pl+k/1)=¢ (t+k/1)+0E"u(r)—R(z"w(r)

La loi de controle est dérivée a partir d’un principe de base, a savoir que la commande a
minimum variance au temps t, est choisie en mettant la prédiction minimum variance
genéralisée de la sortie auxiliaire & zéro. Le signal optimal de contréle doit pour cela mettre

~

¢ (1 +k|t) a zéro. Alors, a partir de (4.1.1) et (4.1.10) ona :

=y ¥ ”—1

1271 7 k _
(4.1.12) CEerkln Py ("

~RzHCEMHw() =0

))y(,)+[,:~ Z)BE)+0E)CE ()

et a partir de (4.1.10):
(4.1.13) B,(1+k)= g, (t+k/t)+e(t+k /1)
Les €quations (4.1.12) et (4.1.13) déterminent la loi de controle optimale. On peut obtenir une

expression pour la commande optimale u(t) a partir des équations (4.1.11) et (4.1.12)

Rw(t)y— g (t+k/t)
u(l) =
(4.1.14-4.1.15) Q

CRw(t)-G'y(t)! P,
F'B+QC

Algorithme de Clarke-Gawthrop

1.X(0) = [u(t),u(t - 1),...;y”P(') ,y”(;)_ ) ¢ (t+k—1t-1),.]

2.4,(1)= Pz )y, (1)

3.0(1)=0(-1)+K,(O[¢,(t)- X(t-K)O(1-1)]
ol

K, (t) repré sentele gain de Kalman

4.4.(1+klty=X(1)8()

~

S.u(t) =[Rw(1) = §..(t+k|0)]/ Q

Repé terles é tapesde 1 a S a chaque pé rioded' é chantillmage
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1l est noté que les paramétres du modéle de prédiction sont utilisés directement pour calculer la

commande. Cette procédure évite la nécessité de la solution de I’équation de diophantine

usuellement résolue dans le calcul de la commande.

IV.1.1 SIMULATION ET INTERPRETATIONS :

Nous appliquons a notre systéme, la commande & minimum variance généralisée (GMV) auto-
ajustable sans perturbation, puis nous soumettons notre systéme physique a des perturbations
externes de type constantes et séveres ou des perturbations internes provenant d’une variation
de la vitesse de vol ou de la masse de I’avion. Dans le but de tester la robustesse d’une telle
commande, on impose au systeme les signaux de références déja cités dans le premier chapitre.
On choisi P = R = diag[1] pour le mouvement latéral, et 1 pour le mouvement longitudinal. La
matrice Q est définie comme un filtre PI, contenant un facteur proportionnel A et un facteur

intégrateur €., F et G sont tels que F=I-a, et G=I.

Figures (3a.1.1) 4 (3a .1.3), ( 3b.1.1) a (3b .1.3) et ( 3c.1.1) a(3¢ .1.3):

Ces figures présentent la simulation sans perturbation pour trois valeurs de A et de €. Nous
observons une trées bonne poursuite du systeme physique au signal de référence, avec des
commandes pondéres de fagons a satisfaire les exigences en termes de temps de réponse, et de
dépassement des sorties correspondantes, I’erreur statique disparait au fur et a mesure de la
convergence des parametres durant le processus de I’identification.. Les figures présentant les
parameétres estimés montrent bien qu’on obtienne les formes de réponse optimales, en terme de
variances minimales; I’erreur statique, qui s’annule a la convergence des parametres du modele.
En augmentant le facteur A, les oscillations deviennent plus faibles, le dépassement est plus
amorti en régime transitoire et la commande devient plus lisse. En faisant augmenter €, la

convergence de la réponse devient plus rapide.

Figures (3a.1.4), (3b.1.4) et (3c.1.4):

Dans ce cas, nous appliquons a notre systéme d’avion une perturbation externe constante de
10° d’amplitude pour le mouvement latéral et de 5° d’amplitude pour le mouvement
longitudinal. On remarque une réponse stable dans le sens de bornitude des signaux de
commandes et de sortie, en contre partie, une amplification du dépassement (augmentation ou
diminution) des signaux de sortie a la phase initiale du processus qui s’annule a fur et a mesure,

qui est en grande partie di a la phase d’identification qui était infecter par la perturbation.
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Figures (3a.1.5), (3b.1.5) et (3c.1.5) :

L’avion est soumis a une perturbation atmosphérique modélisée par un bruit blanc, dont son
niveau est de 10 ° a une fréquence de 100hz pour le mouvement latéral et de 1° & une
fréquence de 100hz pour le mouvement longitudinal. Il est claire que, dans cette partie le signal
de perturbation est bien plus contraignant vu qu’il est toujours présent avec une amplitude
variable avec le temps, cependant notre systéme reste stable. Comme il apparait clairement
qu’en dessus d’une certaine valeur de perturbation, I’effort de la commande, devient plus

important en point de vue amplitude et fréquence.

Figures (3a.1.6), (3b.1.6) et (3¢.1.6):

Dans ce cas, la commande vient de prouver sa capacité face a une perturbation interne qui est
due a une diminution linéaire de la masse de I’avion au cours du vol, car on remarque que les
signaux de sorties ont une trés bonne poursuite par rapport aux références. Les commandes

sont toujours bornées avec une convergence des paramétres devenant rapide.

Figures (3a.1.7) :

Dans ce cas I’avion subis une perturbation interne constante die a la variation de la vitesse de
vol et ceci pour une valeur de 10 m/s d’amplitude du signal perturbateur ; nous observons une
excellente réponse du systéme avec une erreur statique négligeable et des signaux de
commandes optimaux, cette bonne réponse est encore die a la convergence tres rapide de
I’identification. La perturbation étant interne, elle est complétement prise en compte a

Iintérieur du modele, son effet est éliminé par I’effet du facteur d’oublis variable.

Figures (3a.1.8) :

Une perturbation interne lente (sinusoidale) de la vitesse du vol est simulée dans ce cas, pour
une valeur 10° d’amplitudes du signal sinusoidal. On remarque une fois encore, que la capacite
de cette commande a éliminer I’effet des perturbations internes avec un minimum d’effort de la
commande par rapport aux cas précédents. Un changement plus important dans les parametres

identifiés a permis la prise en compte de la perturbation a I'intérieur du modéle.
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V.2 LA COMMANDE PREDICTIVE GENERALISEE ( GPC)

IV.2.1 INTRODUCTION
La commande adaptative GPC fait partie de la classe des commandes auto-ajustables et a été
développée par [25,26] voir aussi [22,23]. Cette commande possede les avantages de certaines
commandes tels que la GMV ou la P.A (placement de pole) et elle est capable de dépasser les
inconvénients rencontrés par ces commandes. Cette méthode de descente d’horizon dépend sur
la prédiction de la sortie du systeme sur plusieurs pas, basés sur I’assomption des actions de
controle futures. Une assomption est qu’il y a un « horizon de controle » au-dela duquel tous
les controles incréments deviennent nuls. Il montre alors qu’il est bénéfique en terme de
robustesse et fournit un calcul simplifié. Toutes les méthodes de contrdle ne peuvent étre
appliquées a n’importe quel type de systéme ou en méme temps comme a:
¢ un systeme a phase non minimalé
e un systéme instable en boucle ouverte ou a poles amortis de fagon mauvaise
¢ un systeme possédant des paramétres variables au cours du temps
« Un systéme & temps de retard variable ou inconnu sans qu’on ait a Iidentifier, qui est
un inconvénient dans le cas du contréleur minimum variance qui nécessite I'utilisation
de I'une des méthodes de Kurz et Goedecke 1981 ou Kurz 1979 pour pouvoir

identifier le temps de retard.

Un systéme possédant un ordre inconnu, que les controleurs LQG et le P.A ne
peuvent dépasser.

La méthode qui sera décrite ici, apparait capable de dépasser tous ces probléemes décrits ci-
dessus. L’approche du GPC est basée sur une formulation explicite du systeme, peut bien
traiter le cas du temps de retard variable comme le cas du contrdleur par placement de pdle
mais qui ne peut surmonter le probleme de surparamétrisation dont le GPC ne trouve aucun

probleme.

[V.2.2 LE MODELE DU SYSTEME CARIMA ET LA SORTIE PREDICTIVE

Pour assurer une erreur nulle en régime permanent, on fait diminuer de un degré le modele
reliant les différents mouvements de I’avion aux différents braquages de gouvernes donné par
(3.1) qui a été diminué de un degré et devient alors comme suit :

Bz AC(z"
(4.2.1) y(/):z“—(—)— su(n) + 2222 )

MG )
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Ou les polyndmes A, B et C sont déja définis dans (3.1) et A est un opérateur de
différentiation égale a (1-z"). Pour dériver le ™ pas de prédiction de y(t+j) basé sur (4.2.1) en

assumant que C(z")=1 pour simplifier le caleul, et considérant I'identité suivante -

: ; < -l P

4.2.2) 1:ﬁ,j(z YAA+z ]-I.(z )

ou E; et F; sont des polyndmes définis uniquement en donnant A(z") et I'intervalle de
prédiction j. Si (4.2.1) est multipliée par E; AZ ona:

) L AN -+)) = BN+ =D+ E; n(+7)

V%)

(4.2.
Et substituant Ej AA de (4.2.2) donne
(424) Y +J) :EJ.BAU(I +j-=1) +ij(l) +L; n(t+j)
comme E; est de degré j-1, la composante du bruit est enticrement dans le future ainsi que le
prédicteur optimale, donne les sorties de-donnees mesurées au temps t et tout u(t+1) pour =1,
il est claire que :

0+ i) =G, Ml +j =D+ Fyy(0)

4.2.5) -
(4.2.5) o G,z l)=l§jb’

Notez que G, (z ') =8 -z 'F, (z ]/ Az A d’apreés (4.2.2).
Dans le développement du controleur GMV seule la prédiction y(/+ k|r) est utilisée, ou K est
assumé comme étant le temps de retard du systéme physique. [ci, on considere I'ensemble
entier de prédictions pour lequel j se calcule du minimum jusqu’a une large valeur et il est noté
par « minimum et maximum horizon de prédiction ». Pour j<k la prédiction du processus
Y+ _/\1) dépend entiérement des données valables, mais pour j = k les assomptions ont besoin
d’étre faites sur le futur controle. Ces assomptions sont I’approche angulaire du GPC.
Supposant pour clarifier la notation, que E=E; R=E;., F=F; S=Fjn et considérant les
équations de Diophantine avec A définie comme AA :

L= LA +z7F
(4.2.6)-(4.2.7)

= RA+27YDs8
En soustrayant (4.2.6) de (4.2.7) donne :

0= A(R-E)+z7 (27 S—F)

le polynbéme R-E est de degré j et peut étre divisé en deux parties
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R-E=R+rz"
Ainsi
AR+z 7 (z'S-F+Ar;)=0
Il est claire que R=0et S est donné par Sz(I" -~ /Nirj ).

Comme A a un premier élément nous avons

r = fo
s; =fin it

. . L=l
Pour i = 0 au degré de S(z );

(4.2.82)-(4.2.8b)-(4.2.9)-(4.2.10) o R =E@ M+

v -1 -1
G =BGEHRE)

Etant donné les polyndmes du systeme A(Z") et B(z") et une solution E; (z") et Fj(z'l) alors
(4.2.8) peuvent étre utilisées pour obtenir Fj+1(z'l) et (4.2.9) donnera E- ().
Pour initialiser le calcul, noter que pour =1
1= E,A+z'F
et comme le premier €lément de 4 est 1 alors
E =1, F =z(1-4)
La méthode de calcul résultante est directe et plus simple que celle requise quand on utilise

une prédiction séparée pour chaque horizon de sortie.

Iv.2.3. LA LOI DE PREDICTION

Supposant que la future séquence de référence [ w(tH); j=1,2..] est disponible. Dans la plus
part des cas w(t+j) sera une constante W égale au point courant désiré w(t), si non, les
variations futures dans w(t+j) doivent étre connues. Le GPC peut étre appliqué a une référence

constante ou variable.

L’objectif de la loi de contrdle de prédiction est de conduire les futures sorties du systéme
y(t+) a w(tt). Ceci est fait en utilisant ’approche par I’horizon de descente, qui a toute
période d’échantillonnage t :

1. la future séquence de référence w(tH) est calculée
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2. le modéle de prédiction de (4.2.5) est utilisé pour générer un ensemble de sorties predites

P! +_/]/) avec les erreurs prédites correspondantes e(t+)) = w(it)) - (1 +_j¢/)w notant que

J+ ./‘/) , pour j>k dépend d’une part des signaux de controle u(t+1) qui seront détermineés.

3. une fonction quadratique appropriée des erreurs futures et de la commande est minimisee,
assumant qu’aprés un « horizon de controle » d’avantages incréments dans le controle sont
nuls, pour fournir des séquences futures de controle u(t+i) suggerees.

4. le premier élément u(t) de la séquence est impos¢ et les vecteurs de donnés approprics sont
déplacés ainsi le calcul peut étre répété au prochain instant d’échantillonnage.

Considérant la fonction cott de la forme :

N, Na
@2.11) JONN, Y= 5 ST+ ) =) + LA A+ m*}
' N, Jj=1
ou:

N, est le minimum horizon de sortie

N, est le maximum horizon de sortie

A(j) est le facteur de pesée de la séquence de controle

La prédiction dans (4.2.11) est conditionnée sur les données au temps t assumant que les
futures mesures ne sont pas disponibles. Comme il est mentionné auparavant le premier
controle est appliqué et la minimisation est répétée au prochain échantillon. Résultant en une
loi de controle connue sous controle de boucle ouverte chaine de retour de controle optimal

(Bertsekas 1976).

Pour le choix de N de facon générale il est choisi de telle sorte de balayer toute la réponse qui
est affectée de facon significative par le controle courant, N2 doit &tre plus grand que le degrée
de B(z') tel que, tous les états contribuent au colt (Kailath 1980). N, peut étre prit égale al;
si le temps de retard du systéme est connu a priori, N, peut étre choisi égale a k ou plus pour
minimiser du télﬂpg de calcul.

Pour des raisons de simplicité A(j) sera prise comme une constante A, NjaletNyaN

« horizon de la sortie ».

Les modeles des sorties futures de (4.2.3)
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Y+ 1) =G Au() + 1y + £yt +1)

V(I +2) =Gy Au(t + 1) +15p(1) + 1, (1 +2)

YU+N)=G Mt +N =D+ y()+ Ly n(t +N)

Considérant y(t+), il est constitué¢ de trois termes, dont un dépendant des actions de controle

futures qui vont étre déterminées, I’autre dépendant du controle passé connu, les deux avec des

variables mesurées filtrées et indépendant des signaux de bruits futurs. L assomption que les

controles sont fournis en boucle ouverte est équivalent pour ignorer toutes les séquences du

bruit futur {n (t+j)!dans le calcul des prédictions. Soit f(t+j) une composante de y(tt])

composée de signaux (ui sont connus au temps t, par exemple.

FU+1) =[G, )~ g 1Aty +Fyy(1) et
@2.11a) FU+2) =G, (7 )=z gy ~&a JAU(D) + 1y (1), et
oir G, " =g +gi12—‘ ..
Alors les équations ci-dessus peuvent €tre réécrites sous forme de
¥ =G+ f
ou les vecteurs sont tous N*1
P[P0 A1), 50 +2)e Ju+N1°
i =[Au(r),Au(r+1),............ JAu(r+N —1)] !

F=f ) f (1 42), F+N)]

vecteur

. 3 5 # . 5 s o | \
Comme il est indiqué ci dessus, les j premiers termes en Gi(z") sont les paramétres de la

réponse unitaire et pour cela gi = g pour j =0,1,2,... <i indépendant de la particularité du

polynome G.

La matrice G est alors triangulaire inférieure de dimension N*N

(g, 0 0]

[

& & 0

&y 8y 8ol
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[l est noté que si le temps de retard k >1, les premiers k-1 lignes de G sont nuls, mais si N, est
assumé égale a k. le premier élément est différent de zéro. Cependant, comme k n’est pas
généralement connu, dans le cas des auto-ajustables, une caractéristique de "approche du GPC
est qu’une solution stable est possible chaque fois si les premiers éléments de la ligne de G sont

nuls.

A partir de la définition des vecteurs donnés ci dessus et avec
w=[w(+ Dw(+ 1), w(t+ N

La prédiction de la fonction cout de (4.2.11) peut étre réécrite
J, = EJ(L,N))

4.2.12) "

( ) = Elp-w -w)+ il

ie J, =G+ f —w) (Gt + f —w)+ A 1)

la minimisation de J, en assumant que les controles futurs sont sans contraintes résulte dans la

projection du vecteur de controle incrément

(4.2.13) T=GTG+AnT' G (w-f)

Noter que le premier élément de 77 est Au(t) ainsi le controle courant u(t) est donné par
(4.2.14) u(l) =n(l—])+§7'(w—_/')

Ou g' est la premiére ligne de (G'G+1 1)'G". Ainsi, il est inclus dans le controle un

intégrateur qui produisant un offset nul résulte pour une référence constante W(tt)) = w.
Maintenant I’équation de Diophantine (4.2.3) pour z =ldonne
] = E/. (1)A(DA(T) +F/. (1)
Et comme A(1)=0 alors Fj(1)=1 tel que f(t+])=F;y(t) est un signale dont la valeur moyenne est
égale a celle de y(t). De plus, définissant Fi(z') comme étant £, (z"")A"") ce qui donne
-l ' =l
Fi(z y)y=0-1,(z )A)y()
= y(1) ~F, Ay (1)

Ce qui montre que si y(t) est la constante ¥, telle que Ay(t)=0, alors la composante F;y(t) se

réduit a (7). Ceci, ensemble avec la commande donnée par (4.2.14) assurent I’élimination de

I’offset par une action intégrale. [22,25,26)
pe)
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IV.2.4. CHOIX DE L’HORIZON DE LA SORTIE ET DU CONTROLE [18,20]
Des travaux de simulations concernant une variété de systémes stables, instables et a
nonminimum-phase avec un temps de retard variable, ont montré que la robustesse de cette

méthode de contréle est sur le bon choix de ’horizon de sortire et de controle (N1, N; et NU)

A. Choix de N; (I’horizon minimum de la sortie) : Si le temps de retard k est connu
exactement, il n’y a pas de point a prendre N, inférieur & k, il peut avoir lieu a un calcul super
flous, dans lequel les sorties correspondantes peuvent ne pas étre affectées par la premiére
action de contrdle u(t). Si k n’est pas connu ou variable, alors N, peut étre prit égale a 1, sans

pour cela perdre la stabilité.

B. Choix de N> (I’horizon de sortie maximum): L’une des méthodes est, qu’en temps discret

« ; 7 =1 % . % 3 @
N, doit dépasser le degré de B(z"), si le systeme est a phase non minimum.

C. Choix de NU (Phorizon de contrdle) : C’est un paramétre trés important. Pour un
systeme simple (stable en boucle ouverte pouvant avoir un temps de retard et une phase non
minimum) la valeur de NU peut étre égale a 1 est donne généralement un contrdle acceptable.
En augmentant NU, la commande et la réponse de la sortie correspondante, deviennent plus
actives. D’une mani¢re générale, NU doit étre égale au nombre de pdles a proximité de la
borne de la stabilité.

Dans le cas ou un amortissement de la commande devrait avorr lieu, la valeur de A peut étre
augmentée a partir de zéro. Noter en particulier, contrairement au GMYV, que le GPC peut étre

appliqué a un systeme a non minimum de phase avec A nul |25, 26].

IV.2.5. APPLICATION AUX SYSTEMES MULTIVARIABLES :

Nous allons supposer un modéle multivariable a découplage total exprimant le comportement
entrées / sorties du systeme. Ceci, peut étre fait, en appliquant 'une des méthodes de
découplage, connu en contrdle. Par la suite, Nous obtenant un ensemble de sous systéme
(sis0), d’ou a chacun desquels, nous pouvant lui appliquer la commande GPC pour la

génération du vecteur de commande du systéme.

Soit le sous systeme siso: [ yi(t), ui(t) ]

avec ses éléments de transfert [ Ai(q™), Bi(q™") ]
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Nous allons calculer la commande Aui(t) en appliquant les étapes de calcul de la commande

GPC déja citées.

IV.2.6 SIMULATION ET INTERPRETATIONS :

La commande prédictive généralisée est appliquée au systéme d’avion en premier temps dans
un milieu non perturbé. Puis on soumis notre systeme a des perturbations de type externe et
interne afin de pouvoir tester la robustesse et les performances d’une telle commande.

Dans ce cas aussi nous avons appliqué une identification de type RLS avec un facteur d’oubli¢

variable et un pas d’échantillonnage dt=0.2s avec N,=1 et NU=1

Figures (4a,1) a (4a,3), (4b,1) a (4b,3) et (4¢,1) a (4¢,3) :

Ces figures représentent le cas ou la commande prédictive généralisée est appliquée a notre
systéme d’avion sans perturbation en faisant varier A et No. On observe une excellente
poursuite des signaux de références, avec des signaux de commandes offrant un minimum
d’énergie ; la phase de Iidentification étant primordiale pour la commande, on observe sur les
figures représentants les estimations des paramétres, une tres faible erreur d’identification. Le
caractére prédictif de cette commande est clairement mis en évidence sur les sorties du
systéme. L’amortissement de la commande est constaté effectivement en augmentant le facteur

de pesée A. L’augmentation de N, accélere la convergence.

Figures (4a,4), (4b,4) et (4¢,4) :

Dans ces figures nous allons voir les résultats de simulation pour le cas ou la commande
prédictive généralisée serait appliquée a notre systéme d’avion dans la présence d’une
perturbation constante, pour une amplitude de 10° pour le mouvement latéral et une amplitude
de 5° du signal perturbateur, pour le mouvement longitudinal. On observe que la commande
GPC garantis la stabilité du systéme, cependant, ’effet des parametres de Iestimateur des
sorties qui présentent une erreur élevée influence en mal les termes prédictifs de cette

commande.

Figures (4a,5), (4b,5) et (4¢,5):

En appliquant au systéme d’avion une perturbation externe sévere (turbulence atmosphérique
carale risée par un bruit blanc trés riche en fréquence). On observe que la commande permet de
maintenir la stabilité et la poursuite ; mais la encore le caractére de perturbation externe a

identifier et ’erreur d’identification influant énormément sur la qualité de prédiction,
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Figures (4a,6), (4b,6) et (4¢,6) :

Dans ce cas, on soumis notre avion a une perturbation interne linéaire sur masse de I’avion
(une diminution linéaire de la masse), pour une valeur de 0.1kg/s d’amplitude du signal
perturbateur. On remarque encore une fois que, la commande arrive a faire face a ces
perturbations internes, ceci en ayant des erreurs d’identification trés faibles et un trés bon
comportement en phase d’identification qui a permis I’obtention d’une excellente poursuite

avec des commandes pas plus importantes qu’en milieu non perturbé.

Figures (4a,7):

En appliquant au mouvement latéral de I’avion une perturbation interne constante sur la
vitesse du vol, pour une valeur de 10m/s d’amplitude du signal perturbateur. On remarque
qu’on arrive a une erreur d’identification trés faible; I’effet de cette phase d’identification sur la
qualité excellente de la commande, impose la poursuite exacte des signaux de références, et ne

laisse aucun doute de sa robustesse.

Figures (4a,8):

En appliquant au mouvement latéral de [’avion une perturbation interne lente (signal
sinusoidal) sur la vitesse de vol, pour une valeur de 10m/s d’amplitude du signal perturbateur.
On remarque la aussi que la commande arrive a des erreurs d’identification trés faibles et un
tres bon comportement en phase d’identification, ceci a permis d’avoir une excellente poursuite

avec des commandes pas plus importantes qu’en milieu non perturbé.
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graphes de simulation du mouvement latéral pour le contréle de B et ®
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CONCLUSION :

Les commandes auto-ajustables implicites ont été présentées dans ce chapitre et appliquées a
un systéme physique représentant le mouvement d’un avion. Il est claire maintenant et apres
de longues étapes de tests, que cette classe de commandes est efficace et tout a fait capables
d’excellentes performances. Et ¢a montre aussi que ces commandes arrivent a prendre
parfaitement en charge, des systémes non-linéaires, rapides, dont aucun modele de
connaissance n’est supposer connu a priori ; et ¢’est le cas notamment de I’avion, qui est un
systéme rapide et typiquement non-linéaire, en prenant les modéles de perturbation internes. Il
est encore vérifié, que le but de ce type de commande est atteint, a savoir qu’on obtient de tres

bonnes performances en poursuite avec un minimum d’effort ; les énergies des signaux de

commandes sont bien optimales.

D’une part, les commandes a minimum variance généralisée (GMV) ont été tres concluantes
en fournissant une plus grande flexibilité et d’autre part la commande prédictive généralisée;
en notant qu’elle est une des commandes, qui part d’un sens pratique trés astucieusement
formulé, et c’est bien ce qui explique sa nette supé€riorite en performances, comparée a toutes
les autres commandes, qui se basent, pour la plus part sur I’horizon de prédiction égale au
temps de retard du systéme, elle est connue dans le domaine mono-variables par sa capacité a
faire face a des contraintes trés variées (indiqué dans I’introduction ), ainsi que sa robustesse
élevée vis a vis des perturbations internes des systeme. Ce sont la autant de raisons sérieuses
qui nous ont amenés a proposer une extension de la commande GPC aux systemes
multivariables et appliquer cette solution a notre systéme d’avion. La commande ainsi
formulée nous a donner pleine satisfaction en fournissant d’excellentes performances en

poursuite.

Il reste a noter que les perturbations internes dles a des variations des paramétres du systeme
sont trés bien supporter par les deux commandes, car ces perturbations sont prises en compte
3 lintérieur du modéle identifié, par contre les perturbations externes testées ne sont pas
entierement prise en compte a I’intérieur du modéle provoquant des erreurs d’identification
qui affectent naturellement les performances de la commande auto-ajustable bien que la

stabilité reste garantie.
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—— Chapitre V

Les commandes auto-ajustables explicites
V. LES COMMANDES AUTO- AJUSTABLES EXPLICITES

La commande auto-ajustable explicite est basée sur un placement de pdle et ne requiére pas la
connaissance du temps de retard. Le modele physique standard décrit par 1’équation (3.1) est
estimé. Une gamme de temps de retard peut étre considérée par une surparametrisation du

polynome B. Cependant, cela conduit a un calcul additionnel, congernant la résolution de

’équation de Diophantine. [17]

A. Le cycle d’algorithmes des commandes auto- ajustables explicites

Identification des paramelic|

du systéme

A

A 4

L’approche de la
stratégie de controle

» Solution de I'équation de %
diophantine

4

> Caleule du signal
de controle

2

A

V.1 RESOLUTION DE L’EQUATION DE DIOPHANTINE

Dans I’approche de contrdle des auto-ajustables, une subroutine est insérée entre la phase

d’estimation des paramétres et celle de la génération de la commande de contrdle [17]. Par

exemple I’équation de Diophantine suivante :
5.1 A(ZHF(E") + z* B’ (") G(z)=T(z")

Ou F et G représentent deux polyndmes de degré spécifié par I’approche de la commande
utilisée. 11 est noté que le polyndme C est omit. Les polyndmes F et G doivent étre déterminés
a chaque période d’échantillonnage, en utilisant A et B et le polyndme caractéristique spécifié
de la boucle fermée. Les algorithmes pour résoudre de telles €quations sont donnés dans

Kucera (1979). Une possibilité décrite dans Edmunds (1976) est de définir :
(5.2) $() = TE MW, w()=AEn0) e yy()=B'E" -k

Ou n(1) est une séquence aléatoire, tel que (5. 2) devient une relation de régression

(5.3) (1) = F(z Yy, (1) + Gz ), (1) +erreur
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L’erreur ici est simplement die a I’ajustement des erreurs des parametres, et ’algorithme RLS
peut étre utilisé pour estimer les polyndmes [ et G, en utilisant la méme base de routine que
lors de I’estimation de 4 e/ B . Dans ce qui a précéder, le polynome C(z') a été omit, et donc
égale a I'identité, lorsqu’il sera introduit, le seul changement dans le calcul sera introduit au
niveau de polyndme T(z'), qui sera tout simplement multiplié¢ par C(z"') et I’identification des

polyndmes /* e G sera faite par I’'une des méthodes, RELS.

V.2. LA COMMANDE LINEAIRE QUADRATIQUE GAUSSIEN (LQG)

La procédure de ’approche du quadratique linéaire [17] peut aussi €tre utilisée comme une
méthode d’approche dans la classe des commandes auto-ajustables. La commande LQG auto-
ajustéble est plus appropriée pour les systémes complexes, sujets a des entrées bruitées. La
commande LQG peut aussi étre utilisée dans le cas des systémes instables en boucle ouverte ou
a phase non minimale, de méme pour les systémes multivariables avec différents retards dans

différentes boucles.

Une action intégrale est introduite par un choix approprié de la fonction codt. Le temps de
retard n’entre par explicitement dans le calcul de la commande, ainsi la magnitude du temps de
retard n’a pas besoin d’étre connue a priori. La commande possede une robustesse et des

caractéristiques de stabilité.

Soit toujours le systéme décrit par (3.1)

B ) u(t) + €C)
A 4G

y(t)zz_k n(t)+ PC

Ou A, B et C représentent des polyndmes déja définis.

s | O [6—
=

)

W € Q

+
l 9
c

ale
0
{

Fig. 5.1
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La structure du systéme est montrée dans la fig.5.1. On assume que la référence est w, d’ou —%

est sa fonction de transfert ; dans notre étude, nous allons supposer dans notre cas, que E=A
pour que w’=w=r, fixé par l'utilisateur. La sortie bruitée y est controlée en utilisant le
contréleur Iy = -Cﬁ On assume que le signal de perturbation m est stationnaire, de variables
d

aléatoires de moyenne nulle
On applique la factorisation spectrale généralisée introduite par Shaked (1976) pour I’analyse.
Soit Perreur du critére de performance et la fonction de controle de pesée dénotée
respectivement par Q; et R, et soit Q; et Qs les variances de n et w’ respectivement. Alors la
factorisation spectrale généralisée doit satisfaire

YY = (EQ,E + CQ,C)/ (A4)

YY = (BOB+ AR A)/ (A4)

Les polynémes C et Py sont stables ( plus correctement 1/C et 1/P; sont stables) et satisfait

.4 YY=CC/AAd Y =C/ A
' YY,=RR/AA—Y, =R/ A
ou le polyndme C est déja défini et
C=1tcz'+.. . +cuz®

T N 5 -1 >
C=z"C=c, +¢,, 2 +.+2

L’erreur de poursuite pour la commande est comme suit
e=r-y
et e1= (C/A)C(1) - (B/A)u + PC

Soit la fonction coflit & minimisée définie par

(5. 5) J = E{0,¢* (1) + Ru* (1)}

Théorémel

Considérant la fonction coit et le systéme décrit par (3.1), la commande optimale devient :

Io= Go/ Ho

L’équation de diophantine couplée suivante, en termes de polyndmes inconnus G, H et F

donnera I’unique solution Gy et Hy avec un degré minimum en ce qui concerne F.
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Pz *G+FA=Bz*0C
Pz *H-FB =4z *RC

Ou g=max(ny, ny, n, ).

Ces équations peuvent étre combinées pour donner I’équation suivante :

(5. 6) AH+BG=P,C

et le polyndme caractéristique en boucle fermée p.=P,C ( voir Grimble 1984)

CALCUL DE LA COMMANDE

On assume que
1. A, B, et £, sont premiers entre eux

2. L’ordre des polynomes satisfait

n,>n.-k et Ny > N,

Le degré minimum de la solution en ce qui concerne F des deux premiéres équations de
diophantine ont n; < g et ’ordre de H et G devient ny, < n, et n, < n,, respectivement. La
solution de I’équation résultante (5. 6) est unique.

Nous voyons alors que la commande (Hy, Gy ) peut étre calculée a partir de la solution d’une

seule équation de diophantine (5. 6).

Le facteur spectral Piconduit a deux types de lois de commande, dépendant de la maniére dont

1l est défini

1. Critere fixé: On assume que Q, et R, sont fixés. Pour calculer P, on requit un algorithme de
factorisation spectrale on-line. Car P; n’a pas besoin d’étre calculé a chaque instant de
période d’échantillonnage, le calcul devient long.

2. Spectrum fixé: On assume que P, est spécifié, tel que le controle du systéme sera fixé [17].

La stratégie du LQG l’auto-ajustable explicite est basée sur le principe de 1’équivalence
certaine. Une fois les paramétres du systéme physique sont identifiés, ils seront utilisés pour la

détermination de la loi de contrdle.
L’algorithme est basé sur le théoréeme 1. La version du critére fixé est donnée. En omettant

’étape ‘2’ de la factorisation spectrale et en pré spécifiant un P, fixé, on obtient la version du

spectrum fixé, qui simplifiera le calcul et conduit aussi a un contrdle robuste.

]3(\
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Algorithme de la commande LQG auto-ajustable explicite A critére fixé

Donnée : Choisir les polyndmes de pesée de la fonction colt

Etapel: Estimer les paramétres A, B, C, utilisant la méthode RELS ... et le modele
e o B

L er=—&——U
A

A
Etape 2: Calculer le facteur spectral stable P1a partir de

PP, = BBO, + AAR,

Etape 3: Calculer le contrdleur Go/Hy a partir de
AHy+BGy=P,C

n Ou: np=np-1 et ny=n,-1

Répéter les étapes de 1 a 3.

V.3 SIMULATION ET INTERPRETATIONS : .

= Nous allons appliquer La commande LQG auto-ajustable, multivaraible explicite, au systeme

d’avion sans la présence de perturbations, Puis en soumettant le systéme a des perturbations

= de type externe et interne, afin de pouvoir tester les performances de cette commande. Dans ce

cas aussi, nous avons appliqué une identification de type RLS, avec un facteur d’oublié

notre cas - n, =1 est I’ordre de AA(z"), ne=0, ny=5 et k=1, ny= ny-1 et ng=n —1.

Figures (5a,1) A (5a,3), (4b,1) 4 (5b,3) et (5¢,1) & (5¢,3) :

variable, et une période d’échantillonnage At = 0.2, avec la contrainte : n,>ne-k et ny>n. dans

— Ces figures représentent le cas ol la commande LQG est appliquée a notre systéme d’avion,

sans aucune perturbation, pour trois valeurs Qi et R;. On observe une bonne poursuite des

-~ signaux de références, sans aucune erreur statique, avec un signal de commande a énergie

minimale. Les paramétres du modéle convergent moins rapidement que les cas précédents,

= avec une trés faible erreur d’identification.

- Figures (5a,4), (Sb,4) et (Sc,4):

Dans ces figures, nous allons voir les résultats de simulation pour le cas ou la commande LQG

est appliquée a notre systéme d’avion, dans la présence d’une perturbation constante, pour une

140—
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valeur de 10° d’amplitude du signal perturbateur pour le mouvement latéral et de 5° pour le
mouvement longitudinal. On observe que la commande LQG garanti la stabilité du systeme, en
préservant toujours la bonne poursuite avec la présence d’un dépassement au début du
controle, dii & I’effet des paramétres de I’estimateur qui présentent une erreur sous I’effet des

perturbations, influant en mal la sortie dans le régime transitoire.

Figures (5a,5), (5b,5) et (5¢,5):

En appliquant au systeme d’avion une perturbation externe sévere (turbulence atmosphérique )
caractérisé par un bruit blanc, trés riche en fréquence. On observe que la commande permet de
maintenir la stabilité et la poursuite ; mais la encore le caractere de perturbation externe a
identifier et erreur d’identification influant énormément sur la qualité des signaux de sortie et

de commandes,

Figures (5a,6), (5b,6) et (5¢,6) :

Dans ce cas, on soumis le systeme d'avion a une perturbation interne linéaire di a la diminution
linéaire de la masse de 0.1ke/s. On remarque encore une fois, que la commande arrive a faire
face & cette perturbation interne et ceci en ayant des erreurs d’identification tres faibles et un
trés bon comportement en phase d’identification qui a permis ’obtention d’une bonne

poursuite avec des commandes pas plus importantes qu’en milieu non perturbe.

Figures (4a, 7):

En appliquant au mouvement latéral de I’avion une perturbation interne constante sur la vitesse
du vol de 10m/s d’amplitude du signal perturbateur. On remarque qu’on arrive a une erreur
d’identification trés faible ; I’effet de cette phase d’identification sur la qualité excellante de la
commande, impose une bonne poursuite des signaux de références, et ne laisse aucun doute de

sa robustesse.

Figures (4a, 8):

En appliquant au mouvement latéral de I’avion une perturbation interne lente (sinusoidal) sur
la vitesse de vol pour une valeur de 10° d’amplitude du signal perturbateur. On remarque la
aussi que la commande arrive a des erreurs d’identification trés faibles, et un trés bon
comportement en phase d’identification, en ayant une excellante poursuite avec des

commandes pas plus importantes qu’en milieu non perturbé.
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Béta et référence en ° Phi et référence en °
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Fig. (5a.1) la commande LQG sans perturbation avec R1=[0.235 0 ; 0 0.139] et
QI1=[0.350; 0 0.35]
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Fig. (3a’.1) Uestimation des paramétres (A1, B0, Bl, B2, B3 et B4)
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les commandes auto-ajustables explicites

Phi et référence en °
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Béta et référence en ©
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Béta et référence en ° Phi et référence en °
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Graphes de simulation du mouvement longitudinal pour le controle de u
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U et référence en ©
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Chapitre V. les commandes aulo-ajustables explicites

CONCLUSION:

La commande auto-ajustable LQG, a critere quadratique, multivariable, a fait 1’objet du
présent chapitre. La synthése et I’analyse de la commande a été suivie par son application a un

systéme d’avion.

Cette commande est connue comme une commande trés robuste, vérifiée d’ailleurs au cours
des tests applicatifs. Cependant, le comportement dynamique, ou transitoire du systéme
lorsqu’on lui applique ce type de commande, n’est pas connu a I’avance ; Seulement que, le
critére de cette commande est trés robuste, et stable vis-a-vis des perturbations de toute
nature. Cela se voit particuliérement lorsque le systeme subit des perturbations d’origines
externes. Il est encore a noter que le comportement dynamique ou transitoire de cette
commande n’est pas connu & l’avance; seulement, le critere de performance assure les
meilleurs compromis entre la réponse transitoire et le temps de réponse d’une part, et entre le
régime permanent et I’erreur de poursuite d’autre part. Ceci étant fait que sa fonction cout
permet de minimiser I’énergie en entrée et en sortie, qui nous a évité quelques instabilitées,

notamment lors de la présence d’une perturbation du type turbulence atmosphérique.

La commande LQG nécessite un grand effort de calcul comparé aux autres types de
commandes. D0 a I’implémentation de la phase de détermination des paramétres de la
commande & partir des parametres du systeme estimé, et ceci en résolvant I’équation de

Diophantine.
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Comparaisons, conclusion et perspectives

INTERPRETATIONS GENERALES DES RESULTAS OBTENUS:

Notre étude a été entreprise, dans le but d’introduire la notion de robustesse, dans la synthése
de commandes de vol, d’un avion rigide, représenté par un systéme linéarisé par la théorie des
petites perturbations. Les résultats obtenus par simulation sont regroupés dans les tableaux

recapulatifs, donnés dans les pages suivantes ; et qui ont permis de mettre en évidence les

points suivants :

e L’implémentation des algorithmes des commandes linéaires pour notre systeme, dans le
cas ou il serait soumis a des perturbations qui le rende non-linéaire, n’est pas souhaitable.
La détermination des coefficients de la commande limite la marge de tolérance du
systéme, vis 4 vis ces différentes perturbations. Au-dela de cette limite, notre systeme
devient soit instable, soit il présente des erreurs de sorties, et des commandes trés grandes,
soit il ne suit pas la référence choisie.

e Le chois de ’amplitude de la référence influe sur I’erreur de sortie du systeme.

e Le type de perturbation joue un role sur I’erreur de sortie. L influence d’une perturbation
sévere est plus importante que celle d’une perturbation constante, qui apparait clairement
au niveau des erreurs de sortie et la forme des commandes.

e L’amplitude du signal perturbateur joue un rdle important sur la robustesse de la
commande.

e La commande GMV présente une excellente poursuite de la référence dans la présence
des perturbations internes et externes. L’erreur de sortie s’annule toujours apres une phase
transitoire qui différe d’un cas a un autre. L’augmentation des deux parameétres A et €
réduit I’erreur de sortie du systéme et accélére la convergence respectivement.

e La commande GPC est nettement plus robuste, en permettant une convergence plus
rapide. Seulement que dans ce cas, on voit nettement que le découplage permet I’obtention
des commandes moins grandes que les cas précédents. Les paramétres estimés présentent
des erreurs d’identification négligeables par rapport a ceux obtenues par la commande
GMV. L’effet du paramétre A apparait sur la diminution des oscillations du signal de
sortie, par contre I’augmentation du paramétre N2 rend la commande plus active, c’est &
dire, il accélére la convergence.

e La commande LQG fournit d’excellents résultats. La commande reste toujours robuste

lorsque le systéme est soumis aux différentes perturbations. L’erreur de sortie est
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négligeable, et nécessite des commandes trés rapides et trés oscillatoires ainsi qu’une

connaissance préliminaire des bornes des paramétres du systéme physique.

COMPARAISONS :

Commandes

Sans perturbations

Par retour d’état

Appliquée dans le cas latéral. La poursuite du signal de référence est
parfaite, avec une présence d’un dépassement d’amplitude non
considérable. L’absence d’une erreur statique, en régime permanent,
sauf pour le cas ou £=0.2

Par retour d’état avec
action intégrale

Appliquée dans le cas latéral. Robustesse, avec une convergence
rapide, sans dépassement et sans erreur statique a mentionner en
régime permanent.

GMYV avec
identification RLS

e Pour le contréle du mouvement latéral: cette commande est
robuste, la convergence est assez rapide, avec la présence d’un
dépassement au niveau de @ et de . Les parametres estimés
présentent une erreur d’identification négligeable en régime
permanent.

e Pour le controle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée, la convergence est rapide avec un léger dépassement.
Les parameétres estimés présentent une erreur considérable

GPC avec
identification RLS

e Pour le controle du mouvement latéral : cette commande est tres
robuste, la convergence est trés rapide, avec la présence d’un
léger dépassement au niveau de ® et de . Les parameétres estimés
convergent trés rapidement vers les valeurs désirées, et I’erreur
d’identification est négligeable.

e Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée la convergence est rapide du systeme physique ainsi que
les paramétres estimés avec une commande excitée en régime
transitoire.

LQG explicite avec
identification RLS

¢ Pour le contrdle du mouvement latéral : robustesse, convergence
rapide, avec la présence d’un léger dépassement au niveau des
deux sorties. Les paramétres estimés convergent vers les valeurs
désirées, avec une faible erreur d’identification.

e Pour le contréle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée, avec une poursuite parfaite du signal de référence, et les
paramétres estimés présentent une erreur d’identification
négligeable.
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Commandes

Avec perturbations externes constantes

Par retour d’état

Appliquée dans le cas latéral. La poursuite du signal de référence est
assurée, avec la présence d’une erreur statique, de plus en plus
importante, a chaque fois que la perturbation est plus importante;
nécessitant des commandes supérieures a celles obtenues dans le cas
sans perturbations

Par retour d’état avec
action intégrale

Appliquée dans le cas latéral. La poursuite du signal de référence est
parfaite, sans la présence d’une erreur statique, méme en augmentant
a chaque fois I’amplitude de la perturbation. Les commandes
deviennent plus importantes, quant la perturbation augmente

GMYV avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est
robuste, avec une convergence assez rapide. Le dépassement ( ou
diminution) est assez considérable au début du contrdle, causer
par I’erreur d’identification, di a I’application de perturbations.
Ce dépassement est plus important, quand la perturbation
augmente.  Les parametres estimés présentent une erreur
d’identification négligeable, en régime permanent.

e Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée, la convergence est rapide, avec un dépassement
considérable au début du contrdle. Les parametres estimés
présentent une erreur.

GPC avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est trés
robuste, vis a vis ces perturbations. La convergence est tres
rapide, avec la présence d’un dépassement, da aux perturbations.
Les paramétres estimés convergent trés rapidement vers les
valeurs désirées, et I’erreur d’identification est négligeable.

e Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée, la convergence est rapide du systéme physique ainsi que
les paramétres estimés avec une commande toujours excitée en
régime transitoire. Le dépassement devient de plus en plus
considérable & chaque fois que les perturbations augmentent

LQG explicite avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : robustesse, convergence
rapide avec la présence d’un leger dépassement des signaux de
sorties, présentant des oscillations.. Les paramétres estimés
convergent vers les valeurs désirées, avec une faible erreur
d’identification.

e Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée avec une poursuite parfaite du signal de référence et les
paramétres estimés présentent une  erreur d’identification
négligeable.

166




Comparaisons, conclusion et perspectives

Commandes

Avec perturbations externes sévéres

Par retour d’état

Appliquée dans le cas latéral. La poursuite du signal de référence
avec la présence d’une erreur statique de plus en plus importante a
chaque fois que la perturbation est plus importante nécessitant des
commandes riches en fréquences, et supérieures a celles obtenues
dans le cas sans perturbations

Par retour d’état avec
action intégrale

Appliquée dans le cas latéral. La poursuite du signal de référence est
parfaite sans la présence d’une erreur statique méme en augmentant a
chaque fois I’amplitude de la perturbation. Les commandes sont plus
excitées que le cas précédant, cette excitation qui devient plus
important quant la perturbation augmente

GMYV avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est
robuste avec une convergence assez rapide. Les commendes
présentent une richesse en fréquence a chaque fois que les
perturbations augmentent.

e Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée la convergence est rapide. Les paramétres estimés
présentent une erreur moins considérable. Le signal de commande
est riche en fréquence pour des niveaux de perturbations élevés

GPC avec
identification RLS

e Pour le controle du mouvement latéral : cette commande est tres
robuste, la convergence est trés rapide avec la présence d’un
dépassement di aux perturbations Les paramétres estimes
convergent trés rapidement vers les valeurs désirées, et I’erreur
d’identification est négligeable.

e Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée la convergence est rapide du systéme physique ainsi que
les paramétres estimés avec une commande riche en fréquence.

LQG explicite avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : robustesse, convergence
rapide avec la présence d’un léger dépassement. Les parametres
estimés convergent vers les valeurs désirées, avec une faible
erreur d’identification. Le signal de commande, comme dans tous
les cas précédents.

e Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée avec une poursuite parfaite du signal de référence et les
paramétres estimés présentent une erreur d’identification
négligeable. Le signal de commande, comme dans tous les cas
précédents.
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Commandes

Avec perturbations internes causée par la diminution de la masse

Par retour d’état

Appliquée dans le cas latéral. Robustesse et poursuite du signal de

référence. Les commandes présentent des piques.

Par retour d’état avec
action intégrale

Appliquée dans le cas latéral. Robustesse et poursuite du signal de

référence, avec des commandes lisses.

GMYV avec
identification RLS

Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est
robuste avec une convergence assez rapide. Les parametres
estimés présentent une erreur d’identifications négligeable en
régime permanent. la perturbation est prise a Dintérieur du
systeme

Pour le contréle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée la convergence est rapide. Les paramétres estimeés
présentent une erreur moins considérable

GPC avec
identification RLS

Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est tres
robuste, la convergence est trés rapide. Les parametres estimes
convergent trés rapidement vers les valeurs désirées, et I’erreur
d’identification est négligeable.

Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée la convergence est rapide du systéme physique ainsi que
les paramétres estimés avec une commande toujours excitée en
régime transitoire. Le dépassement devient de plus en plus
considérable a chaque fois que la perturbation augmente

LQG avec
identification RLS

Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est tres
robuste, la convergence est tres rapide. Les parametres estimeés
convergent trés rapidement vers les valeurs désirées, et I’erreur
d’identification est négligeable.

Pour le contrdle du mouvement longitudinal : la stabilité est
assurée la convergence est rapide du systéme physique ainsi que
les paramétres estimes avec une commande toujours excitée en
régime frangitoire.
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Commandes

Avec perturbations internes de la vitesse ( constantes)

Par retour d’état

Appliquée dans le cas latéral. La poursuite du signal de référence
avec la présence d’une erreur statique de plus en plus importante a
chaque fois que la perturbation est plus importante nécessitant des
commandes inférieures a celles obtenues dans le cas sans
perturbations qui représentent des piques de plus en plus importants

Par retour d’état avec
action intégrale

Appliquée dans le cas latéral. La poursuite du signal de référence est
parfaite sans la présence d’une erreur statique méme en augmentant a
chaque fois 1’amplitude de la perturbation. Les commandes
deviennent plus importantes et plus excitées quant la perturbation
augmente

GMYV avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est
robuste avec une convergence assez rapide. La perturbation est
entiérement prise a I’intérieur du modele. Les commandes devient
moins importante que celle obtenus dans les cas non perturbés

GPC avec
identification RLS

e Pour le controle du mouvement latéral : cette commande est tres
robuste, la convergence est trés rapide. Les parametres estimés
convergent trés rapidement vers les valeurs désirées, et ’erreur
d’identification est négligeable.

LQG explicite avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : robustesse, convergence
rapide. Les parametres estimés convergent Vers les wvaleurs
désirées, avec une faible erreur d’identification.

Commandes

Avec perturbations interne de la vitesse ( sinusoidale)

Par retour d’état

Instabilité (en présence de cette perturbation le systeme devient non-
linéaire, ainsi ce type de commande ne peut lui faire face)

Par retour d’état avec
action intégrale

Instabilité (pour la méme raison que la commande linéaire par retour
d’état)

GMYV avec
identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : cette commande est
robuste avec une convergence assez rapide. La perturbation est
entierement prise a I’intérieur du systéme. Les parametres estimes
présentent une erreur d’identifications négligeable en régime
permanent.
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e Pour le contrdle du mouvement latéral: cette commande est trés |
robuste, la convergence est tres rapide. Les parametres convergent
trés rapidement vers les valeurs désirées, et |erreur
GPC avec d’identification est négligeable.

identification RLS

e Pour le contrdle du mouvement latéral : robustesse, convergence

rapide avec la présence d’un léger dépassement. Les parametres
LQG explicite avec estimés convergent vers les valeurs désirées, avec une faible
identification RLS erreur d’identification.

CONCLUSION :

Deux classes de commandes ont été désignees et appliquées en simulation, la classe des
commandes linéaires et celles des auto-ajustables, pour le contrdle de vol d’un avion rigide
du type AIR-BUS A300. Plusieurs simulations ont été testées, pour voir ’efficacité de ces
commandes.

L’application de ces commandes a montré une grande stabilité, une trés bonne poursuite des
séquences de références et une robustesse élevée. Nous avons simulé les deux modeles,
latérale et longitudinal sans perturbation, par la suite nous avons introduit les différentes
perturbations externes, telle qu'une rafale de vent ou un mauvais positionnement des
gouvernes, et des perturbations internes, telle qu’une diminution de la masse de I’avion ou

une perturbation de la vitesse du vol, tout en respectant les contraintes imposées sur ’entrée et

sur la sortie.

Enfin, nous pouvant conclure que malgré la robustesse des commandes linéaires, appliquées a
un systéme linéaire, notamment la commande linéaire multivariable par retour d’état avec
action intégrale, du fait, qu’elle résiste aux perturbations externes, les commandes actives
restent plus robustes, notamment le GPC. En effet, elle permet a la fois de faire face, a un
systéme a phase non minimale, au probleme de surparametirisation, a la variation du temps de
retard, aux perturbations externes et internes, aux non-linearités. On remarque aussi que le
facteur de pondération de la commande GPC est plus faible. Sans oublier de dire, qu’elle est
capable de minimiser I’énergie en sortie et en entrée, ce qui n’est pas le cas de la commande
LQG, malgré qu’elle offre une bonne stabilité face a toutes variations internes ou

perturbations externes, avec un temps de réponse plus court. Mais la commande GPC reste en
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particulier tres robuste vue qu’elle est capable de surmonter tout genre de probléme rencontré

par les autres commandes, avec un facteur de pondération fixe et trés faible.

PERSPECTIVES :

Cette étude nous a permis d’enrichir nos connaissances sur le domaine vaste du contrdle, et en
particulier sur le controle de vol, sachant que le transport aérien fut ’un des moyens les plus
utilisés a nos jours. Pour des raisons de sécurité, ce travail peut étre étendu en controlant la
dynamique complete de I’avion avec les deux mouvements latéral et longitudinal couplés

représentés par un systeme non-linéaire. On aura, alors affaire a un systeme MIMO non-

linéaire sous forme d’équations différentielles {;'= f(x, t)} avec neuf états a contréler (les
vitesses angulaires, les vitesses linéaire et les positions angulaires). On peut aussi introduire la
flexibilité de la structure dans la modélisation, ainsi que la variation de la masse et de la
structure, pour pouvoir controler un avion souple de grande performance. Pour améliorer le
controle des commandes actives, on pourra ajouter le controle par rapport a un modele de
référence, afin de diminuer le plus possible de I’erreur de sortie ou appliquer diréctement la
commande GPC étendue, en prenant en considération les contraintes imposées sur le systeme,
et inclure un dispositif de supervision qui peut entrée en action lorsque les limites de ces
contraintes ne sont plus respecter, ceci concernant les limites imposées sur ’entrée, la sortie et
les dépassements. Concernant le test de robustesse des commandes, nous pouvant appliquer a
notre systéme, d’autre type de perturbations externes ou exciter d’autres parameétres internes,
tel que la présence d’ondes acoustiques dans le domaine de vol, qui peuvent affecter tout le
processus aérodynamique et par conséquent, perturbent touts les paramétres de coefficients de

stabilité.
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A. DESCRIPTION DES COMMANDES ET GOUVERNES :

Les commandes qui sont a la disposition du pilote sont :

a) La commande de profondeur qui déplace la gouverne de profondeur:
Volet situé généralement & I’arriere de I’avion ; le braquage de cette commande crée un couple

de tangage, tendant a faire cabrer ou piquer I’avion.

b) La commande de gauchissement qui déplace les ailerons:
Volets situés au bord de fuite, extrémité de la voilure et qui ont pour role de détruire
partiellement la portance sur I’'une ou ’autre des demi-voilures ; le braquage de ces gouvernes

crée un couple de roulis, tendant a faire incliner I’avion a droite ou a gauche

ces deux commandes sont regroupées sur le manche :
- En poussant ou en tirant le manche on crée un couple de tangage piqueur ou cabreur.
- En déplagant le manche a gauche ou a droite on crée un couple de roulis faisant baisser

I’aile gauche ou droite (I’avion tend a rester perpendiculaire au manche).

¢) la commande de direction qui déplace la gouverne de direction:
Volet placé au bord de fuite de la dérive. En appuyant avec le pied droit on crée un couple de

lacet déplagant le nez de ’avion vers la droite.

Cependant, ces trois commandes permettent au pilote d’étre maitre de Iattitude instantanée de
Pavion. A I’aide de la profondeur il modifiera Iincidence, avec la direction il modifiera le

dérapage et a I’aide du gauchissement, il fera tourner ’avion autour du vecteur vitesse.

B. DEFINITIONS DES MODES ASSOCIES AU MOUVEMENT LATERAL ET
LONGITUDINALE

L’étude de la dynamique de I’avion, correspondant aux mouvements de I’avion lorsqu’il est
perturbé et avant qu’il ne rejoigne un état d’équilibre introduit la notion de modes associés a

cette dynamique. Ces modes seront cités comme suit:

B.1 LE MOUVEMENT LONGITUDINAL:
Nous avons trouvé que I’équation caractéristique du mouvement longitudinal est du cinquieme

ordre: d=(s-5s1) (s* + 2&,00 + Om’) (8> + 2500 + 02’
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Ou autrement, d =(s-s1)) [(s-a)" + b ][ (s - p)’ + q°], avec sy, la valeur propre réelle, a+1b
et ptiq les valeurs propres imaginaires conjuguées deux a deux de cette équation
caractéristique. Nous voyons donc clairement que le mouvement longitudinal posséde trois

modes et qui sont:

B.1.1. Le mode d’oscillation d’incidence (fortement amortie): Ce mode est déterminant
pour les qualités de vol longitudinal. En effet il se situe dans une plage de fréquences tres
glevée par rapport aux fréquences de pilotage, dont la limite supérieure voisine le Hertz. Il est
donc difficile 4 maitriser, de plus avec un mauvais réglage de Pavion, il peut devenir instable.
La fréquence et la pulsation de ce mode sont obtenus a partir des racines correspondantes aux

états o et , qui sont conjugues.

B.1.2. Le mode d’oscillation phagoide (faiblement amortie): Ce mode présente un intérét
important puisqu’il peut s’analyser directement «a la main ». Il ne crée pas de difficultés
majeures pour le réglage des qualités de vol puisqu’il est lent et quasiment toujours stable bien
que mal amorti. C’est donc un mode facilement pilotable autant par le pilote que par le pilote
automatique. C’est aussi le premier mode découvert expérimentalement et ensuite analysé par

LANCHESTER & la fin du siécle dernier. Les caractéristiques de ce mode sont obtenues a

partir des poles des deux états u et y qui sont aussi conjugués

B.1 3. Le mode de rappel de propulsion (apériodique): ce mode apériodique et tres lent est

lié a I’étude du vol équilibré en montée ou autrement dit a I’altitude (H).

B.2 LE MOUVEMENT LATERAL:

Nous avons trouvé que I’équation caractéristique du mouvement latéral est du quatrieme
ordre : d = (s - s1) (s — 52) (s* + 2E@q + @, ), ou autrement, d = (s - s)(s—s2) [ (s~ a)’ + b%],
avec s; et s, deux valeurs propres réelles et a+ib la valeur propre imaginaire conjuguce de
cette équation caractéristique. Nous voyons donc clairement que le mouvement latéral possede

trois modes et qui sont:

B.2.1. Le mode d’oscillation de dérapage: Ce mode est souvent désigné par I’appellation
roulis hollandais. En effet, il s’agit fondamentalement d’une oscillation entre le dérapage P et
la vitesse de roulis r, de telle sorte que cette oscillation provoque un mouvement de roulis tres

sensible pendant le vol.
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B.2.2. Le mode spiral: ce mode apériodique est associer a I’équation cinématique ® et par la
suite il engage I’angle d’azimut ¥ avec B~0; ¢’est un mouvement tres lent caractérisé par une
racine prédit que, le mode spiral serait stable, il n’est pas pourtant le cas en pratique, car cette
racine, méme qu’elle soit négative mais trés proche de I’axes imaginaire, d’ou en peut avbir un

spiral divergent, comme en peut avoir un spiral convergent. .

B.2.3. Le mode de roulis: ce mouvement engage fondamentalement I’angle de roulis @ avec

Y=p=0.

C. ORIENTATION DE L’AVION :

Pour décrire I’orientation de I’avion par rapport a la terre, il suffit de décrire le systéme d’axes
Oxyz liés & I’avion par rapport au systéme d’axes li€s a la terre.

Pour cela on considére que le systéme d’axes Oxyz est translaté parallélement a lui-méme
jusqu'a ce que son origine coincide avec le centre de gravité de I’avion C.

L’orientation de ’avion est donnée par une série de trois rotations consécutives, dont I'ordre
est important parce que, ces angles ne sont pas orthogonaux, ils sont appelés les angles

d’EULER, et le systéme d’axes est appelé systeme d’axes ’EULER.

I’avion est initialement supposé orienté de maniére tel que ces axes Oxyz seraient paralléles au

systéme d’axes terrestre, puis il sera soumis aux trois rotations suivantes :

1- une rotation d’angle positif ¥ autour de Oz, amenant les axes a Oxlylz, ce mouvement est

le mouvement de lacet: AX
B x

d’ou :

x1 = Cos¥ x+sinty

yl =-sin¥ x+ Cos¥ y

zl=2z

FIG A
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2- Une rotation d’angle positif ® autour de Oy1, amenant les axes a Ox2ylz2, ce mouvement

est le mouvement de tangage.

d’ou:

x2 = cos® xI -sin® zl

z2=sin® x1 + CosO zl

- 3- Une rotation d’angle positif ® autour de Ox2, amenant les axes a Ox2y323. ce mouvement

est le mouvement de roulis

d’ou :

x3 =x2

y3 = Cos® y2 +sin® z2

— z3= -sin® y2 + Cos® z2
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D. PREUVE DE STABILITE EN PRESENCE DE PERTURBATION:

Considérons notre systéme d’avion dans le cas de présence de perturbations extérieures décrit

par I’équation d’état suivante:

= Ax(i)+ Bu(t) +d(1)
avec:
- pour le mouvement latéral
dim(x) = 4*1 ; dim (u) = 2*1 ; dim (A) = 4*4; dim (B) = 4*2 ; dim (d) = 4*1
-pour le mouvement longitudinal

dim(x) = 5*1; dim (u) = 1*1; dim (A) = 5%5 - dim (B) = 5*1 ; dim (d) = 5*1

Le terme d(t) représente un vecteur qui englobe les perturbations extérieures appliquées au
systeme.

Une étude de stabilité a été développée par LYAPUNOVE, assure que pour un systéme stable
en boucle ouverte de telle sorte que les valeurs propres de A sont a parties réelles négatives,
soumis & des perturbations externes bornées et si Ierreur statique est limitée (bornée), le

systéme est donc stable en boucle fermée ( pour plus de détaille, voire [S3]).

Théoréme de LYAPUNOVE :

La perturbation d(t) est bornée et I'erreur e = r-y est bornée = le systéme est stable en présence

de cette perturbation.
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