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RESUM E

La commande de vol classique consistea discetiser I'enveloppe de vol, en y choi-
sissant un ensemble de points de fonctionnement, eta concevoir des controteur
lireaires locaux pour chacun de ces points. Toutefois cette nethode demande un

e ort de conception important.

Un des principaux e s de la commande de vol moderne est de se cegager de ces
contraintes gracea la conception de lois de commande non lireaires et/ou adapt

tives bases sur des mockles non lireaires d'avion.

L'objectif de ce nemoire est de cevelopper une commande de vol non lireaire, per
mettant de controler un aeronef en angle d'attaque , en angle de cerapage et

en angle de roulis .

La premere phase de cette recherche consistea identi er les coe cients sedyna-
miques de l'avion de manere pecise. Pour cela, une structure innovantea base de
eseaux de neurones est ceveloppee. Celle-ci atteint les performanceés pecision
esiee tout enetant de taille restreinte. Elle pesente I'avantage de pouvoir &tre
facilementetendue par un apprentissage en ligne, caraceristique qui lui peritea

d'étre utilie dans le futur par une commande de vol recon gurable.

En deuxeme phase, une loi de commande par inversion dynamique dont les parane-
tres sont donres par le module d'identi cation peedent est cevelopee. L'identi -
cation pecise des coe cients sgerodynamiques permet de restreindre les eurs
de mocklisation et I'utilisation d'une dynamique cesiee de type proportionnel +

inegral permet alors d'assurer une certaine robustesse au controleur.

Letude se termine sur l'utilisation d'une boucle de commande pedictive, appliqiee

au syseme lirearige par retour de sortie, qui permet d'anticiper les changaents de



trajectoires et de limiter les e orts sur la commande. La robustesse de ce cair

n'est cependant pas traiee et reste materea recherche future.

Une application au Fighting Falcon F-16 est faite par simulation sous MatLab
et Simulink. Contrairementa la majorie des travaux publes qui se basent sur
des moctles a&erodynamiques lireaires, le mocele arodynamique utilise est dirés
ment celui elaboe par la NASA suite a des essais en sou erie (Nguyen et al,
1979) et est hautement non lireaire. Le module d'identi cation, developge sur
'ensemble de l'enveloppe de vol du F-16, comprend un nombre de eseaux de
neurones su semment restreint pour &tre impemene sur un processeur neuronal
existant et ealise bien les objectifs de pecision. La commande de vol par inve
sion dynamique est ensuite teste sur une trajectoire donree, en premier lieu ave
un mockle aerodynamique parfait puis avec un mockle serodynamique \eel" du
F-16. Les performances sur cette trajectoire con rment que les objestifle suivi
de trajectoire sont atteints et est un premier point positif pour la cemongtation

de la robustesse de cette loi de controle.

Les objectifs de ce projet ontek atteints : un syseme de commande d'aitiude
non lireaire, qui n'a pas recours au cecouplage des mouvements longitudinaux et

lakeraux et qui obvie au \gain scheduling”, aet cevelopge.



ABSTRACT

Classical ight control is achieved with linear controllers that are scheduledver
the entire ight envelope. This approach, although quite straightforward, is tdious
and may not be adequate for ying operations at a distance from the linearised
region. Thus modern ight control aims at developing non linear and/or adaptive
control laws, based on non linear plant models, which are valid over the entire hg

envelope.

The objective of this theses is to develop such a control law, is order to commaa

the aircraft's angle of attack , sideslip angle and roll angle .

In the rst place, the aircraft's aerodynamic coe cients are identi ed with precision
over the entire ight envelope. To do so, a novel architecture based on nelra
networks is developed. It achieves the desired performances, and is of &oeable
size with regards to the number of neural networks it contains. This architegte
can be easily extended to the on line identi cation needed for recon gurable ight

control.

In the second place, a dynamic inversion control law, the parameters of which
are issued by the neural identi cation module, is developed. The use of precise
aerodynamic coe cient estimates enables limited model errors, and provides an
improved robustness of the control law when the desired dynamics is generated by

a proportionel+integrator feedback.

The research ends on an extension of this control law by a predictive command.
This command, based on the feedback linearised model of the plant, anticipates
changes in the reference trajactory and limits the control e ort. Howewvethe

robustness of this control law was not part of this research and remains to be

studied.



The theoretical results are applied to theFighting Falcon F-16 through simulation

on a MatLab and Simulink platform. The neural identi cation module contains a
limited number of networks, and achieves the desired precision performance. The
dynamic inversion command is then tested on both a perfect model and a \reel"
model of the plant. In both cases the results con rm that the reference wasrcectly

tracked. This is a positive premise for the robustness of this control law.
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INTRODUCTION

Des le milieu du 2G@me secle, les concepteurs d'aeronefs comprennent les avan-
tages de remplacer le syseme de commande de vol hydraulique ou necanique en
boucle ouverte par une commande analogique en cha™me fernee, dite \ y-by-wire".
Les commandes de vol electriques permettent une nette eduction de masse et
augmentent la exibilie en eponse du syseme. Elles permettentegalemenhune
meilleure man uvrabilie et une augmentation de la scurie (notamment visa-vis

du cecrochage). En outre les con gurations aerodynamiques instables ne sont plus
a exclure de I'enveloppe de vol, ensemble des con gurations de l'avion admissibles
et controkes. Ces con gurations sont particulerement ineressates pour les avions
militaires, car elle impliquea la fois une meilleure e cacie a&rodynamique et une

furtivie accrue.

Motivation

La commande de vol classique consistea discetiser I'enveloppe de vol, en y choi-
sissant un ensemble de points de fonctionnement, eta concevoir des controteur
lireaires locaux pour chacun de ces points. Toutefois cette nethode, dite de@or
grammation des gains ou \gain scheduling”, bien que simple et e cace eta laquelle
les industriels font con ance du fait de sonetablissement sur le long terme et de ses
esultats scuritaires dans les conditions nominales, demande un e ort de concep-
tion important et une identi cation lourde. De plus si I'avion est merea se trouver
dans des conditions de vol trop eloigrees de la egion lireariee, la stabiliedu

syseme peut etre compromise ; il faut donc discetiser I'espace detat ave nesse.



Un des principaux ces de la commande de vol moderne est de se degager de
ces contraintes grace a la conception de lois de commande non lireaires et/
adaptatives bases sur des moceles non lireaires d'avion.

Ce nmemoire s'ineresse en particuliera l'utilisation des eseaux de neurones dans

une telle application.

Etat de l'art

Des les anrees 1950, les chercheurs portent leur inerét sur le cel@pement de la
commande adaptative en vue de concevoir des autopilotes pour des a&ronefsa haute
performance. En e et, de tels avions fonctionnent sur une large plage de viteseés
d'altitudes. Il est mis enevidence que les lois de contrble lireaires usuelles, sait
gain constant, sont adaptesa une condition de fonctionnement particuleremais
pasa lI'ensemble du egime de vol (Calise & Rysdyk, 1998a). Toutefois le probie

de la commande adaptative appliqieea la commande de vol etait trop complexe
par rapport aux techniques eta la puissance de calcul des processeurs disponibles
a lepoque. La technique de programmation des gains, ou \gain scheduling”, est

alors jugee la nethode la plus adaptea la commande de vol.

Ce n'est qu'au milieu des anrees 1980, que des nethodes de contrble non liregire
sont appliglees, dans la treorie,a la commande de vol. Une des premeres netdes
utilisees pour la commande de vol non lireaire est l'inversion dynamique, une tech-
nigue qui transforme un syseme initial non lireaire en un syseme esultant a
dynamique lireaire (Meyer, Su & Hunt, 1984). Initialement elle est utilisee pour
contrbler certaines sorties speci ques du syseme (Lane & Stengel, 188 Mais
la robustesse de ce contrbleur laissea desirer. Dans les applications suiesde
l'inversion dynamiquea la commande de vol, la dynamique de vol est £paee en

deux ensembles: celuia dynamique lente et celuia dynamique rapide (Sun &



Clarke, 1994). Une premere boucle externe contrble lesetats lentgeé angles sig-
ni catifs) en utilisant les etats rapides (les taux de rotation signi catifs) comme
entee et une boucle interne controéle lesetats rapidesa partir des erges eelles du
syseme gkvateur, ailerons et gouvernail). Toutefois la stabilie en oucle fernee
n'est pas pour autant assuee, du fait que I'hypotlese d'une telle sparationre
egime lent et rapide n'est pas toujours valicke. La solution propose par Esmde
(1997) pour le probeme de benchmark GARTEUR utilise une telle inversion, et
ajoute au contrbleura inversion dynamique non lireaire un contréleuraegulation
lireaire quadratique an de parvenir aux objectifs de performances. Une autre
di cule rencontee lors de la conception d'un contréleura inversion dynamique
est qu'il recessite un mockle complet et pecis de la dynamique de vol, y compris
des coe cients a&rodynamiques comme le soulignent Lee & Kim (2001). Ainsi
I'identi cation du syseme fait partie inegrante de la conception d'un contréleur

non lireaire.

Les eseaux de neurones sont particulerement adapes pour l'identi cation ele
contrble de sysemes dynamiques variant dans le temps (Narendra & Parthasalngt
1990), a fortioria la commande de vol.

La nmethode la plus simple pour construire un syseme de commande de vol a
eseaux de neurones est l'inversion directe du mocele matrematique de I'avion sur
I'ensemble de I'enveloppe de vol. Avec des nethodes classiques une telle inver-
sion n'est pas triviale comme il aee souligre peecdemment, mais l'utilisation de

eseaux de neurones y est adapee (Huang et al, 1992).

Les eseaux de neurones pouvant approximer de manere pecise toute fonction
continue inconnue, leur utilisation pour l'identi cation au sein de la commande
pedictive de sysemes hautement non lireaires appara'tegalement comme un cho
naturel, que ce soit pour un mockle lireaire d'aeronef (Nho & Agarwal, 1999) ou

pour un processus industriel non lireaire (Zamarreno & Vega, 1999). Classi



ment la commande pedictive est utilie dans des processus industriels dont les
constantes de tempsetaient lentes. Mais l'experience meree par Haley, Soday et
Gold (1999) a prouwe que celle-ci convenaitegalementa des sysemeasconstantes

de temps rapides tels que les aeronefs gracea l'apprentissage en ligne.

A ses cebuts, l'utilisation de I'entranement en ligne des eseaux de neurones est
litigieuse pour les aronefs. An de s'assurer que le contrbleur conserve un com-
portement de base connu, le eseau de neurones ceveloppe hors-ligne n'est pas
entraye en ligne, il est donc xe, mais est augmene d'unekment adaptatif neu-
ronal qui, lui, apprend en ligne et permet d'annuler les erreurs d'inversion (Kim &
Calise, 1993). Une autre alternative est de conserver une technique de contobdes-
sigue, par exemple l'inversion du syseme, et de l'augmenter de manere analoguea
peecdemment (Calise & Rysdyk, 1998b). De manere plus gererale, un dispsitif
adaptatif neuronal, ayant pour objectif de compenser les erreurs de moctlisatio
ou celles doesa la non lirearie, peut &tre ajoue au contrbleur exstant, qu'il soit

a inversion dynamique (Somakumar & Chandrasekhar, 1998),a retour lirearisan
(Lee & Kim, 2001) ou pedictifa mockle de ektrence (Menhaj & Ray, 2003).

L'utilisation de l'apprentissage en ligne des eseaux de neurones est peua peu
inegee dans les lois de contrble, que ce soit de manere indirecte pour l'identia-
tion ou directe pour le controle. Les lois de commande utilisees par ces corénbrs
neuronaux sont d'ailleurs directement cerivees des lois de contréle adaptatif da
sigues comme le contrble inverse direct (Gili & Battipede, 2001), le conte*direct
adaptatifa mocele de ekrence (Kamalasadan & Ghandakly, 2005), le conble
indirect adaptatifa moctle de etrence (Suresh et al., 2005) ou encoreanockle
interne (Yu, Zhu & Sun, 2005). La programmation des gains d'un contréleur PID
peut méme etre remplaece par un algorithme adaptatif au sein d'un estimateura

eseau de neurones (Savran, Tasaltin & Becerikli, 2006).



L'aspect recon gurable de la commande de vol est au c ur des peoccupations
actuelles pour la commande de vol. En e et ces 1984, I'US Air Force lance un
programme, \Self-repairing ight control system program”, ayant pour objetif
d'aneliorer la abilie et la survie d'un aronef (Eslinger & Chandler, 1988) suitea
une panne d'actionneur ou de capteur, oua un cegat de combat par exemple. On
distingue cependant deux approchesa la commande de vol recon gurable (Bodson
& Groszkiewicz, 1995).

La premere approche, qui cecoule du programme ci-dessus, est la plus epandue.
Les controleurs de vols recon gurables y sont composes d'un module d'identi cation
et d'isolation de panne, puis pour chaque type de faute une structure de contréleur
est peprogramnee. Cependant le nombre de types de panne ou de modi cation du
comportement de I'aeronef est trop important pour etre exhaustivemenepertore,

ce qui limite I'envergure de leur application.

La deuxeme approche consistea identi er en ligne la dynamique de l'avion et de
concevoir automatiguement un contréleur adapea celle-ci. Groszkiewicz Bodson
(1997)etablissent le lien existant entre ce type de commande de vol recon ginle

et la commande adaptative : la commande adaptative permet non seulement de
s'adaptera des conditions dierentes de vol mais aussia une large gamme de pannes

sans que celles-ci soient pece nies.

Les eseaux de neurones traitent cette seconde approche en incorporanediement

le carackere recon gurable dans le contrbleur sans ajout excessif de compkexit
En e et les contrbleursa eseaux de neurones, qui utilisent de manere egnsive
'apprentissagea la fois hors ligne et en ligne, sont capables d'identi er en temps
eel de nouvelles con gurations, survenant suite soita un changement de condition
de vol soita une panne ou un cegat qui cee des changements arodynamiques,
sans le recours d'un module de cetection de panne (Calise, Lee & Sharma, 2001).

Par exemple, un contréleur recon gurable par retour detata eseau de netones



permet la stabilisation et I'atterrissage scuritaire d'un avion suitea une panne d'un
ekvateur (Pashilkar, Sundararajan & Saratchandran, 2006) ou encore un otrdleur
recon gurable adaptatif directa eseau de neurones permet de stabiliser un avion
dans le cas d'une erreur de moctlisation de 30% ou d'une panne d'actionneur
(Suresh, Omkar & Mani, 2006). La commande pedictive aegalement un inerét
particulier visa-vis de la recon guration d'une commande de vol (Soloway et Haley,
2001 ; Kale et Chipper eld, 2002). En eet le eseau de neurones mocklisant
le syseme est entraYe en ligne et s'adapte aux changements pouvant atec le
comportement du syseme ; les paranetres de la commande etant bassirsce

mocktle sont naturellement adapes suite au changement du mockle.

Cependant jusqua maintenant aucun avion de transport civil n'est doe d'une
commande autre que par programmation des gains. Les compagnies d'aviation
civile sont peu enclines a evoluer vers de nouvelles technologies car la abilie
de celles-ci ne peut etre prouwee a grande echelle directement et la ecwaitles
voyageurs est primordiale. Il semble donc plus probable que de tels contrbleurs
adaptatifs et/ou recon gurables soient d'abord implanes dans des avions militaires
permettant ainsi la poursuite d'une mission ou une furtivie accrue par rapport aux

contrbleurs existants.

Objectifs et contribution

L'objectif de ce projet est de concevoir un contrbleur de vol non lireaire, lsa
sur l'utilisation de eseaux de neurones et leur grande capacie d'adaptation, dans
le cadre d'une application sur un avion de chasse, Kghting Falcon F-16. |l
devra etre valable sur I'ensemble de I'enveloppe de vol et non autour d'un point
de fonctionnement locali®. De plus, la conception veilleraa garder une exibilie

su sante pour uneevolution du contréleur vers un contréleur recon gurable.



La cemarche qui sera suivie est la suivante :

Developpement d'un module d'identi cation du mocele arodynamique du F-

16. Celui-ci est recessaire, que la commande choisie soit directe ou indirecte.

Conception d'une boucle interne stabilisatrice sur la dynamique rapide du

F-16, par inversion dynamique.

Conception d'une boucle externe d'asservissement. L'inversion dynamique,
eventuellement augmenee d'une commande pedictive, sera utilisee pour

celle-ci.

Simulation non lireaire a n de valider les performances du syseme controk.

Ce projet est uniqguement mere en simulation et aucune validation sur prototype
n'y est faite. La validation ce nitive des esultats enones ici reste donca faire
avant d'implanter le contréleur dans le syseme eel, notamment la capacie ela

vitesse de calcul des processeurs doivent &tre \eriees.

Organisation du nemoire

Le memoire est organie en 5 chapitres.

En premere partie (chapitres 1 et 2), le syseme a letude ainsi que des outils
mathematiques sont pesenes. La deuxeme partie (chapitres 3 et 4)asout le
probeme de l'identi cation et du contrble d'un aeronef. En n, la troiseme partie
(chapitre 5) est une application par simulation au F-16 de la solution cevelopee

dans la partie peedente.



CHAPITRE 1

PR ESENTATION DU SYST EME

La conception de contrbleurs requiert une certaine connaissance du syseaeom-
mander. Celle-ci est gereralement une description matlematique du syseme
aussi appek moctle du syseme. Il existe deux maneres de dceterminer unet
mockle : il peut étre deduit des lois de la physique, ou bien extrait d'un ensem-
ble de donrees ecolees au cours d'experiences sur le syseme. Cette Wde&me
nmethode est appeke \identi cation du syseme" par opposition a I'appellatio n
usuelle \mocktlisation du syseme" de la premere.

Dans ce chapitre, un mocele matlematique gereral de I'avion est d'abord pesent.

Il est ensuite appligle de manere speci que au F-16.

1.1 Mocle matlematique de Il'avion

L'identi cation de l'avion est essentiellement concerree par le fait d'obtenir une
description matlematique de ses forces et de ses moments arodynamiques ec-fo
tion de grandeurs mesurables telles que les e ections des surfaces de contiéke,
vitesses angulaires de l'avion, la vitesse de I'avion ou encore son orientatiohe{K

& Morelli, 2006). L'estimation des paranetres arodynamiques,a partir de darees
d'essais en vol ou en sou erie, recessite qu'un mockle du mouvement et un mockle
arodynamique de l'avion soient postues. lls sont successivement pessidans
cette section apes un rappel sur les regeres de ekrence dans lestpiéds peuvent

étreetablis.



1.1.1 Repres de eérence pour la dynamique du vol

Le repere gographique :  Ce repere de ekrence, aussi appek repere NED, est
un repere orthogonal direct dont le centre peut étre choisi arbitrairemenici il sera
choisi de sortea concider avec la projection du centre de gravie de l'aviosur la
surface de la terre. L'axe des x pointe dans la direction du nord, I'axe des y vers
I'est et I'axe des z pointe vers le bas de manere paralkle au vecteur gravibcal.

C'est cette con guration (north, east, down) qui lui a donre son acronyme NED.

Figure 1.1 Syseme d'axes de l'avion et angles d'incidence

Le repere avion : Ce repere est un regere orthogonal direct dont 'origine O est
le centre de gravie de l'avion. Le plan xOz concide avec le plan de synetrie de
l'avion, de sorte que l'axe des x ait la méme direction que le nez de l'avion et l'axe
des z pointe vers le bas lorsque les ailes sonta I'horizontal. L'axe des y esingo

dans une direction paralelea celle de l'aile droite de I'avion.
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Le vecteur vitesse dans le syseme d'axes de l'avion (voir Figure 1.1) met en

evidence deux relations angulaires importantes :

l'angle d'attaque est lI'angle forme dans le plan x0z entre I'axe des x et la

projection du vecteur vitesse paralelementa I'axe y sur ce plan.
l'angle de cerapage est I'angle forme dans le plan VOy entre la projection

de lI'axe des x paralelementa I'axe z sur ce plan et le vecteur vites3g.

La gure 1.1 illustre egalement les relations entre les vitesses selon les axks
l'avion et les trois grandeurs caraceristiques que sont la vitesse eelM, I'angle

d'attaque et I'angle de cerapage

P
\/'[: u2+v2+W2

w
=tan ! — (1.1)
u .
. \/
=sin ¥ —
Vi

On peut donc reformuler 1.1 sous la forme suivante pour obtenir les composantes

du vecteur vitesse :
u= V,cos cos

v =\;sin (1.2)

w =V, sin cos

1.1.2 Equations newtoniennes

A n de ne pas rendre lesequations trop complexes, certaines hypotheses simpli-
catrices sont faites. Premerement l'avion est consicee comme un c@s rigide,
ce qui impliqgue que I'ensemble des modeselastiques ne seront pas traies dans ce

projet. De plus il est suppos synetrique par rapport aux axes x-z du repe de
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I'avion, de ce fait les produits d'inertiel, et 1, sont nuls. La masse de ['avion est
prise constante. On estime que, sur la fenétre d'observation, la consommation de
carburant est faible et qu'il n'y a pas de ceplacement de carburant entra™ant une
modi cation de la position du centre de gravie et a fortiori des caracerigiques
arodynamiques de l'avion. Deuxemement la rotation de la terre, ainsi que I'e et
de son rayon de courbure, sont juges regligeables ; ce qui permet d'assimiler les
taux de rotation dans le repgere aviona ceux dans un regere inertiel. Finalement
seules les forces a&rodynamiques (au nombre de 3), de pousse et de graeitetont
prises en compte. De plus la gravie aee estimee constante, et donc inggendante

de l'altitude de Il'avion.

L'ensemble desequations caracerisant le mouvement de l'avion sont induites des
principes de la dynamique newtonienne(voir annexe 1). Il peut étre repesent pa

lequation dierentielle suivante qui constitue un mocele detat de I'avion :

x=f (x;4) (1.3)

al % est un vecteur des variables detatV,, , ,p,qr, , , , Xg, Ve, h;

et d est un vecteur des variables de contrble compos de la manette des gaz et
des ¢k ections des surfaces de contrble. Les variables du vectaun'apparaissent
pas explicitement dans I'ensemble des equations peedentes, mais y gure im-
plicitement car elles in uencent la pousse, les forces et moments arodynamiques

agissant sur l'avion.

Les variables mesuees, ou les sorties du mocele mathematique de l'avion, sofit

’ !p) qlrl 1 ’ ;XE;YE,h, amayuaz;E;_Q_etr_-

Lequation de sortie est alors de la forme suivante :

y=H x4 (1.4)
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1.1.3 Equations du mocakle a&rodynamique

En gereral, les coe cients a&erodynamiques de force et de moment cependémon
lireairement des valeurs pesentes et passes de la vitesse de l'avion, deslasg
d'incidences, des vitesses angulaires de l'avion et des ¢ ections des surfaces de
contréle. Des nethodes analytiques, telles que la dynamique des uides, permetten

de trouver ces tependances. Cependant, bien que ces nethodes donnent de bons
esultats pour de faibles angles d'attaques et de faibles vitesses de rotation, une
meilleure estimation est obtenue par des nethodes experimentales. Parmi cellds

on compte les essais en sou erie ou encore les mesures obtenues lors d'essais en
vol. En pratique la cependance par rapport aux valeurs passes est regligeen

consicerant que lecoulement est quasi-stationnaire.

1.1.3.1 Moctlisation lireaire

Lesequations de ce mockle sont obtenues par un ceveloppement de Taylor laie
des forces et des moments a&rodynamiques. Celles-ci sont ensuite normaligers
d'obtenir les coe cients sans dimension du moctle longitudinalC,, C, et C,, et

ceux du moctle laeral Cy, C, et C,, :

v oc
Ca:CaO+CaVTO+ Ca +Caq2_\/0

pb rb
—+Cy =+
Ng 2V

+ C, poura= x,zoum
(1.5)

Ca=Cy + Cy + Cq, Ca poura=1vy,loun

Pour de plus amples cktails sur cette moctlisation se etrera Etkin (198).

Ce mockle lireaire est valable localement autour de la condition de vol pour laquelle
il aeeetabli. Cette approche convient bien au \gain scheduling” mais recesge
un processus d'adaptation dans le cas ai elle est utilisee pour identi er le mocele

arodynamique sur lI'ensemble de I'enveloppe de vol.
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1.1.3.2 Mocklisation non lireaire

Dans le cas ai le mocele mattematique de I'avion rechercle est non lireaireune
mocklisation non lireaire des coe cients a&rodynamiques est petrable.
Gereralement les coe cients arodynamiques sont alors mocelies comm& somme
d'un terme statique, qui cepend des angles d'incidence, et de termes dynamiques
qui cependent lireairement des vitesses angulaires et des & ections des sagés de
contrble. De plus il est usuel de consicerer que, pour des egimes de vol subsaes)

les changements de vitesse n'a ectent pas la valeur des coe cients aerodynamigue

par rapporta celle obtenuea une vitesseV, donree (Klein & Morelli, 2006):

Ca=Cal: )g= =0+ Cal )Zi\Z+Ca() poura= X,zoum

Ca= Cali Jpmre =0+ o )2+ Cu )+ Ca () poura=y,loun
(1.6)
Ce moctle fournit des expressions similaires a celles utilisees pour les essais en
sou erie. Les valeurs des coe cients a&erodynamiques peuvent alors &tre obhues
par interpolation des valeurs mesuees fournies sous forme de tables. On renuarq
egalement que, contrairementa la mocklisation lireaire, les variables neant pas
des variations par rapporta une valeur de etrence car le mocele est valablsur
I'ensemble de I'enveloppe de vol. De ce fait, une telle moctlisation est priviegee
dans le cadre de ce nemoire.
Klein et Morelli (2006) soulignent que, dans le cas de man uvres de grande ampli-
tude ou de vola angle d'attaqueelewe, le comportement s&erodynamique peuttée
consicerablement dierent de celui obsenea angle d'attaque plus faible par exem-
ple. Il est alors petrable d'identi er plusieurs mockles en partitionnant l'espace

des variables incependantes dont cependent les coe cients arodynamiques.
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1.2 Pesentation du Fighting Falcon F-16

L'ensemble du projet est applige aurighting Falcon F-16. Le choix de cette appli-
cation est intimement le au fait que le rapport de Nguyen et al. (1979) aet rendu
public et est donc une grande source d'information sur le mocle mathematique
de l'avion mais aussi sur les coe cients a&rodynamiques, les esultats des essan
sou erie etant compris dans ce rapport. Apes un bref historique du F-16 et de

ses speci cies, le mockle aerodynamique de celui-ci est pesene.

1.2.1 Un peu d'histoire

La naissance du F-16, appek commuremerfighting Falcon, est issue d'un pro-
jetemanant du Departement de la Defense desEtats-Unis. En 1971, le pro-
gramme visanta concevoir un avion de chasse kger l(ightweight Fighter") avec
des speci cations pecises est mis en place. Cet avion de chasse se devaitrd'®
kger, de l'ordre de 9 000 kg soit la moite du poids du plus Eger avion de chasse
de lepoque, d'étre peu colteux en conception, de petite taille et I'accent dait
étre mis sur une man uvrabilie accrue, notamment en aceekration et vitesses de
rotation, au cetriment de la vitesse. A l'origine les speci cations etaient de mach
1.6a 12 000 m d'altitude. Le premier prototype de F-16 pris son envol en 1974,
pour devenir le chasseur bombardier multi-réle le plus epandu au monde.

En outre, le F-16 est dok de certaines caraceristiques innovantes. Gele premier
aviona se voir doter d'un syseme \y-by-wire" : il n'y a aucun lien nmecanique
entre les commandes du pilote et les surfaces de contrbles que sont leteva, les
ailerons et I'empennage de direction.A la place, les commandes du pilote sont
transmisesa un syseme de bord qui se charge de transmettre l'information aux

surfaces de commandes apes avoir fait les ajustements recessaires. Y3eme de
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contrble enterement informatise est d'ailleurs rendu recessaire par la dyamique
du F-16, dot d'une stabilie statique regative. Gereralement un avion est corcu
avec une stabilie positive lui permettant en absence de contrble de rester ra
une position dequilibre, mais cela se traduit par une eduction de man uvrabilie.
L'accentetant mis sur la man uvrabilie accrue, le F-16 a une stabilie statique
bgerement regative en vol subsonique, mais tere cie d'une stabilie positive en

vol supersonique.

1.2.2 Le moctle @&rodynamique du F-16

Le mocele aerodynamique du F-16 est base sur le rapport du centre de recherche
de Langlay de la NASA (Nguyen et al, 1979). Celui-ci rend public les proprees
geonetriqgues et massiques de l'avion, les entees possibles des actionneues
equations de mouvement, le mockle atmospterique utilise, les donrees aerodymai-

gues et le mocele du moteur.

Les donrees a&rodynamiques proviennent d'essais en sou erie statiques et dy-

namiquesa faible vitesse sur un mocele eduita 16% du F-16 et sont fournies sous

forme de tables pour un large spectre d'angles d'attaque et d'angles de cerapage:
20 < < 45et 30 < < 30.

Le F-16 possde, outre les surfaces de contréles usuelles, un volet sur ledbo
d'attaque. Celui-ci n'est pas commande directement par le pilote, il est ajuse
automatiquement en fonction de l'angle d'attaque, de la pression statique et de la

pression dynamique, selon lequation 1.7.

2s+7:25 180 q
=138——— — 05— +1: .
et = 1:3 <1705 9.0 P, 1:45 (1.7)
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Lesequations non lireaires qui egissent la valeur des coe cients arodgamiques

sont analoguesa celles du mocele gereral pesene en 1.1.3.2a quelges modi ca-
tions pes :
le volet du bord d'attaque introduit des termes suppkmentaires

la contribution duea lekvateur n'est pas dissocee du terme principal

Lesequations pour le mockle longitudinal sont les suivantes :

lef

C
Ca:Cao(;; e)+q Vi Caq()+ Ca,lefq() 1 2_5

2V
+ Caer(; ) 1 =L poura=xouz
25
c (1.8)
Cm:Cmo(;; e) .t Q 2_Vt Cmq()+ Cm,lefq() 1 %

+ Cm,Ief (; ) 1 % + Cm( )+ XCgref XCg CZ

et pour le mockle lakeral poura= 1,y oun:

Ca:Cao(;; )t Cawer(; ) 1 % + Ca;r=3O°(; ) 3_r0

+  Ca,z00(; )+ Caler az200(; ) 1 % 2%
b lef
tp 2_\/t Cap( )+ Ca,lefp( ) 1 2i5 (19)
b
+r 2—\/t (:ar ( )+ C:aJefr ( ) 1 % + Cabeta ( )
C

b Xeger  Xcg Cysia=n
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Qi pour tout a:

Caief (5 )=Caser (; ) Ca(s: e=0)
Ca;r:30°(; ): Ca;r:SOO(; ) Cao(; ; e:O)
Ca a=200(; )= Cq.=000(; ) Cq(;: e=0)

Catef; =200 (5 )= Caler; a=200 (7 ) Cauer (5 ) Ca a=200 (5 )
(1.10)

Les donrees fournies sous forme de table dans le rapport de la NASA (Nguyen et
al, 1979) et leur illustration permet d'appecier la non lirearie des dierente s con-
tributions aux coe cients arodynamiques. Soulignons toutefois que ces donrees
etant discetes, il est usuel d'utiliser des nethodes d'interpolation pour obteir des
valeurs sur I'ensemble de I'enveloppe de vol.

Ce moctle a&erodynamique est valable dans I'enveloppe de vol ¢ nie par le tableau

1.1, dont les donrees proviennent du rapport de la Nasa (Nguyen et al, 1979).

Tableau 1.1 De nition de I'enveloppe de vol

Variable Bornes Unie
vitesseM [0.1;1] nbde Mach
altitude h [0;15500] m
angle d'attaque [-10;45] dege
angle de cerapage [-30;30] dege
vitesse angulaire en roulip [-595;595] st
vitesse angulaire en tangageq [-205;205] st
vitesse angulaire en lacet [-135;135] st
e ection de lekvateur [-25;25] dege
e ection des ailerons 4 [-21;21] dege
e ection du gouvernail [-30;30] dege

ke ection du bord d'attaque ¢ [0;25] dege
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1.3 Conclusion

Dans ce chapitre, le syseme a letude aeke pesene. Le mockle mathematique
cereral de l'avion a d'abordet rappek, et une attention particule re aet apporee
au mocele arodynamique de l'avion. Le choix de cette moctlisation cetermine le
dege de pecision du mockle, et c'estegalement la valeur de ses paranets qui

dierencie le comportement des dierents avions.

L'ensemble est alors applique au F-16 car cet avion de combat sert d'illustraticen

travers l'ensemble de ce nemoire.
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CHAPITRE 2

INTRODUCTION AUX R ESEAUX DE NEURONES

Les eseaux de neurones tirent leur nom de leur grande similitude avec le cerveau hu-
main. L'agencement de structures individuellement simples, les neurones, permet
de ceer une structure intelligente capable de esoudre des probemes complexes:
le cerveau humain est capable, par exemple, de reconnatre un visage familier en
moins de 200ms. Les eseaux de neurones arti ciels ne sont pas aussi performants
mais leur capacie est bien superieurea celle d'un processeur conventionnel.

Dans cette section, la mocelisation mathematique d'un neurone est tout d'abord
pesenee, puis l'architecture classique des Multi-Layer Perceptron (MLP)est ex-

pliciee (Haykin, 1999).

2.1 Le neurone arti ciel

Leement de base d'un eseau de neurones est le neurone arti ciel ou \percemn".
Le mockle matlematique du perceptron est pesene par la gure 2.1.

Soit un neuronek, on lui pesente en entee les signauxi; X, : :: Xp. lls sont respec-
tivement multiples par des coe cients, appegs poids synaptiques! k1;! ko:::! kp.

On e nit alors le champ induit local  comme suit :
xP
K = ! kj Xj (21)

j=1

Ce champ est additionre d'une constante, appeke biaidy puis traie par une
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AN
/

o() —»

Ty

Entrée! Poids Sommation Fonction Sortie
synaptiques d'activation

Figure 2.1 Mockle non lireaire d'un neurone

fonction d'activation ' pour donner la sortie du neurone:

Ye =" (k+ k) (2.2)

La fonction d'activation peut tre lireaire ou non, la gure 2.2 illustre les typesles
plus epandus. Le choix des fonctionsa utiliser est intimement le au probemea

esoudre.

2.2 Perceptron multicouches

Les perceptrons multicouches (MLP) constituent une classe importante des&aux
de neurones, et sont les plus utilises dans le cadre de l'identi cation et du contrble

des sysemes dynamiques non lireaires.



a) limite dure

5 0 5

Figure 2.2 Fonctions d'activation usuelles
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Un MLP est compos de plusieurs couches, elles-mémes composes d'un ensemble

de neurones. Chaque neurone du eseau est un perceptron tel que decrit dans la

section peedente. On distingue la couche d'entee, la ou les couche(s) tee(s)

et la couche de sortie, comme illuste dans la gure 2.3.

La propree fondamentale des MLP est la suivante : toute fonction f contimie sur

un ensemble compact peut étre approxinmee par un MLPa une couche caclee pour

peu que celle-ci ait un nombre su sant de neurones.

/

NV

\

€

Entrée Couche cachée Couche de Sortie

sortie

Figure 2.3 Exemple de MLPa une couche caclee

Le champ induit d'un neuronek sur la couchei du eseau est :

o()—7

(2.3)

al les x} sont les entees de la coucheprovenant de la couchg et les! Lj les poids

assoces de cette méme couche.
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Les sorties de chaque couche sont alors :
V=" okt h (2.4)

De manere gererale, un MLP utilise la m&me fonction d'activation (de peference
non lireaire) pour tous ses neurones. On note cependant que, dans le cas ai le
MLP serta une tAche de egression, la couche de sortie sera choisie lireair

Les poids et les biais du eseau, dits paranetres libres du eseau, ceterminefe
comportement du eseau, il convient donc de bien les xer en fonction du probeme
a esoudre. Le processus qui a pour nalie de ceterminer les parametresoptimaux

s'appelle I'apprentissage.

2.3 Apprentissage des eseaux de neurones

Une des caraceristiques les plus signi catives des eseaux de neurones est leur ca-
pacie d'apprendre de leur environnement et d'aneliorer leur performance.
L'apprentissage consiste a modi er la valeur des paranetres libres du eseau de
neurones, a savoir les biais et les poids synaptiques de chaque neurone, car ces
paranetres determinent enterement le comportement du eseaucomme il aee
enone peedemment. Le processus d'apprentissage modi e les paranetres lies
selon une loi donree. Un eseau de neurone est ainsi typiqguement un syseme qui
s'adaptea son environnement.

On distingue deux types d'apprentissage : l'apprentissage supervige et celui non
supervie. Dans le cadre d'un apprentissage supervie, un ensemble de donrees
d'entee et de sortie cesiee assocee est fournie au eseau de neures et le pro-
cessus d'apprentissage visea minimiser l'erreur entre la sortie eelle du e=se et

la sortie cesiee. En l'absence de sortie cesiee, on parle d'apprentissagnon su-

pervie. L'apprentissage supervige peut étre assocea une fonctiod'identi cation
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(trouver une loi d'entee sortie) tandis que l'apprentissage non supervie egtlus
volontiers assocea une fonction de controle.

Il existe egalement deux modes d'apprentissage : I'apprentissage \hors ligne" et
l'apprentissage \en ligne". Lorsqu'un ensemble de donrees disponible pour I'entra™
nement aet pealablement obtenua partir de I'environnement du eseau de neu-
rones, cet ensemble est pesent dans sa totalie en une seule fois (\battdarn-
ing") ou un pointa la fois (\sequentiel learning”) au eseau de neurones. Les
phases d'entranement et de simulation sont donc distinctes, c'est un apprentis-
sage \hors-ligne". Lorsque cette information n'est pas disponible, le eseau yie
etre entra’ye au cours d'une simulation pendant laquelle il incorpore les nouvea
points. L'entranement et la simulationetant simultarees, c'est un appretissage
\en-ligne".

Gereralement l'apprentissage d'un eseau de neurones est base sur la minimisation
de l'erreur entre la sortie eelle de celui-ci et une eponse siee, qu'elleog donree
dans le cas supervie ou gereee dans le cas non supervie. Cette minimigat est
obtenue gracea l'application d'un algorithme, le plus epandu etant l'algorithme

de etropropagation.

2.3.1 L'algorithme de etropropagation

Le principe de l'algorithme est de etropropager un vecteur d'erreur a n d'adapter
les poids du eseaua la fonction d'identi cationa laquelle il est cede.

Le signal d'erreura la sortie du neuroneka l'instant d'ieration n est:

& (n) = dc(n) Yk (n) (2.5)

al yx est la sortiea l'instant n du neuronek et dy la eponse csiee.
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On ¢k nit alors lenergie instantaree de l'erreura l'instant n par :

X

m=3" &m (2.6)
()

k2
al C est I'ensemble des neurones de la couche de sortie du eseau.
Lenergie d'erreur moyenne peut alors etre calcuke :
1 X
moy = W (n) (2-7)
n=1
Celle-ci peut étre interpete comme une fonction de co0t qui traduit la peidrmance
de l'apprentissage. En e et I'objectif de I'apprentissage est d'ajuster les paratres
libres du eseau,a savoir poids synaptiques et biais, a n de minimiserygy .
L'algorithme de etropropagation est base sur une approximation similairea celle
de l'algorithme des moindres cares. En e et on estime que la correctiona appliquer
aux poids synaptiqued Lj de la couche est proportionnellea la cerivee partielle

de lenergie instantaree par rapport au poids synaptique :

i @ (n)
i = : (2.8)
k
j @},
est le taux d'apprentissage de l'algorithme de etro-propagation.
L'associativie des cerivees partielles permet d'obtenir la loi suivante :
L = k(MY (n) (2.9)
al | estle gradient local de la coucheet est c& ni par :
i @ (n ) i :
= EWod o (2.10)
@kj

Sii est une couche de sortie, l'erreur se calcule directement d'apes la relation 2.5.
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Sinon on peut montrer (Haykin, 1999) que :

g (n) = : )t (n) (2.11)
J
L'application de l'algorithme de etropropagation pour lI'entranement d'un eseau
de neurones est esunee dans le tableau 2.1. La fonction d'activation choisieyso
les couches cachees est gereralement la fonction sigmo«de ou tangetityperbolique
(voir gure 2.2). Les fonctions d'activation de la couche de sortie sont choisies

lireaires pour une tache de egression.

Tableau 2.1 Algorithme de etropropagation

1. Initialisation du eseau
Choisir akatoirement les poids synaptiques et les biais dans une distribution
uniforme de moyenne nulle et de variance telle que les champs induits des
neurones se trouvent dans la partie non satuee des fonctions d'activation
sigmo-dales.
2. Pesenter les entees  %(n) au eseau, calculer les
sorties correspondantes et le vecteur d'errewa(n) de la couche de sortie.
3. La propagation :
calculer le champ induit local de chaque neurorlede chaque couche:
k(n) =" T (n)y t(n)
4. La etro-propagation :
calculer les gradients locaux de chaque neurong(n) :
= ¢ (n)' L ( L(n)sii estune couche de sortie
=" (k) % (n)y] t(n) sinon
puis misea jour des poids synaptiques :
Ly (n+1)= L (m+  (n)y *(n)
@ est le taux d'apprentissage.
5. leration desetapes 2a 4 jusqua avoir renconte un criere d'arrét
(par exemple fonction colt inkrieurea )
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2.3.2 Aneliorations de l'algorithme de etropropagation

Les nmethodes d'anelioration de l'algorithme de etropropagation sont bases sur

le ceveloppement en srie de Taylor de la fonction coqt :

moy (1 (M + 1 ()= oy (1 ()+ g7 () 1 ()5 1T (MH () 1 (n)+o(!)

(2.12)
al g(n) est le gradient local etH (n) la matrice Hessienne locale:
@ 1.
g(n) = %,()J! =1 (n)
' (2.13)
= @mo (),
= @r Jr=1(n)

Dans l'algorithme de etropropagation, la nmethode de la plus grande pente est
utilisee (voir equation 2.8). Cette nethode a I'avantage d'etre simple du poihde
vue du calcul, cependant son temps de convergence est lent. A n d'aceErerdan-
vergence d'un MLP on utilise de l'information de plus haut dege que celle fournie
par le gradient local. L'approximation de Newton permet de calculer I'optimum de
la fonction co0t :

I (nN)= H *(n)g(n) (2.14)

La convergence vers l'optimum se fait ainsi en une seule etape. Cependant elle
implique I'existence de l'inverse du Hessien. D'autre part, méme s'il existe, le calcul
de celui-ci recessite beaucoup de nemoire. Une alternative consistea approxime

le Hessien plutdét que de le calculer. C'est ce qui est fait dans l'algorithme de

Levenberg-Marquardt pesent ci-apes.
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2.3.3 L'algorithme de Levenberg-Marquardt

L'algorithme classique de etropropagation ajuste les poids dans la direction de la
plus grande pente (gradient regatif). C'est la direction dans laquelle la fonction
d'erreur cecrot le plus rapidement, cependant cela n'entrame pas recessairent

la convergence la plus rapide. La nmethode de Newton assure une convergence
acekee, mais recessite le calcul de linverse du Hessien, qui est commert
peut étre mal conditionre. A n de s'a ranchir de cette di cule, I'algorithme de

Levenberg-Marquardt propose d'approximer le Hessien plutdt que de le calculer :

T+ W (¥)
IT(H) I (F)+

On
Hn

(2.15)

al J, (!) est la Jacobienne a linstant n, , est la valeur de la fonction colta

l'instant n et  un scalaire.

On remarque que si est grand alors c'estequivalenta la descente du gradient avec
un taux d'apprentissage faible et si est nul alors c'est la nethode de Newton-
Gauss en utilisant une approximation du Hessien. L'icee derrere I'algorithme de
Levenberg-Marquardt est que la nethode de Newton est plus rapide et plus pecise
dans le voisinage d'un minimum, il faut donc tendre vers cette nethode le plus
rapidement possible : est donc diminte si letape a conduita une baisse de la
valeur de la fonction co(t, et est augmene sia l'inverse la fonction co0t augmente.
Ainsi la valeur de la fonction col0t diminuea chaque ieration. Une ieration est
appeke uneepoque d'entramement.

Le tableau 2.2 illustre cet algorithme.

L'apprentissage d'un eseau de neurone par l'algorithme de Levenberg-Marquardt

est tes sensiblea l'initialisation des poids des neurones. Une mauvaise initialisation
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du eseau peut conduirea ce que l'optimum trouwe ne soit qu'un optimum local.
Dans le cadre d'un entranement hors ligne, cette situation peut etre eviegar
I'application de la validation croise entre dierents moceles ayant des pararetres

d'initialisation dierents.

Tableau 2.2 Algorithme de Levenberg-Marquardt

1. Pesenter les entees  %(n) au eseau, calculer les sorties corres-
pondantes et le vecteur d'erreure(n). Calculer la fonction de coqt:

P
(= L e’ (®)
2. Calculer la matrice jacobienne  J, (+)

3. Mettrea jour les poids :

Ml = 1 ‘JrT(!"n)Jn (,E;n)"' nl JrT(!“n) n ()
4. Calculer ,('as1) = i Ezl eﬁ”) (!As1)

Si n(I'fs1) < n(hH)alors p4 = o , @  est une constante, puis

retournera letape 1.
Si n(I'fs1)> n(k)alors o4 = o+ , etretournera letape 3 pour
recalculer! 71 avec la nouvelle valeur de .

5. leration desetapes 2a 4 jusqua avoir rencontrer un criere d'arrét
(par exemple fonction coat inkrieurea )

2.4 Optimisation de I'apprentissage

La performance nale d'un eseau de neurones suite a l'apprentissage n'est pas
incependante des donrees fournies pour I'entrahement, de son initialisation ni du
nombre depoques sur lequel il est entraYe. Le processus de validation e

permet de choisir un eseau, pour une architecture donree, dont les performasce
sont optimales. Le prenonene de sur-apprentissage sera quanta lui minimise par

un arrét pematue de l'apprentissage.
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2.4.1 Donrees d'entranement

Les eseaux de neurones sont non lireaires. Cela impose une excitation su sardu
signal d'entee pour une identi cation correcte sur I'ensemble de I'espace d'entee
Plus la dimension de la couche d'entee est grande, plus la taille de I'ensemble
des donrees d'entra'hement doit étre grande, ceci est connu sous le nom de Seur
of dimensionality". De plus, il est pekrable que deuxechantillons d'une méme

variable successivement fournies au eseau varient passablement (HaykinQap

A n de rendre I'entranement le plus e cace possible, il est peferrable de traiter
au pealable les donrees.

Si des signaux mesues sont utilisess comme entee du eseau, il est recommand
(N rgaard, Ravn, Poulsen & Hansen, 2000) de les ltrer poureliminer le bruit de
mesure, ou le biais introduit par les appareils de mesure. En I'absence de lItrage,
I'entranement du eseau de neurone est cklicat. Un entranement excessiiplique
gue l'erreur d'entranement est tes faible mais alors le eseau suit le bruit et non
le signal.

L'ensemble des donrees doit &tre repesentatif de la fonctiona identi er, lesonrees

se doivent d'etreequitablement eparties sur I'ensemble de I'enveloppe de vol. En
e et si les donrees sont sur-repesentatives d'une egion de l'espace d'aes, le
eseau apprend de manere cele celle-ci, au cetriment d'une bonne approxima-
tion en dehors de cette egion. De plus,eliminer la redondance implique un temps
d'entramement eduit.

Les fonctions d'activation etant gereralement synetriques, il est pekrable de
petraiter les donrees de sorte que la moyenne de chaque variable soit nulle. Si
les amplitudes des variables d'entees sont tes disparates, il convient ement
d'uniformiser leur variance, sinon la variable ayant la plus grande plage de valeurs

se voit attribuer une importance arti cielle.
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2.4.2 La validation croige

Le principe de la validation croise est bag sur la coterence de la comparaison
des dierents moctles de eseaux de neurones. A n de pouvoir comparer la per-
formance de eseaux de neurones, une partie des donrees est peleweea des des
test. En e et, en testant 'ensemble des moctles avec des exemples qui n‘onspa
servia leur entranement, on peut interpeter I'erreur moyenne de chaque nible
comme un indicateur d'optimalie : plus cette erreur sera faible, plus le eseau
s'approchera de la fonction de egression cherctee. En pratique il est coitise
dans Haykin (1999) de conserver 20% des donreesa disposition pour la validation
croiee, cet ensemble de donrees est alors appelmsemble de validation . Ce

principe ne s'applique toutefois que dans le cas d'apprentissage hors-ligne.

Soit un ensemble de eseaux de neurones possdant la méme architecture mais
ayant des paranetres initiaux distincts. Lorsque l'algorithme d'apprentissage €s
ependant de l'initialisation des paranetres comme dans le cas de la etropropaga
tion ou de l'algorithme de Levenberg-Marquardt, la validation croie permet de
choisir l'initialisation la meilleure. Une autre application directe de la validation
croigee est le choix de l'architecture du eseau de neurones la mieux adapeea un

probeme donre de egression ou de classi cation.

2.4.3 L'arrét pematue de l'apprentissage

Un paranetrea xer lors de l'apprentissage d'un eseau de neurones est le nombre
depoques d'apprentissage, c'esta-dire le nombre de fois que I'on va pesentpour

entranement les donreesa un eseau de neurones.

Plus le nombre depoques est grand, plus le eseau apprend les exemples fournis.
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Donc I'erreur moyenne quadratique calcuke sur les exemples d'entranement tend
vers 2ro quand le nombre depoques augmente. Cependant cet apprentissasg
fait au cetriment de la gereralisation, c'esta-dire que I'erreur du eseau pour des
valeurs non utilieesa l'entranement (dite erreur de gereralisation) seraplus im-
portante que pevue. An de contrer le sur-apprentissage, I'apprentissage d'un
eseau de neurones sera arrée pematuement.A cette n une partie des donrees
est pelewee pour servir densemble de test , tandis que le eseau de neurones
est entraYe sur toutes les donrees restantes. Lepoque d'entra@ment optimale
corresponda lepoque pour laquelle I'erreur quadratique de I'ensemble de test est
la plus faible (voir gure 2.4). L'arrét pematue de I'apprentissagea cettee poque
permet d'obtenir une meilleure performance du eseau de neurones.

L'ensemble des donrees fournies pour I'entranement, prive de celles ¢lecticaes

pour les ensembles de validation et de test, est appelasemble d'entranement

Ferformance des différents ensamblas

Apprentissage
optimum

surapprentissage

107 ¢

ensemble de test

erreur quadratique moyenne

ensembhble de validation |

ensermble d'entrathermen

5 0 15 200 25 30 35 40 45 50
epogues d'entralnement

Figure 2.4 Arrét pematue de I'entramement
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CHAPITRE 3

IDENTIFICATION DU MOD ELE A ERODYNAMIQUE

L'objectif du processus d'identi cation est d'obtenir un mockle a&rodynamique
qui repesente de manere pecise et ctle les caraceristiques a&pdynamiques de
l'avion, en conformit aux speci cations requises par une commande de vol non
lireaire. La methode utilieee ici est une identi cation par eseaux de neurones.
Apes avoir mis en evidence l'avantage des eseaux de neurones par rapporta
des nethodes classiques, la conception d'un module d'identi cation hors ligne est
pesente. L'identi cation en ligne ayant un inconwenient majeur, une nethode
ecente pour minimiser celui-ci estetudee et nene a proposer une architettire

novatrice adapte aux deux types d'apprentissage.

3.1 Identi cation hors ligne et en ligne

L'identi cation hors ligne est une analyse post experience, au sens al les doree
mesuees au cours d'exgeriences (par exemple des essais en sou erie statiqaes
dynamiques) sont utilisees une fois les experiences achewees. Les mesuces ap-
prises dans leur ensemble par des algorithmes tels que celui des moindres cares.
A lissue de ce processus, une loi entee-sortie est cetermiree permettade car-
tographier les valeurs des coe cients aerodynamiques sur I'ensemble de I'enveloppe
de vol. Cependant avec les nethodes classiques (algorithme des moindres cares
ltrage de Kalman, ...) le mockle a&rodynamique ainsi obtenu est statique, et ne
pourra ni eétre anelioe en vol, ni s'adaptera des changements pouvantusvenir

dans la dynamique de l'avion.
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Une application importante de l'identi cation en ligne, ou encore temps eel, est
de caraceriser les changements de la dynamique d'un avion dans le cadre d'une
commande de vol adaptative ou recon gurable. Les variations des coe cients
a&rodynamiques de l'avion repesentent les changements de condition de vol, la
consommation de carburant, un changement de con guration de l'avion, ou encore
une large gamme de pannes, d'usure ou de cegéat survenant sur l'avion (Klein &
Morelli, 2006). L'objectif est alors d'estimer en temps eel ces coe ciersta partir

de donrees mesuees, de sorte que la logique du contrbleur adaptatif puisse ef-
fectuer les changements recessairesa la loi de commande pour assurer la stabilit
de l'aeronef et les objectifs de performance. Classiquement cette identi ¢ah
est faite en consicerant un mockle lireairea paranetres variant dansle temps de

I'eerodynamique de l'avion comme pesent en 1.1.3.1.

Les nethodes d'estimation en temps eel telles que l'algorithme des moindres
cares ecursif (Ward, Monaco & Bodson, 1998) ou du Itrage de Kalmaneendu
(Jategaonkar, 2006) sont couramment utiliees. Les avantages principaux des
methodes sont leur capaciea estimer en temps eel les paranetreserodynamiques
de l'avion sans avoira utiliser 'ensemble des donrees additionre de chaque nouvelle
mesure, et leur capaciea suivre des paranetres variant dans le temps. Cepdant

elles pesentent des inconwenients majeurs :

un mockle lireaire sous-jacenta paramnetres variables dans le temps doit &

e.

les connaissances a priori, obtenues lors des essais en sou erie ou des essais

en vol, ne sont pas exploiees par ces algorithmes ecursifs d'identi cation.

dans des conditions de vol normales, les variables de contrbles et detat
sont relativement constantes pendant de longues periodes. Pendant celles-

ci I'excitation du syseme dynamique est proche du niveau de bruit, or dans
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de telles circonstances les nethodes peedentes de egression donnenstde

esultats impecis.

Ainsi l'identi cation hors ligne des paranetres arodynamiques d'un aeronef per-
met d'obtenir un mocele sur I'ensemble de I'enveloppe de vol, mais celui-ci n'est
pas capable d'incorporer de nouvelles donrees ni de s'adapter si la moctlisation
e ectiee n'est pas su samment pecise. L'identi cation en temps eel est capable
d'une telle adaptation, mais pesente l'inconwenient de n'étre valable que pour le
point de fonctionnement auquel se trouve l'avion : aucune donree connue a priori

ne peut étre exploiee par ces nethodes.

Les eseaux de neurones sont adapes aux deux types d'identi cation, comme le
souligne Richardson (1999). Grace a leur capacie d'apprentissage, ils peuave
apprendre hors-ligne la loi entee-sortie induite par les mesures ecolees aows
d'experience et de simulations ; l'utilisation de I'apprentissage en ligne leur permet

d'apprendre de nouvelles informations acquises au cours du vol.

3.2 Les eseaux de neurones appligesa l'identi cation hors ligne

L'objectif de ce nemoire est de concevoir une loi de commande non lireaire val-
able sur I'ensemble de I'enveloppe de vol. Celle-ci recessite une mocklisation du
syseme sur ce méme ensemble,a savoir d'apes le chapitre 1 identi er le mockle
arodynamique de l'avion. Il aet souligre que celle-ci pouvait se faire hors lige
par des algorithmes d'interpolation ou de egressiona partir de donrees issueke

I'experience et fournies sous forme de tables de etrences (Jategaonkaf06).
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Les avantages des eseaux de neurones par rapporta ces nethodes sont

I'espace nemoire est eduit, car toute l'information connue a priori est com-

prise dans la valeur des poids synaptiques.

les eseaux de neurones ont la capacie d'interpoler les donrees sans e ort de

calcul suppementaire.

il N'y a pasa ¢ nir pealablement la structure interente a la loi entee-
sortie donnant les coe cients aerodynamiques, ce qui permet de conserver
intacte l'information contenue dans les mesures notamment au niveau de la

non lirearie et du couplage entre les coe cients.

Cependant la pecision de l'approximation est fonction de I'architecture du eseau,
a savoir le type de eseau utili', son nombre de neurones et de couches @&t la
valeur de ses paranetres et le choix de ses entees et sorties. Tous paranetres
doivent donc &tre determires. Un objectif de performance usuel (Richdson, 1999)
est d'estimer les coe cients arodynamiques avec une erreur quadratigue moyenne
d'entranement inkrieurea 2;5:10 4, cette valeur sera prise comme e&rence pour

ce nemoire.

Un eseau de neurones MLPa une couche caclee est capable d'approximer toute
fonction non lireaire complexe avec une pecision aussi ne que vouluea condition
de pesenter un nombre su sant de neurones sur sa couche caclee (Haykin, 1999)
De plus, dans le cas a1 un eseau doit e ectuer une egression, il est usuel d'utilise
une fonction d'activation sigmosdale synetrique sur la couche caclee et une foman
lireaire sur la couche de sortie. Les methodes d'optimisation de I'entra'hement (o

2.4) permettent alors avec un nombre de neurones »es d'obtenir un eseau optimal.
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Tableau 3.1 Dependances des coe cients grodynamiques

Moctle Coe cients Variables
Longitudinal  C,;Cn;C, v e M (rer)
Lagral CiCyiCn ii a PV Clers o)

En ce qui concerne le choix des entees, le mockle serodynamiqueetabli erll13.2
met enevidence les cependances entre les coe cients aerodynamiques et tzeéns
paranetres. Celles-ci sont ecapitukes dans le tableau 3.1, ai les panetres entre
parentheses sont ceux particuliers au F-16. Un choix possible est soit de corae

un unique eseau identi ant tous les coe cients, soit de concevoir deux eseayx
le premier identi ant le mockele arodynamique longitudinal et le second le mockle
lakeral.

Il est fortement recommancde (Haykin, 1999) de ne pas avoir de poids synaptique
nul dans un eseau, car une telle con guration implique que le neurone ajoute du
bruit dans le eseau. Or les mockles longitudinal et laeral sont decoupks par
rapporta certaines variables, notamment les vitesses angulaires et les deteons
des surfaces de contréle. On peut donc craindre que de prendre comme sortie les
six coe cients aerodynamiques, et donc lI'ensemble des variables pesentes dans le
tableau 3.1 comme entee, entrame la nullie de certains poids synaptiques. Get

con guration n'est pas retenue : on adopte donc deux eseaux.

Ainsi le seul paranetre qui reste a ceterminer est le nombre de neurones sur la
couche cachee de chacun des eseaux. Cependant a n d'¢tre e cacement utlis
par le contrbleur non lireaire, le module d'identi cation doit produire une valeur
estimee de chaque coe cient a&rodynamique le plus rapidement possible. Ce ctlai
etant proportionnel au nombre de neurones sur la couche cactee, les objextife
conception sont de minimiser le nombre de neurones sur celle-ci et d'atteindre la

pecision d'estimation requise.



38

A n de minimiser le nombre de neurones, deux nethodes existent. La premere,
dite de \pruning", consistea ceer un eseau avec un nombre de neurones teslee

et par inspection de retirer les neurones dont les poids synaptiques en amont ou
en aval sont nuls. Seulement il n'y a pas de garantie que le eseau nal obtenu
satisfasse encore le criere de performance » initialement. La secondeethode,
dite de \growth", consiste a augmenter progressivement le nombre de neurones

d'un eseau jusqua obtenir le criere de performance requis. C'est celle adope.

L'utilisation de l'algorithme de Levenberg-Marquardt (voir 2.3.3) implique une con-
vergence acekee d'un eseau de neurones, et a fortiori un colt ain temps de
conception eduits. Toutefois cet algorithme, comme la majorie des algorithmes
par paquets (ou \batch"), est sensiblea l'initialisation des poids synaptiques lors
de la ceation du eseau de neurones.A nombre » de neurones sur la couche
cactee, la validation croisee permet de choisir le eseau pesentant $emeilleures
performances de gereralisation.

La combinaison de la methode de \growth" et de l'utilisation de l'algorithme de
Levenberg-Marquardt permet d'obtenir une proedure pour la conception d'un
eseau de neurone optimal au sens ai le hombre de neurones est minimie et le
criere de performance est atteint. Cette proedure est ecapituke dans le tableau
3.2.

On constate que le nombre de neurones recessaires pour identi er le moceleaer
dynamique sur I'ensemble de I'enveloppe de vol avec le criere de performance usuel
estimportant : Richardson (1999) obtient plus de 130 neurones sur la couche @h
pour l'identi cation de C, ! Le partitionnement de I'espace d'entee (voir 1.1.3.2)
permet de consicerer des comportements de sortie moins complexes. Le nombre de
neurones sur la couche cachee de chacun des eseaux assigresa une partitierag
donc plus restreint. L'application d'un processus d'interpolation ou de lissage aux

fronteres des partitions permet de plus de conserver le caracere continde la
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sortie fournie par le module d'identi cation.

Tableau 3.2 Proedure de conception hors ligne d'un eseau optimal

1. e nition des paranetres
. Criere de performance
m; : nombre initial de neurones sur la couche caclee
N : nombre de eseauxa comparer
p : nombre depoques d'entrahement

2. Entranement des eseaux de neurones

Pouri=1:N

ceer et initialiser un nouveau eseauams; neurones sur la couche cactee
entramer le eseau surpepoques

sauvegarder le eseau et ses performances

n

Si I'erreur quadratique moyenne de I'ensemble de test n'est pas inkrieurea
celle obtenue poum; 1 neurones, entramer le eseaua nouveau.

Reikerer jusqua obtenir une erreur quadratique plus faible.

3. Analyse des eseaux obtenus

Determiner le eseau optimal de ce moctle par validation croise.

\eri er si les objectifs de performance ontet atteints, si oui c'eg le eseau
optimal. Si non, augmenter le nombre de neurones de la couche cacle et
retournera letape 2.

Bien qua premere vue partitionner l'espace des variables d'entee du module
d'identi cation semble etre une cemarche analoguea celle faite par le \gain schedul-
ing", la cemarche intringeque du partitionnement est bien dierente. En e et lor s

du \gain scheduling”, I'enveloppe de vol est disceti'e en un ensemble de points o
pour chacun d'eux un moctle de l'avion estelaboe ainsi qu'un contrbleur lireaire
local ; la programmation des gains permet alors de couvrir I'ensemble de I'enveloppe

de vol. Le partitionnement quanta lui permet d'optimiser la tache d'identi cation.
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L'architecture interne du module d'identi cation du mockle s&rodynamique de
l'avion est certes un ensemble de eseaux de neurones speciali®es dans dgsoes
dierentes de I'espace des variables d'entee, mais d'un point de vue bote noire |l

identi e I'ensemble de I'enveloppe de vol de manere performante et continue.

Ainsi une proedure gererale pour la conception d'un module d'identi cation aee
mise enevidence. Elle comporte troisetapes majeuresa appliquera l'identi caibn

du mockle longitudinal et lakral : le partitionnement de l'espace d'entee, la con-
ception pour chacune des partitions d'un eseau optimal selon l'algorithme du
tableau 3.2 et le choix d'un processus d'interpolation ou de lissage pour obtenir

une sortie globale continue.

3.3 Extension vers un entranement en ligne

Bien que la commande de vol adaptative corcue dans le cadre de ce projet ne
soit pas ceveloppee en tant que commande recon gurable, le lienetroitetabli das
I'introduction entre ces deux lois de commande suggere une possible extensiona la
recon guration suitea une panne ou un cegat survenant sur l'avion. Le module
d'identi cation est donc ceveloppe de sortea satisfaire, dans une certaine mesar

les exigences de cette eventuelle evolution. On veillera notammenta ce que le
module d'identi cation puisse s'adapter a des changements rapides des valeurs
des coe cients arodynamiques, que ce soit par exemple suitea un changement
brutal de condition de vol ou suitea une variation des coe cients. Cet aspect de

l'apprentissage n'est cependant pas traie de manere extensive.

Une fois le module d'identi cation ceveloppe hors ligne, il est implane dans I'avion
et peut etre programne pour apprendre en ligne. Les capteurs fournissent des

donrees mesueesa la fois pour les entees et les sorties desieers eseaux de
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neurones. Le module d'identi cation du mockle arodynamique de l'avion utilise
alors ces mesures pour entramer le eseau en ligne. Cela lui permet d'anediotes
estimations initiales obtenues suitea I'appentissage hors ligne ou bien de s'adapter
a des changements survenants dans les valeurs des coe cients a&rodynamiques.
Comme tout algorithme d'estimation, les eseaux de neurones recessitent une ex-
citation su sante en entee pour obtenir des esultats globaux. Malheureusemst,
dans des conditions normales de vol, il existe des longues periodes de temps pen-
dant lesquelles la con guration de I'avion est quasi constante. Cela implique une
absence d'excitation en entee des eseaux de neurones du module d'identi cation.
En s'entramant en ligne dans de telles conditions les eseaux s'adaptent de manere
pecisea la condition de vol courante, mais oublient la cartographie des coe ciemst

arodynamiques dans les autres egions de I'enveloppe de vol.

Richardson (1999) suggere d'utiliser un eseau de neurone, appek \nominal”, po
le mockle s&erodynamique de l'avion dans ses conditions normales, et de letendre
par un deuxeme eseau qui corrigerait les erreurs du mocele gracea lI'appntissage
en ligne. A intervalles eguliers le eseau nominal est entraYe avec les deees du
eseau correcteur. Toutefois le eseau correctif est un eseagui crot en ligne, au
sens al des neurones y sont ajoues en ligne. Le dimensionnement d'un tel eseau
n'‘est pas aie, de plus il faut garantir que le nombre de neurones le composant

n'‘explose pas.

Une autre nethode permettant deliminer ce prenonene d'oubli a ecemmentet
ceveloppee dans le laboratoire d'aronautique de l'universie de Delft sur un modie
basse ctlie d'un avion de combat (DeWeerdt et al., 2005). Le principe est de
partitionner lI'espace d'entee et d'exploiter les relations invariantes a n de cer

une structure dite en hypercubes.
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3.3.1 Les hypercubes de De Weerdt (2005)

La structure globale du module d'identi cation utili’ee par De Weerdt (2005) est
egerement dierente de celle expose en 3.2. Si la loi d'entee-sdie mocelisant le
comportement a&erodynamique de l'avion est amereea changer, suite par exemple
a une panne ou un cegat, l'architecture du eseau de neurones reste inchanges

le nouveau mockle est appris en ligne. Toutefois la perspective d'une telle mod-
i cation en ligne suppose lelargissement de la dimension des entees, car on ne
peut exclure la possibilie que la nouvelle loi donnant par exemple la valeur dg&,

ne cepende pas des taux de rotatiorp ou r , ou des ¢ ections des surfaces de
controle laerales , et ,. De Weerdt a donc introduit ce couplage additionnel
entre I'ensemble des variables d'entee et les six coe cients a&rodymaniques.

Le module d'identi cation de De Weerdt a ainsi les six coe cients gerodynamiques

en sortie, et[; ; e a; r; Vi h;p;q;r] comme vecteur d'entee.

De Weerdt (2005) emet une hypothese qui lui permet de eduire la dimension du
vecteur des variables d'entee, a savoir qu'il suppose que les relations 1.6 don-
nant les coe cients arodynamiques totaux restent vraies apes une panne stc-
turelle pure (i.e. panne qui entrame uniguement une modi cation des coe cients
arodynamiques de l'avion, sans changement de masse de l'avion). C'esta-dire que
suitea une telle panne seule change la valeur nuneriqgue des coe cients internes
dans I'expression des coe cients a&rodynamiques (par exempl,; Cx,; Cx_er €t
Cyx_et, pour le coe cient aerodynamique C, ) et que I'expression des coe cients

arodynamiques totaux est lireaire en certaines variables :

Cyx; Cn et C, varient lireairement avec V, et q

Ci; Cy et C, varient lireairement avec V;, p etr
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Cette hypotlese permet de simpli er la structure du module d'identi cation du
moctle arodynamique du F-16 en eduisant la dimension du vecteur d'entee des
eseaux de neurones de neufa cingq :; ; e, a € . De Weerdt introduit alors

le concept de point statique permettant de xer des valeurs pour les cing autres
variables (\;, p, getr). Silinvariance lireaire est e ectivement conseree apes une
panne, alors deux valeurs par paramnetre sont su santes. Mais seule la validation
en ligne peut con rmer la validie de cette hypothese. La vitesse eelle de l'aon
ayantee introduite arti ciellement dans les relations a n d'obtenir des coe cients
sans dimension, la lirearie par rapporta V; est assuee. Une telle a rmation ne
peut pas etre avanee pour les vitesses angulaires de l'avion. A n de s'assurer d'une
bonne performance d'approximation (en condition normale et en cas de panne) il
lui semble judicieux d'utiliser 5 valeurs pour chacune des autres variables des points

statiques (voir tableau 3.3).

Tableau 3.3 Valeurs des variables des points statiques

Variable Valeurs Unies
vitesseV, 500; 700 ft:s 1
vitesse angulaire de roulip ~ 350; 175;0;175;350 :s !
vitesse angulaire de tangage 100; 50;0;50;100 st
vitesse angulaire de lacet 50; 25;0;25;50 st

Pour chaque point statique, lI'espace d'entee est partitionre. De Weerdt (@05)
souligne que certaines lignes directrices sonta respecter : les \hypercghesoit les
partitionsa point statique », doivent etre choisis les plus grands possibles an
gue leur nombre soit minimal, mais su samment petits pour que I'e et d'oubli ne
soit pas important en leur sein. Le choix expos au tableau 3.4 est alors faitrdae
Weerdt. A chaque hypercube correspond un eseau de neurones ayant les mémes

entees et sorties que le module d'identi cation global.
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Tableau 3.4 Partitions en hypercubes

Variable Valeurs uUnies
angle d'attaque [-10;1] [-1;11] [9;21] dege
[19;31] [29;45]
angle de cerapage [-30;-19] [-21;-9] [-11;1] dege
[-1;11] [9;21] [19;30]

e ection dekvateur ¢ [-25;-10] [-14;2] [-2;14] [10;25]  dege
e ection d'aileron 4 [-21.5;-10] [-14;2] [-2;14] [10;21.5] dege
ke ection de gouvernail [-30;-19] [-21;-9] [-11;1] dege

[-1;11] [9;21] [19;30]

A n de mieux comprendre la notion de point statique, la gure 3.1 met enevidence
le maillage de ceux-ci pour une valeur de la variabM >ee, car la repesentation
en dimension 4 n'est pas possible. Les points pleins sur la gure repesentent la po-

sition des points statiques. A chacun d'eux correspond un ensemble d'hypercubes.

La gure 3.2 permet de visualiser, a un point statique Vo; po; ;o) donre, la
structure en hypercubes en limitant le nombre de variablesa 3 ( et ¢). Le
chevauchement entre les dierentes egions n'a paset illustee pour des gestions

de visibilie.

Seuls les hypercubes dont la egion assocee comprend la condition de vol atirie
(;; e a r)sontactiwes. Dailleurs, ils se chevauchent de sorte que la transition

d'une egiona une autre se fasse de manere continue.

Dans le cas ickal, les egions adjacentes apprennent sans erreur la loi d'eatr
sortie locale. Celle-cietant identique sur la plage de chevauchement pour legiens
adjacentes, elles devraient fournir les mémes sorties et une fonction de basoala

Su rait pour passer d'une egiona une autre au milieu de la zone de chevauchement.



fe

Be

45

‘aleur des variables p, g et r des points statiques pour V' =%, fixg

T
é_
400
A -100° 400
valeur de g, en °.s valeur de p, en @ -1
Figure 3.1 Representation partielle des points statiques
V=V, P=p, 9=y, ="y
’3 —
= gl
@ ]7 — —
8, [ J ] —L
= - i

aelog, o] aela, a,] aefo,, ] oela, dy,]

Figure 3.2 Representation partielle des hypercubes
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Dans le cas non ickal, la loi d'entee-sortie est apprise avec un facteur dreur, et

l'utilisation d'une fonction de basculement provoquerait une discontinuie dans la
sortie du module d'identi cation global. De Weerdt utilise alors une interpolation
lireaire dans la egion de chevauchement entre les valeurs des coe cients domm®

par chacune des egions activees, soit entre deux et dix egions.

Cette proedure donne alors une valeur des coe cients arodynamiques en chaque
point statique. En gereral, ces valeurs doivent ensuite étre interpeés de sortea
calculer la valeur des coe cients a&erodynamiques pour les valeurs d¥;(p; q;r) de

la condition de vol.

En e et, si la condition de vol se trouve &tre un point statique, les valeurs de
coe cients donrees par celui-ci sont directement utilises. Par contre,iela n'est
pas le cas, selon le nombre de variables dont la valeur est celle d'un point statique
il est recessaire d'interpoler les sorties de 2 (si trois variables ont desleurs cor-
respondanta celles d'un point statique)a 2 = 16 (si aucune variable n'a la valeur

correspondanta celle d'un point statique) points statiques.

Ainsi la technique des hypercubes entrahe une complexi cation importante au
niveau de la structure du module d'identi cation. Une analyse des performances

globales d'un tel modulea hypercubes semble indiqtee.

3.3.2 Analyse critique

Le module d'identi cation ceveloppe par De Weerdt a pour nalie d'etre utiliee

par un contréleur recon gurable, et devra donc &etre programne pour apprendre
en ligne. Or les performances du module n'ont pas ek \eriees dans ce cas h.
Certes la validation nale ne peut se faire qu'en ligne, mais la simulation permet

d'appecier dans une certaine mesure le comportement du module d'identi cation
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lorsqu'il est entra’ye avec des donrees caraceristiques d'une condition deolou
d'une situation.

A n de ne pas cevelopper toute la structure en hypercubes un cas simplie est
etude. Seule l'identi cation du coe cient C, au point statique V; = 150m:s ! et
g=0 :s !esteectiee. De plus un mockle simplie est consicee, a savoir que

le bord d'attaque n'est pas pris en consiceration et que le couplage suppementaire
introduit par De Weerdt n'a pas et exploie. L'espace d'entee est donc eduit

a l'angle d'attaque , l'angle de cerapage et la ¢ ection de lekvateur .. La
partition de cet espace est identiquea celle du tableau 3.4.

Cette structure est compaeea un module qui identi e le coe cient C, sans par-

titionnement de 'espace d'entee.

Performance suite a l'apprentissage hors ligne : Les structures cecrites
peedemment sont ceveloppees a angle de cerapage e nul eta de ection de
lebvateur xe. On obtient un module, dita egion unique, qui approxime la

loi entee-sortie sur I'ensemble de la plage d'angle d'attaque, appek abusiventen
enveloppe de vol dans cette section, et un module, dita egions multiples, qui est

une application de la technique des hypercubes de De Weerdt.

Pour le module d'identi cationa egions multiples, les eseaux assocesa chaque
hypercube (ou chaque partition d'angle d'attaque ) contiennent un faible nombre

de neurones (entre 4 et 6) et I'erreur quadratique moyenne d'entranement, d'une
valeur de 25:10 °, y est inkrieurea la valeur de etrence 2 5:10 4. Pour obtenir

les mémes performances en termes d'erreur, le module a egion unique redess
une capacie de calcul importante. En e et, sur un Pentium Illa 450 MHz, un
entranement met plusieurs heures dans ce cas ci, contre une dizaine de minutes
lors de l'utilisation des hypercubes. Une architecturea 17 neurones sur la couche

cachee permet d'assurer une erreur d'entranement intrieurea;@:10 °.
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A n de visualiser la dierence entre les deux modules, les gures 3.3 et 3.4 compar-
ent l'identi cation du coe cient C,, en fonction de I'angle d'attaque avec l'angle
de cerapage et la e ection de lekvateur xes: =0et =2;241. La valeur
dite \eelle" du coe cient C, est obtenue par interpolation des donrees du rapport

de la NASA (Nguyen et al, 1979).

Le module d'identi cationa egions multiples approxime tes peciement le coef-
cient C, sur toute letendue de l'angle d'attaque . Le modulea egion unique
guanta lui est performant pour des angles d'attaques inkrieursa 15, au deh
I'approximation devient relativement grossere. De plus, le temps d'apprentissag

d'un eseauetant proportionnellea sa taille, ce dernier module est le moins rapide.

Le temps d'apprentissage hors ligne est codteux. Chaque eseau du module a
egions multiples est certes plus rapide et plus simplea concevoir que le module
a egion unique, toutefois on cenombre 1 440 000 eseaux dans la structume

hypercubes de De Weerdt (2005). Il y a donc un compromisa faire entre nesse

du partitionnement et pecision de |'approximation.

Performance suite a l'apprentissage en ligne : une etude qualitative est
meree an de cegager certaines hypotteses quanta la performance danodules
d'identi cation suitea l'apprentissage en ligne. Le senario cecrit dans le tableau
3.5 aek exploie dans de nombreuses con gurations. Les esulats obtenus poune
modi cation semblable de la condition de vol, maisa condition initiale dierente,
sont similaires. Il semblerait qu'ils soient gereralisables, toutefois seule uramalyse
extensive permettrait de valider cette hypotlese.

A n de simpli er l'interpetation des courbes obtenues, un senario as seul I'angle
d'attaque est amerea changer est consicke. Les autres paranetie sont es :
'angle de cerapage est nul, la ce ection de lekvateur estegalea 2 ;241 , et la

vitesse angulaire de tangage est nulle.
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Tableau 3.5 Senario gereral pour I'apprentissage en ligne

1. Choisir un module d'identi cation du moctle eerodynamique,
dont les performances suitea l'entranement hors ligne sont satisfaisantes

2. Gererer I'ensemble des couples  (; ; ;) carackrisant la trajectoire :
O0<t<t ;: vol horizontal stabili®a altitude constante (h = 5715m) eta
vitesse constante { = 190m=s).

t; <t<t ,: changement de condition de vol.

t, <t : condition de vol constante.

3. Simulation du module d'identi cation : un vecteur d'enteea la fois
est simuk. Le vecteur d'entee est ajoutea une FIFO cedee et la valeur de
C, mesueea une autre.

Entranement : le module est entra’ye avec les donrees se trouvant dans les
FIFO dcedees d'entees et de cibles.

Les gures 3.5 et 3.6 sont le esultat d'une augmentation lireaire d'angle d'attaque
entre 4503a t; =50 et 6;503a t, =100.

Le prenonene d'oubli a ecte le module d'identi cationa egion unique :

avant que l'angle d'attaque ne varie, le module s'est adapea la condition de

vol.

lorsque l'angle d'attague commencea augmenter, le modulea egion unique
pesente une erreur sugerieurea 27:10 # (voir gure 3.6), donc supgerieurea
I'erreur maximale suitea l'apprentissage hors ligne. Le module a donc perdu

de l'information qu'il contenait a priori.

pour des angles d'attaques superieursa 15 (voir gure 3.5), la performance

du module s'est nettement cegracke : c'est le prenonene d'oubli.
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Le modulea egions multiples quanta lui n'est quasiment pas a ece par le change-
ment d'angle d'attaque. La partition a permis de le peserver du prenonene
d'oubli, car les egions non traversees par l'angle d'attaque lors du s@nario n'¢dn
pas appris en ligne. Ces esultats sont conformes aux attentes eta la rarsd'étre

de la structure en hypercubes.

Les s@narios suivant permettent devaluer qualitativement la performane des
modules d'identi cation dans le cas ai une panne ou un cegat survient. La re-
con guration du contréleur n'est pas ceveloppee dans le cadre de ce projet, mais
il est ineressant de concevoir un module d'identi cation adapea une telle com-
mande. En e et cela permettrait de simpli er le travail de conception dans le cas
d'une evolution de la commande, au sens ai le module d'identi cation pourrait

etre consene.

Dans un premier temps modi ons egerement le senario peedent. Le changenm
d'angle d'attaque n'est plus progressif entre deux conditions de vol, mais est brutal
(t; et t; egaux), simulant une panne localie. At = t; = 30, l'angle d'attaque
passe de 1;400a 4 ;530. Les esultats de la simulation de ce senario, dit

senario 1, sont donres par les gures 3.7 et 3.8.

Dans le cas du module a egion unique le prenonene d'oubli est tes marqe,
avec une erreur de l'ordre de:40 3 lors du changement d'angle d'attaque (voir
gure 3.8). Toutefois le module s'adapte rapidementa la nouvelle con guration.
Ceci s'explique par le fait que le changement brutal d'angle d'attaque entrame
une excitation de I'entee du eseau importante, et dans ce cas l'apprentisga est
plus performant (voir section 2.4). L'erreur quadratique moyenne sur lI'ensemble
de la plage d'angle d'attaque est cependant deux fois plus importante que sans

entramement en ligne (voir gure 3.7).
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Le modulea egions multiples n'est pas autant a ecke par le changement brusque de
l'angle d'attaque. Il enregistre une erreur plus importante au moment du change-
ment brutal d'angle d'attaque que lors d'un changement progressif, mais ses per-

formances ne sont pas cegracees par rapporta celles sans entramerhen

Le senario 1 met enevidence que, lors d'un changement brutal des conditions de
vol, le module d'identi cationa egions multiples a une meilleure capaciea estimer

la valeur du coe cient arodynamique sur I'ensemble de la plage d'angle d'attaque.

Dans le cas d'un cegat sur le fuselage ou sur une aile de l'avion, il est vraisemblable
gue le moctle aerodynamique soit modie de manere permanente et doive étrap-
pris en ligne par le module d'identi cation. A n de \eri er le comportement des
deux modules suitea une telle panne, consicerons non plus un changement brutal
d'angle d'attaque, mais celui de la valeur du coe cientC, (Senario 2). L'angle
d'attaque quanta lui est suppos® constant pendant toute la duee du senario:

= 1;4. Cette con guration est appeke \point de fonctionnement".
En I'absence d'excitation su sante sur I'ensemble de I'espace d'entee, aucun des
deux modules d'identi cation n‘'esta méme d'identi er la nouvelle valeur du coe -
cient aerodynamique (voir gures 3.9 et 3.10) sur I'ensemble de I'enveloppe de vol.
Cependant, au point de fonctionnement, soit & ai la modi cation est mesuee, le
deux modules identi ent correctement ce changement. Le modulea egions multi-
ples contient moins de neurones, donc s'adapte plus rapidement aux changements

comme le montre la gure 3.11.

Ainsi la structurea egions multiples epond mieux aux exigences de l'identi cation

en ligne que le module d'identi cationa egion unique. En e et, en conditions nor-
males de vol, I'apprentissage en ligne n'entrame pas de degradation de performance
globale du module d'identi cation. En cas de conditions degrackes, le modulea

egions multiples s'adapte plus rapidement aux changements.
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L'ensemble des simulations peedentes ont ek faites en l'absence de bruit de
mesure, ou sous l'hypothese que celui-ci est correctement Ite. Cependala
pesence de bruit dans le vecteur d'entee entrame gereralement une cegdation
de performance s'il y a peu d'excitation dans celui-ci et si le eseau est pragine

a étre entra’ye en ligne (voir 2.4).

Tableau 3.6 Caraceristiques des instruments de mesure

Variable Resolution Variance du bruit
angle d'attaque 0,029 0,027
angle de cerapage 0,018 0,019
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Reprenons la simulation d'apprentissage en ligne initiale, soit une augmentation
lireaire d'angle d'attaque entre 4 503a t; = 50 et 6;503a t, = 100, eny ajoutant
du bruit (Senario 3). Les caraceristiques du bruit introduit sont reporees dans
le tableau 3.6, et sont issues des donrees donrees par Klein et Morelli (2006)
Comme attendu, la performance globale des modules d'identi cation s'est cegracee
(voir gures 3.12 et 3.13). Le partitionnement de I'espace d'entee permet d'une
part de restreindre letendue de la cegradation, et d'autre part de diminuer l'aug-
mentation d'erreur induite par celle-ci pour des con gurations autres que celles
du point de fontionnement (voir gure 3.14). En e et, I'erreur est minimale pour

= 6,503, soit I'angle d'attaque de l'aviona la n du se&nario.

Les dierents s@narios et leurs esultats permettent de conclure que le naule
a egions multiples est plus performant que celuia egion unique. Toutefois le
plenonene d'oubli n'est pas totalement areanti et reste pesent au sein dehaque
egion.
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Figure 3.14 Senario 3 - Comparaison de la performance des deux modules
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3.3.3 Conclusion de l'analyse de la nethode des hypercubes

Le partitionnement de l'espace d'entee pesente des avantages notables comih

aee vu peedemment :

chaque eseau assocea une partition pesente un nombre de neurones plus
faible qu'un eseau unique utilie pour identi er les coe cients sur I'ensemble

de I'enveloppe de vol.

le temps d'apprentissage hors ligne est eduit du fait que la complexie de la
fonctiona identi er est moindre et que le nombre de neurones, donc de poids

synaptiquesa ceterminer, est plus faible.
le partitionnement restreint I'impact du prenonene d'oubli.

le module d'identi cation a egions multiples s'adapte plus rapidement en

ligne, que l'avion se trouve en condition de vol normale ou cegracke.

Toutefois certaines limitesa la nethode des hypercubes apparaissent :

le partionnement e ectwe et la structure en hypercubes implique la concep-
tion de plus d'un million de eseaux pour identi er le mocele serodynamique

complet de l'avion.
en pesence de bruit, chaque hypercube reste soumis au pkenonene d'oubli.
le choix des egions est arbitraire dans la structure de De Weerdt.

sous des conditions normales de vol, il aee dit en 3.2 qu'unelargissement
des cependances n'est pas souhaitable car cela entrame la nullie de certains

poids synaptiques.
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Ainsi l'analyse e ectwee sous des conditions restrictives a mis enevidence cearta
avantages de la nethode des hypercubes, mais aussi ses limites. Cela nene a
consicerer une architecture novatrice qui minimise les inconwenients de la nethode

des hypercubes de De Weerdt (2005).

3.4 Une architecture novatrice

Dans cette section, une nouvelle architecture permettant l'identi cation du mockle
arodynamique d'un aeronef est propose. L'architecture gererale ave le choix
de egions est d'abord pesente, l'architecture interne proprea chaqueegion est
ensuite mise enevidence. Les probematiques de la slection et du changement de

egions sont alors aborcees.

La structure en hypercubes de De Weerdt (2005) aek cese s quement pour la
recon guration. Toutefois, I'utilisation majeure du module d'identi cation se fera
a priori en condition de vol dite normale, c'esta-dire en I'absence de panne et de
tegat. Le compromis classique entre celie et complexie du mockle estdonca

faire, et une architecture moins complexe est envisagee ici.

Un certain nombre des hypotleses faites par De Weerdt sont alegeesn de con-
struire un module d'identi cation de taille plus petite et donc avec des proedures
d'interpolation et de ponceration simpliees. Cela entrane que l'ensemble des
con gurations possibles apes une panne ou un cegat structurel n'est plus couvert.
Dans la mesure au la recon guration n'est pas traiee exhaustivement dans ce pro-
jet, ces alegements ne sont pas une entrave aux objectifs.

Le partitionnement introduit par De Weerdt implique une explosion du nombre
de eseaux au sein du module d'identi cation. Or l'inspection des coe cients

a&rodynamiques met en evidence que le facteur de non lirearie le plus impor-
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tant est I'angle d'attaque. En e et, le mocele aerodynamique non lireaire montre
gue la non lirearie est induite par les angles d'attaques et de cerapage. L'in uence
de ce dernier est cependant moindre, d'apes I'observation des donrees fournies par
les essais en sou erie.

On se propose donc de partitionner I'espace d'entee uniqguement suivant l'angle

d'attaque

L'architecture gererale du module d'identi cation peut étre repesenee par la g-

ure 3.15, le nombre de 4 egions d'angle d'attaque y est purement illustratif. La
valeur de l'angle d'attague permet de slectionner certaines egions. L'ensemble
des variables leur est pesene, et elles fournissent une valeur pour chacun des
six coe cients arodynamiques. En fonction du nombre de egions slectionees,
une ponckration peut etre faite pour fournir les valeurs nales des coe cients

arodynamiques. Ces dierents processus sont expligLes ci-apes.
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3.4.1 Partitionnement en egions

A priori aucune egle e nitive ne peut étreerigee pour le choix du partitionne ment.

Il faut cependant suivre quelques principes : il doit étre le plus large possible an
de minimiser le nombre de eseaux du module, mais ne doit pas etre trop large
sous peine d'étre soumis au prenonene d'oubli. La validie des mockles lireaires
sugeere egalement que la partition peut étre relativement large pour lesaibles
angles d'attaques (< 15), mais doit etre plus ne au deh car les pkenonenes
non lireaires sont importantsa angle d'attaque eleve et une grande partitiin en-
tra'merait un nombre de neuroneselewe. De plus les partitions doivent pesentame
zone de chevauchement, a n d'assurer une transition continue entre les diererge

egions comme il va étre vu ulerieurement.

L'application de ces principes permet d'obtenir rapidement un partitionnement en
egions. Mais seul le ceveloppement exhaustif du module d'identi cation, assoca
la connaissance du nombre de neurones obtenus sur la couche caclee des eseaux,

permettra de valider cette partition.

Une nethodologie sysematique est expose ici, inspiee de la nethode de di-

chotomie. Celle-ci n'a pas de fondement mattematique cemonte.

La plage des valeurs d'angle dattaque [in; max], pour un aronef donre, est
diviee en deux ensembles. Le premier, fin; in], cOmprend la plage d'angles
d'attaque pour laquelle les moceles aerodynamiques lireaires sont valides ; en

cereral i, 15. Le second ensemble est constitte de la plage | ; max]-

Pour chacun des ensembles, l'algorithme du tableau 3.7 permet alors d'obtenir des
egions adapees aux objectifs. Il est vraisemblable que la plage {fin; in] Ne
recessite aucun partitionnement suppementaire, les avions commerciaux auraient

ainsi un nombre de egions tes limie.



63

Tableau 3.7 Algorithme pour le choix des egions

1. Fixer les objectifs
. criere de performance
Mmax . hombre maximum de neurones sur la couche cachee des eseaux
: largeur des zones de chevauchement

2. Initialisation

Soit [ min; max] |2 plage d'angles d'attaque consiccee

n =1, rang de l'ieration

Developper le eseau identi ant le mockle aerodynamique avec le criere de
performance

Soit m le nombre de neurones de sa couche cachee

3. Simulation du module d'identi cation :

tant que m > m pax -

n=n+1

Diviser la plage [ min; max] €n n plagesegales : [min; ;535 n 15 nl
Developper le eseau identi ant le mocele arodynamique sur la plage
[ min; 1] avec le criere de performance

Soit m le nombre de neurones de sa couche caclee

n

4. leration
Reprendre lesetapes 2 et 3 avec la plage;f max] restante

5. Chevauchement des egions
Les partitions [ min; 1I;[ 1; 2l;:::[ n 1) max] SONt obtenues

Etendre ces plages de sortesa ce qu'elles se chevauchent :

[min; 1+ 2 Ll 3 5 2+v3 Tivtlns 35 maxl
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A n de trouver plus rapidement un partitionnement, l'algorithme peut &tre ap-
pligte a un seul coe cient arodynamique plutdt qu'aux six et en un point sta-
tigue ai les valeurs de etrence pour les taux de rotation sont nulles (celaera
discue en 3.4.2). Il convient de choisir un coe cient qui pesente un maximum de
non lirearie. Cependant les objectifs, en termes de performance d'identi daon

et de nombre maximum de neurones sur la couche caclee des eseaux, doivent &tre
adapes en congquence. Une fois le partiotionnement trouwe, le module peut &tr

eveloppe avec lI'ensemble des six coe cients en sortie.

3.4.2 Architecture d'une egion

Chaque egion posede la m&éme architecture interne. Elle est illustee pda gure
3.16, les valeurs nuneriques qui apparaissent sur cette gure sont celles telesa

I'application de cette architecture au F-16.

L'identi cation des coe cients aerodynamiques longitudinaux et laeraux se fait de
manere cecoupke. Pour chaque egion, les trois coe cients longitudinaux Cy, C,

et C,) sont identies par un ensemble de eseaux de neurones, tandis que les trois
coe cients laeraux ( C;, C, et C,) le sont par un autre ensemble. Cette architecture
permet de conserver un certain couplage entre chague groupe de coe cients, e
permet deviter le risque d'obtenir des poids synaptiques nuls. Cette con guration

avait d'ailleurset peconise en 3.2.

L'hypotlese d'invariance lireaire est accepte comme valide que ce soit paapport

a la vitesse V; ou par rapport aux vitesses angulairep, g, et r. Rappelons qu'elle
esta l'origine des mockles classiquement utilies, elle semble donc kgitime. La
structure des points statiques est alors modiee. La vitesse jouant un I® arti ciel

(Klein & Morelli, 2006), une seule valeur de etrence est recessaire, rmts la V.
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Figure 3.16 Architecture d'une egion

Quant aux vitesses angulaires, on peut se limitera deux valeurs de etrencé n
de simpli er la structure du module d'identi cation, la premere valeur de ekrence
est prise nulle pour chacune des vitesses, la seconde est alors note resppeoant

Po, O €t ro. Les nouveaux points statiques sont donc les suivants :

8

2gq=0 s o

S pour le mocele longitudinal
9= s *

p=r=0 :s1? (3.1)

p=po s hr=0 s1? pour le mocele laeral

WA AW O

“p=0 s Yr=ry st

A chaque point statique de chaque egion correspond un eseau de neuronefac
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cun est obtenu selon la proedure cecrite dans le paragraphe 3.2, pour obtenir un

eseau dit optimal qui minimise le nombre de neurones sur sa couche caclee.

Les donrees d'entranementa utiliser cependent bien entendu de l'avion consie
et de l'information disponible. Les essais en sou erieetant uneetape incontourn-
able en vue de la certi cation des aronefs, les donrees issues de ces essuarsidat
etre disponibles pour l'analyse post-exgerience et sont d'ailleurs particulersent
bien adaptesa I'utilisation qui en est faite ici. En e et, les dierentes contributions
aux coe cients aerodynamiques sont relevees pendant les essais et sontsaite
fournies sous forme de tables. Il est alors recessaire de calculer la valeual®t
des coe cients a&rodynamiquesa la condition de vol cesiee selon les equions

cererales suivantes :

qc

Cawa =Car (s ot 2_\/tCaq (;; e pour les longitudinaux
_ L pb L
Catotal - Cao ( [ ar I’) + 2_\/tcap ( 1 ar I’) (32)
b
+ 2r_\/tCa' (;s ar) pour les latraux

Cesequations gereriques sonta remplacer par lesequations du mocelesaodynami-

gue non lireaire utili pour les essais en sou erie et speci quea chaque aroef.

Les donrees d'entrahement pour chaque point statigue de chaque egion $@n-
suite obtenues en substituant dans lesequations peedentes les valeurs gleu de
p et r assocees au point statique et en utilisant les valeurs des contributions don

la variable en angle d'attaque appartienta la egion consiceee.

Ainsi pour chaque egion d'angle d'attaque le module d'identi cation comprend 2
eseaux pour le mockle longitudinal, qui fournissent respectivemerit Cy ., , Cin ., ,

Czo €T Cyiiys Cmgogpr Czeog, 9 €t 3 ESEAUX pOUr le mockle laeral, qui
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fournissent respectivement Ci _, . . Cy,., 5+ Crpmorco O F Ciospiiio s Cypepgrco s
C

Np=pg;r =0 g etf Clpzo r=rg? CYp:O =9’ Cnp:O r=rg g

Les sorties des eseaux sont alors traiees a n de calculer la valeur dese cients

a&rodynamiques au point de fonctionnement\({, p, g, r) de l'avion.

Les coe cients longitudinaux Cy, C;, et C, sont obtenus par lequation:

qc

Ca=Cal(;; e)q:O + 2_\/t Ca, (55 e 3.3)
2V, '
a Gy = O.TCO Ca(; e)q= % Ca( s e)qzo
et les coe cients latraux C;, C, et C, par :
_ L pb L
Ca - Ca( 7 ar r)p:Q;r:O + 2_\/t Cap ( [ ar I’)
rb
+ = Co (i air)
22\\’; (3.4)
_ 0 .. . .. .
a Cap - @ Ca(ii r)p=0;r=0 Calih & ")p=po;r=0
2V,
et Car = m(; Ca(! ; as I')p:O;r:O Ca(! , as I’)p:O;r:ro

3.4.3 lection des egions

Les egions dont la plage d'angles d'attague assocee ne comprend pas l'angle

d'attaque actuel de l'avion sont desactiees, au sens al les entees ners pas

fournies aux eseaux de ces egions. Ces eseaux ne fournissent doncumesortie

dans ce cas. A n de ne pas avoir une sortie vide pour ces egions, la dernere valeur

active est maintenue.

A l'inverse les egions dont la plage comprend l'angle d'attaque actuel de I'avion

sont activees : les entees leur sont pesenees et elles fournest en sortie une
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valeur pour chacun des six coe cients a&rodynamiques.

Si une seule egion est actiwee, les valeurs des coe cients arodynamiquesnso

directement celles fournies par cette egion.

Si deux egions sont activees la proedure suivante assure un changement @gion

conforme aux speci cations de l'identi cation.

3.4.4 Changement de egion

Le changement de egion doit étre continu, comme il aeeenone en 3.3.1Avec
I'architecture choisie, le chevauchement est unidimensionnel, et non plus multi-
dimensionnel comme cela pouvait étre le cas avec la structure en hypercubes de
De Weerdt. En e et, avec l'architecture novatrice, seule change la plage de vaie

de l'angle d'attaque entre deux egions adjacentes.

Plutdt que d'interpoler lireairement entre les deux valeurs de chaque coe cient
a&rodynamique aux bornes de la zone de chevauchement, les valeurs donrees par

les deux egions sont ponceees de la manere suivante :
Ca= —1C,+ —=—C,, (3.5)
2

a C,, (respectivementC,,) est la valeur du coe cient donree par la premere
egion (respectivement la seconde) et (respectivement ;) est la valeur d'angle
d'attaque a la borne de la zone de chevauchement se trouvant dans la premere

egion (respectivement la seconde).

Cette ponceration permet de maintenir une erreur quadratique satisfaisant lgser-

formances exigees du module d'identi cation. En e et, chaque egion fournit une
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Figure 3.17 Changement de egion continu

valeur dont I'erreur quadratique avec la valeur eelle est inkrieurea , et donc

2

(Ca Careel )2 = 2—11 (Caz Careel )+ % (Cal Careel ) < (3.6)

La gure 3.17 illustre la dierence entre la ponckeration des valeurs de chaque gion

et l'interpolation des valeurs aux bornes de la zone de chevauchement.

3.4.5 Une approche pour l'apprentissage en ligne

Une approche pour l'apprentissage en ligne est propos par De Weerdt pour son
module d'identi cation. Celle-ci estegalement applicablea la structure developpe
ici. L'apprentissage en ligne ne faisant pas partie inegrante de ce projegudes les

grandes lignes (DeWeerdt et al., 2005) sont expoes ici.
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Dans un premier temps, les donrees recessaires a l'apprentissage en lignetson
calcukes a partir des mesures des capteurs selon les equations 3.7 et 3.8.s Le
moments d'inertie sont supposes connus, et une moctlisation du moteur permet

d'estimer sa pousse.

Cx = qis(max T)
C, = % (3.7)
C, = r;as
C = qu(Ix|o Iz (PO+ )+ (12 1y)ar)
Cn = q;c lya+ (1x  l)pr+ly p? r? (3.8)
Cn qu(l e (B ar)+(1y 1) pa)

Une nethode d'interpolation permet alors I'entrahement en ligne a partir des
donrees stoclkees dans une FIFO de taille donree. La taille de cette FIFO est

etroitement leea la dimension de I'espace d'entee du module d'identi cation.

Les eseaux de neurones peuvent &tre impemenes en software ou ardware. Le
software permet une plus grande exibilie, et le hardware une vitesse accrue. Une
possibilie d'impementation hardware est propose ci-apes.

Un exemple de processeur neuronal est le pPRAM-256 VLSI (Ng & Clarkson ,1998).
Il possede 6 entees et 256 neurones. Leur connection etant con gurablel est
possible de ceer l'architecture cesiee. De plus, le nombre d'entees esbmpatible
avec l'architecture developgee ici.

Le nombre de neurones est a priori su sant pour chaque point statique si le nombre
de neurones maximal sur la couche caclee est inkrieuren,x donre par lequation

3.9, ai n est le nombre de egions d'angle d'attaque du module d'identi cation.

Mmpax = — 3 (3.9)
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Lorsque I'ensemble des 256 neurones est utilise, le celai de traitement des eesr
est de Q154 ms @ 33 MHz). Un cycle d'apprentissage pour ce méme ensemble
dure quanta lui 0;246ms @ 33 MHz). Sachant que les acekronetres fournissent
une donree toutes les (ba 1;2 ms, et les gyroscope toutes les; 3 ms (Klein &

Morelli, 2006), les vitesses de traitement et d'entranement sont sats$antes.

3.4.6 Conclusion sur l'architecture ekvelopgee

Le module d'identi cation ainsi cee minimise les inconwenients de la structure en
hypercubes de De Weerdt. En e et, il contient 5 n eseaux de neurones, an

est le nombre de egions d'angle d'attaque. Ce nombre, m&me avec de nombreuses
egions d'angle d'attaque, semble plus raisonnable que le million de eseaux propose

initialement.

Suite a I'entranement hors ligne, le module d'identi cation developpe a des car-
aceristiques comparablesa celles de la structure en hypercubes de Deéhglt, tout

enetant moins complexe que celle-ci :

le nombre de eseaux du module est eduit par rapporta la structure en

hypercubes

chacun des eseaux peut étre construit de sortea satisfaire le crierde per-

formance requis
I'obtention de la valeur des coe cients a&rodynamiques est simpliee
le processus de changement de egion estegalement simplie

la valeur des coe cients est continue lors d'un changement de egion
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3.5 Application au F-16

L'architecture ceveloppee peedemment est appligeea l'identi cation du mo cele
arodynamique du F-16. Quelques ajustements sont toutefois recessaire&space
d'entee, a la fois du moctle longitudinal et du mockle laeral, doit étre ela rgie
pour prendre en compte I'angle du bord d'attaque. Lekvateur doit gurer parmi
les entees \globales" du module, car son angle de ¢k ection in uence I'ensemble
des coe cients aéerodynamiques, au méme titre que les angles d'attaque et de

cerapage

La premere etape du ceveloppement est le choix des egions, conforementa la
procedure du paragraphe 3.4.1.

L'inspection des valeurs des coe cients a&rodynamiques issues des essais en souf
erie et ainsi que la plage de validie des moceles dit \basse clie" du F-16, a
merea choisir j; = 15. L'algorithme de la section 3.4.1 est appliqe au coef-
cient C,, pour =0 :s !, avec un criere de performance de;#:10 ° egal au
dixeme du care de 1% de la variation de ce coe cient, et un nombre maximal de
neurones sur la couche caclee de 30.

Il donne que la plage [-10, 15] n'a pasa etre plus partitionree. Il donne ensuite
gu'il ne sut pas de partitionner la plage [15, 45] en deux, mais pour n = 3
les esultats sont satisfaisants. On obtient alors la plage [15, 25].La gure 3.18
illustre les esultats obtenus. Les performances sont nalement atteintesnepar-
tionnant la plage restante en deux, soiten [25, 35] et [35, 45]. Les partitions
sont ensuite ajusees de sorte a obtenir une zone de chevauchement de 2 entre

chacune d'elles; ce choix est motive par le choix de De Weerdt.

Pour des ns de clare les egions en angle d'attaque sont nuneroees. Lagion 1
corresponda la plage [-10, 16], la egion 2a la plage [14, 26 ], la egion 3 a
la plage [24 , 36 ] et la egion 4a la plage [34, 45].
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Tableau 3.8 Espace d'entee du module d'identi cation du F-16

Variable plage partition ou unie
valeur de eérence
Vitesse 'V, [ 30 ;300 ] 150 m:s 1
Taux de roulis p [ -595; 595 ] 0;50 st
Taux de tangageq [ -205 ; 205 ] 0; 100 st
Taux de lacetr [-135; 135] 0;25 s 1
Angle d'attaque [-10;45] [-10;16][14;26] dege
[24;36][34;45]

Angle de cerapage [-30;30] [-30;30] dege
Ekvateur [-25; 25] [-25; 25] dege
Ailerons , [-21;21] [-21; 21 ] dege
Gouvernail [-30;30] [-30; 30 ] dege
Bord d'attaque |ef [0;25] [0;25] dege

Les points statiques doivent &tre »es. Pour cela les valeurs de efance de vitesse
et des taux de roulis, de tangage et de lacet sont choisies arbitrairement dans
I'enveloppe de vol du F-16 etablie au chapitre 1, de sorte a ce qué‘jﬂo, E’LVE’ et
;LVS soient proches de l'unie : Vp = 150m:is 1, pp =50 s ! ¢ =100 s ! et

ro=25 :s ! Le tableau 3.8 ecapitule les variables de I'espace d'entee.

Une analyse par egion des valeurs des coe cients arodynamiques du F-16 du
rapport de la NASA (Nguyen et al, 1979) est recessaire, car ces donreesveata
I'entranement des eseaux et doivent étre petraiees pour optimiser ler appren-
tissage. Les moyennesE((C,)) et lesecarts types ( (C,)) de chaque coe cient
longitudinal (voir tableau 3.9) et lakeral (voir tableau 3.10) permettent de nor

maliser les donrees d'entranement selon lequation suivante :

_ G E(C)

C =
Anorm (Ca)

(3.10)



Tableau 3.9 Compilation par egion des coe cients longitudinaux

Region 1
valeur de q 0 100

E E
valeur de C, 0;0322 Q0424 0;0055 00533
valeur deC, 0;0220 01427 0;1832 01495
valeur deC, 0;2075 04961 0;7796 (5704
Region 2
valeur de q 0 100

E E
valeur deC,  0;0465 (00411 Q0804 (0498
valeur deC, 0;0727 01375 0;2657 01366
valeur deC, 1,2496 02323 1;8522 (2158
Region 3
valeur de q 0 100

E E
valeur deC, 0;0536 00494 Q0760 Q0535
valeur deC, 0;1236 01271 0;3277 01251
valeur deC, 1,7087 02260 2;3128 02369
Region 4
valeur de q 0 100

E E
valeur deC, 0;0615 (00525 Q0838 Q0557
valeur deC, 0;1612 01001 0;3746 00983
valeur deC, 1,9724 Q2054 2;6987 02162

75



76

Tableau 3.10 Compilation par egion des coe cients lakraux

Region 1
valeur de fp;rg f0; Og 50, Og f0; 259

E E E
valeur deC; 1;3104 0,040 1;0:102% 0;040 8810+ 0;040
valeur deCy 5310°% 0;362 4,110°% 0;362 77:10* 0;362
valeur deC, 8,010“4 0077 9510+ 0077 5/110% 0,077
Region 2
valeur de fp;rg f0; Og 50, Og f0; 259

E E E
valeur deC; 32104 0,050 8210° 0,050 5410° 0;050
valeur deCy 2,810°% 0;306 6GL10° 0;306 92103 0;306
valeur deC, 78104 0051 2010°% 0051 7:510° 0;051
Region
valeur de fp;rg f0O; Og 50, Og f0; 259

E E E
valeur deC; 1,510 % 0;044 7:410° 0,044 34103 0044
valeur deC, 1,210 2 0;230 2;7104 0;230 8 0:10 4 0;230
valeur deC, 1:810°% 0,031 63102 0032 82103 0031
Region
valeur de fp;rg f0; Og 50, Og f0; 259

E E E
valeur deC; 1,910 ° 0;037 2;810° 0;037 431032 0;038
valeur deCy 4;410°% 0;182 1;8102 0;186 7;9:10° 0;182
valeur deC, 3;2104 0040 10102 0040 1;1:102 0;040
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Tableau 3.11 Valeurs extrémes des coe cients

Coe cient Min. Max. ( :0;01)

Cy 0;1712 01838 03550 12610 °

q=0 s! Cn 0;4319 03396 07715 59510 °
C, 2;4471 09573 34044 11610°

Cy 0;1527 02175 03702 13710 °

q=100 s ! cC, 0;6183 01915 08038 64610 °
C, 3;2204 07574 39778 15810 °

C 0;1155 01801 02956 87410 °

p=0 st . 10 4
o o1 G, 08096 08775 16871 28410
C, 01966 01816 Q3782 14310 °

] . G 01272 01639 02011 84710 °
P= P 5, 07974 08928 16902 28610 ¢
C, 01955 01837 03792 144105

o .1 G 01091 01736 02927 857.10°

P 5 w1 G 07971 09593 17564 30810

Cn 0;2024 01759 03783 14310°

Les valeurs extrémes des coe cients (voir tableau 3.11) permettent destkrminer
le criere d'arrét pour lI'apprentissage des eseaux. On souhaite identi er Ig co-
e cients a&rodynamiques a 1% pes en moyenne. Pour cela le criere de per-
formance est prisegala la moyenne des 1% de la variation des trois coe cients
arodynamiques identies. Soit pour le mockele longitudinal :

(3;55:10 )+ (7; 71510 3)° + (3; 404410 2)*

=4:1010 4
3 :10:10

et pour le mockele laeral :

(2;95610 3)° + (1;68710 2)* +(3;78210 3)°
3

=1:0310 %
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Tableau 3.12 Valeurs experimentales - Reseaux du mockle longitudinal

Region d'angle d'attaque 1 2 3 4
q=0 !

nb neurones 34 25 41 47
performanceCy 1:8610°% 3:7910°6 2;5510° 3:7810 ¢
performanceC,, 2,6610 ° 42010 ° 2;7210° 5:81:10°
performanceC, 1;1610 4 9:8410° 1;1410“* 57410 *
performance globale 8310 ° 4,81:10° 4;7910°> 212104

q=100 s !
nb neurones 36 26 43 52
performanceCy 1;7210 % 4:2410°% 2;1810° 3:26:10 °©
performanceC,, 2,6510 ° 3:9010° 2;3810 ° 4;6410°
performanceC, 1;1610 4 1;0L10 4 1;21:10“4 52810 *
performance globale 48010 ° 4;,8210° 4;8910° 1;9310 4

La moyenne de ces deux valeurs est bienegale au criere usuel, soit une erreur

moyenne quadratique d'entranement inkrieurea 25:10 4.

Les eseaux sont alors cevelopes selon la proedure mise enevidenea cebut
de chapitre et impemente sous MatLab (voir annexe Ill).Leurs carackistiques,
a savoir leur nombre de neurones sur la couche caclee et leur performance de

cereralisation, sont esunees dans les tableaux 3.12 et 3.13.

Le nombre de neurones de chaque eseau est certes pluselewe que celui desaag
de la structure en hypercubes de De Weerdt, mais reste raisonnable. En e et,
De Weerdt obtient entre 4 et 15 neurones par eseau et donc par egion (alombre
de 1400000). L'architecture elaboee ici en compte entre 25 et 61, magdle ne
contient au total que 8 eseaux pour le moctle longitudinal, et 12 pour le mockele

laeral.
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Tableau 3.13 Valeurs experimentales - Reseaux du mockle laeral

Region d'angle d'attaque 1 2 3 4
p=0 s1r=0 st
nb neurones 40 32 45 59
performanceC, 1:5410 % 3:4510°6 4;3810° 4:0210 6
performanceC, 50710 ® 5;0210 ° 3;4910° 6;2410 °
performanceC, 4;8810 ¢ 4;2310° 3;0810 ¢ 6;61:10 °
performance globale 19010 ° 1;9310° 1;41L10° 2;4410°
p=50 sr=0 st
nb neurones 40 34 47 61
performanceC, 1;4910 % 3:3710°% 4;1810° 3:8310 °
performanceC, 4;3810 ° 3;6010 ° 3;7910 °> 5;4310 °
performanceC, 4;8310 % 3:8410° 3;2510°¢ 6;5910 °
performance globale 16710 ° 1;4410° 1;51:10° 2;1610°
p=0 s 4r=25 st
nb neurones 41 32 46 60
performanceC, 14710 ® 3;4310° 4;0510° 4;4710°
performanceC, 38910 ° 4;1710 ° 4;1210° 5;4110°
performanceC, 4;1110 % 4;21:10° 3;2010 4 6;1810 °
performance globale 14810 ° 1;6410° 1;6210° 2;1610 °

La taille des eseaux obtenus est d'ailleurs compatible avec la proposition d'utiliser
le p256Ram. En e et les eseaux pour g = 0 :s ! totalisent 159 neurones, et ceux

pour g = 100 :s ! 169. Chaque groupe peut donc &tre impement sur une carte.

L'erreur quadratique moyenne d'entranement est inkrieurea 25:10 4, valeur de
ekrence, pour I'ensemble des eseaux. En outre, pour chacun des coe cits
I'erreur quadratique moyenne est inkrieure au care d'un pourcent de lecart etre
les valeurs minimale et maximale du coe cient, grandeur donree dans la dernere

colonne du tableau 3.11. Cela con rme que les eseaux obtenus sont satisfaisant
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L'erreur quadratique moyenne d'entraement a pu &tre abaisseea 80 ° pour les
eseaux du mockle longitudinal @ I'exception de la egion 4) eta 2:10 ° pour ceux
du mockle lakeral, sans pour autant entramer une explosion du nombre de neuramne

sur la couche caclee des eseaux. Soit une anelioration de facteur 10 !

Erreur de généralisation de la région 1 Erreur de généralization de la région 2

T

N 5]

erreur en %
(]
erreur en %
w

]
T

o

Cx Cm Cx Cm Cz
Coefficients longitudinausx Coefficients longitudinaux

Erreur de généralisation de la région 3 Erreur de généralisation de la région 4

erreur en %
erreur en %

Cm Cz
Coefficients longitudinaux Coefficients longitudinaux

Figure 3.19 Coe cients longitudinaux - Erreur d'entranement en %

Les botesa moustache de Tukey des gures 3.19 et 3.20 permettent d'appecie
la epartition statistique de I'erreur entre les sorties du module d'identi cation et
la valeur eelle des coe cients. Pes de 100% des donrees se trouvent eatles
moustaches des botes, les bords des rectangles mettent enevidence lesiereet
troiseme quartile, soit 25% et 75% des donrees. La ligne au milieu des rectarg)le
repesente la nediane. Les donrees non repesentatives et exceptioelles, dites

\outlier", sont ponctuellement marqiees par une croix.
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Cl Cy Cn cl Cy Cn
Coefficients latéraux Coefiicients latéraux

Figure 3.20 Coe cients lakeraux - Erreur d'entranement en %

Les coe cients de forceCy, C, et C, sont identiesa environ 1% pes, tandis que
les coe cients de momentC,, C, et C, sont identiesa 1,5% pes. Bien que ces
performances soient egerement superieures aux attentes, ellesrécatisfaisantes.
Les performances obsenees ici sont d'ailleurs comparablesa la performards
nmethodes classiques, qui est de; 25% pour le ltrage de Kalmanetendu par ex-

emple (Jategaonkar, 2006).

A n de comparer les esultats obtenus avec ceux de la structure en hypercubes,
la sortie du module d'identi cation pour q=0 s 1, =0, ,=2;2441, et
lef = 25 est simuke. Cette con guration est identiquea celle du paragraphe 3.3.2.
La gure 3.21 compare la sortie erC, avec la valeur \eelle" de ce coe cient. Le
esultat obtenu est tes satisfaisant compte tenu de la complexie intoduite dans
I'espace d'entee par rapport au cas simplie de l'analyse critique du paragraphe

3.3.2 au seul l'angle d'attaqueetait amerea varier.
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Figure 3.21 Comportement du module d'identi cation

Les gures 3.22a 3.25 permettent de visualiser le comportement des eseady
module d'identi cation longitudinal pour l'entee peedente. Les egions de va-
lidie des eseaux y ressortent clairement. Dans la majorie des cas, leeseaux
conservent leur capacie a extrapoler en dehors de leur donrees d'entra'ment,

bien qu'aucune gereralie ne puisse etreenonee quanta letendue de cetteplage.

Les eseaux du module d'identi cation du mockle serodynamique du F-16 ont ainsi
et ceveloppes confornementa la proedure elaboee pee demment et avec des

performances conformes aux objectifs »es dans cetteetude.
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Figure 3.22 Performance du eseau de la egion 1 pourg =20

Performance du réseau de la région 2, g =0
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Figure 3.23 Performance du eseau de la egion 2 pour g =0
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Figure 3.24 Performance du eseau de la egion 3 pourg =20

Performance du réseau de la région 4, g=0

0.2 T T T T T T T T T
valeur "réelle” de C_
<% 01 '
= |
: 0 I 1
E 01 waleur de G, donnée : r?rgllioc?itge ]
_D 2 1 1 1 1 1 par |e |réseau 1 1 h H—

1
-10 5 0 g 10 15 20 25 30 35 40 45

. . . .
ok e w | 4

oF K_,valeur réelle” de C |

= |

2 0z valeur de G donnée - |

E AT varle réseau ..o I

o -04F T | b

z

coefficient C

¥ 1 1 1 1
-10 6 0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
angle d'attague o, en degrés

Figure 3.25 Performance du eseau de la egion 4 pourq =0
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3.6 Conclusion

Le processus d'identi cation par eseaux de neurones aet mis enevidence dans

ce chapitre.

La propree d'approximateur universel des eseaux de neurones a d'abordetex-
ploiee. Cependant, a n d'étre compatible avec uneevolution vers des conti&urs
de vol recon gurables, le module d'identi cation developpe doit permettre une
evolution vers l'apprentissage en ligne. Or |'apprentisage en ligne pesente un in-
conwenient majeur, caraceristique de tous les algorithmes d'apprentissaga eemps
eel : le prenonene d'oubli. L'utilisation des hypercubes permet de s'a ranchir

dans une certaine mesure de cet inconwenient.

Une architecture novatrice a ee corcue, base sur les conclusions de l'analyse
critique de la structure propoxe par De Weerdt (DeWeerdt et al., 2005). En
particulier, la capacit extensive d'adaptationa tout type de panne structurelle de
la structure en hypercubes de De Weerdt aete dimintee au prot d'un nombre

plus restreint de eseaux.

La nouvelle architecture a et appligiee au module d'identi cation du mockle
arodynamique du F-16. Cette application a permis de valider la performance
de l'architecture ainsi que la taille restreinte du module. En e et, les coe cients
arodynamiques de force ontek apprisa 1% pes et ceux des momentsa 2%es.

Le module compte 4 egions, chacune composes de 5 eseaux dont le nombre de

neurones sur la couche caclee varie entre 25 et 61.

L'apprentissage en ligne n'a pas et traie dans le cadre de ce projet, et rest

materea recherche future.
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CHAPITRE 4

CONCEPTION DU CONTR OLEUR

Apes avoir mocelie et identie I'eeronef, celui-ci peut cesormais etr e controe.
Les exigences du contrble, aussi appekes qualies de man uvrabilie, sard'abord
mises enevidence. La structure globale du contréleur est ensuite expliciee. &pr
avoir rapidement expo< la treorie du contréle utili®e, les dierentes composantes

du contrbleur sont traiees en cetail.

4.1 Qualies de man uvrabilie

Les speci cations de qualies de man uvrabilie, ou \ ying qualities”, essaient de
guanti er la facilie ou bien la di cule avec laquelle est piloe un avion dans une
caegorie donree de vol. Outre le comportement dynamique de I'avion, I'opinion du
pilote peut étre in uene par de nombreux facteurs externes tels que la esistae

du manche de contrble, les conditions climatiques ou sa condition physique par
exemple. Il est alors courant d'e ectuer les tests dévaluation plusieurs foiavec

un grand nombre de pilotes et de prendre une moyenne de tous ces esultats.
Lechelle de Cooper-Harper (voir gure 4.1) est un outil sysematique pour lar
guanti cation. Elle distingue trois niveaux de man uvrabilie, epertores dans

le tableau 4.1. Le premier niveau correspond aux niveaux 1a 3 de lechelle de

Cooper-Harper, le second aux niveaux 4a 6 et le troiseme aux niveaux 7a 9.

A chaque niveau correspond des speci cations sur les modes longitudinaux et
laeraux de vol. Celles-ci cependent de plus de la classe de l'avion (voir tableau

4.2) et de la cakegorie de la phase de vol (voir tableau 4.3), telles que ce nies pkr
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Tableau 4.1 Niveaux de man uvrabilie

Niveau Description
I Qualies de man uvrabilie totalement acequates pour la
phase de la mission consicee.
I Qualies de man uvrabilie acequates pour accomplir la
phase de la mission consiceee lorsque l'e ort du pilote est

guelque peu augment ou que l'e cacit de la mission se
egrade, ou les deux.

" Qualies de man uvrabilie telles que la mission peut étre
contrbke de manere curitaire, mais l'e ort du pilote est
excessif ou I'e cacie de la mission est inacequate, ou les
deux.

Tableau 4.2 Classes d'avions

Classe Description

I Petits avions kgers, tels que les aronefs d'observation kgers,
utilitaires egers etc.

[l Avions de poids moyena man uvrabilie faiblea moceee, tels
gue les aronefs de sauvetage, de reconnaissance, les avions cargo
ou de transport egers et moyens, les bombardiers tactiques, etc.

11 Gros avions lourdsa man uvrabilie faiblea moceee, tels que
les avions cargo ou de transport lourds, les bombardiers lourds,
etc.

\Y Avions hautement manoeuvrants, tels que les avions de chasse,
de reconnaissance tactique ou d'observation, etc.
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Tableau 4.3 Cakgorie des phases de vol

Caegorie Description

A Phase de vol non terminale qui requiert des man uvres
rapides, une poursuite pecise ou le suivi pecis
d'une trajectoire. Entres autres, sont inclus dans cette
caegorie le combat aira-air, I'attaque au sol,
le largage d'armes, la reconnaissance, le ravitaillement
en carburant et le vol en formation seree.

B Phase de vol non terminale qui requiert des man uvres
graduelles sans besoin de poursuite pecise, bien que le
suivi pecis d'une trajectoire peut étre recessaire.

Entre autres, sont inclus dans cette caegorie la monee,
le vol en croisere, le ravitaillement en vol (citerne), la
descente et les ceekrations d'urgence.

C Phase de vol terminale qui a sinon les m&mes caraceris-
tiques que celles de cakegorie B. Entre autres, sont inclus
dans cette cakegorie le cecollage, I'approche, et |'atter-
rissage.

norme MIL-HDBK-1797A (U.S. DoD, 1997). En condition de vol dite normale, la
norme peecdente exige que I'aeronef rencontre les speci cations de niveduApes

une panne mineure, les speci cations sont alegeesa celles de niveau 1.

4.1.1 Qualies de man uvrabilie longitudinales

Les qualies de man uvrabilie longitudinales s'expriment en fonction des coe -
cients d'amortissement des modes phugo«de et rapide, ainsi que de la pulsation

propre de ce dernier.
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la diminution de la
vitesse entraine un

l'avion monte decrochage, la

quand la portance devient

portance est plus  plus petite que le I'avion remonte

grande que le poids puisque sa
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La perte de 4

portance entraine

une descente de l'augmentation de vitesse

I'avion, mais la donne assez de portance

vitesse augmente @ l'avion pour qu'il monte
50N Nez

Figure 4.2 Mouvement du mode phugode

Tableau 4.4 Coe cient d'amortissment pour le mode phugode

Niveau | oh 0,04
Niveau Il ph 0,00
Niveau Il T, 555

Le mode phugode estun mode oscillant et basse fequence. Il est caracerie par
une oscillation lente de la vitesse et de l'altitude, ainsi que de l'assiette de tangage

et de la pente = . La gure 4.2 illustre le mouvement de ce mode.

Les qualies de man uvrabilie requerent un coe cient d'amortissement  ,, con-

forme aux speci cations du tableau 4.4. En niveau lll, le mode phugode est sup-
pos instable, soit ,, < 0O; les speci cations portent alors sur le temps pour doubler
d'amplitude T,, & ni par lequation 4.1 au !, est la pulsation propre du mode

phugode.
In(2)

ph! ph

T,= (4.1)
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Le mode rapide , ou \short period", est un mode rapide fortement amorti. En
I'absence de contrble cette oscillation dure quelques secondes, habituellement moins
de 16, pendant lesquelles lI'angle d'attaque, le taux de tangageq et le facteur de
chargen, varient rapidement tandis que la vitesse longitudinal@ reste quasiment

constante.

Les speci cations requerent un coe cient d'amortissement ., qui epond aux
caraceristiques ecapituees dans le tableau 4.5 en fonction du niveau de mam-
vrabilie et de la classe d'avion. Plutdt que d'imposer des limites sur la pulsation
propre du mode rapidd , elles le sont sur un criere additionnel nomne \Control

Anticipation Parameter" (CAP). Le CAP est e ni comme le ratio suivant:

|1 2

CAP = =2 (4.2)
z

Il doit &tre compris entre les limites du tableau 4.6.

Tableau 4.5 Coe cient d'amortissement pour le mode rapide

Caegorie AetC B

Niveau | 0;35< 4 <1;30 Q30< o <200
Niveau I 0;25< v <200 020< p < 2,00
Niveau Il 0;15< 0;15<

4.1.2 Qualies de man uvrabilie laerales

Le mode de roulis amorti  est un mouvement rapide tes amorti durant lequel
l'avion a un mouvement de roulis autour de I'axe des. Il a ecte principalement le
taux de roulis p, tandis que I'angle de cerapage , I'azimut et la vitesse angulaire

de lacetr restent quasiment constants.
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Tableau 4.6 CAP pour le mode rapide

cat. A B C

Niv. | 0;28<CAP < 3,6 O0085<CAP < 36 (016<CAP < 36
' 10 Iy 07

Niv. 1l 0;16<CAP < 10,0 (GO038<CAP < 100 0096<CAP < 1GO
'y 0,6 'y 04

Niv. I 0;16< CAP 0;038< CAP 0;096< CAP

Le mode spiral est un mode lent qui peut s'awerer eEgerement instable. Il donne

alors au roulis une amplitude croissante.

Le roulis hollandais est une oscillation lakerale et directionnelle, qui a ecte prin-

cipalement l'angle de cerapage et le taux de lacetr, ce mouvement ressemble
a celui des patineurs hollandais d'at son nom. Cependant il est possible qu'il
y ait un certain mouvement de roulis d0 au couplage roulis-lacet des coe cients

a&rodynamiques. La gure 4.3 illustre ce mouvement.

Les qualies de man uvrabilie lakrales s'expriment en terme de constante de
temps maximale du mode de roulis (voir tableau 4.7), de pulsation propte
et de coe cient d'amortissment ,, minimum du mode de roulis hollandais (voir
tableau 4.8) et de temps minimal pour doubler I'amplitude en mode spiral (voir
tableau 4.9).
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Figure 4.3 Mouvement du roulis hollandais
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Tableau 4.7 Constante de temps pour le mode de roulis

classe cat. niv. | niv. Il niv. I

letlV A 1;0 14 160
lHetlll A 14 30 160
toutes B 14 30 100

letlVv C 1;0 14 100
lHetlll C 14 30 100

Tableau 4.8 Qualies de man uvrabilie du roulis hollandais

niveau cat. classe min ,, min !y min!,,

I A et IV 0;19 035 (0]
| A et 0;19 035 g4
I B toutes 0; 08 015 (0
| C l et IV 0;08 Q15 10
I C lletlll 0;08 Q15 g4
I toutes toutes 0,02 Q05 Qg4
" toutes toutes 0;02 - Q4

Tableau 4.9 Temps pour doubler I'amplitude du mode spirale

classe cat. niv. I niv. Il niv. Il
l etV A 12s 12s 4s
letlV BetC 20s 12s 4s

Il et lll toutes 20s 12s 4s
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4.2 Commande de vol par inversion dynamique
L'inversion dynamique est une application particulere de la lirearisation exacte
(voir annexe 1V). Cette nethode est largement epandue, dans la literature,mais
non dans la pratique. Usuellement elle est appliqee a un mockle non lireaire
de l'avion, mais la mocklisation des coe cients arodynamiques y est lireaire.

L'objectif de ce chapitre est donc d'appliquer cette nethode au mockle serodyna-

mique non lireaire choisi dans le cadre de ce nmemoire.

4.2.1 Introductiona l'inversion dynamique

Soit le syseme non lireaire suivant :

x = f(x)+ gx)u (4.3)

al f et g sont des fonctions non lireairesx est le vecteur detat du syseme etu

le vecteur de la commande. De pludim(x) = dim(u).

Le choix du contrbleu permet de commanderx suivant une dynamique cesiee
Xdes- EN supposant queg est inversible pour toutes les valeurs de, ce choix est

e ecte en \inversant” lequation 4.3 :

u=g *()Xges f(X)] (4.4)

Bien que le principe de base de l'inversion dynamique soit simple, certains points

meritent d'étre discues.

D'une part g est supposee inversible, or cela n'est pas recessairement le cas, notem-

ment s'il y a plus de variables detat que de commande. Cette contrainte est levee
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gracea la ®paration temporelle des variables detat, qui sera discue en 4.2.2

De plus, supposang inversible, sig(x) est petit alors I'entee u devient grande et il

y a un risque de saturation des actionneurs. Cette saturation, ainsi que l'incerie

des coe cients a&rodynamiques, implique que l'inversion n'est pas parfaite. A des
ns de robustesse, l'inversion dynamique est usuellement utilie dans une boucle
interne de contrble en combinaison avec une loi de commande robuste en boucle

externe.

D'autre part le syseme est suppos a ne en la commande, or le mocele gereal

de la dynamique d'un aronef est :

(4.5)

al f est une fonction non lireaire.

La principale non lirearie provient des coe cients a&rodynamiques . A n d'obtenir
un syseme ane en la commande, deux solutions se pesentent. La premere est
de lireariser les coe cients arodynamiques. Par exemple pour les coe cients
longitudinaux :

Cat Col; )+ Ca, (5 )e

La deuxeme solution consiste a inclure la dynamique des actionneurs dans les

equations detat. Ces solutions seront discuees en 4.2.5.

4.2.2 Separation temporelle de la dynamique

A n de simpli er la structure du contrbleur, certaines hypotteses sur les constates

de temps du syseme sont faites ((Sun & Clarke, 1994), (Escande, 1997)):
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Figure 4.4 Architecturea sparation temporelle de la dynamique

la dynamique des taux de rotatiorp, getr est plus rapide que celle des angles

d'incidence, et et que celle de l'assiette de roulis.

la dynamique des angles (, , ) est plus rapide que celle de la vitesség, de

I'assiette de tangage et de l'azimut

Ces hypotleses permettent de sparer la conception du contrbleur eme cascade
de contrbleurs, ai les entees d'un niveau sont les sorties du pecdé

La gure 4.4 met enevidence cette architecture.

La navigation ne faisant pas partie de ce projet, I'azimut n'est pas pris en compte.
Il est alors usuel (Escande, 1997) de traiter la vitessea part, dans unergtture

appeke \auto-throttle". Celle-ci est expliciee au paragraphe 4.2.6.

Ainsi,a I'exception de la vitesse, les variables de la boucle la plus externe ne sont

pas contrbkes dans le cadre de cetteetude.

La dynamique de l'avion peut donc skcrire sous la forme :

X1 = f1(X1) + g(X1)x2 (4.6)

X2 = fo(x2) + g(x2)u

al X, =[;; ] rassemble les variables detat lentest, = [p;q;1]" les rapides et

U=[ e a;, r]" celles de la commande.
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Figure 4.5 Architecture alternative

Une alternative est de calculer directement la commande de la boucle interne

[pe; &:; re]™ a partir de la commande de la boucle externe [; ; ]".

Cette nmethode pesente l'avantage de eduire le nombre de gainsa cetermine
Cependant seule la dynamique de la boucle interne est commancee. De plus, comme
il seravu en 4.2.4, elle requiert la sgeci cation d'une commande additionnelle : celle

de l'angle de monee . ou de l'assiette de tangage..

Soulignons que l'architecture pesenee ici est tes gererale et doit éte adapee
au contr6le voulu. Il n'est pas inhabituel par exemple que le pilote fournisse des
valeurs de commande en angle d'attaque;, angle de cerapage . et en taux de
roulis p.. Dans ce cas, la dernere commande est directement utilieee par la boucle

d'inversion rapide.

4.2.3 Dynamique cksiee

Le calcul de la dynamique cesiee des variables contrbkees est une caragstique
du contrble par inversion dynamique. La commande par retour detat utilise
cereralement I'erreur entre la valeur cesiee des variables et leur valer mesuee, ce
principe utilise avec plusieurs formes de dynamique cesiee aee mis enevidence

dans un rapport de la NASA (Ito et al, 2002).
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Le cas proportionnel
Le moyen le plus simple d'obtenir une dynamique cesiee est par un retour detat

proportionnel et cecoupk pour chaque variable cetatx;:

Xides = Ki,(Xi;  X;) (4.7)

a K;  estun gain etx;, la valeur commancee.

Le gain K, xe la bande passante de la eponse. Celle-ci doit &tre choisie con-
formementa I'nypothese de sparation temporelle de la dynamique desetad, et ne

doit pas exciter des modes non moctlies de la dynamique de I'aronef.

L'inversion assurex; = Xjqes- EN boucle fernee, la fonction de transfert de chaque

variable detat x; est alors celle de lequation 4.8, et pesente un pole en= K

ip'

L (4.8)

Le cas proportionnel + inegral

Lorsqu'un premier ordre ne permet pas d'obtenir les performances requises, notem-
ment en terme de qualie de man uvrabilie, alors un syseme d'ordre pluselewe

doit étre utilise. Parmi ces solutions, un retour cetat decoupk proportionnel

inegral est largement epandu :

Z
Xides = Kiy(Xi; X))+ Ki  (xj, x)dt (4.9)

Le choix des gainK; et K; permet de xer I'amortissement ; et la pulsation

propre! ,; de la variable detat x; du syseme.
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Ito et al. suggerent d'utiliser une forme egerement dierente :

5 L

L X + Ko (xi. x;)dt (4.10)
2 lc | 4 e | .

Xides = Kig
Ainsi il est recessaire de xer un seul gain et non plus deux.

La fonction de transfert en boucle fermee de chaque variable cetat; est alors
donree par lequation 4.11, et pesente un pble ers = %Kis.
K.

1B
4.11
< (4.11)

1 1
ﬁ_ EKiB S+ EKiB

. 1 2
X|c S+ zKiB S

+ i
Nl

Le gain peut ainsi étre » comme pour le gain proportionnel, mais cette forme
de dynamique compensea la fois l'erreur en position et en cerivee. La pulsation

propre assoceea cette commande esdt;, = %KiB et 'amortissement est ;, = 1.

Letude meree par Ito et al. a conclu que l'utilisation d'un gain proportionnel, ou
bien du gain proportionnel inegral ci-dessus, est la meilleure solution en terme de
colt de contrble mais aussi du comfort des passagers. Cette nethode deixtuz

la dynamique cesiee est donc utiliee.
Le eglage des gains

Les gains de la dynamique cesiee doivent &tre choisis tels que l'aeronef ait un
comportement dynamique conforme aux qualies de man uvrabilie exposes en

4.1.

Dans l'architecture d'inversion dynamique a letude, les variables controke sont
p, g et r pour l'inversion rapide, , et pour l'inversion lente etV; pour l'auto-

throttle. Or chacune de ces variables peut &tre assoceea un mode.

En e et, dans le mockle longitudinal, le mode rapide agit principalement sur le
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taux de tangageq et I'angle d'attaque , tandis que le mode phugode agit sur la
vitesseV;. Le mode de roulis amorti in ue sur le taux de roulig et le mode spiral

sur l'assiette de roulis . Quant au roulis hollandais, il a ectea la fois I'angle de
erapage et le taux de roulisr.

Les gains doivent donc &tre choisis tels que les speci cations de ces modes soient

satisfaites.

4.2.4 L'inversion de la commande

Le module d'inversion de la commande permet de calculer directement les com-
mandes en taux de rotationp., ¢ et r.a partir des valeurs commancdees d'angle

d'attaque ., d'angle de cerapage . et d'assiette de roulis ..

Rappelons la relation entre les taux de rotation et les angles d'Euler :

23 2 32 3
p 1 0 sin

qu = §0 cos  cos sin zgz (4.12)
r 0 sin  cos cos _

On peut alors remplacerp, q et r par les valeurs de commande recherclees et —

et _par leurs valeurs commancees :

Comme la navigation n'est pas traiee, on pose . = - = 0. La relation 4.12

devient alors : 2 3 2 3
1 o0 .2

Pc 3
Eo‘é = EO cos 24 5 (4.13)

re 0 sin
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4.2.5 Un syseme ane par rapporta la commande

L'inversion dynamique requiert un syseme ane par rapporta la commande.
En commande de vol, ceci est gereralement obtenu en choisissant des mostle
arodynamiques lireaires. Cependant ce choix n'a paset fait dans cette eide,

bien au contraire.

L'identi cation des coe cients aerodynamiques par les eseaux de neurones permet
de calculer les ceriees partielles de ceux-ci. En e et, un eseaua une cche caclee
ayant pour entee le vecteur [; ; ] et pour sortie le vecteur Cy; Cy,; C,], et qui
compte m; neurones sur sa couche cachee, peut etre repesent par la fonction
suivante : 2 3
3 2 3
[

2
Cx h |

Ecm§= b Wour 8, N | (4.14)
C ( hn Win )

e

al les matrices Wy, (dimension 3xm;) et Wi, (dimension m;x3) compilent les
poids synaptiques de la couche de sortie et de la couche caclieg, (dimension
3x1) et b, (dimension m;x1) correspondent aux biais des neurones de la couche

assocee et est la fonction sigmo«dale tangente hyperbolique.

De manere analogue un eseau dont le vecteur d'entee est;[; a; (] et celui
de sortie [C;; Cy; C,] est repesent par une fonction de méme type aW,, est de

dimensionmx4 et h,, de dimensionm;x4.

Rappelons que la fonction tangente hyperbolique est e nie comme suit :

2

Tre® (4.15)

t(x) =



103

et sa ceriwee est donc :

@w_, e~

@x (1+e )2 () (4.16)

2 2 33
1
. X1
h |
@y _ . @
@(— Woutj Win; - @X( hn Win X-2 ) (417)
Xm

Ql Wy, estlaj-eme ligne deWyy, Win, est lai-eme colonne deW;, et: repesente

la multiplication matricielle termea-terme aussi appeke \dot-product".

Deux solutions se pesentent alors pour rendre le syseme a ne en la commande. La
premere consistea lireariser les coe cients arodynamiques autour d'une pason
dequilibre ; la secondea incorporer la dynamique des actionneurs dans letat du

syseme.

Si la lirearisation des coe cients est choisie, alors un coe cientC,(; ; ) est
approxime par son ceveloppement de Taylor au premier ordre autour d'un point

dequilibre [ o; o; &) :

Cat Ca( 0 0 %)"'%g +%@ +%§ e

(4.18)

al = 0 = o et e= e e+
Cette approximation implique que la conception du contrbleur est faite autour

du point dequilibre en question, et du \scheduling" sera alors recessaire. Ceet
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nmethode n'est donc pas retenue. Toutefois, une lirearisation instantanree apoint

de fonctionnement peut servir dans le cadre d'une commande adaptative.

Si la dynamique des actionneurs est prise en compte, alors la connaissance de la

cerivee par rapport au temps des coe cients est recessaire :

d @ @t @ @t @. @t

dC, _ @CQ@ , @@ , @CQ. (4.19)

Un inconwenient de cette nethode est que le nombre de variables detat du sysine
augmente. Cependant elle pesente I'avantage de ne pas introduire d'erreur suppe

mentaire dans les expressions des coe cients a&rodynamiques.

Une solution innovante est de consicerer les coe cients arodynamiques en moment
Ci, Cn et C, comme les entees du syseme. Celui-ci est alors cep sous la forme
ane en la commande, il n'y a donc ni approximationa faire, ni calcul fastidieux
des cerivees arodynamiques. Les eseaux de neurones fournissent uneniatation
analytiqgue des coe cients a&erodynamiques qui est alors utilise par un algorithme
de programmation lireaire pour calculer la valeur des e ections des surfaces de
contrble donnant les valeurs cesiees des coe cients grodynamiques enoment.
Cette solution pesente I'avantage d'étre facilement adaptable au nombiae surface

de contrble de I'aeronef controe.

4.2.6 La commande en vitesse

La commande de la vitesse totale de l'avioN, est traiee, £paement des autres
commandes, par une application sgeci que commurement appeke \autothrottle™
(Escande, 1997). Cette ®paration permet de simpli er la structure du contieur
et est justiee par le fait que le temps de eponse est pluselewe que celui des angs

commandes.
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La pous=eT recessaire est calcuke par inversion de lequation 1.6 de I'annexe | et

en remplacant la cerivee de la vitesse\, par celle desiee Viges :

T= il f\4des+ q

S . .
( Cxcos cos Cy sin C,sin cos )
COS CO0S

m (4.20)
g(cos cos sin cos +sin cos sin sin cos cos )g

En choisissant la pulsation propré \, et I'amortissement , conformes aux speci -
cations du mode phugode, la dynamique suivante permet d'assurer la qualie de

man uvrabilie requise :

2

= 4.21
\/tc S2+2 V!VS+!\2/ ( )

La valeur du coe cient eerodynamique C, est recessairement donree par le module
d'identi cation ceveloppe au chapitre 3. Celle des coe cients C, et C, peut etre
estimee par celle donree par le module d'identi cation, ou bien calcuke a partir

des mesures des acekronetrea, et a,.

Le mockle de la pousee du moteur doit &tre invere a n de fournir la commande
en manette des gazy,. Gereralement celui-ci est simple et le calcul se fait directe-
ment. Cependant, dans le cas du F-16 par exemple, le mocele du moteur est plus
complexe. Dans ce type de cas, il est propos d'e ectuer l'inversion grégeun

eseau de neurones.

4.2.7 Etude d'un moctle longitudinal simplie

A n de se familiariser avec le concept de l'inversion dynamique, il est appliqea

un mockle longitudinal simplie : celui-ci est lireaire et invariant dans le temps.
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Soit le mockle longitudinal suivant :

_=Z +q
(4.22)
q=M + Mqg+ M, ¢

al x=[;q]" estle vecteur detat du syseme etu = , la commande.

Applicationa la boucle interne : l'inversion rapide
Le syseme est ckja ane en la commande, il n'y a donc pas lieu detudier la

lirearisation du coe cient gerodynamique en moment de tangageC,,.

On suppose queM _ est non nul. On a alors :

1
Y

@ M Mqdl (4.23)

e

On remplace ensuiteg par la dynamique cesiee dans lequation 4.23 :

1
eC_Me

[Ghes M Mgal (4.24)

La dynamique desiee est choisie de forme proportionnelle :

Ges = Kg(d Q) (4.25)

La dynamique deq doit epondre aux speci cations de qualie de man uvrabilie
lees au mode rapide. Or celles-ci sont du second ordre. An de Xer le gaig,
la dynamique de l'actionneur est incorpoee a posteriori. L'actionneur est suppose

egi par un premier ordre de constante de temp3. :

1
= T_e( €com e) (426)

En compilant 'ensemble desequations ci-dessus on obtient alors le syseme multi-
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variable suivant :

2 3 2 32 3 2 3

B Z 1 0 0

R TR N e
M Kq+Mgq 1 Kq

* TeM TeM To e TM

La fonction de transfert c;‘c((ss)) est obtenu par la transformation de Laplace usuelle
deC(sl A) 'B:

Ko(s Z)

Tes?+(1 MgTe Z Te)s?+(Kqg Z (1 MgTe) M To)s Z (Kq+ Mg)
(4.28)

Le lieu des racines permet alors de xer le gaiKy tel que les speci cations en

amortissement et en pulsation propre soient satisfaites au mieux.

Lorsque les speci cations ne sont pas satisfaites, une solution consistea utdisune
dynamique cesiee d'ordre pluselewee. Cependant celle-ci peut engendrer d'awgs
inconwenients tels que des depassements importants qui entranent la smation

des actionneurs.

Quand la dynamique cesiee est de type proportionnel + inegral, la formulation
de lequation 4.10 peut etre utilisee lorsque les speci cations corresponaita un

deuxeme ordre. C'est le cas ici pour le taux de tangage. Ainsi :

®es=2 ol q(& D+ ! 0 (4.29)

al ! 4 est la pulsation propre du mode rapide ety son amortissement, s dans
les plages autoriges par les qualies de man uvrabilie.
Lorsque les speci cations sont du premier ordre, la formulation de lequation 4

est utilisee en prenant un gain qui donne la bande passante syeciee.
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Dans le cas ai la dynamique de Il'actionneur n'est pas regligee lors du design, le

syseme a la forme suivante :

2 3 2 32 3 2 3
. Z 1 0 0
fod=bu wow flde Bl e
.0 0 : . 2

La sortiey = q est cerivee jusqua ce que , apparaisse dans lequation :

M
9=M Z +Mq+M@ —* et =" (4.31)
e

L'inversion de la commande et le remplacement dg par la dynamique csiee
donne:
Te

e = M—(%es M Z Mg M@+ e (4.32)

e

En choississanigs comme dans lequation 4.29 les speci cations sont satisfaites.

Ces dierentes nethodologies sont appligieesa la commande du taux de tangage

du mocetle longitudinal du F-16 \trimne" autour de la position dequilibre suivante:

V; = 150m:s ! eth =5000m. La gure 4.6 pesente le screma bloc de la simulation.

OnaM = 5/1047,My = 3;1226 etM , = 0;38014. De plusa lequilibre
=0:014%ad etn, = 1.

L'amortissement du mode rapide cesie est a ., = 0;7 (valeur choisie
arbitrairement dans la plage [035; 1; 3]) et le CAP cesie est 1;5 (choisie de méme
dans la plage [028 ; 3 6]). La connaissance de l'angle d'attaguea lequilibre et du
facteur de charge vertical permet de ceduire la pulsation propre cesiee :

r
n
' mree = CAP -2 =10rad:s !

Le gainKq de la premere nethode est d'abord cetermire par placement de poles.
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A
(Gain proportionnel : K

q

q |Modele longitudinal|
C + +
'y actionneur x
Proportionnel intégral : w et ¢
du/dt q
Modéle longitudinal

o q
actionneur o

refhdodéle longitudinal
4

actionneur

Qla |a-

Figure 4.6 Sclemas bloc comparant trois con gurations de commande par inversion
dynamique
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HS System: sys

Gain: 5.99

Fole: -4.08

Damping: 1

Overshaot (%] 0

Frequency (racisec): 4.08
o n

System: sys K

Imaginary fxis

Gain 3.95
Pole: -11.2 + 00456
Damping 1
Overshot (%) 0
a2k Fretuency (rad/sec) 11.2

Figure 4.7 Lieu des racines pour la premere nmethode

La gure 4.7 met enevidence le lieu des racines. Les valeurs cesiee de pulsa-
tion propre et d'amortissement ne peuvent pas &tre atteintes simultareménun

compromis est donc fait.

Cependant le calcul en ligne du gailk, n'est pasevident, car il est assocea un
retour de sortie et nona un retour detat. Baba, Takano et Sano (1995) prposent
de regliger Z an d'estimer le gain K par K\q. La fonction de transfert entre le

taux de tangageq et le taux de tangage commandg, devient alors :

os) _ K
®(S) Te2+(1 MgT)s+(Kqy M To)

(4.33)

Si n estl'amortissement cesie pour le mode rapide, par identi cation du cenomi-

nateur normalie de lequation 4.33 et de I'expressios?+2 ! n,S+! 2. on obtient

1 1 2
= My (4.34)

K,=T. M +
- '€ 42 T,
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On remarque cependant que la pulsation propre de la fonction de transfert est alors

impose et ne peut pas &tre librement »>eea une valeur cesiee :

I = = M, (4.35)

En qualie de man uvrabilie de niveau I, le CAP doit étre inkrieura 3.6. La
pulsation propre maximale dans la condition consiccee est donc 165rad:s 1.
Cependant le gain calcue avec lequation 4.34 induit une pulsation propre de
16;66rad:s 1. Il est donc recessaire de modier le choix de l'amortissement :

Mrgesmos = 1, CE€ QUi entrame! . =11;67rad:s 1.

15 T T m—
commande

P Ky chapeau

———Plraetf

—— - avec dynamicue &,

gen®s’

&, en

05 1 15 2 25 3 358 4 1) 0a 1 15 2 24 3 38 4
temps en secondes temps en secondes

Figure 4.8 Reponse en tangage suitea un doublet de 1s ! en commande

On observe (voir gure 4.8) la eponse en tangage ainsi que |'e ort de cortite
assoce, suitea un doublet d'une amplitude de 1:s ! et d'une duee de 2 sur la
commande en tangage.

Comme attendu, la eponse lorsque le controle se fait par le galy, est plus rapide

gue lorsque le contrble comprend la pulsation propre et I'amortissement cesies
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Cependant elle pesente une erreur non nulle en egime permanent

Mg

=9 4.36
eperm Z Kq+ Mq ( )

L'e ort de contrble estegalement plus important avec la commande etablie par

le gain K4, avec une amplitude un tiers plus grande lors du pic faisant suite au
changement de consignea& = 1s. L'utilisation d'une commande de type propor-
tionnel + inegral est donc petee.

Le temps de eponse du syseme, lorsque la dynamique des actionneurs est inegr
dans la loi de commande, est plus rapide que lorsqu'elle ne I'est pas. De plus
l'amplitude et la vitesse de la ce ection de I'actionneur sont eduites.

Ces consicerations motivent le choix d'utiliser une loi de commande de type pro-

portionnel + inegral et d'incorporer la dynamique des actionneurs.

Applicationa la boucle externe
Deux solutions sont envisageables: soit l'inversion de commande telle que decrite
au paragraphe 4.2.4, soit une boucle d'inversion dynamique ayant pour commande

lesetats de la boucle interne.

Pour l'inversion de la commande, supposons que le pilote fournisse directement la
commande en assiette de tangage. La commande en taux de tangage. est alors

directement obtenue par lequation suivante :

d
6= = (4.37)

Cependant la cerivation d'une consigne doit etre calcuke. Or la consigne pest
des discontinuies, au moment de changement de consigne par exemple, qui im-

plique que la cerivee n'est pas e nie. Cette methode n'est donc pas retenue.

Lorsqu'une boucle d'inversion externe est utiliee, il est usuel de supposer que la
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dynamique du taux de tangage est \ties rapide”, de sorte que le taux de tangage
g peut eétre remplae par le taux de tangage commande. dans lequation de la

dynamique de la variable lente. La dynamique de I'angle d'attaque est alors :

_=Z +tq (4.38)

G = _des Z (4.39)

al la dynamique cesiee de I'angle d'attaque peut &tre choisie de type proportionrie
ou proportionnel + inegral :

8

=K (e )

S , (4.40)
'_deszK(%c )+I§1_5(c )

Il aee mis enevidence (voir 4.2.3), que ces deux commandes donnent une fonc-
tion de transfert du premier ordre de constante de temps egalea K (0;5K
respectivement). Le temps de eponse en angle d'attaque devant étre plustigae
celui en taux de tangage pour que I'hypothese de sparation temporelle so#hde,

on choisit! inkrieura la pulsation propre ! ; mais toujours compris dans la plage

des pulsations propres admissibles donree par les speci cations du mode rapide.

Ces deux types de gereration de la dynamique cesiee sont teses par siatation

sur le méme exemple que peedemment.

On observe la eponse en angle d'attaque suitea un doublet de 5 et d'une duee
de 4s (voir gure 4.9). La commande en taux de tangage, ainsi que le taux de

tangageq sontegalement obsenes, de méme que l'e ort sur l'actionneur.
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Figure 4.9 Reponse suitea un doublet de 5 en commande
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Figure 4.10 Reponse avec saturation suitea un doublet de 5 en commande
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L'utilisation du cas proportionnel + inegral a l'avantage d'annuler l'erreur en
egime permanent pesente dans le cas proportionnel. Toutefois c'est au prix d'un

e ort de contrble plus important. Lekvateur ne peut pas cepasser 25sur le F-16,
cette limite est cependant atteinte avec les deux types de contrble. Le moddle
simulation est alors modie pour tenir compte de la saturation de I'actionneur. On
observe que les deux types de commandes entra™ent une saturation de l'actionneur
(voir gure 4.10). Cet e et a une importance capitale qu'il ne faut pas regliger
lors de la conception du contrbleur.

En faisant abstraction de la saturation, les consicerations ci-dessus nerterchoisir

une dynamique cesiee de type proportionnel + inegral.

4.2.8 Application au mocklea 6 deges de libere

L'inversion dynamique est cesormais appliqiee au mockle non lireairea 6 degs de
libere d'un aeronef. La boucle interne est d'abord corcue : elle prend les vitegs
angulaires de roulig, de tangageq et de lacetr en entee et fournit la commande
a appliquer sur les surfaces de contrble de l'avion { pour leevateur, , pour les
ailerons et , pour le gouvernail). La boucle externe est ensuite corcue. Elle a
pour entee les angles, d'attaque et de cerapage , et I'assiette de roulis ; les

sorties sont les commandes en vitesses angulaipes| et r.

Conception de la boucle interne
Les equations non lireaires qui egissent les vitesses angulaires sont dees en

annexe |, et sont rappekes ici :

P=(Cir + &p  Cahmotewr ) 9+ OSH(C3C) + €4Cy)
d=(Gp+ Chmoteuwr ) I C6 P° r? + c;qCChy (4.41)
r=(cp Cr Cohmoweu )qd+ GSH(csCi + cCy)
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Les coe cients aerodynamiques y sont obtenus par le module d'identi cation decrit

a la section 3, et se cecomposent de la facon suivante :

b rb

C=GC,(: a r)+2p—VtC|p(;; a r)+2—VtC|,(;; ar r)

Ci = Cmo (; e)+££Vtcmq(;; ) (4.42)
b rb

Ch = Cno(; yoa )t 2p_vtcnp(; yoa )t 2_Vtcnr(; C o a 1)

Les qualies de man uvrabilie suggerent de choisir une dynamique cesieeequiva-
lentea un premier ordre en roulis et lacet obtenu gracea la seconde formuian

du type proportionnel + inegral (voir 4.2.3) et de second ordre en tangage

Pges = ' p(Pc D) 7
Ges=2 gl q(@& D+!d (& 0 (4.43)

Fges = !¢ (rc I’)

al !, est conformea la bande passante du mode de roulis amorti; a celle du

roulis hollandais et ( 4;! o) aux caraceristiques du mode rapide longitudinal.

Le syseme est rendu a ne en la commande selon la seconde nethode retenue au
paragraphe 4.2.5 g¢quation 4.19). A cette n, la dynamique des actionneurs est

suppose du premier ordre :

1

- = T_e( e e)
1

- = T_a( ac a) (4.44)
1

+ = ﬁ( re r)

Lorsque les ce ections des surfaces de contrble sont prises comme ent que la
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dynamique des actionneurs (voirequation 4.44) est prise en compte, en ceritan
lesequations 4.41 par rapport au temps, les commandeg, . et .. apparais-
sent. L'inversion desequations obtenues et le remplacement ¢e & et » par les
dynamiques cesiees donne la relation suivante entre les commandes et les dy-

namiques cesiees :

2 3 2 33
KRNy
SR

P = 0Sb &G | + ciCy |
P2 = 0Sb c3C | + &Gy

ps = QSb 03@@Q + 04@@g°
ps = QSb c3 @@Q + c4@@g° (4.46)
5 = qziv:g C3Ci, + Gy,
Pe =  Cahmoteur
qsB

p7 = 2_\4(030" + CCh,)
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_ pb @4 @G b @¢ | @¢
RIS % @@ M @@ -
+Cy b @G, + & - + e + @G -

D, @ - @ v, @ - @
+c(rg+ rg)+ ¢ (pg+ pa)

@G, , € @&,
@ 2Vi @e
@Glo

@
@Qo

@

th = OSCo

® = 93¢

k= 90X

q9scey
2V

&6 = CrNmoteur

_ O, @G,
O = N @ -

+

@@fq_ fo(or+pn) 26 )

r{ = 9Sb Gy | + &G, |
r = qSb cCy | + ¢C,

r

_ @G @G,
rs=qSb “a "%
rs = qSh 04@@¢‘; + cg@@g(’

SB
s = q2\/t csCi, + cCh,
re =  Colmoteur

qsB
ry = N, (G, + &Cy,)

. b @4 Q@ b @G | @
rg=qSb ¢, N, @_"'@—"'2\/t @—+@_
G p_b @G, +@Gp_ +£ @G +@Q_
NV @ - @ vy, @ - @

C(rq+ rag) + cg(pg+ pa)
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@&, , Ph@s . haG
: @ 2V @ 2V @

Cn = %+ p_b@(;p+ﬁ@q;'

' @ 2vi @ 2V @ (4.47)
c = @Q+ pb@ﬁ%+ b @¢ '

| = =T 4+ —

: @, 2Vi @a 2V @a
C = %+ p_b@q%+£@q;

r @ 2 @ 2V @

Cependant, autant les acelerations angulairep, g et r_sont mesuees, autant les
cerivees en angles d'attaque _et de cerapage —ne le sont pas.

Celles-ci pourraient etre obtenues par Itrage, mais cette approche ajoutgent 2
variables detat suppementaires au syseme qui compte cep les 12 vaiables detat
\classiques" et les 3 variables detat lees aux surfaces de contréle.llEs sont donc

calcukes:

= L ( a;cos + acsin )+ tan (pcos + rsin )
_ \/tCOS Z X q p
g

V; cos

+

(cos cos cos +sin sin )

L (4.48)

_= v( a, Cos sin + ay cos a, sin sin )+ psin r cos
t

+Vg(cos sin cos +sin (cos sin  sin cos cos))
t

En outre, la condition recessaire et su sante pour que l'inverse de la matrice este

est:

) Por1 60 0 Cn aC| . Cn . C| a 60 (449)

A priori rien ne permet d'assurer que ce criere est \erie en tout temps. L'utilisa-
tion d'un pseudo-inverse permettrait de contourner ce probeme, seulement a n de
ne pas saturer les actionneurs, le ceterminant ne devrait pas non plus étre dans un
voisinage de 0. La sparation de la dynamique a justement pour objectif de garant

cette condition en assurant un meilleur conditionnement de la matricea inverser.
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De plus, selon Sun et Clarke (1994), la condition 4.49 est en gereral satge sur

'ensemble de I'enveloppe de vol.

Ainsi de nombreux calculs sont recessaires ; ceux-ci peuvent cependaneétieges.
Rappelons que le module d'identi cation aet corcu a n de pouvoir étre adapea
une utilisation par une commande de vol recon gurable. La commande ceveloppee
ici n'a pas une telle envergure, de ce fait certaines hypotheses peuventetfaites.
En e et, les donrees utilises pour I'entranement des eseaux de neuronesrgo
telles queC,,, Cy, et C, sont fonction uniquement de I'angle d'attaque , il est

donc justie de faire les approximations suivantes :

@G _ @G _ @G _ @G _

@. @ @ @ 0 (4.50)

ala=Il,moun, = j,o0u ,eti=q,pour.

Cette commande a l'avantage de fournir directement la valeur des ¢ ections des

surfaces de contrblea appliquer. Cependant elle pesente certains incamients :

le temps de calcul peut eétre long, et il convient de \eri er si il est compatible

avec une impkementation en temps eel

la matricea inverser pourrait €tre singulere pour certaines con guratins de

vol ou bien mal conditionree et entramer des e orts en commande importants
la saturation des actionneurs n'est pas prise en compte lors du design

si I'eeronef pesente des surfaces de contrble suppementaires, cell@se peu-
vent pas &tre commancees directement et une allocation entre les commandes

classiques (¢, a, r) €t l'ensemble des commandes disponibles est recessaire

L'inversion par lequation 4.45 n'est donc pas retenue dans le cadre de cetterte.
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Lorsque les coe cients a&erodynamiques sont consicees comme entedjnversion

est directe et on obtienta partir de lequation 1.7:

Cn 3QSbQ 0 QSbe

2 2 323 2 3
( DPdes 0 Cahmoteur 0 p arg+ cpq )
E%esz §0 O C7hm0teur z qu §(35pr Cﬁ(p2 I‘z)z (4-51)
r_des 0 C9hm0teur 0 r Cqu Cqu

Cette nethode pesente des avantages non regligeables par rapportia nethode

peedente :

elle recessite peu de calculs

I'existence de l'inverse de la matrice peut étreetudee lors de la conception,

etetant invariante aucune singularie ne peut apparatre au cours du vol

elle fait intervenir la dynamique desiee de la cerivee premere des variables

controkes (et non les cerivees secondes)

elle ne fait pas intervenir,a ce niveau, les estinees des coe cients a&erodyna

miques qui sont la principale source d'incertitude du mocele

Un module d'allocation du contrble est cependant recessaire ; il sera expleit
en 4.3. Celui-ci utilise les coe cients arodynamiques identies par le module
d'identi cation ceveloppe au chapitre 3, incorpore la dynamique des actionneurs
et permet d'ailleurs de tenir compte de leurs contraintes de saturation. Il esout
ensuite un probeme d'optimisation : celui d'obtenir la valeur des ce ections des
surfaces de contrble donnant les valeurs commancdees des moments aerodynansque

Cette methode est donc retenue.
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Conception de la boucle externe

Lesequations non lireaires qui egissent I'angle d'attaque , I'angle de cerapage

et I'assiette de roulis sont donrees en annexe | et rappekes ici:

gqS . .
= —( C,cos +Cysin )+ tan COS + rsin
—%  mVicos ( C x )+ q (p )
y 9 (cos cos cos +sin sin ) T sin
V; cos mV; cos
S . . .
_= rgv ( Cxcos sin + Cycos C,sin sin )+ psin r cos
t
g sin T cos

+ = cos sin cos +
t t

gcos sin gsin cos cos

—=p+tan (gsin +rcos )
(4.52)

L'inversion des equations 4.52 en y incorporant la dynamique desiee, en rem-
plecant les vitesses angulaires par leur commande et en exploitant la lirearie des

coe cients aerodynamiques par rapport aux vitesses angulaires donne :

2 3 2 1
Pe tan cos 1+ tan sin
gopz = § sin + by o) cos + bgz
le 1 tan sin tan cos
2 3 2 3
_des &+ yaos (COS cOs cos +sin sin )
g‘desz Eb“ + { COs sin cos + ﬂ(gcos sin  gsin cos cos )z
—tes 0
(4.53)
al s
= m C,, cos Cy, Sin s
-9 C,cos  (Cy, + l)sin |
“mV,cos TS



123

_ 1sh
b = WCW Cos
by = g 5 Cy,cos sin  C,sin sin

o q q 4.55

b3 = q—SbC CcOoS ( . )

2mvR

S T , . .
= %\/t Cxo s cos sin + Cycos C,sin sin

De méme que dans la boucle interne, onemet I'hypottese que l'inverse de la magric
existe.

D'autre part plutdt que d'estimer T, l'identi cation du coe cient C, par le module
d'identi cationa eseaux de neurones permet d'exprimerT en fonction de celui-ci

et de la mesure de l'acekrationay:

T+9SG, _ . USce

m X HZ_\/t Xq (4.56)

Les qualies de man uvrabilie suggerent de choisir une dynamique cesiee du
deuxeme ordre pour les angles d'attaque et de cerapage, et du premier ordre pour

l'assiette de roulis :

Z
des=2 ! (¢ )+!2 (¢ ) dt
Z
des=2 ! (¢ )+!% (¢ )dt (4.57)
des=! (¢ )
al (! ; ) sont conformes aux speci cations du mode rapide avelc <! g,
(' ; )acelles du roulis hollandais aved¢ <! ,

et! a celles du mode spiral.

Le contrble par inversion dynamique de la boucle externe est ainsi moins complexe

gue celle de la boucle interne.
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4.2.9 Conclusion sur l'inversion dynamique

La commande par inversion dynamique est une nethode relativement exible, qui

laisse un certain nombre de choix au niveau de la conception.

A n deviter les singularies lees a l'inversion de la fonction g, le choix de la
gparation temporelle aet fait puis le choix d'utiliser les coe cients aerodynami-
gues en moment comme pseudo-contrble. La dynamique dcesiee quanta elle aet
etablie comme fonction des qualies de manoeuvrabilie. L'utilisation de la struc-
ture de type proportionnel inegral permet de minimiser I'impact de l'incertitude

du moctle de la dynamique, mais la robustesse du contrbleur restea \eri er.

Le choix d'utiliser une allocation du contréle, plutét que d'inegrer directement la
dynamique des actionneurs et leur saturation en amplitude et en taux de rotation
dans la conception du contréleur par inversion dynamique, permet de conserver un
maximum de exibilie, que ce soit par rapport aux nombre de surfaces de contrble
d'un avion ou encore par rapport aux variables dont cependent les coe cients

arodynamiques.

4.3 Allocation du contréle

Sur un earonef classique, les moments de rotation autour de ses trois axes sont
obtenus gracea trois surfaces de controle : lekvateur, les ailens et le gouvernail.
Cependant ces surfaces ne ceent pas des moments cecoupks. Traditionnelént
un cecouplage est e ectite necaniquement gracea l'utilisation de \aileronfudder

interconnects".
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Toutefois les aronefsa grande man uvrabilie deviennent sophistiques avecdes
surfaces de contrble non conventionnelles qui exploitent ces couplages. Deas
cas, une allocation du contréle est recessaire. Celui-ci a pour objécte distribuer

le contrble sur les dierentes surfaces de contrble. Le F-16, par exemplgosede
une surface de contrble suppkmentaire : le bord d'attaque. Bien que dans sa
conception originelle, cette surface nétait pas accessible directement, |'utilisan

d'une allocation du contréle permet de la commander.

De plus, letude du cas longitudinal simplie (voir 4.2.7) a mis enevidence l'impact
de la saturation des actionneurs sur I'e cacie de la commande. Les contraintes
en amplitude et en taux de rotation de chaque surface de contrblesont prises en

compte dans l'allocation du controble :

i i et + + + (4.58)

Apes avoir traduit ces contraintes en temps discret, une allocation statiqueui
reglige la dynamique des actionneurs, puis une allocation dynamique qui prend en

compte cette dynamique sontetudees.

4.3.1 Contraintes en temps discret

Comme les sysemes d'allocation du contrble sont en temps discret, les cantites
en taux de rotation de lequation 4.58 peuvent étre transposes en un@iwtrainte

en amplitude gracea une approximation du premier ordre :

i(t) it T)
Lt u (4.59)

al T est la periode dechantillonage.
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En combinant les contraintes en amplitudes de lequation 4.58 et la transposition
de celles en taux de rotation, il vient (Luo et al., 2004):
i min i i max
n o]
imn =mMax i it T)+ 4T (4.60)

n_ — o0
=max ; i(t T)+ 4T

I'max

Ainsi,a chaque ieration les contraintes doivent &tre misesa jour.

4.3.2 Allocation statique

Il est usuel d'utiliser pour l'allocation du contrble une mocktlisation lireaire et

invariante qui reglige la dynamique des actionneurs :
M =B (4.61)

al M est le vecteur des coe cients arodynamiques en momenB une matrice
appeke \control e ectiveness matrix" et est le vecteur des ¢ ections des surfaces

de controble.

De nombreuses nethodes existent an de calculer le vecteur donnant les co-
e cients commandes Mg, telles que la programmation lireaire, la programmation
guadratique, le pseudo-inverse, le pseudo-inverse cascadce ou encore le \dehsyn-

ing". La nethode du pseudo-inverse cascack est pesenee ici (Luo etl.a2004).

L'icee est de minimiser la fonctionJ par rapporta (voirequation 4.62) sous la

contrainte M. = B .
1
I=50 w) W ) (4.62)

a W est une matrice de ponceration et 4o5 Un contrble cesie.
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Si le vecteur de contrble n'avait pas de limites, la solution serait :

= s+ W BT BW BT !

(Mc B des) (4-63)

Le principe de la cascade est alors le suivant. Si aucune composante du vecteur de
contrble n'atteint ses limites, alors celui-ci est trouwe et les coe cients arody-
namiques en moment commandeM . sont atteints. Si une composante du vecteur
de contrble atteint la saturation, alors celle-ci est »>eea cette valeur, sa contr-
bution est oee de la formulation du probeme et celui-ci est calcue de nouveau.

Si toutes les composantes du vecteur contrble atteignent leur valeur de \wat-
tion, alors les coe cients arodynamiques en moments commancddd . ne sont pas

atteints.

Le module d'identi cation utilise dans cetteetude fournit des coe cients a&rodyna-
miques comme fonction non lireaire de certains etats de l'avion et des surfaces
de contréle. Deux solutions sont alors oertes : la premere est d'adapter la
nmethodologie peedente a un mockle non lireaire et la seconde est de lireaser

les coe cients.

L'adaptationa un moctle non lireaire est relativement directe gracea la bnction
fmincon de MatLab c. Cependant il conviendrait de \eri er la compatibilie du

temps de calcul avec une impementation en temps eel.

Une lirearisation invariante des coe cients arodynamiques sur I'ensemble de vol
n'est pas envisageable du fait de la grande non lirearie des coe cientsa angles
d'attaqueelees. Cependant celle-ci peut etre e ectieea chaquedtration et donner

lieua une allocation dynamique.
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4.3.3 Allocation dynamique

L'approximation suivante permet de lireariser les coe cientsa chaque instant:

T ag

Cat CaO + - a i

(4.64)

Elle peut alors etre traduite par la relation 4.65 qui est analoguea la formulatiodu
probeme discue en cebut du paragraphe 4.3.2,a la dierence pes que la relatin
entre les coe cients arodynamiquesC et les ¢k ections des surfaces de contrble

est variante dans le temps :
C(t)= B(t) (1) (4.65)

La fonction suivante doit alors tre minimiseea chaque instant sous la contrainte

Colt) = B(D)  (1):
1

J= 5 (t)TW (1) (b (4.66)

a W (t) est une matrice de ponceration et C.(t) la variation des coe cients

arodynamiques cesiee.

Un choix initial pour W peut &tre une matrice diagonale invariante dont chaque

ebment i, assocea une surface de controle;, est & ni par :

1

En l'absence de contraintes, la solution est alors :
=W ! B@R)™W B@t) ' Ct) (4.68)
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Dierents auteurs ( (Luo et al., 2004), (Keviczky & Balas, 2006) et (Kale & Chip-
per eld, 2002)) etayent les avantages d'utiliser des mockles lireaires vant dans
le temps plutdt que des moctles non lireaires, notamment en ce qui concerne la

eduction du temps de calcul et la compatibilie avec une application temps eel.

Luo et al. (2004) ont mis enevidence les avantages d'utiliser une allocation par
commande pedictive par rapporta d'autres straegies d'allocation dans le casw

la dynamique des actionneurs est non regligeable par rapporta celle du syseme.
Cependant dans le cas a1 les constantes de temps des actionneurs sont petites,
l'allocation pedictive recessiterait un temps dechantillonnage qui peut ne pas
etre compatible avec le temps de calcul de la commande. Dans ce cas l'allocation

peedente est recommancee.

La mocklisation des coe cients arodynamiques est de forme identiquea celle de
lequation 4.64. La dynamique des actionneurs est discetiee au point de forion-
nementa chaque instant dechantillonagenTes,. Le probkeme de l'allocation est

alors formuka chaque instant nTee, de la manere suivante :

(k+)=A (K+B (k)

k)= _ ok 1)+ r(k)
3 2 3

(4.69)
4 C(k)5 - 4B(nTeCh)5 (k)
(k) I
a (k=0)=0.
Les contraintes sur  sont similairesa celles de lequation 4.60 :
imn_(K) i(K) imax (K)
n o]
i min (k) =max i ( i(k 1) T ((n 1)Tech)) ;;i-Tech (4-70)
n o]

(k) =min _I ( i(k 1) + i((n 1)Tech)); +Tech

Imax
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Le probkeme peut alors &tre transforme en un probeme de programmation qudra-

tigue comme indique en annexe V avec les homologies suivantes :

z=; (4.71)

Les horizons de contrbléd. et de pediction Hy, la periode dechantillonage Tech et

les matrices de ponceration,Q et R, restenta choisir en fonction de I'application.

Comme la trajectoire de etrence des coe cients a&erodynamiques n'est pa®onue,
il est sugeee de prendre une pediction dite \one step ahead" ave¢i, = H. = 1.
La periode dechantillonage Tec, doit &tre plus petite que la constante de temps
des actionneurs. Un choix initial pour la matrice de ponceration R est identiquea
la matrice de ponceration W du cas d'allocation continue peedent. La matrice
de ponckration Q peutegalement &tre choisie diagonale, avec sesekénts les aux

valeurs maximales des grandeurs mesuees assocees.

4.3.4 Conclusion sur l'allocation du contréle

Le choix de l'allocation du contrble cepend essentiellement de la validie de I'hypo

trese selon laquelle la dynamique des actionneurs peut &tre regligee.

Gereralement celle-ci est valide pour les avions de transport et les avions mdites,
dans ce cas une allocation continue, analoguea l'allocation statique, est su saat
Les UAV (\Unmanned Air Vehicle") quanta eux peuvent avoir des actionneurs
dont la dynamique n'est pas regligeable par raporta celle de I'eeronef, dans ce cas

l'utilisation de l'allocation pedictive est petrable.
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4.4 Les contraintes sur lesetats et la commande pedictive

Dans le cas de man uvres a grande amplitude, l'utilisation d'une dynamique
esiee de type proportionnel + inegral pourrait gererer des commandes en an-
gles d'attaque et de cerapage important. Les coe cients arodynamiquesraet
identies pour des plages d'angles d'attaque et cerapage limiees. Il n'est donc pas
souhaitable de les cepasser, car au deh la performance du module d'identi cation

n'est plus garantie.

Cette contrainte pourrait &tre inegee au design en remplacant la dynamique
esiee de type proportionnel inegral sur cesetats par une commande p#ictive
(voir annexe V). Celle-ci permet de plus d'anticiper les changements survenants sur
la trajectoire de etrence ( ef, ref, ref ) €N fOurnissant une commande (¢, )

gui minimise un criere quadratique.

Sous I'hypothese que le retour de sortie e ectue une lirearisation exacte, ldy-

namique en (, , ) de la boucle fermee par inversion dynamique a la forme suiv-

ante 2 3 2 32 3 2 32 3
. 00 10 ~c
fi-foodff+Hoadi
_ 000 0 01 T~

Ce moctle pesente 'avantage d'etre lireaire et invariant. Il est doc bien adape

a la commande pedictive.

Les sorties et les contraintes suivantes sont alors choisies:

y=[;; T
10 45 (4.73)
30 30
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Le probeme est ainsi mis en forme confornementa la nethodologie de I'annexe
V et peut etre esolu par la programmation quadratique assocee. Il conent
pour cela de xer les horizons de pediction et de controldd, et H, le temps

dechantillonnage Tech €t les matrices de poncerationQ et R.

Le syseme lireaire esultant de l'inversion dynamique est cecoupk. Une stakegie

hybride peut alors @tre envisagee. En e et :

Pour la coordination, la ekerence en angle de derapage s doit &tre prise
nulle. Il est alors kgitime de conserver la dynamique cesiee de type pro-
portionnel+inegral et de xer . =0. L'inegrateur de la boucle d'inversion

dynamique permet de rejeter les perturbations constantes pouvant survenir.

La commande pedictive peut étre appliquee sur les deux variables restantes.

Soulignons toutefois que ni la robustesse ni la stabilie de la commande pedictive
appligiee a un syseme lireari®e par retour de sortie n'ont et etudi ees dans le
cadre de ce nemoire, et que ces deux points restenta cemontrer. De &t, elle

ne sera aborcee que succintement dans les simulations.

4.5 Une approche pour la robustesse

Il aek souligre en 4.2.1 que linversion dynamique recessite la connaissancerpa
faite du sysemea letude. Toutefois les coe cients a&erodynamiques ne sohpas
connus de manere pecise. La robustesse de ce contrbleur est donc un point ¢
tiquea analyser. Cependant une telleetude pourrait faire I'objet d'un nemoirea

part entere, celle-ci est donc seulementebauctee.

Une boucle externe de contrble peut étre utilise a n de garantir la robusteesle la
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boucle fermee en pesence d'erreurs de moctlisation. Le plus courant est d'utilise
la -analyse (Ito et al, 2002), bien que d'autres nmethodes de contrble robuste ne
sont pasa exclure. En e et Escande (1997) propose d'utiliser une boucle denet

action LQR e ectwee sur un nombre eduit de variables detat.

Une solution plus simple aet adopee ici. En e et, le module d'identi cationa
base de eseaux de neurones identi e, hors ligne, les coe cients gerodynamiquas
2% pes pour les coe cients de moments et 1% pes pour ceux de forces. Ainsi en
I'absence d'apprentissage et si aucune modi cation majeure ne survient aux coe -
cients (suitea un cegat par exemple), le terme inegral des dynamiques d#ses per-
met d'assurer une erreur statique nulle en pesence de ces erreurs de moctlisation

et/ou de pertubations constantes.

Lorsque l'apprentissage en ligne est programne, la loi d'adaptation des poids se
doit d'etre robuste. Dierentes lois sont proposees par Farell et Polgarpou (2006).
Parmi elles, on trouve la -modi cation, la -modi cation, l'utilisation de zones
mortes et la projection. L'apprentissage en ligne cepassant le cadre de cettiede,

le lecteur est inviea se reportera la etrence.

4.6 Conclusion sur la commande de vol

La structure du contrbleur aet mise enevidence dans ce chapitre et esepesente

par la gure 4.11.

L'inversion dynamique dans les boucles interne et externe permet d'assurer un com-
portement du syseme conforme aux qualies de man uvrabilie. Bien que le retour
lirearisant recessite un mockle parfait, l'utilisation d'une commande cesiee de ype
proportionnel inegral permet d'annuler I'e et de petites erreurs de mocelisaton

ou de perturbations constantes. Le fait d'utiliser le module d'identi cation par
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eseaux de neurones ceveloppe peedemment permet notamment de garantque,

en condition de vol normale, les erreurs de mocklisation sont limiees.

A n de ne pas rencontrer de singularie au sein de l'inversion dynamique, les coe -
cients aerodynamiques en moment ontee choisis comme pseudo-contrble. Ualéo-
cation du contrble permet ensuite de transformer ces commandes en des commandes
sur les actionneurs. Cette allocation peut etre statique ou dynamique. L'allogah
dynamique n'a pas de restriction d'application, tandis que I'allocation statique ne
doit pas etre utiliee si la dynamique des actionneurs n'est pas regligeable devant
celle du syseme. Le module d'identi cation par eseau de neurone fournit directe-

ment les cerivees desiees recessaires au calcul de I'allocation.

Une commande pedictive permet d'anticiper les changements de consigne de la
trajectoire planiee ( ef; ref; ref ). D€ plus, elle incorpore directement les limites
en angle d'attaque. Toutefois la robustesse de cette commande, ainsi que celle de

I'ensemble du contrbleur, restent materea une recherche future.
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CHAPITRE 5

RESULTATS DE LA SIMULATION NON LIN EAIRE

Le simulateur non lireaire ceveloppe pour la validation est explicie dans I'annexe
VI. Les esultats de la simulation en boucle ouverte sont d'abord pesess. Le
contrbleur est ensuite adapea la con guration du F-16. Les simulations en boue

fermee, avec le choix des gains, sont nalement epertorees.

5.1 Simulation en boucle ouverte

La position du centre de gravie est prise en avant de sa position deagénce, de
sorte que la dynamique en boucle ouverte du F-16 soit stable.

Deux man uvres dierentes sont simukes, a savoir un vol rectilignea aile s hori-
zontales et un virage coordonre. Pour chacune d'elles, le comportement de I'avion
en boucle ouverte est analys, et l'identi cation des coe cients arodynamiges

est mise enevidence.

5.1.1 Manuvre : vola ailes horizontales

La man uvre consiceee est une trajectoire rectilignea vitesse et altitude >ees :

V; = 150m:s ! et h = 5000m,

En premier lieu, les variables de commande et detat trimnes sont calcues gréa
la fonction trim de MatLab: ug =[0,34 -1,8 0 0] etxo, = [150 0,0147 0 00,0147 00
00005000 -1,81,38 22,28 0 0 0,84]. Les arrondis entrament que ces wectee

sont pas strictement identiquesa la con guration de l'avion en egime permanent
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d'as levolution desetats illustee par la gure 5.1. Celle-ci correspond biena une

trajectoire rectilignea altitude constante.

On observe une oscillation lente de la vitesse totale de I'avidh et de son altitude

h autour des valeurs de la condition de vol. La vitess¥ oscillea la pulsation

v =0;08ad:s ! et aun cepassement maximal de M55%. L'altitude h oscillea

la pulsation! , = 0;08ad:s ! et a un cepassement maximal de 042%.

Ceci est caraceristique du mode phugode.

L'angle de cerapage est nul, tandis que l'angle d'attaque vaut, = 0;014%ad =
0;84 an de ceer une force arodynamique qui maintienne le F-16 enequilibre.
L'angle de tangage oscille de manere analogue a la vitesse, et se stabilise a
0= 0=0;84. Lapente (\path angle) = est ainsi nul. Les deux autres
angles d'Euler, de méme que les taux de rotations, sont nuls.

An de \erier la stabilie du syseme dans cette position dequilibre, un dou-

blet d'amplitude 5 et d'une duee de 1s est appligieea t = 2s sur lekvateur.
Levolution des variables detat est illustee par la gure 5.2.

Le cepassement maximal en vitess¢ augmentea 4,59%, mais le temps d'amortis-
sement reste du méme ordre de grandeur. De manere analogue le depassement
maximal en altitude h est de 3,13% et ses oscillations sont amorties en pes de 300
secondes.

L'angle d'attaque et le taux de tangageq reviennenta leur point dequilibre en

2s ; l'angle de cerapage et les taux de roulisp et de lacetr y reviennent en &.
L'angle de roulis revienta sa valeur dequilibre en 20G. L'angle de lacet con-

verge vers une nouvelle valeur = 0;8 en 200s, ce qui implique une modi cation

de la trajectoire de l'avion. Celle-ci est illustee par la gure 5.3, la trajectoie y
estegalement projete sur le planxOy pour une meilleure visibilie.

Le couplage entre les modes lakraux et longitudinaux est mis en exergue : une
perturbation sur lekvateur entrame une perturbation non seulement sur la tesse

de tangageq, mais aussi sur les vitesses de roufiset de lacetr.
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La gure 5.4 met enevidence l'identi cation des coe cients a&rodynamiques par
le module d'identi cation ceveloppe au chapitre 3. L'identi cation est globalement
satisfaisante : les valeurs identiees pesentent,a I'exception du coeient C,,, une

erreur inkerieurea 1%.

5.1.2 Manuvre : virage coordonrea =05 st

Pour un viragea 0;5 :s 'a V; = 150m:s ! et h = 5000m, les variables detat et
de contrble trimnees sont : up = [0,34 -1,8 -0,03 0,19] ek, = [150 0,015 0,002
0,142 0,015 0 -0,0001 0,001 0,009 0 0 5000 -1,8 1,39 22,30 0,20 -0,02 0,86].

Levolution des variables detat est illustee par la gure 5.5.

Les oscillations en vitess&, et en altitude h, caraceristigues du mode phugo«de,
sont visibles et identiquesa celles obsenees pour le vol rectilignea ailes won-
tales.

L'angle d'attaque a une valeur nale non nulle a n de ceer les forces arodynami-
gues recessaires au maintient enequilibre de I'eeronef. L'angle de derapageest

nul, car le virage est coordonre.

A n de \eri er la stabilie du syseme dans cette position dequilibre, un doublet
de 5d'une duee de 1s est applige aux aileronsat = 2s, et un autre de mémes

caraceristiqguesa t = 2;5s au gouvernail.

Levolution des variables detat est illustee par la gure 5.6.

La trajectoire n'est quasiment pas modiee par cette perturbation (voir gure5.7).

De méme que pour la man uvre peedente, l'identi cation des coe cients &r o-
dynamiques est pesenta la gure 5.8. Les coe cients de force sont identesa

1% pes, tandis que les coe cients de moment ne le sont qua 2% pes.
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5.2 Application de la structure du contréleur au F-16

La structure du contrbleur ceveloppe au chapitre IV est appliqee au F-B5. La
commande en vitesse esta peciser, de méme que le choix des gains de l'inversion

dynamique et celui des paranetres de l'allocation du controle.

5.2.1 La commande en vitesse

La mocklisation du moteur du F-16 est donree en annexe VI. L'autothrottle peut

ici se cecomposer en quatreetapes, comme indique sur la gure 5.9.

Vi, T P P,
—10)" () O'—

Figure 5.9 Decomposition de l'autothrottle

a

h 4
h 4

La premereetape est l'inversion de la comande en vitesse pour obtenir la poess
telle que decrite en 4.2.6. L'amortissementy et la pulsation propre! , doivent

etre »es conformement aux qualies de man uvrabilie.

Pour la dynamique de la vitessa/, (! v; v) sont caraceristiqgues du mode phu-
gode. On cesire xer 'amortissement de ce modeap, =0;7,da v = 5,4 =0;7.

On choisit aussi! y = 1.

La seconde etape consiste a trouver la valeur de la puissance du motels en

fonction de la pouss€l. Cetteetape est cetailee ci apes.

La troiseme etape consistea calculer la valeur de la puissance commandi® en
fonction de la puissance actuell®,. Le mockle de la dynamique du moteuretant

complexe, I'hypotlrese suivante est faite P, = P,. La validie d'une telle hypottese
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Tableau 5.1 Caraceristiques des eseaux de neurones

Pousse identiee Tidle Til Tmax

nb de neurones 9 2 2
erreur d'entranement 96510 4 4;1010 4 3;1810 ¢

est cependanta \eri er par la simulation, car le temps de eponse du moteur n'est
pas regligeable en gereral. Si recessaire, on pourra condicerer polgs simulations

gue la poussee est commancee directement.

La puissance du moteurP, peut &tre calcuke equation 5.1) comme une fontion
de la valeur de la pous=d totale de l'avion fournie par letape peedente et des
poussesTige, Tmi €t Thmax . Celles-ci sont fonction de la vitess¥, et de l'altitude h
de l'avion, et sont identiees par des eseaux de neurones dont les caracetigues

sont ecapituees dans le tableau 5.1.

8
T T |
350 de SIT<Thi
_ Tt Tidie
T Tw .
350 M 450 sinon
Tmax Tmil

P. (5.1)

La gure 5.10 illustre la performance de l'autothrottle cevelopge sous les hypdeses
peedentes, c'esta-dire dont la puissanceP, est la commande, suitea un change-
ment de consigne de la vitesse. L'instabilie de la eponse en vitesse est dle a
I'nypotlrese faite, selon laquelle la constante de temps du moteur est regligda.

On choisit alors pour les simulations de commander directement la pousse in-
duite par le moteur. La gure 5.11 illustre la eponse en vitesse suite au méme
changement de consigne que peedemment. Celle-ci est conforme aux attentes
epassement et le temps de eponse ayantee »es par le choix de I'amortissment

v et de la pulsation propre! .
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Evolution de la vitesse suite 4 un changement de consigne
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5.2.2 L'allocation du contrdle

Dierentes strakgies d'allocation du contrble ontee mises enevidence dans le
chapitre 4.3. Une d'entre elle est slectionree et cetailee.

Soulignons que l'allocation du contrble recessite une connaissance parfaite du
moctle. La robustesse cepassant le cadre de ce projet, le moctle aerodynique de
I'avion est donc pris identiquea celui identie au moyen du module d'identi cation

par eseaux de neurones.

Le mockle a&rodynamique choisi est non lireaire, donc les strakegies statigs ne
sont pas retenues. Le temps de eponse des actionneursetant plus rapide que celui
du syseme, leur dynamique peut etre regligee et l'allocation continue et adapat-
tive, similairea l'allocation statique, est utiliee.

Cette allocation recessite de connatre la matrice de \control e ectiveess”, qui
traduit la relation entre les coe cients aerodynamiques et les e ections des r-

faces de contrble, et de choisir une matrice de ponceratiofV .

Le module d'identi cation par eseaux de neurones permet de calculer la matrice

de \control e ectiveness" B(t) :

2 3
@c @¢ 0¢
@e @a O

B(1) = E%e 0 O z (5.2)
@ G QG
@e a @r

al les cerivees sont calcuees conformementa lequation 4.17.

Lorsque les contraintes ne sont pas prises en compte, la commande en ¢k attio

des surfaces de contrble, est calcuke directementa chaque instant :

1

()= mes(t )+ W 1 BM)™W 1B(t) Ce(t) Cmes(t ) (5.3)
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@l mes(t ) est la position mesuee

et C.(t ) la commande en coe cients erodynamiques.

On remarque que, commé (t) est caree, lorsqu'elle est inversible, la matrice de
ponceration W ne joue aucun role. C'est le cas pour des angles d'attaques faibles.

La matrice de ponceration est donc choisie egale a celle peconiee au chapé

peedent,a savoir : 2 3
= 0 0
W = § 0 A oz (5.4)
0 0 &

Lorsque les contraintes sont prises en compte, l'utilisation d'une S-fonction, sans
variable detat et dont la sortie appelle la fonction MatLab quadprog permet de

calculer la commande :

function  sys=mdlOutputs (t ,x,u,Wdelta , delta_max , delta_min )
% fonction de cout a minimiser J = u'Wdelta u :

H = Wdelta;

f = zeros (3,1);

% contraintes d'inegalite

A=1[1 0 O;
10 0;
010 ;
0 1 0;
001 ;
00 1];
B = [ delta_max (1) u(l); % ou u(l) = delta _e_mes
delta_min (1) + u(1l);
delta_max (2) u(2); % ou u(2) = delta _a_mes
delta_min (2) + u(2);
delta_max (3) u(3); % ou u(3) = delta _r_mes

delta_min (3) + u(3)];
% contraintes d'egalite : Delta _.C = B(t) Delta_delta
Aeq = [u(5) u(6) u(7); % B(t)
u(9) 0 0;
u(11) u(12) u(13)];
Beq = [ u(15) u(18); % Delta_.C = C _c C_mes
u(le) u(l9);
u(l7) u(20)];
% programmation quadratique :
r = quadprog(H,f ,A,B, Aeq, Beq);
sys = r;

Pour cetteetude, onemet I'hypothese que les man uvresetudees n'entrament pas

de saturation, les contraintes ne sont donc pas explicitement prises en compte.
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Le F-16 possde, outre les trois surfaces de contrble usuelles, une surtaoape-
mentaire : celle du bord d'attaque. Traditionnellement celle-ci est commandee
automatiquement, mais on peut envisager de la commandera partir de I'allocation.

La matrice de \control e ectiveness" devient alors :
2 3

@¢ @ @¢ _@¢
E @e @: @Ief z
= §aG @¢
B(W) = @e 0 @ies (5.5)
@ @ @G _@¢
@e @a @r @Ief

Dans ce cas la matriceB (t) n'est pas caree. La matrice de ponceration prend

alors toute son importance. La gure 5.12 illustre son in uence pour les dierents

choix suivants deW .

2 3 2 3
L 0 0 0 100
0 ;L 0 o0 010
le ,W2:
0 0 2 O 001
0 0 0 % 0001
2 3 2 3
01 O 0:001 0 0
O &1 O 0001 0 0
W3:
O 0 01 0O Qo001 O
0O O 1 0 100

Pour l'allocation sur I'ensemble des quatre surfaces de contrble, le ch¥ik = W,
permet d'obtenir la meilleure performance parmi les 4 possibilies illustees. Cette
allocation est egerement plus oscillante que celle sur les trois surfaces detrole

classiques. En terme de egulation, ces deux strakgies donnent des perfonoas

comparables.
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L'interaction entre Il'allocation du controle et I'autothrottle est alorsetudee. La
valeur de consigne des coe cients arodynamiques en moment est prise nulle, tan-
dis que celle de la vitesse subit unechelona= 5s la faisant passer de 15@:s !

a 140m:s L.

Le changement de vitesse entrame une perturbation sur la valeur des coe cients
arodynamiques en moment. La gure 5.13 illustre le comportement des deux
straegies. On observe que l'utilisation de I'ensemble des surfaces de contrpés-

met une meilleure ejection de la perturbation d'un facteur d'ordre 2.

L'ensemble de ces consicerations permet de conclure que, dans le cas du F-16, une

allocation sur I'ensemble de ses quatre surfaces de contrble est pelia

5.2.3 Choix des gains des dynamiques asiees

Les gains du contrble par inversion dynamique sont pris de manere a satisfaire
les qualies de man uvrabilie. Le F-16 fait partie des avions de la classe IV.
Les manoeuvres consiceees pour les simulations font partie des phases de vol de
caegorie B. Seul le cas de vol nominal est consicee dans cetteetude, lesi@ies

de man uvrabilie doivent donc &tre de niveau |.

Pour la dynamique du taux de tangagey, (! o; 4) sont caraceristiques du mode
rapide longitudinal. On desire xer I'amortissement du mode rapidea ,,, = 1 et
le CAPa CAPys =2, da

r
n
q= mr =let! g = max CAPdes_Z;l

Pour la dynamique du taux de roulisp, ! , est caraceristique du mode roulis amorti.
Pour les phases de vol de cakegorie B, il fadt,, = %4 ; pour celles de cakgorie A,

I'ta = 1. Alors ! , est choisiegala! (5.
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Pour la dynamique du taux de lacetr, ! ; est caraceristique du roulis hollandais.
On cesire xer la pulsation propre du roulis hollandaisa! ., = 3, I'amortissement

etant ea ., =1 avec le type de dynamique cesiee choisi. D'ail | = ! .

Pour la dynamique de l'angle d'attaque , (! ; ) sont caraceristiques du mode
rapide longitudinal. Les caraceristiques ontete »es pour la dynamique du taux
de tangage, cependant I'hypottese de sparation temporelle de la dynamique doit

etre respecke. On choisit alors

= w=0;7et! =2

Pour la dynamique de l'angle de cerapage, (! ; ) sont caraceristiques du roulis
hollandais. L'amortissement du roulis hollandais est choisiegala,;, = 0;7 ici. On
a alors

= met!l =1y

Pour la dynamique de l'assiette de roulis, ! est caraceristique du mode spiral.
Pour les phases de vol de cakgorie B, il faul,, = 20 ; pour celles de catgorie A,

T,, =12. Alors !, est choisiegala! = T, In2.

Tout en etant conformes aux qualies de man uvrabilie, les valeurs des amor-
tissements et des pulsations propres ontet choisies arbitrairement ici. Cedlei
sont directement lees aux gains des fonctions de transfert des dierentesakiables
detat. Le probeme de la robustesse n'a paseeetude dans le cadre de ce mmoire,
cependant il est suggerer d'adapter la methodologie ceveloppee par Saugsset Saydy

(2003) a n d'obtenir un choix plus pertinent de gains.

La performance de cette commande est mise enevidence dans le paragraphe suivant

au moyen de simulations e ectiees sous MatLab et Simulink .
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5.3 Simulations en boucle fernee

Dans cette section quelques esultats de simulation sont pesenes.Isl mettent
enevidence les performances du contrbleura inversion dynamique augmente
retour proportionnel + inegral qui aee cevelope dans cetteetude .

La trajectoirea suivre est la suivante :

Vi=150m:s Y, et = wim s ref =0, ef =0, pour0  t< 2
Vi =150m:s Y, ef = wim . ret =30, ef =0, pour2 t<?5
V; = 150m:s 1, of =4, e =30, e =0,pour5 t< 10
V; = 150m:s I, of =4, ot =0, ef =0, pour10 t< 15
V; = 150m:s 1, of = 1, e =0, ef =0, pour15 t< 20
V; = 140m:s 1, of = 1, e =0, of =0, pour20 t< 30

5.3.1 Cas d'un mockle parfait

Consicerons tout d'abord le cas a1 le moctle aerodynamique de l'avion est parita
A cette n l'interpolation cubique permettant d'obtenir les coe cients a&rodyna-
miques de l'avion est remplaece par le module d'identi cationa base de eseaux de

neurones. Les gures 5.14a 5.18 illustrent les eponses des dierentes vables.

On observe que,a l'exception de la vitessé et de I'angle de cerapage , toutes les
variables suivent parfaitement les consignes qui leur sont donrees. Ces consigne
sont obtenues soit directement par le choix de la trajectoire pour la vitesdg,
'angle d'attaque , l'angle de cerapage et l'angle de roulis , soit par letape
peedente du contrble pour les vitesses en roulig, en tangageq et en lacetr, les
coe cients arodynamiques de momentC,, C,, et C, et les ¢k ections des surfaces

de contrble ¢, a, €t |ef.
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La vitesseV, pesente de egeres dierences avec sa consigne. Cela est da autfa
gue l'autothrottle n'est pas totalement cecoupk du reste du contrble. Maiscette
perturbation reste tes faible : inkrieurea 0;005%. L'angle de cerapage reste
dans un voisinage de zro< 0;5 ), sa performance est donc jugee satisfaisante.

Ainsi le contréleur assure un bon suivi de trajectoire lorsque le moctle est fait.

5.3.2 Cas d'un moctle \eel"

Observons cesormais le comportement du syseme dans le cas ai le mocelere:
dynamique n'est pas parfait. L'identi cation des coe cients arodynamiques est
faite par le modulea eseaux de neurones, tandis que le mocele \eel" des coe -
cients utilise dans le simulateur du F-16 est obtenu par interpolation cubique des

donrees provenant des tables du rapport de la NASA (Nguyen et al, 1979).
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Le suivi de la trajectoire est quasiment aussi bon gu'avec le mocele parfait o
la vitesseV, et l'angle d'attaque . Le temps de eponse de I'angle de roulis est
augmente, de plus on observe une egere erreur statique. L'angle de cerapageste

dans un voisinage de 2ro mais ses uctuations sont plus importantes.

L'e ort de contrble est quasiment inchange sur lekvateur et les ailerons La

e ection du bord d'attaque quanta elle est Egerement plus importante.

L'augmentation du contréleura inversion dynamique par des correcteurs de tgp
proportionnel + inegral et l'identi cation des coe cients arodynamiquesa 1 %
pes assurent ainsi une certaine robustesse. On peut donc conclure que globalement
les performances du contrbleur sont satisfaisantes, méme en pesedin mocele

non parfait.
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5.4 Une approche succintea la commande pedictive

Comme indique au chapitre peedent, la commande pedictive est aborcee suc-
cintement ici. Dans un premier temps, I'in uence des dierents paranetres de
I'algorithme est mis enevidence. La commande pedictive est ensuite appligee au

F-16, dont la boucle interne lirearise le moctle par retour de sortie.

5.4.1 Inuence des dierents paranetres

Dierents paranetres sonta choisir dans la commande pedictive. Leur in uence
sur le comportement du syseme en boucle fermee estetudee sur un sewb ordre

de pulsation propre! , = 3 et d'amortissement =0;7.

Le choix de la matriceR esta associer avec I'e ort de contrble. PluRR est grand,
plus I'e ort de contrble est restreint. Cela se traduit par une anticipation plus
longtempsa l'avance dans la commande pedictive (voir gure 5.22). Ce temps est

toutefois limie par I'horizon de pediction.

La matrice Q quanta elle a ecte la sortie commancee du syseme. PlusQ est
grande, plus le syseme est rapide et moins l'erreur permanente est importante

(voir gure 5.23).

La gure 5.24 illustre I'in uence de I'horizon de pediction pour un temps dechan-
tillonage ». Plus I'horizon est grand, plus le changement de consigne est anticige.

Cette anticipation permet d'ailleurs de eduire I'e ort de controble.

L'algorithme pesenta l'annexe V est aigment modi able pour y incorporer une
dierence entre la periode dechantillonage et la duee pendant laquelle la com-

mande est maintenue constante. Cette modication se traduit sur la matrice
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Figure 5.24 In uence de I'horizon de pediction

Bbkbar, dont la dimension est modiee. La nouvelle matrice est obtenue quasiment

en sommant les colonnes originelles et en augmentant les puissanceAldrar.

La duee sur laquelle la consigne est maintenue constante est essentiellemes li
a la dynamique de l'actionneur. S'il est susamment rapide, des changements
rapproches de consigne peuvent &tre tokes ; sinon mieux vaut augmemtéa duee

H , sur laquelle la consigne est maintenue constante. On remarque sur la gure

5.25 que plusH , est grand, plus la consigne est lisse.

L'inegration d'un mockle de perturbation simple par I'algorithme decrita I'annexe
V permet de rejeter des perturbations constantes. En e et, une perturbatiocon-
stante de 1 est applige a I'angle d'attaquea t = 4s. La commande pedictive

I'enraye rapidement comme le montre la gure 5.26.
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5.4.2 Simulation - suivi de trajectoire

La dynamique cesiee de type proportionnel + inegral est remplace par lacom-
mande pedictive pour lI'ensemble des trois angles commances : l'angle d'attaque

, 'angle de cerapage et I'angle de roulis .

Letude de l'inuence des paranetres et leur application au mocele obtenu si

I'inversionetait parfaite nene aux choix suivants :

Tech = 0,05s
H, = 1,5s
Hp,=0,5s
Q=10 I,
R=0;01 Ij

Les esultats de la simulation, pour la méme trajectoire cesiee qu'au pargraphe

peedent, sont illustes dans les gures 5.27a 5.29.
Le suivi en vitesse, geee par l'autothrottle, n'est pas a ece par ce chagement.

On remarque que lI'angle d'attaque, bien que stable, ne suit pas la trajectoire desir
et ce malge la propagation des perturbations dans le mocele de la commande
pedictive. Onemet I'hypothese que cela provient du fait que la lirearisation par
retour de sortie n'est pas exactement \eriee. En e et en l'absence du bodage
de la dynamique cesiee de type proportionnel + inegral, la dynamique de l'angle

d'attaque lireariee par le retour de sortie devrait etre la suivante :

= _des (5.6)
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La gure 5.30 illustre la eponse du F-16 lirearige par retour de sortie, dont I'entee
est la cerivee cesiee d'angle d'attaque, a deux singlets d'amplitude 3 et d'une
duee de 1,5. Celle-ci con rme le fait que la lirearisation n'est pas parfaite

6 v (5.7)

On conclut de ces simulations que la commande pedictive telle qu'appligee ici
n'est pas su semment robuste. L'utilisation d'algorithmes robustes de commande
pedictive permettrait de lever cet inconwenient. Toutefois une analyse plus pgsse

de la robustesse tepasse le cadre de ce projet.

Ainsi en comparaison, l'utilisation d'une dynamique cesiee de type proportionnel
+ inegral assure de meilleures performances, et un meilleur suivi de la trajecteir

Un autre avantage de la dynamique cesiee est qu'elle permet de xer aigement le
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Figure 5.30 Performance du syseme lireari®e par retour de sortie sans PI

comportement en boucle fermee du syseme, a n de garantir les dierengs qualies

de man uvrabilie.

5.5 Conclusion sur la simulation non lireaire

Un simulateur non lireaire du F-16 aet cevelopge pour ces simulations. Le mogle
de la dynamique en boucle ouverte du F-16 utili’ dans ce simulateur reete de
manere hautement cele le mocele mis enevidence dans un rapport de la NASA

(Nguyen et al, 1979).

La simulation en boucle ouverte a permis de \eri er le comportement global de
l'avion en boucle ouverte et de mettre enevidence des couplages entre les mouve-

ments lakraux et longitudinaux.
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Le module d'identi cation par eseau de neurones ceveloppe dans le chapitre 3 est

incorpoe dans le simulateur comme partie inegrante du contrbleur.

Le contrbleur par inversion dynamique est ceveloppe etape paretape.Cette con-
struction pas a pas met en evidence d'une part certaines dicules, telle que
l'inversion de la dynamique du moteur, et d'autre part la relative simplicie de
ce contrbleur par rapporta I'ensemble des contréleurs lireaires locauxegessaires

par la technique traditionnelle de ssquencement des gains.

La simulation e ectiee d'abord avec un mockle arodynamique parfait a valie

le bon fonctionnement du contrbleur pour la trajectoire speciee. Les remples
trouves dans la literature sur les utilisations de l'inversion dynamique pour la
commande de vol soulignaient le manque de robustesse de ce type de contrble. Or
les simulations e ectwees ici avec un moctle \eel" de I'avion donnent des esltats
conformes aux speci cations. Ces bons esultats s'expliquent par la combinaison
de la gereration de dynamiques cesiees par un retour detat de type propetionnel

+ inegral et du module d'identi cation neuronal. En e et, contrairement aux
mocktles lireaires utilies classiqguement, le module d'identi cation par eseaux de
neurones ceveloppe dans le cadre de cette recherche fournit des approximations
pecises des coe cients et ce sur I'ensemble de I'enveloppe de vol, permettant de

limiter les erreurs de mocklisation et d'accra’tre la pecision de l'inversion.

Les essais e ectles en remplacant la dynamique cesiee des angles d'attag), de
cerapage et de roulis par de la commande pedictive ont souligre I'importance de la
robustesse du contrble le plus externe. En e et, si la lirearisation par teur de sor-
tie avaitet parfaite, les esultats obtenus auraientee ceux obtenus lors de letude
de I'in uence des paranetres ; or ils ne sont pas aussi concluants. L'autothrottle
guanta elle permet une commande e cace de la vitesse, et ce gqu'elle que soit la

commande utilie pour les angles(; ).
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On conclut que l'utilisation du module d'identi cation par eseaux de neurones,
de l'inversion dynamique et d'une dynamique cesiee de type proportionnel +
inegral permet de commander les angles signi catifs de |'avion sans avoir recours

au £guencement des gains.

La tache la plus importante en terme de temps de conception est le module d'iden-
ti cation, et celle-ci peut étre automatiee grace aux dierents algornthmes mis
enevidence au chapitre peecdent. Au niveau du contrbleur, le nombre de gains
a ceterminer est limiea 12, et ce pour une commande valable sur I'ensemble
de l'enveloppe de vol. Ces consicerations mettent enevidence les avantagksia
conception d'une telle commande par rapport aux centaines de contréleurs lireaires

locaux recessaires dans la commande de vol classique.
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CHAPITRE 6

VERS DES TRAVAUX FUTURS

Quelques pistes pour des travaux futurs sont pesenees ici. Elles ontetaborcees
pour une premere approche sous des hypotleses tes restrictives. Maistteetude

peliminaire met en avant les points d'inerét pour des travaux futurs.

En pratique, dans le cadre d'autopilotes, le pilote ne fournit pas une commande en
( , , ), mais une commande sur la trajectoirea suivre, par exemple\, h et

La vitesse est directement commandee par l'autothrottle, tel qu'il aee vuau cours
de cetteetude. La ekrence en angle de cerapagees est souvent prise nulle pour
la coordination. L'utilisation d'une commande pedictive robuste permettrait alors
de transformer la trajectoire cesiee en une commande sur I'angle d'attaque. et

l'assiette de roulis .

Sous I'hypothese que le retour de sortie e ectue une lirearisation exacte, ldy-
namique en (, , ) de la boucle fermee par inversion dynamique, augmeng par

une dynamique cesiee de type proportionnel + inegral, a la forme suivante:

2 3 2 32 3 2 3

- 0 1 0 0 0 0O 0 O 5 3

. ! 2 | 0 0 0 _ 2.0 0 ¢
=0 0 0 0 1 0 +90 O OECE

* 0 0 ! 2 ! 0 0 !'2 0 c

- 0 0 0 0 ! o 0!

(6.1)

L'altitude h, l'assiette de tangage et l'azimut  sont egis par les equations
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suivantes :

h=V,cos cos sin V;sin cos sin V;sin cOS C€OS coS

—=qgcos  rsin (6.2)
_qgsin +rcos
T cos

Les taux de rotation g et r sont supposs atteindre leur egime permanent tes
rapidement et sont donc assimiesa leur valeur de commande. et r.. Celles-ci
s'expriment, d'apes lesequations d'inversion, en fonction des coe cients aavdyna-
miques de force, des angles, et , de leur ceriwes, de la vitesseV; et de la
pouseeT. De la méme manere, la poussee s'exprime en fonction de la vitesse, sa

ceriee et les angles , , et

La combinaison de cesequations permet d'exprimer le syseme sous la forme :

2 3 02 3 1

(6.3)

Pour des man uvres de faible amplitude, Keviczky et Balas (2006) etayent que
l'utilisation de la commande pedictive avec un unique mockle lireaire permet de
controler le mouvement longitudinal de I'avion de manere performante pour des

man uvres de faible amplitude.
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On peut envisager d'appliquer cette technique sur le mockle decrit par lequation
6.3. Cette approche permet de eduire le nombre detats consicees, corirement

a l'approche de Keviczky et Balas qui augmentent le mode longitudinal de 5etats.

Comme premere approche, on se limite au contrble de l'altitudka vitesse V; >ee,
dans le cas longitudinal soit = = 0. Seules les man uvres de faibles amplitudes
sont consiceees, on peut donc egitimement faire I'nypothese que I'anig d'attaque

est faible. L'approximation au premier ordre donne alors :

cos =letsin =

De méme on suppose que l'angle de tangage est petit. Dans ce cas, lesequations

en altitude h et en angle de tangage du syseme deviennent :

h=W Vi
(6.4)
_= Op
Lesequations d'inversion donnent :
(
O = 1 g(cos cos +sin sin )
1+ % C,COs  Cy,sin - Vi
qS . m
rg_\/t C,, cos sin (Cy, + ch)os V., C, C,tan (6.5)
4Scos g(cos sin sin cos ))

Choississons la condition de ekrence commeetar¥; = 150m:s * et h = 5000m.

On vy lirearise g. de sortea obtenir :

Ot +Z Z (6.6)
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Dans le cas d'une application au F-16 on a alo’d =0;017 etZ =0;065.

La commande adaptative est alors appligiee au syseme suivant :

2 3 2

323 2 3
0 0 0
0 0728 7 &!
+ c (6.7)
0 V,Z6h 0
02z 0

De méme que peedemment les dierents paramnetres sont »s. La gure 6.1

illustre les performances pour dierentes matrices de ponceration. L'impact sufa

commande gereee en angle d'attaque (voir gure 6.2) est d'un inerét particulier

vue les hypotteses faites.

Les choix suivants sont faits :

Tech:0,0$
Hp=3s
Hp=1s
2 3
1L 0
Q:475002 5
0 =
R= -1

lls permettent un bon compromis entre le temps de eponse, une erreur statique

faible et une commande limiee en angle d'attaque.
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Ce controleur est alors applique au mocele non lireaire du F-16. A n d'étre das
les conditions des hypotteses faites pour cetteetude peliminaire, les consigs en
angle de cerapage et de roulis sont prises nulles. La consigne en vitesse est

prise constanteegalea 15:s 1.

Les gures 6.3 et 6.4 illustrent les eponses en altitude et en vitesse, suiteumne
rampe de penteh. = 5m:s ! appligiee a l'altitude entre les instants t = 13s et

t = 23s. On observe que la consigne en altitude est correctement suivie. L'erreur
statigue obsenee est intimement lee au choix des paranetres de la commande
pedictive. Ce choix devrait étre a re. La vitesse conserve sa valeur de ansigne

a 2% pes. Cependant le couplage existant entre l'altitude et la vitesse induit
des oscillations sur cette dernere. A n de eduire ce ptenonene, la commande

pedictive devrait incorporer la vitesse.
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A n de \eri er I'a rmation de Keviczky et Balas (2006), selon laquelle le contr/oleur
ceveloppe a partir d'un uniqgue mocele lireaire est valable sur une large part de
I'enveloppe de vol, le contrbleur peedent est consene, mais la condition deol
initiale du F-16 est modiee. Les gures 6.5a 6.7 illustrent le comportement du
syseme pour dierentes conditions initiales. Les consignes en altitude et en \8sse
sont suivies avec pecision.

Consicerons cesormais une man uvre un peu plus agressive. La rampe d'altitude
appligiee n'est plus de penteh = 5m:s ! mais deh = 10m:s 1. On observe une
divergence en altitude (voir gure 6.8). Les gain®) et R devraient &tre choisis de

facona assurer la stabilie du syseme.

Cetteetude peliminaire met enevidence l'importance du choix des gains, notem-
ment pour les epercussions que cela peut avoir sur des variables detat en priipe

ecoupkes par l'inversion dynamique et la stabilie du syseme.
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Un autre point importanta approfondir est le temps de calcul. En e et le calcul
de la commande pedictive doit €tre compatible avec les constantes de temps du
syseme.

Le module d'identi cation par eseaux de neurones doitegalement &tre su sem-

ment rapide pour fournir les donrees recessaires aux dierentes boucles derdrole.

Levolution constante de la rapidie des processeurs et l'utilisation de processes

paraleles laissent penser que cet aspect ne sera pas probematique.
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CONCLUSION

Dans ce memoire nous avonsetude l'identi cation des coe cients gerodynamiques
d'un eeronef et la commande non lireaire de celui-ci. L'objectifetait de se degagr
des contraintes du \gain scheduling" gracea la conception d'une loi de commande
non lireaire bake sur un mocktle hautement non lireaire d'un avion et de son
comportement aerodynamique.

Letude aee e ectiee en deux parties : la premere consiste en lelaboration d'une
architecture neuronale pour l'identi cation des coe cients arodynamiques, et la
seconde en lelaboration d'une loi de commande non lireaire an de commander

les angles signi catifs de I'aeronef (, , ).

En s'appuyant sur l'article de De Weerdt (2005), un module d'identi cation des co-

e cients a&erodynamiques aetelaboe. Ce module devait satisfaire deux oljectifs
principaux : identi er pecisement les coe cients arodynamiques sur I'ensemble
de l'enveloppe de vol et étre adape a un apprentissage en ligne en vue de son
utilisationeventuelle par une commande de vol recon gurable.

Les eseaux de neurones et leur grande capacite d'adaptation ontee explats de
manere intensive dans le design. L'architecture propose visea garantir uneer-
taine pecision dans l'identi cation, tout en minimisant les inconwenients majeurs

des eseaux de neurones,a savoir restreindre I'impact du prenonene d'oubli.

L'application au F-16 a donre des esultats tes satisfaisants : les coe ciats
arodynamiques de force ontet identiesa 1% pes par rapporta l'int erpolation
classiquement utiliee, et ceux en moment une pecision de 2%. Le nombre de
eseaux de neurones du module d'identi cation, ainsi que le nombre de neurones
par eseau, est susemment restreint pour permettre une impementation sur un

processeur neuronal existant. Un frein majeur au design est le temps de simu-
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lation pour trouver les neurones. Toutefois ce processus aek automatisl ne
recessite plus d'intervention humaine mais requiert un temps de processeur im-
portant. Celui-ci est hors ligne, et l'utilisation de processeurs plus rapide que le

Pentium llla 450 MHz utili permettrait de le eduire nettement.

Une commande non lireaire base sur l'inversion dynamique est ensuite adapee
au syseme. L'innovation consiste a utiliser les coe cients arodynamiques far-
nis directement par le module d'identi cation et non plus d'utiliser un mocele
arodynamique lirearie. La lirearisation par retour de sortie prend comme co-
signe la dynamique cesiee des variables controees ; l'utilisation d'un type propr-
tionnel + inegral permet de garantir une certaine robustesse au controie.

Les gains de cette dynamique cesiee sont directement les aux qualies de maru-
vrabilie, ce qui facilite leur compehension physique et permet de les xer arbi-

trairement dans un premier temps.

L'enjeu est desormais de concevoir la boucle de navigation, avec la commande
en vitesse, en altitude et en angle de lacet. Une premere approche par com-
mande pedictive aek faite, elle a mis enevidence l'importance du choix de ses
paranetres. En e et, ils sont cetermiresa partir du mockle lirearis e par inversion
dynamique. Or cette inversion et le decouplage des variables detat assees ne
sont pas recessairement exacts. L'utilisation d'algorithmes de commande pediet

robustes et non lireaire semble indigee.

Les objectifs de ce projet ont ainsiet atteints. Un syseme de commandd'attitude
non lireaire aet ceveloppe. Celui cin'a pas recourt au cecouplage des mavements

longitudinaux et latraux et obvie au \gain scheduling”.
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ANNEXE |

RAPPELS DE DYNAMIQUE DU VOL

Lesequations de la dynamique du vol issues des principes fondamentaux de Newton

sontetablies sous les conditions suivantes (Stevens & Lewis, 1992) :

l'avion est consicele comme un corps rigide
I'avion est suppos synetrique par rapporta ses axes x-z
la masse de l'avion est prise constante sur la fenétre d'observation

il n'y a pas de ceplacement de carburant entraant une modi cation de la
position du centre de gravit et a fortiori des caraceristiques aeodynamiques

de l'avion
la rotation de la terre est jugee regligeable, et son rayon de courbure in ni

seules les forces a&rodynamiques, la force de pousse et celle de gravitatio

sont prises en compte

la gravie est estinee constante et independante de l'altitude de l'avion.

.1 Equations cirematiques et de navigation :

L'attitude de I'avion peut étre ce nie par le triplet des angles d'Euler dans le regere
NED. Ces angles sont l'angle de lacet, lI'angle de tangage et I'angle de roulis

. lls sont le esultat de trois rotations primaires e ectieesa partir des axes du
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repere NED pour obtenir ceux du repere avion (Stevens & Lewis, 1992) :

—_=p+tan (gsin +rcos )

—=qcos rsin (.1)
_gsin +rcos
B cos

Lesequations de navigation expriment la relation entre les vitesses dans leamp
NED et celles dans le regere de l'avion, et permettent de suivre levolution de la

position du centre de gravie de I'avion. En regligeant I'e et du vent elles €crivent:

ucos cos + v(cos sin sin sin cos )

Xg
+ w(cos sin cos +sin  sin )

usin cos + v(sin sin sin +cos cos ) (1.2)

YE

+ w(sin sin cos cos sin )

h = usin V COS Sin W COS COS

.2 Equations des forces et des moments :

La position d'un corps dans I'espace est enterement cetermiree par six codonrees
spatiales, trois ceterminant les vitesses suivant les axes du repere ami@t trois
eterminant les moments autour de ces mémes axes. Suivant les hypothesaites
ci-dessus, lesequations du mockle non lireairea 6 deges de libere dans le sgme

d'axes de l'avion sont (Stevens & Lewis, 1992) :

u=rv gw gsin +qSC"T+T

V= pwW ru+gcos sin + z% (1.3)

9SG
m

W= (qu Ppv+ gcos cos +
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Ixp. I =QSbG (1. ly)ar+l.qp
1,a= 9SG (Ix 12)Pr 1 PP 1%+ Nooteur 1 (1.4)
l.r_ 1ep=109SbG (Iy L)PA 1edr  Nmoeur g
a Cy, Cy, C,, C, C, et C, sont les coe cients arodynamiques. La poussed
du moteur est supposee agir selon l'axe des x et passer par le centre de geadié
l'avion, et son moment angulaire de la rotatiorh,qer €St SUPPOSE constant et agir

selon l'axe des x uniquement.

Rappelons la relation entre ¥;; ; ) et (u;v;w):

=tan ! v = \V,sin (1.5)

cl=s

8 8
%Vt =pu2+v2+w2 %u = \, cos cos
: '

=sin 1 X

w = \;sin cos

En termes de ealisation pratique il est plus judicieux d'utiliserV;, et , plutot
queu, v et w, car les premiers sont directement mesurables sur I'avion au moyen
de capteurs. En cerivant lesequationsa gauche dans 1.5 par rapport au tempsn
peut donc reformuler lesequations 1.3 sous la forme suivante :

as
m

. . T
L = ( Cxcos cos Cysin C,sin cos ))+ Ecos cos

+ g(cos cos sin cos +sin cos sin sin cos cos )

= m\/?%( C,cos + Cysin )+ g tan (pcos +rsin )
;9 (cos cos cos +sin sin ) _Tsin__
V4 cos mV; cos
qS . . . .
_= m_\/t( Cxcos sin + Cycos C,sin sin )+ psin r cos
g sin T cos

gcos sin gsin cos cos

+ = cos sin cos +
Vt t

(1.6)
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Pour lesequations relatives aux moments, il est petrable de cecoupler lesqua-

tions 1.4 en isolant un seul terme cerive dans le membre de gauche :

p=(ar+ cp

Cahmoteur ) 4+ QSH(c3Cy + ¢c4Cy)

aJ les ¢ sont des constantes d'inertie :

I.3 Facteurs de charge :

= (Cp+ Chmoteur ) I Cs p2 r2 + (o710 [ ol O (1.7)
r=(cpP ©Cr Cohmoteur )+ QSH(CsCi + CoCp)
(ly IZ)lZ |32 (IX |y+ Iz)lxz
C = C
! IXIZ I)%Z 2 lez I)%Z
I, B |z
SN “= T 1z
| I I
y
c; = l Cs = (IX Iy)lx Ixz
Iy IXIZ IXZ
_ | x
©= 0, 13

En supposant que la poussee du moteur est selon lI'axe des x de l'avion et est akgn

avec son centre de gravie, le facteur d'acekration en nombre de gbn x, y et z

est donre par :

a,
nX:EX
-
n=%

‘g

qSG+ T
mg
asg
mg
9SG
mg

(1.9)
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DONN EES A ERODYNAMIQUES DU F-16
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L'ensemble des donrees provient du rapport de la NASA (Nguyen et al, 1979).

Celui-ci fournitegalement la valeur des dierentes contributions aux coe cients

arodynamique sur I'ensemble de I'enveloppe de vol du F-16.

Tableau I1.1 Proprees geonetiques et de masse du F-16

Paranetre Unie Valeur
poids, W N 91 188
moment d'inertie suivant I'axe des X, « kg:m?> 12 875
moment d'inertie suivant l'axe des y,l, kg:m? 75 674
moment d'inertie suivant I'axe des z|, kg:m? 85 552
produit d'inertie, 1, kg:m? 1331
envergure des ailed) m 9,144
surface des ailesS m? 27,87
corde arodynamique moyenneg m 3.45
position de ekrence du centre de gravie % 0.3%
moment angulaire du moteurnmoteur N:m 216.9
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ANNEXE Il

CODE SOURCE MATLAB

% Algorithme de choix optimal du reseau de neurone identifia nt le modele
% aerodynamique longitudinal du F

%

% Author
% Date
%

: Anne Girard

17 janvier 2007

16.

% Reference : rapport de la NASA (Nguyen et al., 1979)

%
%

clear all
close all ;
clc ;

%charger les donnees aerodynamique dans le workspace
donneesAero;

%charger dans le workspace les donnees geometriques et de masse

donnees;

disp ('Algorithme _de.choix _optimal _pour_les.reseaux.de_neurones"');
disp ('du -modele_aerodynamique _du_F 16"')

disp ('Auteur .:_Anne._Girard")
disp ('Date -:_17_janvier .2007")

disp (' - )

disp ('Donnees.issues_.du._rapport _de.la _NASA _(Nguyen _et_al., .1979)");

disp (" - ")

Y%o_ . Choix du modele longitudinal ou lateral __________________

disp ('Quel _modele_voulez vous.identifier .?"');
disp ('1. -le_modele_longitudinal ');
disp ('2. .le_modele_lateral ');

= input ('Votre _choix.:_.");

choixLongLat

,,,,,,,,,,,,,,,, Region __________

disp ('Choix _.de_la.region._d_angle_d_attaque _alpha.:");
disp ('alpha _-doit _etre _.compris _entre . 10_et_45_degres');

alpha_min = input ('valeur _minimale _de_la.region.:"' );
alpha_max = input ('valeur _maximale _de_la._region._:_");
%o o __ Points statiques

disp ('Choix .du_point _statique _:")

switch choixLongLat

case 1

disp ('1. .q_=_.0_.degres/s");

disp ('2..q-=_.100_degres/s");

choix_q = input ('votre _choix.:.");
switch choix_g
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case 1
g=0; % en rad/s
case 2
g = 100 pi/180; % en rad/s
end
% pour le developpement des reseaux
epsilon =4 10°( 4);
disp ('critere _de_performance _par._defaut._:_4 10°( 4)');
case 2
disp ('1. .p_—=_r._~=_0_degres/s");
disp ('2. .p_=.50_degres/s,.r.=_0_degres/s");

disp ('3. .p_=_0_degres/s,_r_=_.25_degres/s"');

choix_pr = input ('votre .choix.:.")
switch choix_pr
case 1
p=20; r =0; % en rad/s
case 2
p =50 pi/180; r = 0; % en rad/s
case 3

p=20; r =25 pi/l80; %en rad/s
end
%pour le developpement des reseaux
epsilon =1 10°( 4);
disp ('critere _de_performance .par._defaut._:_1 10°( 4)');
end
v = 150; % en m/s

Y%o_ o ____ Modele high fidelity du F 16 ______________________________

% 1. creation du vecteur d'entree d'entrainement
%

% les donnees aerodynamiques contenues dans les tables sont donnees pour

% vecteur d'entree et de sortie:

% ensemble genere par interpolation des donnees de la NASA (m ethode
% usuelle, ici consideree comme donnant le modele ‘reel’)

[beta_i ,alpha_i ,deltae_i ] = meshgrid ( 30:1:30, alpha_min :1:alpha_max,
25:1:25);
[tailleAlpha_test , tailleBeta_test , tailleDeltae_test ]= size (alpha_i );

switch choixLongLat
case 1
[CXO_I,CXlef_I ,CXq_Il,dCXqLef_I ,CmO_I,Cmlef_I ,dCm_I,Cmq_lI,...
dCmgqglLef_I|,Cz0_I,CZlef_| ,CZq_l,dCZqlLef_I] = ...

coeffLonglnterpoles (alpha_i ,beta_i ,deltae_i );
% generation aleatoire de la valeur de delta _lef pour chaque
% entree :
deltaLef_i = 25 rand (1, tailleAlpha_test tailleBeta_test

tailleDeltae_test );
% compilation des donnees pour creer les vecteurs d'entree et
% de sortie
for i=1:tailleAlpha_test
for j=1: tailleBeta_test
for k=1: tailleDeltae_test
I = k+(j 1) tailleDeltae_test +(i 1) tailleDeltae_test
tailleBeta_test
input (:,1) = [ alpha_i (i,j,k); beta_i (i,j, k);
deltae_i (i ,j,k); deltaLef_i (1)];
target (:,1) = [ CXO_I(i ,j ,k)+( CXlef_I (i ,j) ...
CXO0_I(i ,j,26)) (1 deltaLef_i (1)/25)+( q cbar)/(2
(CXq_lI(i)+ dCXqgLef_I(i) (1 deltaLef_i (1)/25));

v)
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CmoO_I(i ,j ,k)+( CXlef_I (i ,j) CmO_I(i ,j .26)) ...
(1 deltaLef_i (1)/25)+( g cbar)/(2 v) (Cmq_I(i)+...
dCmqLef_I(i) (1 deltaLef_i (1)/25))+ dCm_I(i )+...
(xcg_ref xcg) (CzOo_I(i,j , k)+( CXlef_I (i,j) ...
CZO0_I(i ,j,26)) (1 deltaLef_i (1)/25)+( q cbar)/(2 v)
(CZq_I(i)+ dCzZqgLef_I(i) (1 deltaLef_i (1)/25)));
CZO0_I(i ,j ,k)+( CXlef_I (i,j) CzO_I(i,j,26)) .
(1 deltaLef_i (1)/25)+( q cbar)/(2 v) (CZqg_I(i)+...
dCZqLef_I (i) (1 deltaLef_i (1)/25))];
end
end
end
case 2
[CIO_I ,Cllef_I ,Clda20_I ,Clda20Lef_I ,Cldr30_I ,Clr_I ,dClrLef_I ...
Clp_l ,dClpLef_| ,dClbeta_l ,CYO_I,CYlef_I ,CYda20_I,CYda20Lef_I,...
CYdr30_I,CYr_|l ,dCYrLef_I ,CYp_Il,dCYpLef_I ,CnO_I,Cnlef_I ,...
Cnda20_Il,Cnda20Lef_I ,Cndr30_I ,Cnr_I ,dCnrLef_I ,Cnp_Il,dCnpLef_I ,...
dCnbeta_l] = coeffLatinterpoles (alpha_i ,beta_i ,deltae_i );
% generation aleatoire de la valeur de delta _lef pour chaque entree

deltaLef_i = 25 rand (1, tailleAlpha_test tailleBeta_test
tailleDeltae_test );

deltaa_i = 42 rand (1, tailleAlpha_test tailleBeta_test
tailleDeltae_test ) 21,

deltar_i = 60 rand (1, tailleAlpha_test tailleBeta_test

tailleDeltae_test ) 30;
% compilation des donnees pour creer les vecteurs d'entree e t de
% sortie
for i =1: tailleAlpha_test
for j=1:tailleBeta_test
for k=1: tailleDeltae_test
I = k+(j 1) tailleDeltae_test +(i 1) tailleDeltae_test
tailleBeta_test
input (:,1) = [ alpha_i (i,j,k); beta_i (i,j, k);
deltae_i (i ,j ,k); deltaa_i (1); deltar_i (I);
deltaLef_i (1)];
target (:,1) = [ ClO_I (i ,j,k)+( Cllef_I (i,j) ...
Clo_I (i ,j,26)) (1 deltaLef_i (1)/25)+( Cldr30_1 (i ,j)...
Clo_I (i ,j,26)) (deltar_i (1)/30)+( Clda20_I (i ,j)
clo_I (i ,j,26)+( Clda20Lef_I (i ,j) Clef_I (i,j) ...
(Clda20_I (i ,j) ClOo_I (i ,j,26))) (1 deltaLef_i (1)/25))
(deltaa_i (1)/20)+( p b)/(2 v) (Clp_I (i)+ dClpLef_I (i)
(1 deltaLef_i (1)/25))+( r b)/(2 v) (ClIr_l (i)+...
dCirLef_I (i) (1 deltaLef_i (1)/25))+ dClbeta_l (i);
CYO_I(i ,j)+( CYlef_l (i,j) CYO_I(i.,j)) ...
(1 deltaLef_i (1)/25)+( CYdr30_I(i,j) CYO_I(i,j))
(deltar_i (1)/30)+( CYda20_I(i,j) CYO_I(i,j)+...
(CYda20Lef_I(i,j) CYlef_l (i,j) (CYda20_I(i,j) ...
CYO_I(i ,j))) (1 deltaLef_i (1)/25)) (deltaa_i (1)/20)+...
(p b)/(2 v) (CYp_I(i)+dCYpLef_I(i) ...
(1 deltaLef_i (1)/25))+( r b)/(2 v) (CYr_I(i)+...
dCYrLef_I (i) (1 deltaLef_i (1)/25));
CnO_I(i,j,k)+( Cnlef_Il (i,j) CnO_I(i,j,26)) ...
(1 deltaLef_i (1)/25)+( Cndr30_I(i ,j) CnO_I(i,j,26))
(deltar_i (1)/30)+( Cnda20_I(i ,j) CnO_I(i,j,26)+...
(Cnda20Lef_I (i ,j) Cnlef_I (i,j) (Cnda20_I(i,j)
CnO_I(i,j,26))) (1 deltaLef_i (l)/25)) ...
(deltaa_i (1)/20)+( p b)/(2 v) (Cnp_I(i)+ dCnpLef_I (i)
(1 deltaLef_i (1)/25))+( r b)/(2 v) (Cnr_I(i)+...
dCnrLef_I (i) (1 deltaLef_i (1)/25))+ dCnbeta_I (i) ..
(cbar/b) (xcg_ref xcg) (CYO_I(i,j)+( CYlef_I (i,j)
CYO_I(i ,j)) (1 deltaLef_i (1)/25)+( CYdr30_I(i ,j)
CYO_I(i,j)) (deltar_i (1)/30)+( CYda20_I(i ,j)
CYO_I(i ,j)+( CYyda20Lef_I(i ,j) CYlef_I (i.j)



(CYyda20_I(i ,j) CYO_I(i,j))) (1 deltaLef_i (1)/25))
(deltaa_i (1)/20)+( p b)/(2 v) (CYp_I(i)+dCYpLef_I(i)
(1 deltaLef_i (1)/25))+( r b)/(2 v) (CYr_I(i)+...
dCYrLef_I (i) (1 deltaLef_i (1)/25)))];
end
end
end
end

[tailleVariables ,tailleEntree ]= size (input );

% melange du vecteur pour augmenter la variance entre les exe mples
R = randperm (tailleEntree );
for i=1:tailleEntree
P(:,i) = input (:,R(i));
T(:,i) = target (:,R(i));
end

% pretraitement des donnees
[pn, meanp, stdp ,tn , meant,stdt ] = prestd (P, T);

% prelever 20% pour |'ensemble de validation, 20% pour |'ens emble de test:
s = fix (tailleEntree .6);

t = fix (tailleEntree .8);
inputTrain = pn(:,1:s);
targetTrain = tn (:,1:s);
inputvVal = pn(:,s+1:t);
targetVal = tn (:,s+1:t);

val .P=inputVal ;
val . T=targetVal ;

inputTest = pn(:,t+1: tailleEntree );
targetTest = tn (:,t+1: tailleEntree );
test .P=inputTest ;
test .T=targetTest ;

% 2. Algorithme pour reseau "optimal®
%
clear classes %nettoyage de la memoire

disp ('Initialisation _des_parametres._de.l_algorithme');

ml= input ('Choississez_un_nombre._initial .de_.neurones_sur._la._couche_cachee.:.");
disp ('Voulez vous_modifier _le_critere _de_performance_?")

disp ('1. -oui');

disp ('2. -non');

choixEpsilon = input ('votre _reponse.:.");
switch choixEpsilon
case 1
epsilon = input ('entrez _la_valeur .desiree_du.critere');
case 2

disp ('les _valeurs _de_epsilon_par._defaut _sont_utilisees"');
end
N = input ('Choississez.le_nombre._de_comparaison_a._faire _pour
la_validation ...
—_..Croisee_pour _chaque_etape_:._");
nbepochs = 300; %nombre maximum d'epoques d'entrainement

% initialisation des variables de stockage
performance = 10;
reseaux = [];

194
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perfReseau = [];
perfres = 1;

% tant que le critere d'arret n'est pas verifie

while (performance >epsilon )
%initialisation de la variable perfM1 locale a chaque boucl e
%(ie. associee a la valeur de mil)

perfM1 = 10;
% on entraine un reseau a ml neurones sur la couche cachee donn ee
% fait N fois, car |'initialisation influence la performanc e
for i=1:N
% initialisation des variables de performance locale
perflocale = 100;

perfentrainementprecedent =10;

% validation croisee pour determiner le nombre d'epoque

% d'entrainement:

while (perflocale > performance)

% si la performance du reseau obtenu est superieure a la

% performance obtenue pour ml 1 neurones sur la couche cachee, le
% reseau est mis de cte et un nouveau est entraine.

% creation d'un reseau a ml neurones sur la couche cachee

net = newff (minmax(inputTrain ),[ml 3],f ‘tansig' 'purelin' g,...
"trainlm");
% il est entraine une epoque a la fois

net .trainParam .epochs = 1;
% compteurs et variables d'arret d'entrainement
j =1
cont = O;
compteur = 0;
% tant que le maximum d'epoques d'entrainement n'est pas
% atteint et que la performance du reseau continue de diminue r
% celui ci est entraine
while ( j < (nbepochs+l) & cont = 0)
[net ,tr ]=train (net ,inputTrain ,targetTrain ,[],[], val ,test );

% si la performance de |'ensemble de validation ne change
% pas, alors le compteur est incremente de 1.
if (tr .vperf (1,2) >= perfentrainementprecedent )
compteur = compteur + 1;
else compteur = O;
end
% au bout de cing epoques o la performance ne change pas,
% | 'entrainement prend fin
if (compteur = 10)
cont = 1;
display ('entrainement _arrete _prematurement');
end

%si la performance de |'ensemble de test est plus faible
%que pour |'epoque precedente, le reseau est sauvegarde
if (tr .tperf (1,2) < perflocale )
res = net;
epoqg = j;
perflocale = mse(poststd (sim(res ,pn), meant,stdt ) T);
display ('reseau.plus._performant _a.ml._donne"')
end
perfentrainementprecedent = tr .vperf (1,2);
i=j+1
end % on sort de la boucle d'entrainement

end % on sort de la boucle donc : perflocale <=performance
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% le reseau N a ml neurones est
resN = res;
perfres = perflocale ;
% on choisi le meilleur
if (perfres < perfMl)
display ('choix _du.reseau_a_.ml_neurones');
resM1l = resN;
perfM1 = perfres ;
end
end

% on les compile pour les garder en memoire
reseaux = [ reseaux resM1];
perfReseau = [ perfReseau perfM1 |;
performance = perfM1;
% le nombre de neurones sur la couche cachee est augmentee de 1 :

ml= ml+ 1;

% le workspace est sauvegarde
save ('reseauxldentification')

end
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ANNEXE IV

COMMANDE PAR LIN EARISATION EXACTE

La lirearisation exacte consiste a trouver une loi de commande non lireaire qui
permet d'annuler les non lirearies de la dynamique d'un syseme et de transformer

celui-ci en un syseme lireaire.

On distingue deux nethodes de lirearisation exacte : la lirearisation enteetat et
celle entee-sortie. Le esune des notes de cours de M. Desantis (B)Xi-dessous

explique ces deux lirearisations.

V.1 Lirearisation enteeetat

La methodologie est expligee dans le cas de sysemesa entee unique etrte
unique (SISO), mais peut aigment étreetendue aux sysemesa entees muftles

et sorties multiples (MIMO).

Consicerons le syseme non lireaire

x = f(x)+ g(x)u (IV.1)

al X2 R" etu 2 R et les fonctionsf et g sont lisses dans un domain®  R".

e nition 1  Le syseme IV.1 est dit lirearisable enteeetat s'il existe une egion

de R", un dieomorphisme : ! R"et un retour détat

us (x)+ XV
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Systéme linéaire : 7 = Az+Bv

A 4

y=0@) —

Figure IV.1 Lirearisation enteeetat

tel que le nouveau vecteur detat = ( x) et la nouvelle enteev \eri ent la relation

z= Az + Bv

Le schema bloc du syseme lireari®e est donre par la gure IV.1. Certaines on-
ditions doivent cependant etre satisfaites pour que le syseme soit lireaable par

un tel retour statique.

Tleoeme 1  Le syseme IV.1 est lirearisable enteeetat, dans une egion de

R", par retour detat statique si les deux conditions suivantes sont satisfaites :

ads g est e ni par les crochets de Lie tel que :

LoLih(x) = L o) gN(X) (IV.2)
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Si ces conditions sont satisfaites alors on a

() = Lf 1(x)
- LgL? 1 1(X) (|V3)
)= —

LgLP ! 1(X)

@l 1(x) est solution du syseme dequations suivant :

Lol 1(x)=O0pouri=0;:::::n 2
o (IV.4)
Lgl? * 1(x) 80

V.2 Lirearisation entee-sortie

Consicerons le syseme suivant, non lireaire MIMO et a ne en la commande :

x = f(x)+ g(x)u
y = h(x)

(IV.5)

a X 2 R" repesente lesetats,u 2 R le controle ety 2 RP les sorties. Les fonctions

f et g sont lisses dans un domain®  R".

Le dege relatif r de ce syseme est alors cetermire.

& nition 2 Soit  un voisinage dexg.

8x2 LgLfhi(x)=01 j m,1 i p,0 k r 1



et
Lo, Li* *hy(x)

2
Lglsz thy(x)
A(Xo) =

LglL;p 'h hp(X)

est inversible.
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Lo, Li* *hy(x)
Lo, Li* "ha(x)

Lg, Li” *hp(x)

P
Le dege relatif total d'un syseme MIMO est alorsr = I, r;.

Le dieomorphisme transforme le syseme original non lireaire et a ne en la

commande en un syseme lireaire sous la forme canonique de Brunovsky :

2 3

Z= ( X)= le’l

Z1

Zprp

2 2
A D7 _ (IV.7)
Lithy)+ ™ L L th '
Zyyr, f 1(X) k=1 Lo Lt 1(X)uy
Zy7

2 3
h1(x)

Lt hy(x)

=Lt thy(x) (IV.6)
h2(x)

L *hy(x)

Zy3

Z13

err

P
Zpry, Lhp(x) + 4Ly Lg L¢P 1hp(x)uk
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Systéme linéaire : 7 = Az+Bv

- e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e ey

! 1
ref Correcteur | v ! u X :y=z1
_ linéaire = a(z)1(-b(z)+v ) | X=FX)*+ U Frz=og i
! 1
! :
1
b e e e e e !
Figure 1V.2 Lirearisation entee-sortie
Le retour lirearisant esultant peut alors &tre ce ni par :
u=A (v B) (1V.8)
a
A=fA;jg=fLy L *hi(x)g
: o (IV.9)

B = fBig: fL;'h,(X)g

Treoeme 2 Un syseme non lireaire est compétement lirearisable entee-sorties
dans un domaineD, 2 D par retour détat statique si et seulement si le dege relatif

estegala la dimension de I'espace d'entee pour touk 2 Dg.

Cette nmethode de lirearisation est une nethode relativement simple. Une fois le
syseme lirearie par retour detat, une correction classique peut &te utilisse en

cascade, constituant ainsi une boucle externe (voir IV.2).
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ANNEXE V

COMMANDE PR EDICTIVE LIN EAIRE

La commande pedictive repose sur les grandes icees suivantes (Dumur, 2002)

la ceation d'un e et anticipatif qui exploite les connaissances sur levolution
des trajectoiresa suivre (connaissance au moins sur quelques points au deh

de l'instant pesent)

la minimisation d'un criere (ici quadratiquea horizon ni) sur les erreurs de

pediction futures

lelaboration d'une ®quence de commandes futures, optimale au sens du

criere peedent, dont seule la premere valeur est appligee au systme

V.1 Formulation du probeme

L'ensemble de cette section est base sur la formulation de Maciejowsky @2).

Soit le sysemea commander suivant:

x=f(xr) V1)

y=h(xr)
a le vecteur detat x 2 R", le vecteur de controler 2 R™ et la sortiey 2 RP.

Celui-ci est alors lirearie et discetie. A chaque periode dechantillonnagek, on
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obtient :
X(k+1) = Agx(k) + Bgr(k)
2 3
y(k) (V.2)
Ez(k)z = Cyx(K) + Dyr (k)
u(k)

al y 2 RP repesente les sortiesa eguler,z 2 RP? |es sorties lees aux variables
detat qui posedent des contraintes etu 2 RP les sorties lees aux actionneurs qui
posedent des contraintes en amplitude et en vitess@;+ po+ ps= p, Ak 2 R" ",
Bk2R" M Ck2RP "etDy2 RP ™,

Le probeme d'optimisation est Egerement modie en choississant le criere de
performance base sur la fonction de co0t quadratique suivante (Keviczky & s,
2006) :

Xip
Jy= (glk+1ijK)  Yrer (k+ i) " Q(k+ ijk)  yrer (K + ijK))
|—I-)1€ .
+ r(k+ ijk) TR r(k + ijk) +
i=0( H¢)

(V.3)

al Y(k+ ijk) est la pediction des sortiesai instants apes le temps pesentk, base
sur les donrees jusqu'au temps ; H, est I'horizon de pediction, H I'horizon de

controle et _ la periode de changement du controle.

repesente unetat appek \slack state". Il permet de transformerdes contraintes

discontinues en contraintes plus souples. est le gain assocea cetetat.

A n d'obtenir les pedictions, un mocele de pediction est recessaire. L'utilisation
d'un mockle lireaire conduita transformer le probeme d'optimisation du criere
J(K) en un probeme de programmation quadratique, pour lequel il existe des

algorithmes rapides et ables. Letat du syseme est augmene pamm inegrateurs
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a n de convertir le changement sur la commande r en la valeur de la commande
r. La commande pedictive requiert la connaissance parfaite du mockle du syseme
a asservir ; a n de eduire I'impact d'une erreur de mocklisation, un mocele simple
de perturbations est incorpoe. Celui-ci suppose que des perturbations consies

agissent sur les sortiey et z.

Le mockle de pediction est alors :

2 3 2 32 3 2 3
R(k+1) Ax On (pi+p2) R(k) B
E@(k+1)z = go(pﬁpz) n | ps+ p2 Otps+ p2) ng c’f(k) z"' §O(p1+pz) mz r(k)
rz(k) Om n Om (pr+p2) 5 I'm r(k 1) I'm
9(k), 2 | 34 2K
§2(k) P E dk) 7+ Dk 1K)
a(k) Pz (P1tp2) (k1)
(V.4)
A n de simpli er la notation, il est eecrit sous la forme suivante :
"k+1)= ALK + By r(k)
(V.5)

w(k) = C(k) + Dic (k)

V.2 Le probeme de programmation quadratiqueequivalent

Le moctle de pediction permet de calculer les pedictions utilies par le criee

de performance.
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2 3 2 3
wW(k + 1jk) CrAx
W(k + ij) CAx
Wk + Hek) 2= 8 CAC 2 (k)
W(k + He + 1jk) CeAc =™
W(k + H,jk) CAL "
2 o 3
CkBx Dy 0 ::: 0
CAB CBr Dy ::: 0 2 _ 3
: : _ r(kjk)
L o r(k +1jk)
+ CkAkHc 1Bk CkAkHC ZBk o C«By E )
CkAkHCB_k CkAkHC 1B_k M CABy . )
: : : r(k+He  1jk)
CAC® "By CAC® "By i CAC® "By
(V.6)
Cette relation est e=crite avec des notations compactes :
W (k) = Aa, (k) + Bb, R(k) (V.7)

Le criere de performance devient alors :

J(k)= R(K)Bb, QBb, R(k)+ R(K)"2Bb, Q Aay, (k) Yier(K)
- _ T . _ _ .
+ Ay, (K) Yer (k) Q Aay, (k) Yer(k) + R(K)R R(K)+
_ (V.8)
L h i
@ Yeer (K) = yier (K+1);:: Vs (k+ Hp) , lindice y indique que seules les

lignes assocees aux sortieg sont £lectionrees,Q (respectivementR)est une ma-
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trice avecQ (respectivementR) sur sa diagonale.

Keviczky et Balas (2006) distinguent deux types de contraintes : cellesde aux
actionneurs, exprimees suw, et celles lees aux man uvres de |'aeronef, exprimees

Sur z.

Les contraintes en amplitude et en vitesse de rotation sur les actionneurs s'axpr

ment comme des contraintes dites \dures" :

U O0(k+1jk);:a(k+ Hpjk) Ok (V.9)
Les contraintes sur certaines sorties lees aux man uvres de l'avion doiverttre
exprimees comme des contraintes \molles”, sinon les perturbations et lesreurs

de moctlisation pourraient impliquer que le probeEme n'a pas de solutionA cette

n, la variable additionnelle est introduite :
Z, Ak +1jk); i 2(k+ Hplk)  ze + (v.10)

A n que les contraintes originelles \dures" ne soient pas transgresser inutilement

le gain doit &tre choisi su samment grand.

Lequation V.6 permet d'exprimer les contraintes surz en fonction de R(k). En

Z(K) = Aag, (k) + Bb,, R(K) (V.11)

al l'indice z indique que seules les lignes assocees aux soraesitee electionrees.
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La contrainte V.10 devient alors :

Bb, R(K) z, + Aay, (k)
- (V.12)
Bb, R(K) ze  Aay, (k)
De manere analogue on peut kecrire les contraintes suu:
Bb, R(k)  u.+ Aay (k)
(V.13)

Bb, R(k) U Aay (k)

Le probeme de programmation quadratique equivalenta esoudrea chaque iera-

tion en fonction de R(k) et est le suivant:

min  R(QBb, QBB R(K)+ R(K'2Bb, Q Aay, (k) Yier (K)

+ Aag(K) Yer®)  Q Aag'K) Yer(k) + RKTR R(K)+
2 3 2 3

Bb, 0 u + Aay, (k)
Bb, 0212 3 U Aay, (k)
- R(K) R
avecg Bb, 174 S z, + Aag, (k)
Bb, 1 Ze  Aay, (k)
0 1 0

(V.14)
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ANNEXE VI

SIMULATEUR NON LIN EAIRE DU F-16

Un simulateur non lireaire du F-16 aek ceveloppe sous MatLab - Simulinkc .
L'architecture gererale de celui-ci est illustee par le screma de la gure VI.1.

Chacun des sous-sysemes le constituant est explicie ci-dessous.

VI.1 Les variables detat du F-16

Les variables detat usuelles d'un a&ronef sont\,; ; ; ; ; ;p;a; X E;Ye;h]. La
mocklisation du moteur du F-16 introduit une variable detat suppementaire P,,
et celle de la dynamique des actionneurs quatre variables detat suppementaires
ccom s acom ' Teom €L lefeom - D€ Plus le calcul de la valeur dejs en induit un autre

lef ey - L€ VECteur detat du F-16 est ainsi :

Mo panX e Yer N eons lefeom s Pas reoms acom s lefcacy -

VI.2 Lesequations du mouvement

Lesequations du mouvement peseneesa l'annexe | sont impementes danges
sous-sysemes en jaune de la gure VI.1. On remarque que lesequations donnant
et _peuvent pesenter une singularie lorsque = 90 . Une solution consisterait

a utiliser les quaternions plutét que les angles d'Euler. Cependant, cela implique
gue les angles d'Euler ne sont plus directement accessibles. On pegre donc ici
ajouter un sous-syseme permettant d'obviera cette di cule en s'inspirant de la

solution propose par Klein et Morelli : lorsque est compris en valeur absolue
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Figure VI.1 Simulateur
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entre 89.99 et 90.01, la valeur utilisee pour le calcul de —et _est soit 89.99 soit

90.01, selon la valeur deq.

VI.3 Le moctle arodynamique

Le mockle aerodynamique utilie cepend de la simulationa e ectuer, selon qu'il

s'agisse du comportement du F-16 \eel" ou du F-16 identie.

VI.3.1 Pour la simulation du comportement \eel" du F-16

Les donrees aerodynamiques proviennent d'essais en sou erie statiques et dy-
namiquesa faible vitesse sur un mockele eduita 16% du F-16 (Nguyen et al, 1979).
Les donrees sont fournies sous forme de tableaux pour un large spectre d'angle
d'attaque et d'angle de cerapage : 20 < < 90et 30 < < 30. Pour
obtenir une approximation de la valeur des donrees pour un point ne gurant pas
dans les tables, il convient d'interpoler les donrees connues. Dans le cas du F-16,
c'est l'interpolation lireaire qui est classiquement utilisee pour simuler le sysine
eel; cependant il existe d'autres nethodes d'interpolation qui peuvent se pu-

ver plus e caces. Sachant que ces coe cients interviennent dans lequation deat

gu'il va falloir inegrer et que lesetats sont continus, les nethodes d'intepolation

donnant des esultats plus lisses seront petees.

Interpolation du plus proche voisin : La valeur de la fonction en un point
donre estegalea celle de son plus proche voisin dans I'espace des variables d'ese
Bien que cette nmethode soit rapide, elle est coateuse en terme de nemoire. Le
esultat de l'interpolation est une fonction constante par morceau qui ne saffiait

pas les caractristiques de continuie cesiees.
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Figure V1.2 Comparaison des dierents algorithmes d'interpolation en 2D

Interpolation lireaire (ou bilireaire, selon le nombre de param etres) :

La valeur de la fonction en un point est calcuee sous I'hypotrese que celte varie
lireairement entre deux points de I'ensemble des donrees. Cet algorithme resds
moins de nemoire que le peedent, mais egerement plus de temps de calcul. Le

esultat de l'interpolation est une fonction continue et cerivable par morceau.

Interpolation cubique (ou bicubique, selon le nombre de paranetres):

Cet algorithme construit une fonction polynomiale par morceau, de sorte que sa
cerivee soit continue. La cerivve seconde peut ne pas etre continueglle peut

e ectivement faire des sauts aux points de I'ensemble des donrees. Cette hete
est plus colteusea la fois en memoire et en temps de calcul que les deux peates,
cependant le esultat de l'interpolation est une fonction continue et de cerige

continue.
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Comparaison des aigorithmes d interpolation appligués 4 C,,(c)
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Figure V1.3 Comparaison des dierents algorithmes d'interpolation en 1D

Interpolation du spline cubique : Cet algorithme ressemble a l'interpolation
cubique, une approximation par un polyndéme d'ordre 3 est faite entre chaque point
de I'ensemble de donrees conscutifs, la cerivee seconde de ce polyndme est nulle
en ces points. Cette nmethode prend plus de temps de calcul que l'interpolation
cubique, mais recessite moins de memoire, et le esultat de l'interpolation est une

fonction continue deux fois cerivable et de cerivee seconde continue.

Les consicerationsevoqiees en cebut de paragraphe font que I'algorithme diar-
polation esta choisir entre l'interpolation cubique et le spline cubique. Pour les
coe cients d'amortissement, al l'interpolation esta une dimension il n'y a que
peu de dierence entre ces deux algorithmes. Cependant on peut craindre que le
spline entrame un sur-apprentissage des donrees comme le montre la gure VI.2.
L'interpolation en deux dimensions con rme ce esultat ( gure VI.3). L'algorithme

priviege est donc celui de l'interpolation cubique.



213

VI.3.2 Pour la simulation du F-16 identie

Dans ce cas-ci, le mockle a&rodynamique utilie est le module d'identi cation a

base de eseaux de neurones, dont l'architecture aetetablie au chapitre 3.

V1.4 Le mockle du moteur

La puissance commancee est fonction de la position de la manette des gaz
Cette fonction transforme la position de , , comprise entre 0 et 1, en un niveau
de puissance, compris entre 0 et 100 :

8

26494 ., si ¢ 077
Pe( 0)= (V1.1)
721738 ¢ 11738 si ¢ > 0:77

La dynamique du moteur est moctliee par une constante de temps du premier

ordre entre la eponse en puissance eelle du moteur et la puissance commancee

1

moteur

P—a:

(Pe  Pa) (VI.2)

60 SiPc( 1) 50etP,< 50
(VI.3)

8
%Pc( n) SiPc(wn) 50etP, 50
%40 SiP.( 1)< 50 etP, 50

" Pe( ) SiPc(w)<50etP,< 50
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8
%5 siPc( ) 50etP, 50
1 _S—— siP(n) 50etP,<50
moteur % 5 SiP.( ) <50etP, 50
—L—  siPc( 1)< 50etP, < 50
8 moteur
§1 Si Pc(w) Pa) 25
1
Tp 0t si Pc(wm) Pa) 50
moteur E

~ 19 0,036F:( ) Pa) si25<(Pc(wn) Pa)<50

La pousse du moteur est ensuite calcuke par lequation VI.4, ailige, Tmii €t Tmax
sont obtenues par interpolation lireaire des donrees fournies sous forme dele
pour0 h 15240met0 M 1 dans le rapport de la NASA (Nguyen et al,
1979). 3

2 T + (Tt Tiate) e si P, < 50
T= (V1.4)

> .
© T + (Tmax T il ) PaSOSO si P, 50

VI.5 Le mockle de lI'atmosptlere

Le mockle de I'Atmosptere utilie dans le rapport de la NASA (Nguyen et al, 1979)
est le mockle standard US de 1976. Celui-ci fournit le nombre de Mach, la pression
dynamique et la pression statique en unies imgeriales. Il aee transcrit ici, de

sortea fournir ces grandeurs en unies standard international.
La temperature T, enK ,a une altitude h, enm, est :

T=T, 0;006% sih < 11000n
(V1.5)

T=Ty 0006511000 sih 11000n
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al Ty est la temperature moyenne au niveau de la mer, soit 288 K5

La vitesse du sora, enm:s 1, est:

a= " RT (V1.6)

al est le coe cient adiabatique de l'air ( =1;402a Py = 1atm = 1013253 a et

T = Tp) et R est la constante spci que de l'air R = 287;05J:kg LK 1).

Le nombre de MachM est alors :

M::% (VI.7)
La masse volumique , enkg:m 3, est :

= el &Fh) (V1.8)
La pression dynamiquey, en P a, est alors :

q:}v2 (VL.9)

2

et la pression statiquePs, enP a, est :

Ps = Po— (V1.10)
0
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VI.6 La dynamique des actionneurs

1/0.0495 » > % T
delta_e_ref delta_e_com
Saturation Gain Saturation Integrator

7 >

Y

Figure V1.4 Dynamique des actionneurs

Les actionneurs sont mocelises par un premier ordre, tel que le montre la gure

V1.4,

Le tableau VI.1 ecapitule les limites de leur dynamique.

Tableau VI.1 Dynamique des actionneurs

Actionneur @ ection taux de rotation constante

maximale limite de temps Te
Ekvateur 25 60 ::s! 0;049%
Ailerons 215 80 ! 0;0495%
Gouvernalil 30 120 st 0; 0495
Bord d'attaque 0 25 25 st 0;16s
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VI.7 Les conditions de vol de I'avion

La condition de vol est ditea lequilibre lorsque toutes les forces et tous les momis
dans le repere avion sont constants. Cela implique que les angles a&erodynamiques

et les taux de rotation sont constants, et donc que leurs cerivees soientlles :

p=g=r=V%=_= _=0 (VI.11)

On distingue ensuite plusieurs man uvres, qui imposent chacune des contraintes

S[eci ques.

Vola kquilibre avec ailes horizontales :

= _=_=_=0 (VI.12)

Virage coordonre  al —est le taux de rotation constant :

= _= =0 (VI.13)

Monee stabili®e al —est le taux de monkee constant :

= _= _=0 (VI.14)

Roulis stabili® al —est le taux de roulis constant :

_= _=0 (VI.15)

Ces conditions permettent de calculer, pour une vitesse et une altitude cesiedss
valeurs des variables detat et des entees qui assurent de resteratoe condition.

Le script MatLab ci-dessous e ectue ce calcul.
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%

% Simulateur non lin aire du F 16

%

% Auteur : Anne Girard

% Date : 9 mars 2007

%

% Ce fichier permet de "trimmer" le modele non lin aire du F 16 la
% condition de vol (vitesse, altitude) desiree et selon la ma noeuvre
% desiree

%

%

clear all

close all

% charger dans le workspace les donnees aerodynamiques et geometriques du
% F 16

donneesAero;

donnees;

load RN_identification_1603

% interface utilisateur

disp (' -Logiciel .de_simulation _non_lin aire _du_F 16"');
(0] ")
disp ("=");

disp (‘'Le-modle_utilis _dans.ce_logiciel _est_bas _sur_celui_dvelopp ');
disp ('dans _le.rapport _.de.la _NASA _.(1979)");

disp (' -");

disp ('Nous _rappelons._les.limitations _physiques.du_modle.:");
disp ("-");

disp (' cocccnciccccctc b Units o.Min oo Max");
disp (' --Variables .d_entree');

disp (' --Manette _des.gazs,_delta_th ..  ___._._ Occcna 1');
disp (' -.Elvateur, _delta_e.ccccoon. dego.. 25.0u.c.o. 25.0");
disp (' -_-Ailerons, _delta_a_——_ o deg_.. 21.5.._._.__ 21.5");
disp (' -.Gouvernail, .delta_r coocoeoo. degeoe 30cccocon 30");
disp (' --Gouverne _de_profondeur, ... degoooo. Occcccen 25");
disp (' cocecccncoonon delta _lef'");

disp ("-");

disp (' -—Etats _du_systme");

disp (' ooVitesse coniiicic i mach....0.1 .00 1');
AiSP (" e Mmoo oo300anon 340"');
disp (' -..Angle .d_attaque, _alpha...... degeoe 100ccccon 45');
disp (' --Angle _de_derapage ,_beta__.._.. degoo. 30o_cooo 30');
disp (' oo Altitude Cococcccocconooononod Mecoooo 0....15240");
disp ("-");

disp ('Veuillez _choisir _la_condition .de_vol._:");

V_des = input ('vitesse.d sir e.en.m/s .(entre .30_.et._240.m/s): .");
h_des = input ('altitude _d sir e_en.m_(entre _0_et_15240_m): _");
disp ("-");

disp ('Quelle _manoeuvre._souhaitez _vous_simuler .?");

disp ('1. _vol. _ailes_horizontales _(steady .wings level_flight)");
disp ('2. _virage .(steady _turning _flight)");

disp ('3. _tire _de_g._(steady _pull up)");

disp ('4. _roulis _(steady _roll)");

choix_manoeuvre = input ('Votre _choix.:.");

% calcul de la valeur de Pa initiale
delta_th_0 = 0.7;
if (delta_th_0 >0.77)
Pa_0O=delta_th_0 P2+P3;
else
Pa_O=delta_th_0 P1;



219

end

% initialisation du modele

x0 = [ V_des;0;0; 0;0;0; 0;0;0; 0;0;h_des; 0;0;Pa_0;0;07];
XTrim x0;

uTrim [ delta_th_0 ;0;0;07;

% trim en fonction de la manoeuvre effectuee
switch choix_manoeuvre
case 1
[x,u,y,dx,options ]=trim ('F16Reel _trim _cubic',[ V_des;0;0; 0;0;0;
0;0;0; 0;0;h_des; 0;0;0;0;0;0],[],[]1.[1; 4;6; 7;8;9; 12],...
[1.[],zeros (18,1),[1;2;3; 4;5;6; 7:;8;9; 11;12; 13;14;16;17;18]);
case 2
psi_dot_des = input ('entrez _le_taux .de_rotation _desire_en.deg/s.:_");
psi_dot_des = psi_dot_des pi/180;
[x,u,y,dx,options ]=trim ('F16Reel _trim _cubic',[ V_des;0;0; 0;0;0;
0;0;0; 0;0;h_des; 0;0;0;0;0;0],[1.,[1.[2; 127,...
[1,[]1.,[0;0;0; 0;0;psi_dot_des ; 0;0;0; 0;0;0; 0;0;0;0;0;07,...
[1;2;3; 4:;5;6; 7;8;9; 12; 13;14;16;17;18]);
case 3
theta_dot_des = input ('entrez _le_taux _.de_.montee_desire_en_deg/s.:.");
theta_dot_des = theta_dot_des pi/180;
[x,u,y,dx,options ]=trim ('F16Reel _trim _cubic',[ V_des;0;0; 0;0;0;
0;0;0; 0;0;h_des; 0;0;0;0;0;0],[1.[1.[; 4;6; 127,...
[1,[]1,[0;0;0; O;theta_dot_des ;0; 0;0;0; 0;0;0; 0;0;0;0;0;07,...
[1;2;3; 4;5;6; 7;8;9; 13;14;16;17,;18]);
case 4
phi_dot_des = input ('entrez .le_taux .de_roulis .desire_en.deg/s.:.");
phi_dot_des = phi_dot_des pi/180;
[x,u,y,dx,options ]=trim ('F16Reel _trim _cubic',[ V_des;0;0; 0;0;0;
0;0;0; 0;0;h_des; 0;0;0;0;0;0],[1.,[1.[2; 6; 127,...
[1,[]1.,[0;0;0; phi_dot_des ;0;0; 0;0;0; 0;0;0; 0;0;0;0;0;0],...
[1;2;3; 4:;5;6; 7;8;9; 11;12; 13;14;16;17;18]);
end

% memorisation des donnees trimmees pour la simulation
xTrim = Xx;
uTrim = u;

% calcul de la valeur de delta_th trimme
if (xTrim (15)>52.3138)
uTrim (1)=( xTrim (15) P3)/ P2;
else
uTrim (1)= xTrim (15)/ P1;
end

t_sim = input ('Pendant .combien.de_secondes.voulez vous.simuler_le_.F 16_...
———.en_boucle_ouverte .?_");
disp ('Voulez _vous.creer.des_perturbations _sur._les_surfaces.de_.contrle .?");

disp ('1. —oui')
disp ('2. -non')

choix_perturbation = input ('votre _rponse.:._");
switch choix_perturbation
case 1

disp (" -");

perturbation_deltae = input ('veuillez _entrer _la_perturbation ....
HHHHHHHHHHHH dsirec.sur_.l_.lvateur _en_degrs.:.");

t_perturbation_deltae = input ('veuillez _entrer .le_temps.initial ...
HHHHHHHHHHHH de_cette _perturbation _en_secondes.:.");

delta_perturbation_deltae = input ('veuillez _entrer _la_dure._de....
HHHHHHHHHHHH cette _perturbation _en_secondes.:.");

disp (" -");
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perturbation_deltaa = input ('veuillez _entrer _la_perturbation _...
uuuuuuuuuuuu d sire.sur.les.ailerons._en.degrs.:.");

t_perturbation_deltaa = input ('veuillez _entrer _le_temps_initial -...
uuuuuuuuuuuu de_cette _perturbation _.en_secondes.:.");

delta_perturbation_deltaa = input ('veuillez _entrer _la_dure _de....
____________ cette _perturbation _en_secondes.:.");

disp ('-");

perturbation_deltar = input ('veuillez _entrer _la_perturbation ...
HHHHHHHHHHHH d sir e._sur_le_gouvernail _en_degrs.:_");

t_perturbation_deltar = input ('veuillez _entrer _le_temps_initial -...
uuuuuuuuuuuu de_cette _perturbation _.en_secondes.:.");

delta_perturbation_deltar = input ('veuillez _entrer _la_dure _de....
uuuuuuuuuuuu cette .perturbation _en_.secondes.:.");

disp ("-");

case 2

perturbation_deltae = 0;

t_perturbation_deltae = 0;

delta_perturbation_deltae = 0;

perturbation_deltaa = 0;

t_perturbation_deltaa = 0;

delta_perturbation_deltaa = 0;

perturbation_deltar = 0;

t_perturbation_deltar = 0;

delta_perturbation_deltar = 0;

end

[t,x,y] = sim('F16Reel _cubic', t_sim );









