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RESUME

La synthese des lois de commande d’un avion de transport civil est un défi complexe ; I'avion
évolue en effet dans un domaine tres large. Les lois de commande sont généralement sé-
quencées en fonction de parametres comme la vitesse ou 'altitude afin de tenir compte du
changement de dynamique d’une condition de vol a une autre. Ces lois doivent en revanche
étre robustes a des variations de la masse ou de la position du centre de gravité. La synthese
doit finalement trouver le compromis idéal entre robustesse et performance afin d’obtenir la

certification de 1’avion.

Afin de réduire la consommation de carburant et d’augmenter les distances franchissables, la
nouvelle génération d’avions civils est composée de matériaux, plus légers et plus souples qui
réduisent la rigidité de la structure de ’avion, et provoquent I’apparition d’oscillations pertur-
batrices ; 'avion devient alors plus flexible. Avec des bandes passantes larges, les controleurs
sont alors capables de détecter ces oscillations perturbatrices, qui influencent les commandes.
Optimisées pour les dynamiques rigides, les lois de commandes ne sont plus aussi stables et
aussi performantes, et peuvent entrainer l'excitation des modes souples de la structure. Il
devient alors nécessaire de tenter de modéliser ces dynamiques flexibles et de procéder a un
nouveau réglage des lois de commande en incluant le modele aérolastique de ’avion. Le but
de ce projet est donc de produire une loi de commande qui prend en compte les modeles

rigides et flexibles, et qui propose un compromis entre performance et robustesse.

Pour effectuer ces nouveaux réglages, on propose d’utiliser une nouvelle méthode de synthese
appelée la synthese H,, structurée. Cette méthode multi-modele permet de fixer ’architec-
ture du controleur a régler, et de chercher la solution optimale qui respecte des contraintes
préalablement définies tout en minimisant d’autres contraintes. Cette méthode semble donc
bien adaptée a un contexte industriel ot 'on cherche a satisfaire un cahier des charges rempli
de contraintes de différentes natures, tout en maintenant une architecture de commande la

plus simple possible.

A partir des données fournies par Bombardier Aerospace, on prouve d’abord que la tech-
nique peut étre utilisée pour produire une loi de commande certifiable pour un avion civil.
Pour cela, on synthétise un controleur robuste auto-séquencé qui satisfait I’ensemble des re-
quis de performance et de stabilité. Dans cette premiere application, on considére ’ensemble

des points de vol de la configuration d’atterrissage de ’avion.
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On démontre ensuite la capacité de la méthode de synthése a prendre en compte les mo-
deles flexibles, ainsi que les contraintes de stabilité supplémentaires qui leurs sont liés. On
augmente la boucle interne au réglage d’un gain supplémentaire qui intervient dans la com-
mande en vitesse de roulis, afin de mieux positionner le mode roulis pur. Dans cette seconde
application, on considere ’ensemble des points de vol de la configuration de croisiere.

Finalement, en augmentant a nouveau les degrés de liberté du réglage, on étend la technique
pour diminuer l'influence des modes flexibles. Les gains des filtres aéroservoélastiques sont
optimisés par la synthese pour faire coincider les fréquences de coupures des filtres avec les
dynamiques flexibles dominantes. Dans cette derniére application, une seule condition de vol
est considérée. On obtient un contréleur performant et robuste face aux variations de masse

et de centrage.
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ABSTRACT

The design of a civil transport aircraft control law is a complex challenge; indeed the aircraft
operates in a very large flight envelope. Control laws are generally scheduled with respect to
parameters such as speed or altitude to acccount for the change in dynamics from one flight
condition to another. However, these laws must be robust to variations in mass or centre of
gravity position. The synthesis must finally find the ideal compromise between robustness

and performance in order to obtain the aircraft certification.

To reduce fuel consumption and increase flying range, the new generation of civil airplanes is
made of lighter and more flexible materials which reduce the rigidity of the aircraft structure,
and cause disruptive oscillations to occur; the aircraft then becomes more flexible. With wide
bandwiths, controllers are then able to detect these disruptive oscillations, influencing the
control law. Optimized for rigid dynamics, control laws are no longer as stable and as efficient
as they used to be, and can lead to the excitation of the structure’s flexible modes. It then
becomes necessary to try to model these flexible dynamics and to make a new adjustment
of the control laws by including the aeroelastic model of the aircraft. The purpose of this
project is therefore to produce a control law that takes into account both flexible and rigid

models, and offers a compromise between robustness and performance.

To make these new settings, it is proposed to use a new synthesis method called the struc-
tured H,, synthesis. This multi-model method allows to fix the architecture of the controller,
and to look for the optimal local solution that respects the constraints previously defined
while minimizing other constraints. This method therefore seems to be well-suited to an
industrial context where the aim is to satisfy a full set of specifications of different types of

constraints, while maintaining a control architecture that is as simple as possible.

Based on the data provided by Bombardier Aerospace, it is first proven that the technique
can be used to produce a certifiable control law for a civil aircraft. To do this, we synthe-
size a robust self-scheduled controller that satisfies all the requirements on performance and
stability. In this first application, we consider all the flight cases of the aircraft’s landing
configuration.

The ability of the synthesis method to take into account the flexible models is then demon-
strated, as well as the additional stability constraints associated with them. We are extending

the internal loop to an additional tunable gain that occurs in the control of roll speed, in
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order to improve the roll mode position. In this second application, all flight cases in cruise
configuration are considered.

Finally, by increasing the degrees of freedom of adjustment again, the technique is extended to
reduce the influence of flexible modes. The gains of the aeroservoelastic filters are optimized
by the synthesis to match the filter cut-off frequencies with the dominant flexible dynamics.
In this last application, only one flight condition is considered. We obtain a powerful and

robust controller against mass variations and centering.
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CHAPITRE 1 INTRODUCTION

A travers une revue de la littérature, ce chapitre présente en premier le contexte et justifie la
pertinence du projet de recherche (Section 1.1). Puis, il définit les objectifs et la problématique
et propose le plan et la méthodologie d suivre pour y répondre (Section 1.2). Enfin, il précise
finalement les mesures prises pour la rédaction de ce mémoire pour respecter les accords de
confidentialité (Section 1.3).

1.1 Contexte du projet de recherche

1.1.1 Contexte technologique

Dans le domaine de 1’aviation, la conception et la construction des avions de transport civil
évolue rapidement pour dépasser plus encore les performances de distance, de consommation
et de qualité de vol. Parmi I’ensemble des possibilités d’amélioration, deux problématiques
sont abordées dans l'article de Canadian Aeronautics and Space Journal (Kron et al., 2003).
Dans cette étude réalisée dans le cadre d’'un projet financé par Bombardier Aerospace (BA),
il peut étre remarqué que l'industrie s’intéresse particulierement a réduire la masse totale
de I'avion ainsi qu’a augmenter 'utilisation de systemes automatisés pour les commandes de
I’appareil.

Dans un premier temps, la nouvelle catégorie d’avion appelée Fly-By-Wire (FBW), se dif-
férencie d'un pilotage manuel conventionnel par une interface électronique automatique. La
commande des surfaces de controle est maintenant due a des signaux électriques régis par
des controleurs réglés avec précision. Cette nouvelle technologie apporte de grandes amélio-
rations dans la qualité de vol autant dans les domaines temporel que fréquentiel, notamment
en élargissant les bandes passantes des controleurs (Favre, 1994). Les lois de commandes
connaissent cependant des limites dans le nombre et la taille des controleurs envisageables
simplement a cause du volume occupé et de la vitesse de calcul.

Dans un second temps, alléger la masse permet effectivement de réduire efficacement la
consommation en carburant. Cependant, pour ce faire, il est nécessaire d’utiliser des ma-
tériaux plus légers, et de limiter leur quantité dans la structure. Les nouvelles structures
d’avions, plus souples et moins solides, sont ainsi plus facilement sujettes a des perturbations
aéroélastiques provenant d’un couplage entre les dynamiques de la structure et de la méca-
nique de vol classique (Kozek et Schirrer, 2015).

Finalement, la bande passante élargie génere des signaux de commande qui intéragissent avec



les dynamiques flexibles. Ces perturbations structurales peuvent alors étre transmises a la
commande des surfaces de controle et nuire tres fortement a la qualité de vol, voire méme a
la sécurité des passagers. Il est définitivement impératif de considérer ces flexibilités lors de

la conception et du réglage des lois de commande afin de les rendre plus robustes.

1.1.2 Les techniques de commande robuste

Par définition, la robustesse vise a garantir performance et stabilité face a un ensemble
d’incertitudes, comme les perturbations flexibles. Contrairement a l’altitude et la vitesse de
I'avion, la position du Centre de Gravité (CG) et les perturbations flexibles sont difficile-
ment estimables. Si 'on est capable de produire une loi de commande séquencée en vitesse
et altitude, un séquencement en fonction de parametres complexement prévisibles (comme la
masse et le centrage) n’est pas envisageable. Cependant ces variations de parameétres autour
du point d’équilibre existent bien, et il est nécessaire d’avoir une loi de commande qui leur
assure aussi stabilité et performance. Il est nécessaire d’avoir une loi de commande robuste
face a ces variations de parametres de vol. Pour cette raison, les techniques de réglage comme
la synthese Ho, (Zhou et al., 1998), la p-synthese (Zhou et al., 1996) ou encore la commande
modale robuste (Magni, 2002; Biannic, 2013) sont développées. En effet, elles recherchent
fondamentalement a obtenir la robustesse du systéme. Ces trois méthodes de syntheses et
bien d’autres ont donc été étudiées dans les vingt dernieres années pour réussir a résoudre

cette problématique.

Des années 90, avec le projet GARTEUR! (Magni et al., 1997), aux années 2010, de nom-
breuses applications se sont succédées pour tester différentes techniques de design. En France
(Lavigne, 2003) ou encore au Canada (Kron, 2004; Kron et de Lafontaine, Jun. 2004; Ala-
zard et al., Oct. 1999), des travaux sont publiés sur la commande de la dynamique flexible
d’avions civils (Joshi et Kelkar, 1996) mais aussi de satellites d’observation (Kron et al.,
Sept. 2013; Bennani et Ankersen, 2011; Bates et Postlethwaite, 2002; Falcoz et al., 2013) et
de lanceurs spaciaux (Kosut et al., 1983; Saussié et al., 2013). Entre autres, le projet PIROLA
(PIlotage RObuste des LAnceurs), a réuni les chercheurs Arzelier et Peaucelle (2004) qui ont
réussi a améliorer la robustesse de la loi de commande et a réduire considérablement le temps

nécessaire au réglage des controleurs des véhicules aérospatiaux.

1. Group for Aeronautical Research and Technology in EURope (GARTEUR) est un groupe d’étude qui
réunit sept pays d’Europe autour d’une problématique commune. Les résultats consignés dans l’article ont
permis de comparer les meilleurs techniques de design alors disponibles, afin d’obtenir une commande robuste.



1.1.3 Evolution de la synthése H.,

La théorie de la synthese H,., développée a partir de Zames (1981), propose aujourd’hui une
méthode de calcul d'un controleur performant. L’évolution de la synthese classique vers la
synthése H., structurée est présentée ici2. Un résumé détaillé est aussi donné dans "The
H., Control Problem is Solved" (Apkarian et Noll, 2017). Cet article met en évidence que la
synthese H,, structurée résoud le probleme posé, mais rappelle que la solution donnée est un

optimum local uniquement.

Théorie de la synthese H,,

La norme H,, d'un systéme G(s) est définie par :
[1Glloe = sup(a(G(jw))) (1.1)

telle que pour une matrice a valeurs complexes M, sa valeur singuliére maximale soit définie
par : a(M) = \/ Amae(M*M), ot M* est la matrice hermitienne de M (Annexe A).

Plus clairement, la norme H,, représente aussi le gain maximum de la fonction de transfert
G(jw), une amplification maximale de transferts. Dans ce cas, minimiser la norme H,, d'un

systeme, revient a minimiser ’amplification des transferts.

P(s)

Figure 1.1 Schéma du probleme H,

La théorie propose de poser le probleme selon la figure 1.1 :
— w est le vecteur des entrées exogénes (consignes/perturbations),
— wu est le vecteur de commande du systéme,
— z est le vecteur des sorties régulées,

— y est le vecteur des mesures.

2. On pourra se référer a annexe A et B pour des définitions mathématiques et de commande supplé-
mentaires.



Minimiser la norme H,, du systéme revient a un probleme de réjection de perturbations.
En supposant le systéeme Linear Time Invariant (LTI), il faut alors trouver un contréleur
K(s) qui :

— stabilise internement le systéeme en BF,

— minimise la norme H,, du transfert de la perturbation w vers la sortie z.

La synthese H.,, une méthode de synthése robuste

Comme on I’a vu plus tot dans le premier paragraphe de la section 1.1.2, il est nécessaire
d’avoir une syntheése qui permet la robustesse. Pour représenter 'incertitude liée a la valeur
de certains parametres de P(s) ou a des perturbations non modélisées, on peut ajouter
une matrice d’incertitude A, connectée en tant que Linear Fractional Transformation (LFT)
supérieure (da Silva de Aguiar et al., 2018). Dans le schéma précédent (Fig. 3.1), P(s) est

alors remplacé par :
G = Fy(P,A) = Py + Py A(I — P A) ' Pry (1.2)

Pll P12
P21 P22

ou P =

Des lors, le théoreme du petit gain (Small Gain Theorem abordé notamment dans (Zhou
et al., 1996, 1998), assure la stabilité¢ de la BF pour toutes les incertitudes ||A]|o < 1 si la
norme H., de la BF est strictement inférieur a 1.

Grace a ce théoreme, on voit apparaitre l'intérét que peut apporter la méthode. En effet, en
exprimant ’ensemble des incertitudes dans des sous-matrices A; telles que A; < 1, assurer
la norme H,, de la BF strictement inférieur a 1, revient a assurer la robustesse de la BF face

Ay
a une perturbation A =

A

Plus que la robustesse, des contraintes de performances peuvent aussi étre formulées sous
des normes H,, (concept utilisé en section 3.3). Ces contraintes peuvent donc étre traduites
en canaux de performances a contraindre. On appelle canal de performance, les fonctions de
pondération, fonctions de référence ou transferts supplémentaires nécessaires au design de la
synthese mais qui ne sont pas réellement présents dans le systeme réel. Le probleme peut
finalement étre représenté par la figure 1.2. On y retrouve la matrice A précédente qui se
compose de toutes les sous-matrices d’incertitudes et de performances, ainsi que le systeme

P4 qui correspond au systeme P augmenté des canaux de performances définis.



Ay O
A= 0 .
W —» Paug(S) — Z
u y
K(s) <

Figure 1.2 Schéma du probleme augmenté H,

Cependant, on peut se demander si la résolution d’un tel probléme est possible. En pratique,
assurer que la norme H,, est en dessous d’un certain seuil positif v est parfois suffisant. En
effet, on ne cherche pas toujours a obtenir la solution optimale. On peut reformuler en un
sous-probléme H,, : Trouver un controleur K(s) qui stabilise internement la LFT inférieure
F|(P, K) et qui assure || F;(P, K)||o < 7 pour 7 > 0. Ce sous-probleéme est résolu a 'aide des
équations de Riccati (Zhou et al., 1996, 1998).

Cette technique robuste est alors appliquée a des systemes de 'industrie (Puyou et al., 2004).

Bien que la loi de commande soit réglée avec succes, on souligne de nombreuses limitations.

Limitations de la synthese classique

En effet, la formulation précédente présente trois inconvénients majeurs :

— Cette résolution ne prend en compte que les contraintes formulées sous la forme de
contraintes H,,. Elle exclut donc les contraintes de nature différente (normes Ha,
placement de poles, LQR, etc.). Méme si le placement de pdles peut étre adressé
indirectement ? par une norme H.,, il pourrait étre utile de disposer de techniques

multiples pour les contraintes.

3. Le suivi de référence est peut-étre exprimé par une norme H.,. Par exemple, en forcant la réponse a
ressembler a un systeme de second ordre d’une certaine rapidité et avec un certain amortissement, la paire
de poles complexes dominants de ce transfert sera contrainte a étre au voisinage des poles de la référence afin
d’avoir un bon suivi.



Le controleur est obtenu sous la forme d’un modele d’état, sans structure particuliere,
d’ordre élevé égal a I’'ordre du modele augmenté. De plus, la structure n’étant pas fixée,
le controleur obtenu est souvent complexe. Au final, la solution obtenue est une boite
noire qui est difficile a certifier telle quelle dans un contexte industriel. La réduction
et la restructuration du contréleur est un processus lourd (la méthode Robust Modal
Control est utilisée dans l'article de Puyou et al. (2004)) que 'on préfere éviter en
utilisant une synthese a architecture fixée a priori.

Les performances sont parfois limitées car elles peuvent étre conservatives. La matrice
A considérée lors de la résolution n’est plus diagonale. Comme la norme s’applique
sur ’ensemble du transfert, les transferts croisés sont aussi minimisés alors qu’ils ne
sont pas nécessaires. En d’autres termes, les transferts entrées/sorties ne peuvent étre
considérés indépendamment les uns des autres. La synthese H, classique minimise la

norme H,, globale de Fj(P, K), c’est-a-dire que pour un transfert tel que :

Tw1 —Zz1 Tw2—>z1

F(PK) = (13)

T’UJ1 —z2 Tw2%22

afin de minimiser les transferts 7, ., €t Ty,—.,, la méthode de synthese minimise la
norme H., de I'ensemble de la LFT, donc les transferts croisés sont inclus aussi. Or,
le minimum global obtenu pour K* n’est pas forcément le minimum particulier des

transferts d’intérét seuls. Par conséquent, les performances peuvent en étre réduites.

Il est utile de trouver une technique capable d’imposer des performances particulieres, I’em-

placement des poles dans le plan complexe, etc. (Apkarian et al., 2014; Yang et al., 2007).

Lorsque la synthese peut prendre en compte plusieurs objectifs de natures différentes, elle est

appelée multi-objective mixed-synthesis. L’avantage de ces syntheses est qu’en plus d’imposer

plusieurs contraintes au systeme, parmi un ensemble de contraintes possibles de natures diffé-

rentes. Dans le cadre de I’étude, il est avantageux d’élargir ’ensemble des concepts possibles.

A titre d’exemple, sur un méme systéme P, on pourrait vouloir :

assurer la robustesse du systeme (utilisation d’une norme H, a contraindre inférieure
a 1),

assurer des performances en suivi de référence et découplage (utilisation d’une norme
H., & minimiser)

assurer une réduction d’impact de bruit (utilisation d’une norme H, & minimiser)
placer les poles dans une zone restreinte du plan complexe,

sans oublier de fixer I’architecture du contréleur a un ordre limité et une structure

spécifique.



La synthese H,, classique n’est pas une technique pertinente, dans le contexte de I’étude, a
cause des limitations citées ci-dessus. On choisit une méthode nous permettant de faire une
synthese structurée mixte multi-objectifs. En effet, en 2004, BA n’était alors pas convaincu

par la synthese H,, pour le design d’une loi de commande robuste et certifiable d’un avion
FBW.

La synthese H., structurée, la solution

D’autres méthodes de synthese sont alors recherchées pour résoudre le sous-probleme précé-
dent. C’est le cas, entre autres, des approches par Inégalités Matricielles Linéaires (Linear
Matriz Inequalities) (LMI)s (Gahinet et Apkarian, 1994) qui permettent la synthese mixte
Hy/H,, et le placement des poles (Chilali et Gahinet, 1996; de Abreu et al., 2009). Cette ap-
proche est intéressante notamment car le probleme est formulé a ’aide de fonctions convexes
(Gao et al., 2009), pour lequelles les outils numériques actuels sont capables d’obtenir une

solution pertinente efficacement.

Malgré les possibilitées offertes par les LMIs, si on utilise la méthode de synthese pour
régler des controleurs dont la structure a été définie au préalable, on fait alors intervenir des
Inégalités Matricielles Bilinéaires (Bilinear Matriz Inequalities) (BMI)s. Contrairement aux
LMIs, ces inégalités ne sont plus linéaires, et ne sont plus convexes (Apkarian et Noll, 2006).
Sans ces propriétés conservatrices, la résolution est bien plus complexe et par dessus tout,

'existence méme d’une solution n’est pas assurée (Safonov et al., 1994).

Parmi toutes les méthodes d’optimisation développées, la technique dénommée H., struc-
turée se démarque car elle résoud les trois limitations présentées a la section précédente :
— Plusieurs natures de contraintes sont acceptées. C’est le cas des suivis de consigne,
des réjections de bruit, des gain linéaires quadratiques, des marges de stabilité, du
coefficient d’amortissement des pdles, et d’autres.
— L’architecture des controleurs peut étre fixée a priori et la synthese vient régler un
ensemble de gains déclarés. La plage de variations des gains peut aussi étre imposée.
— On peut définir autant de contraintes de performances que désiré. Ces contraintes
considerent seulement des transferts spécifiques.
De plus, plusieurs modeles peuvent étre considérés dans une seule synthese. On peut sélec-
tionner ’ensemble des modeles concernés pour chacunes des contraintes définies. On peut
synthétiser un seul controleur (robustesse) ou un ensemble de contrdleurs qui suivent une
fonction de séquencement (auto-séquencement). Ce dernier aspect est un avantage considé-

rable.
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Figure 1.3 Schéma du probleme augmenté H,

La figure 1.3 présente le schéma augmenté de la méthode de syntheése H,, structurée. En com-
paraison avec la figure 1.2, on insiste sur les avantages multi-modele, multi-contraintes-mixtes.
Les possibilités offertes par cette nouvelle technique font d’elle une méthode de synthese per-
tinente pour des applications industrielles, tout comme des applications de commande de
vol en aéronautique autant pour un lanceur spatial (Ganet-Schoeller et Desmariaux, 2016)
que pour un avion (Lhachemi et al., 2014). En 2017, BA se dit intéressé a renouveler les

recherches d’application d’une nouvelle méthode de réglage des lois de commandes.

1.1.4 Création d’un partenariat

David Saussié, professeur agrégé a Polytechnique Montréal, section Automation et Systemes
du département de Génie Electrique, a concentré ses recherches sur les synthése Ho clas-
sique et structurée. Il a notamment déja appliqué la technique a des applications spatiales
comme la commande des lanceurs flexibles (Saussié et al., 2013; Knoblauch et al., 2012), et

aéronautiques, notamment la commande d’avions (Lhachemi et al., 2015, 2014, 2017).

Aymeric Kron, ingénieur specialiste chez BA a Montréal, méne des projets de recherche
dans la section Control Laws (CLaws) du département Flight Characteristics. Son projet de

doctorat portait sur la synthese H., classique et son application & un avion flexible (Kron



(2004)). On retrouve aussi des études sur la dynamique flexible dans plusieurs de ces articles
(Kron et al., 2003; Kron et de Lafontaine, Jun. 2004).

Afin d’améliorer la rapidité de conception des lois de commandes, BA s’intéresse a de nouvelles
méthodes de syntheses issues du milieu académique, en partie la synthese H, structurée. Ce

projet a alors pour but de transférer des technologies académiques vers 'industrie.

1.1.5 Mise a disposition de ressources

Dans le cadre du partenariat, des installations ont été mises a disposition autant a 1’école
Polytechnique, que dans les locaux de BA, aupres de I'équipe CLaws. Il est ainsi donné acces
aux ressources matérielles, aux connaissances et aux données de BA (modeles, outils). Les

connaissances et ressources matérielles de Polytechnique sont aussi utilisées.

Le projet est mené sous le logiciel Matlab, dans ses versions R2009a et R2016b, selon 1'outil

manipulé I'une ou 'autre version est nécessaire.

1.2 Définition de la problématique et méthodologie

1.2.1 Problématique et objectifs

Le mémoire tente de répondre a la problématique suivante :
Comment commander les dynamiques rigide et flexible de I'avion par un contrdleur robuste

séquencé qui assure performances et stabilité ?

L’objectif principal du projet est donc de concevoir un contréleur séquencé en vitesse et
altitude qui assure stabilité, performance et robustesse sur une large enveloppe de vol a un
modele d’avion comprenant les dynamiques rigide et flexible par la syntheése H,, structurée.
La réalisation de cet objectif permettra alors de démontrer 'efficacité et la pertinence de la

synthese H,, structurée appliquée a des systémes industriels dans le contexte de BA.

L’objectif principal peut étre subdivisé en plusieurs sous-objectifs :

— Associer par un outil logiciel, les données industrielles et la méthode de synthese
académique pour obtenir des résultats concrets et exploitables dans ’environnement
de T'entreprise. L’outil a aussi pour but de présenter une interface utilisable par les
ingénieurs de CLaws.

— Adresser les requis industriels de performance et de stabilité (sur les dynamiques rigide

et flexible) dans un formalisme compatible avec la méthode de synthese envisagée.
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— Appliquer la technique de réglage a un exemple (ensemble de points de vol du modele

rigide tel qu'utilisé aujourd’hui lors du réglage des gains) et analyser la solution obte-
nue. L’objectif présente ici deux étapes : premierement, régler la loi de commande, et
deuxiemement, la valider par les tests industriels usuels d’évaluation de performance
et stabilité. Il convient alors de montrer que la technique peut proposer une solution
équivalente ou meilleure au processus déja en place.

Appliquer la technique de réglage & un second exemple (ensemble de points de vol
des modeles rigide et flexible) et analyser la solution obtenue. L’objectif présente les
mémes étapes que précédemment, régler la loi de commande et enfin la valider par
les tests industriels d’évaluation de performance et stabilité usuels. Il convient ici
de montrer que la technique peut prendre en compte la dynamique flexible. Pour
cela, on considere de nouveaux requis et I’on met en place de nouveaux concepts. En
augmentant ainsi ses capacités, on démontre que la synthese H., est une méthode

pratique et fonctionnelle.

1.2.2 Plan et méthodologie

Le plan réalisé pour résoudre la problématique est composé d'une série d’étapes. Ces étapes

correspondent de maniere générale a la division en chapitres de ce mémoire :

1.

A

Comprendre 'environnement des CLaws de BA et les outils & manipuler (Chapitre 2)
Comprendre les requis, concepts et 1'architecture de la loi de commande (Chapitre 3)
Implémenter un outil logiciel intégré dans I'environnement de BA (Chapitre 4)
Appliquer la synthése H,, structurée a un exemple usuel (Chapitre 5)

Appliquer la synthese H,, structurée a un nouvel exemple incluant la dynamique

flexible en utilisant la méme architecture des lois de commande (Chapitre 6)

Appliquer la synthese H,, structurée a un nouvel exemple incluant la dynamique

flexible en réglant aussi les gains des filtres ASE (Chapitre 7)

En amont et durant toutes ces étapes, des activités de recherche sont aussi menées afin d’ac-

quérir les connaissances théoriques nécessaires.

La méthode appliquée est la méthode nommée Cycle en « V ». Initialement une méthode

conceptuelle standard en projet logiciel, le Cycle en « V » est aujourd’hui appliqué a tous

les types de projets dans tous les domaines de l'industrie. Il sera utilisée ici autant pour la

conception logicielle de 'outil que pour le design des lois de commande qui satisferont les
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requis de l'entreprise. La figure 1.4 en expose le principe. Sa structure en « V » permet de
gérer facilement les erreurs et les modifications en revenant a 1’étape concernée. La succession
en cascade est adéquate au projet de cette maitrise, car I’étude menée est sans précédents
(dans le cadre de BA) pour guider les travaux qui rencontrent des problémes a résoudre. Des

allers-retours entre les étapes de design sont a prévoir.

Le coté gauche représente la succession des étapes a suivre pour le design, tandis que le
coOté droit représente la succession des étapes de vérification, associées a des étapes de design.
Le design se construit du général vers le particulier, tandis que la vérification valide le parti-
culier puis le général. Définir les requis revient a déterminer ce que veut BA, les contraintes
environnementales, les fonctionnalités majeures, etc. Valider tous les requis revient a s’assu-
rer de la réussite du projet car le produit obtenu satisfera les demandes initiales.

Le design conceptuel définit ’ensemble des concepts théoriques qui parviendront a réaliser les
requis demandés. La théorie sous-jacente peut étre simple (par exemple, une fonction Matlab
commune) ou bien plus complexe et requiert un développement plus long (par exemple, le
séquencement des gains).

Il s’agit ensuite d’agencer ces concepts afin de construire la structure d’un logiciel (ou simple
script dans le cas de la derniére application - preuves de concept). Quel que soit le produit
final, il devrait avoir des entrées, des sorties et un processus composé d’une succession de
fonctions reliées par des variables qui implémentent les concepts. La derniere étape consiste

a écrire le corps des fonctions (codage).

Méthodologie de Design et de Validation

Tests de Validation
(vérifie que les requis sont validés)

Definition des requis
(logiciel, loi de contréle et certifications)

Design Conceptuel

(branches de performances, fonctions logicielles)

Tests d’Intégration

Design Architectural et Preuve de Concept ;
(vérifie I'architecture et les concepts)

(architecture logicielle, applications des concepts)

Tests Unitaires

Implémentation dans Matlab
(vérifie toutes les fonctions du logiciel)

Figure 1.4 Cycle en « V »
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1.3 Confidentialité et divulgation

Bombardier Aerospace possede I'entiere propriété des données utilisées pour ce projet, ainsi
que des résultats obtenus. Pour se conformer aux accords de confidentialité, les informations

divulguées seront limitées et normalisés.

1.3.1 Architecture et schémas

L’architecture présentée se limite a celle du systeme étudié, ainsi qu’aux éléments pertinents
de celui-ci. La modélisation hors de la boucle de commande (par exemple, en amont) ou celle
de la dynamique interne des modeles (par exemple, les actionneurs ou capteurs) ne seront

pas dévoilés. Les schémas affichés ne proviennent aucunement de la documentation interne
de BA.

1.3.2 Réponses temporelles, fréquentielles et graphiques

Les graphiques représentant des réponses temporelles et fréquentielles offrent I'allure de ces
réponses sans pour autant permettre de reconstruire les fonctions et transferts du systeme.

Pour cette raison, les valeurs numériques sont normalisées.

Certains graphiques représenteront plusieurs transferts, afin de pouvoir comparer leurs ré-
ponses (référence ou systéme, rigide ou flexible, nouvelle ou ancienne loi de commande, etc.).
On utilisera les notations littérales P pour une phase caractéristique, et F' pour une fréquence
caratéristique. De cette maniere les diagrammes de Bode présenteront des abscisses dépen-
dantes de F (de 1073 F a 10°F rad/sec par exemple). Les diagrammes de Nichols présenteront
des abscisses dépendantes de P (de P — 1440 a P + 1440 degrés par exemple).

Les unités initiales des graphiques (temporels et fréquentiels) sont conservées, pour indiquer
des éventuels gains de conversion diis a des changements d’'unités. On rappelle cependant
que les valeurs sont normalisées ou rationalisées, et donc que les valeurs numériques réelles

ne sont pas données.

En ce qui concerne les graphiques du type des figures 5.4 et 5.8, pour présenter les ampli-
tudes normalisées des gains de feedback ou de feedforward, si A est 'amplitude réelle du
gain, le graphique donne le ratio A/X. X est un coefficient choisi, différent pour chacun
des graphiques mais identique pour les gains d’un méme graphique. Ce processus permet de
comparer efficacement 'amplitude relative d’'un gain a un autre sans risquer de dévoiler les

valeurs numériques des amplitudes réelles des gains.
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1.3.3 Valeurs numériques

Pour protéger les données de BA, les valeurs numériques des éléments suivants ne seront pas
fournis :
— les modeles d’état de I'avion : matrices A, B, C et D,
— les références de performances : constantes de temps, dépassement, erreur en régime
permanent,
— les vitesses, altitude, masse, position du CG,

— la position des modes dans le plan complexe.

Les grandeurs physiques de masse, de vitesse, d’altitude définissant un point de vol pourront
étre données de la maniere suivante :
— une masse : une expression fonction de Maximum Take-Off Weight (MTOW), Mini-
mum Flight Weight (MFW), ou Maximum Landing Weight (MLW),
— une position de CG : une expression fonction de Aft CG (AFTCG) ou Forward CG
(FWDCG),
— une altitude : une fonction de Altitude Maximale (ALTMAX) ou Altitude Minimale
(ALTMIN),
— une vitesse : une fonction de Vitesse Maximale (VMAX) ou Vitesse Minimale (VMIN).
Afin de comparer numériquement les nouvelles et les anciennes performances, des ratios pour-

ront étre donnés et exprimés en pourcentage.

Malgré la censure des données, des gabarits de performances, ou d’autres réponses du systeme
sont fournies pour permettre aux lecteurs de comparer les résultats et de juger correctement
le travail effectué. Une annexe confidentielle contenant les figures originales et les données

censurées, est délivrée a BA. Seules les personnes autorisées peuvent consulter ce document.
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CHAPITRE 2 MODELISATION L’AVION CIVIL

Ce chapitre présente I’environnement des lois de commandes. La section 2.1 introduit le cha-
pitre. L’avion est sommairement caractérisé dans la section 2.2. Le domaine de vol considéré
et l’ensemble des points d’équilibre sont définis dans la section 2.3. L’architecture des lois de
commandes est schématisée dans la section 2.4. Les modeles d’avion utilisés pour cette étude
sont définis dans la section 2.5. La section 2.6 présente la protection apportée par les filtres

ASE. Finalement la section 2.7 conclut le chapitre.

2.1 Introduction

L’histoire et le concept de la théorie de la synthese H,, structurée ont été vus rapidement
a travers la revue de littérature du chapitre 1. L’état de 'art présenté alors, indique que la
méthode de synthese H,, structurée montre des résultats prometteurs dans une multitude de
disciplines. Notre projet de recherche se concentre sur un cas aéronautique, i.e. la commande

d’un avion civil.

Le but de ce chapitre est de présenter I’environnement de la recherche, c¢’est-a-dire le domaine

d’application, une schématisation du systeme, ainsi que le type de données manipulées.

Les points abordés par ce chapitre seront donc les suivants :

— la présentation de 'avion

— la présentation de l’enveloppe de vol, la division de cet espace et la nomenclature
appliquée pour définir précisément un point d’équilibre,

— la présentation des lois de commandes, leur architecture, les caractéristiques des élé-
ments commandables et les limitations,

— la présentation des modeles d’avion utilisés, les signaux d’entrée et de sortie, I’étude
des modeles par analyse graphique fréquentielle et ’ajout de la dynamique flexible
aux modeles rigides,

— la présentation des filtres ASE, définition et impact sur 'amortissement des modes
flexibles.

Une fois tous ces points developpés, I'environnement du projet est clairement défini et les

étapes de conception sont détaillées.
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2.2 Présentation de ’avion

Toute I'étude de ce mémoire repose sur celle d'un modele d’avion de transport civil FBW,
plus particulierement sur la loi de commande latérale et directionnelle de cet avion. On utilise

des modeles représentatifs des dynamiques rigide et flexible a haut niveau de fidélité.

Cette section est un rappel essentiel concernant les éléments structuraux de ’avion comman-
dés et les principales grandeurs physiques mesurées. Il permet une meilleure compréhension
des enjeux rencontrés. La plupart du vocabulaire de 1’avion sera aussi donné en anglais (noté

en italique).

2.2.1 Loi normale et commande latérale/directionnelle

Afin de simplifier la commande de ’avion, la dynamique est divisée en deux axes de tra-
vail : la commande longitudinale et la commande latérale et directionnelle. La commande
longitudinale est associée aux déplacements dans le plan longitudinal de I'avion. La stabilité
longitudinale entend une stabilité lors d’une perturbation sur I'axe de tangage®. La com-
mande latérale/directionnelle (lateral/directional) est associée aux déplacements latéraux et
directionnels de 'avion. La stabilité latérale se réfere a la stabilité de I'avion autour de son
axe de roulis. La stabilité directionnelle (ou verticale) dépend de la stabilité autour de 1’axe
de lacet.

Cette étude se concentre sur la commande latérale et directionnelle.

2.2.2 Angles, vitesses et accélérations
Principaux reperes

Le repére NED (North-East-Down) aussi appelé plan tangent local est défini tel que :
— Origine Oy : point arbitraire a la surface de la Terre,
— Axe xg : orienté vers le Nord géograpique,
— Axe yq : orienté vers I’Est géographique,

— Axe zp : orienté vers le centre de la Terre (complete le triedre direct).

Le repére avion est li¢ a 'avion (Fig. 2.2). Il est défini tel que :
— Origine O, : point au centre de masse de I'avion,

— Axe 1z, : orienté vers le nez de 'avion (plan de symétrie),

1. On peut lire la section 2.2.2 pour une définition des angles d’Euler.
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— Axe y, : orienté vers la droite (complete le triedre),
— Axe z, : orienté vers le ventre de I’avion, dans le plan de symétrie et perpendiculaire

a Tp.

Le repere stabilité est lié a 'avion et est défini par la projection sur le plan de symétrie
(plan longitudinal) du vecteur vitesse aérodynamique de I'avion. Il est défini tel que :

— Origine Oy : point au centre de masse de 1’avion,

— Axe x, : orienté selon la projection du vecteur vitesse aérodynamique de I'avion sur

le plan de symétrie,

— Axe y; : similaire a yp,

— Axe z, : orienté vers le bas, complete le triedre.
Le repere vent est lié a 'avion et est défini par le vecteur vitesse aérodynamique de I'avion.
Il est défini tel que :

— Origine O,, : point au centre de masse de l'avion,

— Axe x,, : orienté selon le vecteur vitesse aérodynamique de l’avion,

— Axe y,, : orienté vers la droite (complete le triedre),

— Axe z, : orienté vers le bas, dans le plan de symétrie perpendiculaire a y,, et perpen-

diculaire a la projection de x,, sur ce méme plan.

Grandeurs physiques angulaires

Toutes les grandeurs angulaires sont exprimées en radians (rad) ou degrés (deg). L’ unité uti-

lisée sera déclarée selon le cas d’application.

Les trois angles suivants positionnent I’avion a partir du sol. La combinaison des trois angles
d’Euler qui permet le passage du repére terrestre au repere de I'avion est donnée dans la
figure 2.2.
— Angle de lacet ¢, (Yaw angle) : associé a la rotation autour de 1’axe z, traversant
les ailes. La vitesse de lacet ( Yaw Rate) sera définie par la lettre R.
— Angle de tangage 0, (Pitch angle) : associé a la rotation autour de l'axe y,
traversant les ailes. Il représente le nez de ’avion qui se leve ou se baisse. La vitesse
de tangage (Pitch Rate) sera définie par la lettre Q.
— Angle de roulis ¢, (Roll angle) : associé a la rotation autour de I'axe z, traversant
I’avion du nez a la queue. Il représente une rotation des ailes pour effectuer un virage.
La vitesse de tangage (Roll Rate) sera définie par la lettre P.
Les deux angles suivants positionnent la direction aérodynamique de 'avion. La combinaison

des angles d’attaque et de dérapage constitue le passage du repere avion au repere vent.
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(a) Angles d’Euler

(b) Axes de rotation 'avion

Figure 2.1 Les trois rotations de 'avion

— Angle d’attaque «, (Angle of attack) : C’est 'angle formé entre la corde de
référence du profil de I'aile et la direction du vent relatif sur I'aile. L’angle de calage
entre la corde du profil de l'aile et 1’axe longitudinal de I'avion est supposé nul, par
conséquent l'angle d’incidence est confondu avec 'angle d’attaque. L’angle d’attaque
représente une rotation d’angle —a autour de I'axe y du repere avion.

— Angle de dérapage 3, (Sideslip angle) : C’est I'angle formé entre 'axe longi-
tudinal de I'avion et la direction du vent relatif. L’angle de dérapage représente une

rotation d’angle g autour de I'axe z dans le repere stabilité.

XS
de dérapage
Xw

Z,=2,,

Figure 2.2 Angles de dérapage et d’attaque (source : cours ELEG208A, David Saussié)
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Grandeurs physiques linéaires

Pour les grandeurs linéaires, les unités ne sont pas firzées, elles sont déclarées selon le cas
d’application.

Les vitesses u, v, w représentent les vitesses des axes x, y et z dans le repére avion. Tandis que
les accélérations relatives N,, N, N,, appelées facteurs de charge (load factor) correspondent
a la force de portance relative au poids, reportée sur les axes x, y et z. Exprimées en g, elles

représentent les forces ressenties par la structure de I’avion selon les directions.

2.2.3 Eléments commandables et surfaces de contrdle

Pour diriger I'avion dans 'espace, il existe des mécanismes movibles commandables par le
pilote : les surfaces de contréle. Une surface de controle principale permet d’agir directement
sur un des trois angles d’Euler présentés a la section 2.2.2. Ces trois actionneurs sont :

— les ailerons (Aileron) placés aux extrémités de la partie intérieure de laile. Ils per-
mettent de provoquer un mouvement en roulis. Les ailerons (Fig. 2.3) sont actionnés
simultanément mais en sens opposé (si I’aileron droit se leve, I'aileron gauche se baisse,
et vice versa).

— les élévateurs (ou gouvernes de profondeur) (Elevator) placés sur 'empenage horizon-
tal de 'avion. Ils permettent de provoquer un mouvement en tangage, et de modifier
I'angle d’attaque (Fig. 2.3).

— la gouverne de direction (Rudder) placée sur I'empenage vertical de la queue de 'avion.
Elle ne permet pas réellement de créer un angle de lacet. Celui-ci est en réalité combiné
avec un angle de roulis pour amorcer un virage. La gouverne de direction permet
surtout d’équilibrer ’avion lors de manoeuvres assymétriques : les virages, un vol de
croisiere avec de forts vents, ou une panne d’un des moteurs par exemple.

Afin d’agir sur la vitesse de I’avion, le pilote peut bien évidemment agir aussi sur la poussée

(Thrust) des moteurs (ou réacteurs).

Les surfaces de controle secondaires permettent quant a elles de faciliter certaines manceuvres
particulieres. Les plus connues sont :

— le train d’atterissage (Landing gear) rétractable. Il est sorti lors des phases d’atteris-
sage et permet de se déplacer sur les pistes pour les phases de roulage. Il est ensuite
rentré une fois le décollage terminé pour réduire la trainée de ’avion.

— les volets d’atterrissage (Flap), situés a l'arriere de l'aile. Ils sont déployés pour I'at-
terrissage et le décollage a des angles fixes. Ils permettent d’augmenter la portance

de I'avion lors de ces manceuvres. Ils sont représentés en orange sur 'aile droite de la
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figure 2.3.
— les becs de bord d’attaque (Slat), situés a 'avant de l'aile. IIs augmentent la surface de
laile et retardent le décrochage lors de forts angles d’attaque (décollage et atterissage).
— les destructeurs de portance (Spoiler) situés sur le dessus de 'aile. Ils consistent en des
panneaux aérofreins qui sont levés une fois 'avion atterri pour ralentir efficacement la

vitesse. Ils peuvent étre utilisés aussi lors de fortes turbulences.

Gouverne de direction, Rudder

‘ Volets, Flaps Elévateurs, Elevators

\

|
./

Figure 2.3 Surfaces de contrdle de ’avion

2.3 Présentation du domaine de vol

On spécifie ici I’état de ’avion dans son environnement, plusieurs configurations sont définies.

2.3.1 Configuration de croisiere et d’atterrissage

On définit tout d’abord ce que l'on appelle la configuration de 'avion (aussi appelée Flaps
Configuration). Elle désigne un état particulier des flaps, des slats, des spoilers et du train
d’atterissage. Les états des flaps, slats et spoilers sont désignés par des angles tandis que le

train d’atterrissage peut étre simplement rentré ou sorti.

Dans la suite, deux configurations de flaps sont étudiées. On s’y référe comme :
— la configuration de croisiére : qui représente ’avion en vol de croisiere. Le train d’at-
terrissage, et les flaps/slats/spoilers sont tous rentrés.
— la configuration d’atterissage : qui représente l'avion lors d’'une manceuvre d’atter-
rissage. Les flaps/slats sont sortis a leur angle maximum. Le train d’atterrissage est

déployé. Les spoilers sont toujours rentrés.
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2.3.2 Configuration de la charge (Loading Configuration)

Le second état a expliciter est la configuration de charge (Loading Configuration). Cette
configuration désigne la masse totale de 'avion, la position de son centre de gravité ainsi que

la matrice d’inertie de rotation.

Les configurations de charge sont numérotées selon la position du centre de gravité sur I'axe
x et selon la masse de 'avion. L’enveloppe de masse peut ainsi étre représentée sur un gra-
phique ou les configurations de charge sont définies. La figure 2.4 donne un exemple de ces
graphiques. Il est obtenu du site de la Federation Aviation Agency (FAA), plus particuliére-
ment du chapitre 9 du livre Weight & Balance Handbook (FAA-H-8083-1B) (Fed, 2016). La

figure 9-46 du livre a été modifiée pour y ajouter des exemples de configurations de charge.

B W Y I A
e o s S sy
R £ 2 Bl 9 .
i VL W W O I
L N Y A I
e EEEEEEEES
B Y A 11711
Y I I |
EEEerAaaee fa s
Bt VO O O O O [T Meimum zero fuet weight
L A I I
4
i W VA T I
5 | I I I I
(WY AW e 1 M )
£ 120007 Ty 111
W I
A
e N 1117
([l T
(Y S mEC NP |
Rl (AN 1t
. NN
mnEEEn 11
sooovi 4 11 1] I
272 276 280 284 288 292 296 300 304
CG (inches aft of datum)
Maximum takeoff weight 16,600
Maximum landing weight 16,000
Maximum zero fuel weight 14,000

Figure 2.4 Exemple de la FAA d’un domaine de masse et de ses configurations de charge (tiré
de Fed (2016))

L’enveloppe de masse élargie comporte toutes les configurations extrémes de l'avion. La
présente étude a pour but de concevoir les lois de commande sur un fonctionnement nominal ;
il n’est donc pas nécessaire d’inclure ces cas. L’enveloppe normale sera donc utilisée pour la

conception et testée.
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2.3.3 Condition de vol (Flight condition)

Le dernier état a expliciter est la condition de vol (Flight Condition). Cette condition de vol
désigne l'altitude (Altitude (ALT)), ainsi que la pression dynamique, et la vitesse de I’avion,
avec la vitesse de 'air (Calibrated AirSpeed (CAS)) ou la vitesse en unité Mach. Les condi-
tions de vol sont numérotées selon 'altitude et la vitesse CAS. L’ensemble des conditions de
vol est trés grand, cependant on n’utilise pas la totalité des modeles diponibles pour ne pas

alourdir inutilement les calculs.

Par définition, il existe trois types de conditions de vol. Certaines ne seront pas admissibles
pour la synthese H. :
— les conditions de vol a vitesses fixes : la vitesse CAS de la condition est fixe (par
exemple 100 kts). Ces cas peuvent étre utilisées pour le design.
— les conditions de vol a vitesses dépendant de la charge : la vitesse CAS est fonction
d’une vitesse caractéristique comme Vj, (par exemple 1.234 x V., V. qui correspond
a la vitesse de décrochage de référence). Comme ces cas ont des vitesses variables dans
le domaine de vol et comme le séquencement des gains est fonction de la vitesse CAS
(Req 2 - section 3.3.1), il n’est pas judicieux de considérer ces points dans I’étude.
— les conditions de vol a vitesses dépendantes des configurations : la vitesse CAS est
fonction d’une vitesse caractéristique qui ne varie pas sur une configuration donnée
comme Vy., Vy la vitesse maximale permise lorsque les volets sont sortis dans leurs
positions maximales. Comme les vitesses sont constantes pour le domaine de charge,
ces points sont considérés pour le réglage des gains.
La conception de la loi de commande se fait sur I’enveloppe de vol classique utilisée par BA.
Les altitudes de design sont comprises entre un maximum et un minimum. Les vitesses CAS

associées sont donc fixes et comprises aussi entre un minimum et un maximum.

Supposons n, altitudes, n, vitesses et n; charges, on obtient n, X n, X n; points de de-
sign. Cependant une partie d’entre eux sont difficilement réalisables, hors de l’enveloppe a
certifier :

— le vol en haute altitude ne peut étre réalisé a de trop faibles vitesses ou trop hautes
vitesses. La vitesse minimale est limitée par la trainée. Comme la pression est moins
grande en altitude, 'avion doit maintenir une vitesse plus élevée pour garantir une
portance suffisante. La vitesse maximale, quant a elle, est limitée par la vitesse du
son. Le vol supersonique n’étant pas permis (profil d’aile non adéquat pour les ondes
de chocs), avion ne peut dépasser Mach 1. Comme la vitesse de Mach dépend de la

pression de l'air, la vitesse maximale exprimée en noeuds n’est pas la méme pour toutes
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les altitutes. En l'occurence, pour une altitude de 51 000 pieds, Mach 1 correspond
a 243 kts, alors qu’il correspond a une valeur de 650 kts pour une altitude de 1 000
pieds. Dans le cas de la configuration de croisiére, I'intervalle d’altitudes possibles est
tres vaste. Par conséquent les vitesses de design ne sont pas les mémes pour toutes
les altitudes. Dans le cas de la configuration d’atterissage, les vitesses extrémes sont
identiques pour toutes les altitudes, car 'intervalle d’altitude est plutot restreint.

— le vol a basse vitesse ne peut étre réalisé pour des avions trop lourds. En effet, plus
I’avion est lourd, et donc plus la vitesse de 'avion doit étre élevée afin de générer la
portance nécessaire pour le maintenir en vol. Pour les plus faibles vitesses du domaine
de vol, certaines charges (les plus élevés) sont donc hors du domaine d’utilisation et de
certification de I'avion. Ils sont tout de méme considérés dans le design mais associés
a une pondération plus faible pour réduire leur influence dans le réglage des gains.

Il est judicieux de ne pas forcer tout le systéme pour obtenir de parfaites performances pour

ces modeles non certifiés.

A Taide des trois renseignements sur la configuration, la charge et les conditions de vol,
I’avion est complétement défini et situé dans son environnement. Ce sont donc trois notions

essentielles qui sont spécifiées pour chaque application.

2.4 Présentation de ’architecture des lois de commandes

Dans cette section, I'architecture de la loi de commande latérale et directionnelle ainsi que

ses pincipales composantes sont présentées.

2.4.1 Architecture de la loi normale latérale et directionnelle

La loi de commande latérale et directionnelle a pour but de commander ’angle de roulis ¢, la
vitesse angulaire de roulis P et 'angle de dérapage 3. En amont, ces consignes sont données
par un angle de stick et un angle de pédale, de la part du pilote. Les actionneurs engagés

sont alors les ailerons et la gouverne de direction (rudder).

L’architecture est donnée a la figure 2.5. Les entrées du systeme sont donc les trois signaux
de référence des commandes en P, ¢ et 5. Une quatrieme entrée est ajoutée : PhiHoldIn. Ce
signal d’entrée est utilisée pour le canal de performance ¢.,q vers 8. Elle permet de garantir

une référence de ¢ constante lors d’'une commande de [.
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PhiCmd — i
ﬂ@— AilCmd —» Modeéle d’avion : Bhi
PCmd —— Feedforward L

linéaire BO
BetaCmd —f e RudCmd —» — Beta
Phi Hold In —
— P
L Feedback [— Ny
— Phi
— R

Figure 2.5 Architecture générale de la loi de commande

2.4.2 Gains de retour d’état (Feedback)

Le retour d’état K est une simple matrice de dimension 2 x 4 décrite par :

K — KP—>Ail KNy—>Ail K¢—>Ail Kr—)Ail (2.1)
KPHRud KNy%Rud Kd)%Rud Kr%Rud
Dans un souci de simplification, on utilisera :
Ky Ky K3 K
_ | B 12 13 14 (2.2)
Ky Kz Ky Ky

Chaque gain de la matrice est borné par une valeur minimale et une valeur maximale (Req3
- section 3.3.1), qui limite son intervalle de valeurs possibles dans un seul signe (positif ou
négatif). En effet, le changement de signe est évité a cause des comportements erratiques qui

peuvent étre associés a un gain tres petit, presque nul.

Les gains de retour associés a N, (donc K, et Ky) sont plus limités que les autres. En plus
de la contrainte sur le signe, leur amplitude est de 1 a 4% des contraintes standards sur les
autres gains. Il est alors évident que ces restrictions orientent fortement le réglage de la loi

de commande.

2.4.3 Gains de précommande (Feedforward)

Contrairement au retour d’état, la dynamique de la précommande est plus complexe qu’une
simple matrice. Son architecture est présentée a la figure 2.6. Le bloc Pia(s) est composé
d’un gain statique Py est d’une fonction de transfert de second ordre. Les gains Py(s) et
Po1pyn(s) sont composés des gains statiques (P2 et P1pyy,) et d’'une fonction de tranfert de

premier ordre.
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Dans un but de simplification, on considére pour la premiere application (chap. 5), les gains
de précommande comme les gains d'une matrice de dimension 2 X 2, qui a pour entrées g

et Bema (on ne considere pas P.,q). La matrice de feedfoward est donc :

Py oai P
pP— Pp— Ail B—Ail (2‘3)
Py rua  Ps—Rud
Dans un souci de simplification, on utilisera :
P P
_ |4 b (2.4)
Py Py

Pour cette simplification, les gains K, et P»; py, sont hors de la précommande, ils sont donc
réglés a posteriori. Lorsque la précommande compléte est considéré, lors de la seconde et

troisiéme application (chaps. 6 et 7), on inclut le réglage de ces gains dans la synthese.

Lorsque la dynamique de précommande complete est considérée, le gain K, est supposé
constant. Il pourra étre réglé si I'ajout de dégrés de liberté est estimé nécessaire. Le gain
P51 pyn est considéré variable mais sa valeur devrait étre pratiquement nulle.

Les valeurs des gains de la matrice de feedforward ne sont pas contraintes, cependant elles

sont analysées une fois le réglage terminé et ne devraient pas étre trop élevées.

Phi Cmd
| - K -
P
P Cmd P
J 1 Ail Cmd
S Feedforward
Beta Cmd > Plz(S)
&
» + > PM(S)
p (s) Rud Cmd
PhiHold In ———— 21 Dyn Feedforward
> Py

Figure 2.6 Architecture de la dynamique de précommande
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2.5 Présentation des modeles d’avion rigides et flexibles

Dans cette section du chapitre, les modeles manipulés sont présentés. Trois types de gra-
phiques seront utilisés :

— les diagrammes de Bode : ils représentent ’allure fréquentielle d’'un systeme. L’ampli-
tude en dB (échelle logarithmique) et la phase en degrés sont données en fonction de
la fréquence en radians par seconde (échelle logarithmique.)

— les diagrammes de Nichols : ils représentent I'allure fréquentielle aussi, et permettent
une lecture plus facile des marges de stabilités. L’amplitude en dB est donnée en
fonction de la phase en degrés.

— les cartes des poles : ils représentent la position des poles dans le plan complexe, ou
un pdle est fonction de sa partie réelle (axe des abscisses) et de sa partie imaginaire

(axe des ordonnées).

2.5.1 Origine des modeles

Tous les modeles manipulés dans cette étude proviennent du modele non linéaire de I’avion
concus par BA. Il modélise tout 'avion et ses composants, des moteurs a ’aérodynamique
en passant par l'intéraction du pilote. On spécifie les conditions et les configurations désirées
dans un outil logiciel, qui calcule la position d’équilibre correspondante et linéarise le systeme
non linéaire autour de cet équilibre. On obtient alors un modele linéarisé appelé par la suite
modele d’avion rigide qui ne comprend que la dynamique de ’avion provenant des équations

cinématiques et dynamiques.

Afin d’obtenir le modele linéaire de I'avion flexible, un outil logiciel a été spécialement congu.
Il permet de synthétiser les fonctions de transfert représentatives des modes flexibles a par-
tir d’'un modele obtenu par le logiciel NASTRAN (outil de modélisation par éléments finis)
qui comporte I’ensemble des modes non entierement rigides. Il existe des dynamiques stric-
tement rigides et strictement flexibles, mais il existe aussi des dynamiques provoquées par
I'intéraction des deux ensembles. Le concept du modele flexible (matrice d’état A) peut étre
représenté par :

A Avrigide—srigide  Aflexible—srigide (2.5)

Avrigide—s flexible  Aflexible—s flezible

ol Ayigide—srigide €St 1a dynamique rigide, et A fiezibie—srigides Arigide—s fiexivles Aflexible—s flexible €St
la dynamique flexible. Toute la dynamique flexible contenue dans le modele de NASTRAN

est donc approximée par des fonctions de transfert.
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Un deuxiéme outil parallele a l'outil initial (cas rigide) est développé. Lors de la linéari-
sation du modele rigide, ce deuxiéme outil cherche si, pour le point d’équilibre considéré, une
telle fonction de transfert existe. Si oui, la fonction de transfert est ajoutée au modele rigide.
Le modele flexible comporte donc la dynamique rigide, flexible et les interactions entre les

deux.

2.5.2 Modeles de I’avion rigide et de ’avion flexible

Comme précisé plus haut, les modeles de I'avion rigide et de ’avion flexible, ne comportent
que la dynamique de I’avion ; par conséquent les dynamiques des actionneurs et des capteurs

n’y apparaissent pas.

On considére dans nos modeles 22 signaux ? d’entrée (Tab. 2.1) et 11 signaux de sortie (Tab.
2.2).

Tableau 2.1 Signaux d’entrées du modele d’avion

Rigide Positions des surfaces de commande latérales
Vitesse vent latératal

Flexible Vitesses des surfaces de commande latérales
Accélérations des surfaces de commande latérales

Tableau 2.2 Signaux de sortie du modele d’avion

Vitesse angulaire de roulis P
Vitesse angulaire de lacet R
Angle de roulis ¢

Angle de lacet ¢

Angle de dérapage 3

Rigide et flexible | Accélération latérale N,
Accélération angulaire de roulis P
Accélération angulaire de lacet R
Angle de rudder Rud

Position verticale (Altitude) h
Vitesse de l'air indiquée V;,

2. On rappelle que l'ensemble des surfaces de commandes possibles d’un avion sont définies a la section
2.2.3.
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La figure 2.7 présente les allures fréquentielles des modeles rigide et flexible d’un méme point
de vol. Seuls les transferts entrée/sortie d'intéréts sont affichés ci-apres. On remarque que le
modele flexible suit la dynamique fréquentielle du modele rigide (parfois le pic de réponse est
méme amoindri par la présence de modes souples) mais s’ajoute une série de pics d’exitations
a des fréquences plus élévées que pour le modele rigide. La dynamique flexible est visible sur

une plage de fréquence entre 10F et 1000F.

Les allures fréquentielles (Fig. 2.7) et cartes des poles (Figs. 2.9, 2.8, 2.10b et 2.10a) sont
tracés pour le point de fonctionnement suivant :

— Configuration : croisiere,

— Masse : 1.125MFW,

— Position du CG : 1.4FWDCG,

— Altitude : 0.686ALTMAX,

— Vitesse : 0.796VMAX.



Amplitude (dB)

Vers: R (deg/sec)  Vers: ¢ (deg) Vers:N, (9)  vers: P (deg/sec)

Vers: 3 (deg)

Réponses fréquentielles : Modéles de I'avion

De: Ailp (deg) De: Rudp

(deg)
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Le modele de T'avion rigide comporte peu d’états mais tous ont un sens physique car ils
représentent une variable physique de 'avion. La méme remarque ne pourra pas étre faite
pour les états du modele d’avion flexible. Les 8 états du modele d’avion rigide sont donnés

par le tableau 2.3.

Tableau 2.3 Etats du modéle d’avion

Angle de roulis ¢

Vitesse angulaire de roulis P
Vitesse latérale V

Vitesse angulaire de lacet R
Angle de lacet ¢

Position latérale Y

Position verticale Z
Altitude de pression h

Rigide

Lorsque 'on compare la figure 2.9 avec la figure 2.8 qui nous donne la position des poles de
modeles flexible et rigide, on voit que les états flexibles sont bien plus nombreux et bien plus
loin de l'origine. Dépendamment du nombre de modes flexibles a prendre en compte, ['ordre
du modele peut étre tres grand. Les études suivantes sont appliquées a 50 modes flexibles, et

le modele d’avion flexible possede déja 668 états.

Pdles et zéros : Modéles de I'avion
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Figure 2.8 Positionnement de I’ensemble des poles de modeles d’avion rigide et flexible
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Dans le cas du modele rigide, quatres poles sont nuls (dont le mode spiral), un pdle est un

nombre réel (mode roulis pur) et les derniers sont une paire de complexes conjugués (mode

roulis hollandais). Si on diminue 1'échelle de la figure 2.8, la comparaison rigide/flexible est

Poles et zéros :

ion

0.5 T

Partie imaginaire

T

T

Modeéle de I'avi

T

—— Modéle rigide |

-0.01

Partie réelle

Figure 2.9 Positionnement des poles d’un modele d’avion rigide

faite par les figures 2.10a (Zoom x250) et 2.10b (Zoom x50000). Dans ces graphiques, on voit

premierement que les poles flexibles ajoutés (trois dans le coin haut droit du plan complexe)

sont mal amortis. On remarque deuxiemement que la paire de poles complexes est fortement

décalée sur la droite, fortement déstabilisée. La dynamique souple vient déstabiliser les modes

dominants de I'avion rigide.

Poles et zéros : Modéles de I'avion
T

Partie imaginaire

T T T T T

Modéle flexible %
Modeéle rigide

X

Figure

Partie réelle

(a) Vue semi-recentrée

Partie imaginaire

Poéles et zéros : Modéles de I'avion

0.5

Modéle flexible
Modele rigide

-0.01

Partie réelle

(b) Vue recentrée

2.10 Positionnement des poles dominants des modeles rigide et flexible de I'avion
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2.5.3 Modeles BO des modeéles rigide et flexible

Les modeles de I'avion BO rigide et flexible, comportent la dynamique de ’avion, celle des
actionneurs et des capteurs ainsi que la dynamique des filtres ASE pour réduire 'influence
des modes flexibles (Fig. 2.11).

Ail

A > > P > P

Alcmd ——» _ Modele [ Cant < '\R/Cﬁc j Filtres |—» Phi
Actionneurs d'avion |¥ COPYEUS L Phixx | A > Ny

RudCmd —» Rud linéaire 3 3 E/écta — R

Figure 2.11 Schéma de 'architecture de la BO

Tableau 2.4 Signaux d’entrées du modele d’avion BO

Braquage d’aileron commandé
Braquage de rudder commandé

Rigide et flexible

Les deux entrées des modeles sont donnés par le tableau 2.4. La sortie est composée de
neuf signaux (dont seulement cing sont utilisés pour le réglage classique), ces sorties sont

présentées dans le tableau 2.5.

Tableau 2.5 Signaux de sorties du modele d’avion BO

Vitesse angulaire de roulis P
Accélération latérale N,

Rigide | Angle de roulis ¢

Vitesse angulaire de lacet R

Angle de dérapage (8

Vitesse angulaire de roulis P4o pre-ASE
Accélération latérale N, 4c pre-ASE
Angle de roulis ¢ 4¢ pre-ASE

Vitesse angulaire de lacet Rac pre-ASE

Flexible

Les allures fréquentielles et cartes des poles sont tracés pour le point de fonctionnement
suivant :

— Configuration : croisiere,

— Masse : 0.914MTOW,

— Position du CG : 1.083FWDCG,

— Altitude : ALTMAX,

— Vitesse : 1.827VMIN.
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Les figures 2.12 et 2.13 nous montrent la position des pdles du modele BO rigide dans le plan
complexe. On compte plus de poles que pour le modele de 'avion. En effet, on compte 121
états. On retrouve les huit états du modele de I'avion, ainsi que les états des filtres ASE, et
des actionneurs. Dans la vue rapprochée, on voit que la paire de poles complexes est a partie
réelle positive. Le systeme BO possede donc un mode roulis hollandais instable. L’intérét de

fermer la boucle est de stabiliser ces poles.

Poles et zéros : Modéle BO de I'avion
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Figure 2.12 Positionnement de ’ensemble des poles d’'un modele BO d’avion rigide
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Figure 2.13 Positionnement des pdles dominants d’un modele BO d’avion rigide

Les allures fréquentielles des modeles rigide et flexible sont comparés dans la figure 2.14. Les

mémes remarques que précedemment peuvent étre faites sur 'influence des modes souples.
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Si le nombre d’états a augmenté pour le modele rigide, il augmente aussi pour le modele
flexible. Le modeéle BO flexible manipulé compte 781 états (Fig. 2.15).

Les figures 2.16a et 2.16b présentent aussi la position des poles dans le plan complexe. Les

Poles et zéros : Modéles BO de I'avion
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Figure 2.15 Positionnement des pdles de modeles BO rigide et flexible

deux vues proposées permettent de constater que les modes flexibles mal amortis dans le coin
haut droit de la premiere figure, ainsi que la déstabilisation apportée par ’ajout des modes

souples (poles décalés vers la droite dans la seconde figure).
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Figure 2.16 Positionnement des pdles principaux de modeles BO d’avion rigide et flexible
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Les modeles BO sont ceux manipulés lors du réglage des gains. L’ordre des modeéles énoncés
plus haut est tres élevé et ralentit I’algorithme d’optimisation. Il est nécessaire de réduire

l'ordre des modeles.

Pour les modeles rigides, la commande de réduction usuelle minreal qui cherche la repré-
sentation minimale du systéeme en argument est adoptée. Dans le cas des modeles flexibles,
cette fonction ne peut étre utilisée car les poles du roulis hollandais auront tendance a étre
déplacés a nouveau vers la droite sur le plan complexe. La réduction alors proposée n’est
donc pas satisfaisante. La solution proposée est la combinaison de deux fonctions prescale
et balred qui expriment le systeme dans un repere a l’échelle optimal et appliquent une
réduction équilibrée du systeme a un ordre spécifié. Les deux choix de I’étude sont 55 et 115
états. La figure 2.17 illustre les modeles rigide et flexible ainsi que leurs modeéles réduits res-
pectifs. Les courbes bleues claire et foncée sont presque confondues. La commande minreal
approxime tres bien le modele rigide. La courbe jaune suit bien la courbe rouge pour les plus
petites fréquences tandis que la courbe bordeaux la suit mieux sur des fréquences plus élevées
et en ce qui concerne le transfert de INV,. Pour les modeles flexibles, la réduction a un ordre
115 est meilleure. On commence par réaliser des syntheses réduisant les modeles a 55 états,

puis on utilise les modeles d’ordre 115 pour mieux optimiser la solution.
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Figure 2.17 Allures fréquentielles de modeles complet et réduit BO d’avion rigide et flexible
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2.5.4 Modeles en BO pour les marges de stabilité

Les modeles BO des actionneurs sont nécessaires lors de la vérification des marges de stabi-
lités. Par définition, les marges de stabilité sont celles obtenues au niveau de l'aileron et du

rudder et elles sont construites telles que présentées dans la figure 2.18.

Boucle de stabilité de I'aileron

PhiCmd —] X“
; Al o — rongi Lol —» P
—>{ 9—"' i IVicaEte T’ avion linéaire > Phi
—» B

P Cmd Feedforward 4 latéral/directionnel eta
Beta Cmd — »(1)— RudCmd —»
Phi Hold In — r 4
4
— p <
< Feedback — Ny
— Phi +——
Boucle de stabilité du rudder
PhiCmd — , —>
b omd —b@i AilCmd —»| Modéle d’avion linéaire Ehi
m Feedforward 3 latéral/directionnel >
Beta Cmd — ‘@r RugdCmd > Beta
PhiHold In —] r A
4
— p <]
< Feedback — Ny <]
L] — Phi *—

Figure 2.18 Schéma de conception des modeles BO de stabilité d’'un modele d’avion

Les deux entrées et les deux sorties du systéme sont données par les tableaux 2.6 et 2.7. Les
angles “sommés” signifiant les angles obtenus a la sortie des sommateurs de la précommande

et du retour d’état.

Tableau 2.6 Signaux d’entrées du modele d’avion BO de stabilité

Angle d’aileron commandé
Angle de rudder commandé

Rigide et flexible

Tableau 2.7 Signaux de sorties du modele d’avion BO de stabilité

Angle d’aileron sommé
Angle de rudder sommé

Rigide et flexible

On obtient ainsi deux modeles de stabilité : le premier est le transfert de Uentrée Ail.,g (en

entrée du modele BO de I’avion) vers la sortie Ail.,g (sortie du sommateur de 'aileron). La
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boucle de commande de I’aileron est ouverte. Le deuxiéme est le transfert de 'entrée Rud.pmg
(en entrée du modele BO de l'avion) vers la sortie Rud.mq (sortie du sommateur du rudder).

La boucle de commande du rudder est ouverte.

Les marges de stabilité désirées sont de Mq dB et M, degrés. Les valeurs numériques ne

peuvent étre divulgées, la notation ci-dessus est donc employée.

Le diagramme de Bode et de Nichols suivants (Figs. 2.19 et 2.20) présentent l'allure fré-
quentielle des modeles BO de stabilité rigide. On remarque qu’avec la présence de modes
flexibles, 'amplitude maximale dans la bande de fréquence de 10F a 1000F est plus grande.
Ainsi elle a plus de risque de dépasser la limite de stabilité imposée. Dans la figure ci-dessous,
les marges sont respectées. Le point de fonctionnement choisi pour représenter cette section
est tel que :

— Configuration : croisiere,

— Masse : MFW,

— Position du CG : 0.798AFTCG,

— Altitude : 0.784ALTMAX,

— Vitesse : 2.205VMIN.

Réponses fréquentielles : Modéles BO des actionneurs
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Figure 2.19 Allures fréquentielles des BO de stabilité d'un modele d’avion rigide
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La figure 2.20 montre 'allure fréquentielle de ces BO représentées dans des diagrammes de
Nichols. Les marges de stabilités (en phase et en gain) imposées forment des ellipses limites
tracées. On peut voir que les courbes respectent aussi ces marges, méme si le transfert du

rudder semble plus optimisé car plus proche de l'ellipse.

Réponses fréquentielles : Modéles BO des actionneurs
Boucle-ouverte en Rud
omd

Boucle-ouverte en Ail
cmd 1

Gain boucle-ouverte (dB)

Gain boucle-ouverte (dB)

——— Modéle rigide
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- : — Limites de marge de stabilité
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3600

¥ AEHEE:
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P+4320
Phase (deg)

. &
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Figure 2.20 Allure fréquentielle et marges de stabilité d’'un modele BO rigide d’avion

2.5.5 Modeles en BF de l’avion rigide et flexible

Les modeles de 'avion BF rigide et flexible, sont obtenus a partir des modeles BO. Le
schéma de conception des modeles BF est donnée plus haut dans le chapitre, a la section
2.4.1. Globalement, il consiste simplement a fermer la boucle avec la matrice de feedback et

a ajouter la dynamique de précommande en amont.

Tableau 2.8 Signaux d’entrées du modele d’avion BF

Angle de roulis commandé ¢¢p.q
.. . Vitesse angulaire de roulis commandé P,,,4
Rigide et flexible Angle de roulis de maintien ¢goarm
Angle de dérapage commandé (3,4

Les 4 signaux d’entrée des modeles sont donnés dans le tableau 2.8. Comme mentionné plus

haut, 'entrée ¢gyoar, est utilisé pour le réglage, il n’est pas jugé utile de présenter les allures
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fréquentielles des transferts qui lui sont liées. Les 5 signaux de sortie sont donnés par le

tableau 2.9. Les allures fréquentielles et les cartes des poles sont tracés pour le point de

Tableau 2.9 Signaux de sorties du modele d’avion BF

Rigide et flexible

Vitesse angulaire de roulis P

Accélération latérale N,

Angle de roulis ¢

Vitesse angulaire de lacet R

Angle de dérapage (8

fonctionnement suivant :
— Configuration : croisiere,
— Masse : MTOW,
— Position du CG : 1.224FWDCQG,
— Altitude : 0.686ALTMAX,
— Vitesse : 0.817VMAX.

Le fait de fermer la boucle par un retour d’état statique n’augmente pas 1’ordre du systeme ; il

permet de positionner correctement les poles dominants de la BF, comme le roulis hollandais.

La dynamique de précommande en revanche apporte cinq nouveaux états. Par conséquent,

les modeles BF ont 126 états pour les modeles rigides (comme montré sur la figure 2.21a) et

respectivement 786 états pour les modeles flexibles (Fig. 2.21b).

Poles et zéros : Modéle BF de I'avion
T T T T T T

Poéles et zéros : Modéles BF de I'avion

25 ; ! 250
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£ 2
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(9}
€ X .%-‘
e ©
o o
X X
.
X " K
% 7R
X
0 fx X
0 S
)
50 0 -3500
Partie réelle

(a) Modele rigide

Partie réelle

(b) Modeles flexible et rigide

Figure 2.21 Positionnement de I’ensemble des poles de modeles BF d’avion
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Les modeles flexibles et rigides en BF (allures fréquentielles et positionnement des pdles) sont

maintenant comparés a travers les figures 2.22 a 2.23b.

Poles et zéros : Modeles BF de I'avion
Poles et zéros : Modeéles BF de I'avion 1

- T T T T T T T T
T T T ® T
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X : TR
5 S % . . et Modelen‘glde
X
.g X * .g
g &
E £
Q2 L | ™ E 1
5 - £ X
o & | |
L | X
X or X X X (4 4
%
0 X i P 2ai h S xR
5 o . ) i
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(a) Vue semi-recentrée (b) Ve recentrée

Figure 2.23 Positionnement des pdles principaux de modeles d’avion BF rigide et flexible

On remarque avec la figure 2.24 que les objectifs concernant le placement de poles définissent
des zones. Ces zones forment un patron d’objectif de placement a plusieurs couleurs : vert
pour l'objectif initial, violet et jaune pour objectif suffisant, bleu pour objectif & améliorer et
rouge pour toutes les zones a éviter. On peux alors noter qu’en BF les poles sont plutot bien

placés, sauf pour le roulis pur qui est a c6té de son objectif.

Pdles et zéros : Modéle BF de I'avion 1

T T T
Modéle rigide

Partie imaginaire

Partie réelle

Figure 2.24 Positionnement des poles de modeéles d’avion BF rigide dans le patron objectif



43

2.6 Présentation des filtres AéroServoElastique

Pour finir, les filtres ASE sont détaillés dans cette section du chapitre.

2.6.1 Objectif des filtres ASE

Une fois le réglage des gains effectués pour obtenir une BF performante, les résultats expé-
rimentaux ont démontré une dégradation de ces performances notamment a cause de modes
souples. Les filtres ASE alors ont été mis en place pour venir contrer les modes flexibles les

plus oscillants en rejetant ces bandes de fréquences.

2.6.2 Composition des filtres et éléments réglables

Les filtres ASE sont appliqués sur les quatres principaux canaux de la loi de commande,
c’est-a-dire sur P, N,, ¢ et R. Ces filtres sont principalement composés de filtres coupe-
bande (pour limiter les fréquences des modes souples problématiques), mais aussi de filtres
passe-bas de second ordre et de filtres anti-bruit (filtre passe-bas et passe-bande).
On rappelle que la définition des filtres énoncés ci-dessus sont :

— le filtre coupe-bande (Notch Filter) :

s* + wd
$2 4 2w.s + wd

Fnotch = (26)

ol wy est la fréquence centrale de réjection et w,. est la largeur de bande de réjection.

— le filtre passe-bas (Low-Pass Filter) :

K
ow — 2.7
: 52 + 2w.s + w3 (27)
— le filtre anti-bruit (Noise Filter) :
1
Froise = st (28)

wysZ + wps + 1
Les signaux P, Ny, ¢ et R ont chacun leur canal de filtres (filtres passe-bas et coupe-bande)
et le filtre anti-bruit est appliqué sur tous. La figure 2.25 présente les filtres ASE appliqués
avant le filtre anti-bruit. On voit que les bandes de coupures ciblent des séries de fréquences
spécifiques. L’allure ressemble finalement & un inverse des allures des modeles flexibles sur la
méme bande de 10F & 1000F. La combinaison des filtres aux perturbations flexibles devraient
supprimer les amplitudes des pics des diagrammes de Bode. On note donc 'importance de

la précision du placement de ces fréquences de coupure.
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La figure 2.26 ajoute le filtre anti-bruit et montre I'allure fréquentielle des filtres ASE appli-
qués a chacun des canaux de retours. On remarquera que seul le filtre anti-bruit est appliqué
au signal ¢. Le filtre anti-bruit est finalement un simple passe-bas qui permet de couper

toutes les perturbations a hautes fréquences.

2.6.3 Analyse de I'impact sur les modes flexibles

Le diagramme de Bode ci-apres (Fig. 2.27) illustre l'intérét des filtres ASE. Méme si les
pics d’amplitude flexibles ne sont pas totalement supprimés, les amplitudes sont largement
diminuées sur I’ensemble des fréquences des modes souples. Obtenir une fonction inverse pour
contrer ces perturbations, qui soit de plus de taille raisonnable n’est pas réalisable. Il convient
donc de trouver des filtres qui ciblent suffisamment bien les modes flexibles, dans le but de
réduire leur influence au mieux.
Le point de fonctionnement utilisé pour cette section est le suivant :

— Configuration : croisiere,

— Masse : 0.853MTOW,

— Position du CG : 1.16TFWDCG,

— Altitude : ALTMAX,

— Vitesse : 1.951VMIN.

Les filtres ASE ont effectivement une action positive sur la réponse du systeme pour gérer
les flexibilités. Il conviendrait de se demander si le réglage de ces filtres peut étre fait lors
du réglage de la loi de commande et non a posteriori. Cette éventualité sera abordée lors du

chapitre 7.
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2.7 Conclusion

Pour conclure rapidement, ’ensemble des notions nécessaires a la compréhension des cha-
pitres suivants ont été développés dans ce chapitre. L’environnement de travail, les variables
et modeles manipulés ont aussi été détaillés. De plus, toute la loi de commande, son archi-

tecture et ses éléments réglables ont été présentés.

Tous les aspects de ce chapitre permettent par la suite de pouvoir définir les requis et les
concepts qu’applique la synthese H,, structurée aux modeles tout en s’inscrivant parfaitement

dans 'environnement de BA.
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CHAPITRE 3 DEVELOPEMENT DES CONCEPTS ET DU DESIGN

Ce chapitre présente l’ensemble des concepts utilisés pour résoudre la problématique de [’étude.
La section 3.1 introduit le chapitre et divise son contenu. La section 3.2 sert a rappeler
l’essentiel de la théorie liée a la méthode de synthése H,. Les requis imposés par l'industrie
ainsi que les concepts utilisés par la synthese pour adresser les requis sont listés dans la section
3.3. En section 3.4, on ajoute quelques techniques pour optimiser le design. Finalement la

section 3.5 conclut le chapitre.

3.1 Introduction

3.1.1 Contexte et activités précédentes

Au cours du premier chapitre, 1'histoire de la synthese H,, a été résumée. On y apprend
que cette méthode de réglage de loi de commande robuste se montre tout a fait efficace et
performante. Cependant certaines entreprises excluent la synthese classique a cause des li-
mitations qu’elle présente, particulierement la lourdeur de la réduction et la restructuration
du contréleur. L’arrivée de la synthese H,, structurée résoud les problémes soulevés, car elle
permet notamment de fixer au préalable I'architecture de la loi de commande. De précédents
travaux (Lhachemi et al., 2014; Saussié et al., 2013) démontrent que la méthode est appli-

cable a I'industrie. On montre qu’elle I’est aussi dans le contexte de BA.

Finalement dans le chapitre 2, ’environnement a été présenté au complet : des conditions de
vol a I’architecture des boucles de commande de ’avion. Maintenant que le systéme est bien
connu, on peut définir les concepts qui serviront a 'asservir, afin d’adresser la totalité des

requis imposés.

3.1.2 Objectifs

Les objectifs de cette partie sont donc de lister I’ensemble des requis, et de présenter les
concepts théoriques. Leur application au systeme est donnée sous la forme de schémas aug-

mentés.

Le corps du chapitre est divisé de la maniére suivante :
— premierement, dans la section 3.2, un récapitulatif de la théorie de la synthese H.,

structurée, de ses outils et avantages,
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— deuxiemement, dans la section 3.3, le développement de la traduction des requis en
concepts,
— finalement, dans la section 3.4, quelques guides pour optimiser le réglage des canaux

de performances.

3.1.3 Meéthodologie suivie

La méthodologie suivie a été d’abord de rassembler la documentation de BA et de lister
I’ensemble des requis qui sont appliqués au systeme. Ensuite, les requis ont été regroupés
selon la nature des contraintes. Les groupes sont traités les uns apres les autres.

Pour la traduction des requis en concepts, la plupart des solutions sont trouvées dans la

documentation Matlab TuningGoal®.

3.2 La syntheése H,, structurée

Comme on I'a vu au chapitre 1 et dans la figure 1.3, la synthese H,, structurée possede les
avantages suivants :

— la structure du contréleur est imposée,

— plusieurs contraintes de différentes natures sont acceptées,

— plusieurs contraintes peuvent étre imposées,

— seules les canaux de performances spécifiés sont optimisés,

— plusieurs modeles peuvent étre considérés dans une seule synthese.
On développe ici I’ensemble des concepts utiles a la compréhension? de la théorie de la
méthode de synthese et qui n’ont pas été présentés dans la section 1.1. L’outil choisi pour

résoudre le probleme d’optimisation est aussi détaillé.

3.2.1 Synthese structurée

La synthese H,, structurée permet de fixer I'architecture du controleur en définissant des
gains réglables et en optimisant leur valeur. Si on reprend I'exemple de la figure 3.1, le
transfert de w vers z et sa norme ||.||oo dépend du choix de K (s). Or le controleur K(s) lui

méme est exprimé en fonction de gains réglables K, ainsi K (s, ), et donc :

||Tw~>Z(P7 K)HOO = ||TH)~>Z(P7 K(Salc))Hoo (3'1)

1. Documentation consultée le 23/11/2018 & I’adresse url suivante :https://www.mathworks.com/help/
slcontrol/tuning-goals.html.

2. On pourra se référer & annexe A et B pour des définitions mathématiques et de commande supplé-
mentaires.


https://www.mathworks.com/help/slcontrol/tuning-goals.html
https://www.mathworks.com/help/slcontrol/tuning-goals.html
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Pour mieux illustrer la théorie, prenons I'exemple classique du PID :

(3.2)

et donc :
||Tw—>Z(P7 K)HOO - ||Tw—>Z(P7 rkh/’ﬂi)?ﬂd)T)”OO (33)

En utilisant cette définition, il est alors possible de contraindre la structure du controleur a

un PID ou a tout autre structure désirée sans se limiter aux controleurs classiques.

3.2.2 Synthése multi-objectifs

Les performances a obtenir sont déclarées sous la forme de deux fonctions, une fonction de
contrainte et une fonction de cofit. La fonction de contrainte doit impérativement étre infé-
rieure a 1, ¢’est 'ensemble des performances que 1’on souhaite absolument. La fonction coftit
rassemble le reste des performances souhaitables; 'optimisation consiste alors & minimiser
sa valeur. La résolution d’un tel probleme utilise une approche de type descente de gradient

afin de trouver le minimum local d’une fonction.

L’augmentation de cette méthode a la syntheése mixte est aussi possible. Néanmoins les fonc-
tions cotits et contraintes associées ne sont alors plus forcément dérivables et continues a tout
ordre n (L"). Deés lors, le gradient peut ne pas exister en certains points, et les algorithmes
classiques ne peuvent déterminer de solutions. L’outil numérique actuel de la méthode de
synthese utilise la dérivée différentielle de Clarke (1987). Cette dérivée existe toujours car
elle ne présuppose pas l'existence d'une limite ; cependant elle peut avoir une valeur infinie.
Des algorithmes avancés d’optimisation sont finalement nécessaires. De plus, puisque le pro-
bléme posé est NP-complexe 3, non-convexe (Gahinet et Apkarian, 2011a) , la recherche du
minimum est limitée a la recherche d’un minimum local (sans certitude que ce minimum local

soit le minimum global).

3.2.3 Outils MATLAB® pour la synthese H., structurée

Un des premiers outils implémentés qui permet de régler des lois de commandes tout en res-
pectant les criteres sur la structure du contréleur, la multiplicité des canaux de performances

et leur priorité dans le réglage face aux autres transferts non contraints, est la librairie H-

3. NP signifie "Non-deterministic Polynomial". C’est une classe qui exprime la complexité du probleme.
Un probléme de résolution est dit NP-complexe si 'on peut vérifier « rapidement » (complexité d’ordre
polynomiale) que la solution proposée est bien solution.
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Infinity Fixed Order Optimization (HIFOO)*. Plusieurs applications de cet outil ont montré
son efficacité dans le contexte de synthese a multi-objectifs (Gumussoy et Overton, 2008;
Gumussoy et al., 2009). Plus récemment de nouveaux outils ont été développés dans les
dernieres versions de la toolbox (boite a outils) de Matlab (Gahinet et Apkarian, 2011b),
Control System Toolbox et aussi Robust Control Toolbox (Balas et al., 2014). Ces derniers
outils rassemblent un ensemble de fonctions plus complétes, numériquement plus efficaces et
rapides, et soumises a des mises a jour bi-annuelles pour faire améliorer 'outil. Pour ma-
nipuler des modeles flexibles (ordre élevé), on a choisi de travailler avec cette toolbox, sous
Matlab R2016b. Cette version de Matlab apporte des modifications importantes par rapport
aux versions précédentes dans la rapidité des calculs. Des problemes simples qui pouvaient
prendre plusieurs heures de compilation avec Matlab 2014 ne nécessitent que quelques mi-

nutes avec la version de 2016.

Afin de résoudre le probleme d’optimisation, on utilisera la fonction systune de la Control
System Toolbox. La fonction cherche a trouver le vecteur x* qui satisfait localement la pro-
priété suivante :

z* € arg min f(x 3.4
gg(x)élf( ) (3.4)

ol x est composé de 'ensemble des parametres réglables de la loi de commande, la fonction f
est la fonction cotit (définie dans la section 3.2.2) qui rassemble les criteres de performances
a optimiser, la fonction ¢ est la fonction de contrainte (définie dans la section 3.2.2) qui
rassemble les critéres de performances qui doivent strictement étre assurés, et arg min re-
présente 'ensemble des valeurs x,,;, qui respectent la condition g(x,m) < 1 et f(Zmin) est
minimum.

Dans I'environnement de Matlab, f et g sont appelées SoftGoal et HardGoal. Ces dénomina-
tions traduisent plus facilement la souplesse affectée a la contrainte. On rappelle que cette
technique accepte les criteres mixtes. Dans ce cas, on peut considérer que Ny soft goals et Np,

hard goals sont appliqués a la loi de commande. Alors :

=, gl[lag‘]fi
et de méme, v, = max g,
s jE[l,Nh}g]

¢ et 7y, sont finalement les indicateurs de succeés de la synthese. Si v < 1 alors I'ensemble

des contraintes (soft ou hard) sont assurées. La synthese cherche d’abord a assurer que les

4. Documentation consultée le 23/11/2018 & Dadresse url suivante : https://cs.nyu.edu/overton/
software/hifoo/.


https://cs.nyu.edu/overton/software/hifoo/
https://cs.nyu.edu/overton/software/hifoo/
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hard goals soient satisfaits, i.e. 7, < 1; on cherche ensuite a minimiser v; et donc il est plus

habituel (voire nécéssaire) d’avoir 7, < 1. On cherchera ensuite a réduire au maximum ~;.

“Control System Tuning in Simulink Made Easy” (Gahinet et Turevskiy, consulté le 23.11.18)
donne un exemple d’utilisation de la Robust Control Toolbox, de ses fonctions et objets. La

fonction systune s’utilise ainsi :

[SYS, fSoft ,gHard ,info]=systune (SYS_0,softGoals ,hardGoals , opt)

La variable SYS 0 porte le modele augmenté de la boucle interne (connexion de modeles,
parametres réglages, fonctions de transfert, blocs logiques, augmenté de branches de perfor-
mances, etc.) initialisé & une condition particuliere. L’initialisation est importante car comme
les fonctions a résoudre sont non-convexes, la résolution est locale uniquement. Une mauvaise
condition initiale fait converger la synthese vers une mauvaise solution. Si aucune condition
initiale n’est connue, on peut demander une initialisation aléatoire dans les options de la
fonction.

Les fonctions cofits softGoals et hardGoals sont instanciées par la librairie de TuningGoal
qui comporte plusieurs natures de contraintes possibles. On y trouve des contraintes sur les
gains H.,, les gains Hs, le placement des poles, les marges de stabilités, la réjection de signal,

le suivi de référence et d’autres encore.

3.2.4 Syntheése robuste et séquencée

Un des grands intéréts de la méthode est sa possibilité d’effectuer des syntheses multi-modeles.
Au cours d’une seule synthese, I'outil est capable de traiter plusieurs instances du modele
augmenté. Cela devient pertinent dans le cas de systéme incertains, si 'on ne connait pas
exactement la valeur de certains parametres, ou si la valeur de ces parametres est amenée a
évoluer selon le point d’équilibre choisi. Dans les applications du vol d’un avion, les conditions
et parametres qui évoluent sont nombreux sur 1’enveloppe de vol (Chapitre 2). En une syn-
these, on est alors capable d’optimiser le contréleur pour des modeles répartis sur la totalité
du domaine.

Pour les syntheses multi-modeles, la méthode permet aussi d’appliquer des contraintes a une
sous-sélection des modeles, étant donné que les criteres de performances peuvent étre diffé-
rents selon les cas centraux et les cas les plus extrémes de ’enveloppe de vol. Dans ce cas, le

probléeme que Matlab résout pour un modeéle augmenté de dimension N,,-modeéles est :

¥ € ar min max f;(x 3.5
gieﬁleﬁ gila)<1 je[LNm]fj( ) (35)
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Il existe deux possibilités (qui peuvent aussi étre combinées) pour ’évolution des gains sur
le domaine des points d’équilibre. La premiere possibilité est de définir les gains réglables
comme une valeur unique a régler, pour tous les points d’équilibre. Dans ce cas, on cherchera
un controleur commun a tous ces points, et pour lesquels les criteres de performances sont
respectés. On cherchera alors a développer la robustesse de la loi de commande (Puyou et
Eezerzere, 2012).

La seconde possibilité est de définir les gains réglables comme une fonction de parametres
variant dans le domaine (Lhachemi et al., 2015). Cette définition est appelée “séquencée”
(scheduled). Alors qu’usuellement le séquencement des gains était obtenu par un outil com-
plémentaire qui utilisait les gains de N,, syntheses sur un modele unique, les coefficients
du séquencement sont maintenant déterminés directement par la synthese. On parle de syn-
these “auto-séquencée” (Vito et al., 2010; Saussié et al., 2013). La fonction de séquencement
(souvent polynomiale) est définie au préalable lors de la définition des gains réglables ainsi
que le domaine des modeles utilisés. En supposant que le gain K réglable dépend du point
d’équilibre § € R" :

k=1
ou Ky, K, ... sont les coefficients de la fonction de séquencement déterminés lors de la syn-

these, n, est 'ordre de séquencement, et o (#) est une fonction définie au préalable qui utilise
les valeurs des parametres caractéristiques du point d’équilibre (notamment de sa position
dans le domaine). En supposant que le point d’équilibre 6 est caractérisé par deux parametres
6 et B, des exemples de o,(6) pourraient étre : ;(0) = 0y, 0;(8) = cos(fy), 0;(0) = 6165,
ou encore 0;() = €. L’ensemble des coefficients Ky, K, ... sont inclus dans I’ensemble
des parametres réglables. Le probleme revient donc au méme que celui de 'équation 3.5.
L’ajout de parametres réglables augmente la taille du probleme a résoudre, la résolution est

seulement plus lente.

En combinant les deux approches, on peut alors définir une commande robuste selon le
parametre 0, et séquencée avec 0, et 63. Les possibilités de construction du modele augmenté

sont alors infinies.

3.3 Des requis vers les concepts

Dans cette section, on exprime ’ensemble des requis imposés par 'industrie ainsi que leur

réalisation. Les requis listés ci-dessous sont regroupés par sujet et numérotés, afin d’y faire
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référence.

3.3.1 Structure de la loi de commande et séquencement des gains

Les premiers requis imposés concernent la loi de commande, sa structure et les gains réglables.

Requis n°1 (Reql) : Le modele en BO réglé par la synthese doit représenter I’architecture

de la loi de commande de 'avion présentée dans la documentation de BA 5.

Concept n°l (Col) : Le concept associé a ce requis est le schéma de la boucle interne

de la loi de commande qui sera utilisée.

PhiCmd

PCmd —| Feedforward + Ail_emd | ——— Modle linéaire [ % P
BetaCmd — + Rud_cmd BO Phi
PhiHoldIn — > Beta

P, Ny, Phi, R
T — ISM_P ASE
|:| Block non réglable — ] Rl — I§M—p“i % Filter
— ISMR

Modéle, fonction de transfert

|:| Block réglable —

Matrices, gains

Figure 3.1 Schéma de la boucle interne de la loi de commande (Col)

Le retour est implémenté comme une matrice réglable, et les gains de feedforward sont im-
plémentés comme des gains. Méme lorsque 'on procede a la schématisation simplifiée sans
certains gains dynamiques, on gardera la matrice feedforward 2 x 2 déclarée a ’aide de quatre
gains indépendants (notamment a cause des pré-filtres qui peuvent étre associés a certains
gains).

Selon I'application, on utilisera les signaux a la sortie des filtres ASE du modele linéaire BO,

ou on modélisera les filtres par des fonctions de transferts équivalentes et a gains réglables.

Requis n°2 (Req2) : Les gains de feedback et de feedforward doivent étre séquencés en

vitesse et altitude (i.e., selon la condition de vol) pour une configuration donnée, mais ro-
bustes en chargement. L’évolution des gains doit étre douce et non erratique.

Les gains des filtres ASE et le gain K, pourront étre réglés afin d’augmenter le nombre de
dégrés de liberté de la synthese, mais ils restont robustes pour toutes les conditions de vol et

de charge, pour une configuration de flap donnée.

5. Cette architecture est présentée dans les figures 2.5 et 2.6.
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Concept n°2 (Co2) : Un séquencement polynomial apporte des courbes suffisament douces.
Apres une étude des gains déja en place, on remarque qu’ils sont plus sensibles a un change-
ment de vitesse (CAS) qu’a l'altitude (ALT). On choisira les polynémes suivants :
—ordre 2 : K; ; = o, j+on,jx CAS + g, x ALT 4+ o, * CAS? + ag; ;% CAS « ALT
— ordre 3: K j = agj+ayij* CAS+ag; j* ALT + oz, ;% CAS* +ay; j* CAS* ALT +
Q5 % CAS® + Qg * CAS? x ALT
—ordred : K;; =g j+ o, ;% CAS+ag; jx ALT + o ; j * CAS? + ay;jx CAS« ALT +
s % CAS® + agj % CAS® % ALT + a5 % CAS* + ag;jx CAS® x ALT
On remarque que les valeurs des gains ne dépendent pas de la masse de 'avion ou de la
position du CG ; la solution de 'optimisation doit y étre robuste. Les fonctions polynomiales
ci-dessus seront utilisées autant pour les gains de feedforward que pour les gains de feedback.
Les gains des filtres ASE seront réglés de maniere unique sur toute I’enveloppe de vol consi-
dérée. Le gain K, ne sera libéré dans aucune des applications (comme il est fixe dans les

tableaux de gains de BA), on gardera la valeur proposée par 'entreprise.

Requis n°3 (Req3) : Les gains de feedback doivent rester des valeurs acceptables afin de

limiter la commande de I'aileron et du rudder par le pilote, et de ne pas saturer les action-
neurs. Des matrices K,,;, et K,,.. dont les coefficients limitent les amplitudes de chacun des

gains sont données par BA.

Concept n°3 (Co3) : Lorsqu'une synthese est séquencée, ce ne sont plus les gains de
la matrice qui sont des parametres réglables mais les coefficients des fonctions de séquence-
ment. Limiter 'amplitude de ces gains ne peut pas agir de maniere efficace (non-conservative)
sur I'amplitude des gains finalement obtenus. On ne peut définir de limite ainsi lors de la
déclaration de la matrice réglable.

La limitation des amplitudes des gains de la matrice de feedback est alors assurée par 8
canaux de performances chacun appliqué sur un coefficient de la matrice. La contrainte
Kijmin < Kij < Kijmae est alors traduite par une norme H,, en utilisant 'inégalité sui-
vante :

K — Kij,maz;Kij,mm

Kij,ma;c +Kij,min
2

D’apres I'équation précédente, on peut représenter dans la figure 3.2, la structure qui sera
utilisée pour contraindre les amplitudes. Les 8 fonctions de pondération sont de simples fonc-

tions identité et les 8 canaux de performances proviennent bien des 8 transferts entrée/sortie
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possibles par la matrice de dimension 2 x 4 dont les coefficients sont définis dans I’équation
3.7.

1 ::‘&
22 limK

13 Out3 n2
23

1 ::lﬂ
24

Figure 3.2 Concept de la limite sur 'amplitude des gains de retour (Co3)

Afin de réduire I'encombrement des schémas des modeles augmentés utilisés, on ne représen-

tera pas ces canaux de performances, pour les applications a suivre.

3.3.2 Suivi de référence et découplage de signaux

Requis n°4 (Req4) : Les réponses en BF de certains transferts doivent satisfaire les critéres

de performance suivants :

— Reqda : La réponse de P a une commande en échelon de P,,, doit étre similaire a
un transfert du premier ordre. Le dépassement doit étre inférieur & Dy, p. L’erreur en
Régime Permanent (RP) acceptée est ey p.

— Req4b : La réponse de ¢ a une commande en échelon de ¢, doit étre similaire a un
transfert du premier ordre. Le dépassement doit étre inférieur a Dy, 4. L'erreur en RP
acceptée est ey 4.

— Reqdc : La réponse de 8 a une commande en échelon de f,,q doit étre similaire & un
transfert du second ordre. Le dépassement doit étre inférieur a Dy, g. L'erreur en RP

acceptée est €y g.

Concept n°4 (Co4) :
Rappel : Un dépassement (en %) correspond a la valeur mazimum Ymq, d’une sortie y d’un
systéme stable en réponse a un échelon, relativement a sa valeur en RP yo. Il se calcule :
Dey, ,, = 100 x W“;ij‘”
Rappel : Une erreur en RP (en %) correspond a lerreur relative en RP d’une sortie y d’un

Yoo—A

systeme stable en réponse d un échelon d’amplitude A. Il se calcule : €y, = 100 X ¥

Afin de forcer les performances temporelles d’'une réponse en BF, on utilisera un signal de

référence et I'on forcera le systeme a suivre au mieux cette référence temporelle. L’approche
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usuelle consiste a minimiser la norme H., entre la dite-réponse en BF et la réponse de la
référence a la méme entrée. La référence est construite a partir des objectifs de performances :

dépassement, temps de réponse, placement de podles.

On ajoute alors un canal qui produit la réponse de référence y ey = Tcsr et la différence
Yerr = Yref — Y st prise en compte par la synthese, pour minimiser la norme H, du transfert
de r vers y..-. On peut ajouter une fonction de pondération W dans le but d’optimiser le
suivi de référence sur les plages de fréquences souhaitées (plus souvent des filtres passe-bas).
Ce nouveau transfert li¢ uniquement a un objectif de performance, est implémenté dans le

modele augmenté utilisé par la synthese et non dans le systeme réel.

Prenons en guise d’exemple le systeme donné a la figure 3.3. Dans cette configuration 7}..f
est la fonction de transfert de référence (en vert) qui indique I'objectif & suivre, W est une

fonction de pondérations (en bleu). La fonction de cotit & minimiser est alors :

F(K) = |[W(Tper — (1 + PK) " PK)]|s (3.8)

La configuration présentée ici est simple et pourrait étre augmentée a une deuxieme fonction

de pondération comme préfiltre au transfert d’intérét.

Un canal de performance tel que dans la figure 3.3 est ajouté pour chacun des suivis, il
existera donc jusqu’a trois fonctions de référence et signaux d’erreur dans le modele aug-

menté.

N
‘ .?ﬂg. K RGN P Ly

Figure 3.3 Concept du suivi de référence (Co4)

Requis n°5 (Req5) : Les réponses en BF suivantes doivent étre minimalement affectées

lors d’excitations d’autres entrées. Les transferts croisés suivants doivent étre découplés :
— Reqgba : Pour la réponse de ¢ a une commande en échelon fS.,q4, le dépassement doit
étre inférieur & Dy, 5_,4. L'erreur en RP acceptée est ey g_.4.
— Reqgbb : Pour la réponse de 8 a une commande en échelon de P,,4, le dépassement

doit étre inférieur a Do, p_,5. L'erreur en RP acceptée est ey p_, 3.
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— Regbc : Pour la réponse de [ a une commande en échelon de ¢4, le dépassement

doit étre inférieur a Dy, 4. L'erreur en RP acceptée est €y 4, 5.

Concept n°5 (Cob) :

Rappel : Des sorties sont découplées lorsque l’on peut commander chacune des sorties in-
dépendamment ['une de lautre. Un découplage parfait d’une entrée u vers une sortie y est
atteint lorsque cette entrée n’a aucun impact sur la sortie. Pour un systeme LTI pour lequel la
fonction de transfert de u vers y est notée P(s), un découplage parfait est atteint si P(s) = 0.
Comme un tel découplage est quasiment impossible a atteindre pour des systémes réels, on

évalue la performance en découplage selon des criteres de dépassement et d’erreur en RP.

Dans le cas d'un découplage de signaux, ’approche utilisée est de venir minimiser la norme
H, de la réponse du signal a découpler pour une excitation du signal d’entrée. A part une
fonction de pondération pour afiner I'optimisation, il n’y a pas de fonctions supplémentaires
ou de connexions a faire (Fig. 3.4). Ce canal de performance est simplement constitué de
la sortie du signal et d’une ou deux éventuelles fonctions de pondération, qui comme pré-
cédemment ne sont pas réellement implémentées dans le systeme réel mais dans le modele
augmenté donné a la fonction de synthese. Le schéma augmenté pourra contenir jusqu’a trois

canaux de découplage.

4
r—»{ }—»e*» K > u —» P HYT A >

Figure 3.4 Concept du découplage de signaux (Cob)

On peut remarquer que ce concept revient finalement au concept précédent Cod (suivi de
référence) dans 1’éventualité ou la fonction de référence est la fonction nulle. En effet, le canal
contenant le sommateur est alors simplifié par un gain -1, qui peut finalement étre enlevé par

le passage a la norme H,, (par définition d’une norme : | — z| = |z|).
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3.3.3 Marges de stabilité

Requis n°6 (Req6) : Les BO suivantes doivent assurer les marges de stabilités Mg dB en

gain et M, degrés en phase :
— En ouvrant la boucle au niveau de Ail.,,q4, le transfert BO doit respecter les marges
de stabilité (Mg dB, M, deg).
— En ouvrant la boucle au niveau de Rud,,q4, le transfert BO doit respecter les marges
de stabilité (Mg dB, M, deg).

Concept n°6 (Co6) :

Rappel : La marge de gain d’un systéeme Single Input Single Output (SISO) LTI dont la fonc-
tion de transfert est P(s), indique la stabilité relative de la BF P(s)/(1+ P(s)) (fermeture
par retour négatif). Elle représente 'augmentation ou la diminution de gain nécessaire pour
déstabiliser le systéme (amener le gain de la boucle égal a 1) a la fréquence particuliére w_igg
pour laquelle l’angle de phase est de —180° (modulo 360).

Elle se calcule : arg(P(jw-1s0)) = —180° — Mg = 1/|P(jw_1s0)|-

Rappel : La marge de phase d'un systéeme SISO LTI dont la fonction de transfert est P(s),
indique la stabilité relative de la BF P(s)/(1 + P(s)) (fermeture par retour négatif). Elle
représente la différence entre la phase -180° et la phase de la réponse lorsque le gain est
unitaire. Cette fréquence caractéristique, lorsque |P(jw_1)| = 1 est appelée la fréquence de
gain de coupure (gain crossover frequency).

La marge de phase est calculée ainsi : |P(jw_1)| =1 — M, = arg(P(jw_1)) + 180°.

Pour ajouter les criteres de marge de gain Mg et marge de phase M, a la synthese, le concept
est de traduire les deux contraintes en région d’exclusion dans le diagramme de Nichols afin
de les intégrer dans un critére de marges de disque (disk margin®) (Bates et Postlethwaite,
2002). Notons que l'utilisation de marges de disque est ingénieuse car elle permet de consi-
dérer les variations de gains et de phase simultanément et leur impact sur la stabilité de la
BF'. Pour cette raison, notons aussi que ce critere est par conséquent plus conservatif que la

mesure méme des marges de gain et de phase.

Dans le diagramme de Nichols, la région d’exclusion (MqgdB, M,deg) est une ellipse de

longueur M, et de largeur Mg. L’équation de cette ellipse est :

6. Une schématisation du concept de marge de disque est donnée dans la documentation en ligne de Matlab
de la fonction dmplot. La documentation est accessible a I’adresse url suivante : https://www.mathworks.
com/help/robust/ref/dmplot.html (documentation consultée le 23/11/2018).


https://www.mathworks.com/help/robust/ref/dmplot.html
https://www.mathworks.com/help/robust/ref/dmplot.html
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Yy? (X +180)2
+ <1 3.9
MG2 M¢2 — ( )
ou Y le gain et X la phase de la BO. Si on traduit cette équation dans le diagramme de
Nyquist, la région d’exclusion équivalente a la forme d’un cercle de centre a et de rayon r,

tels que :
. (10Me/20)2 — 1 = 10Me/ _y, (3.10)
2(10Me/20 — cos(My55))

Finalement, la perturbation peut étre représentée comme un ensemble de perturbations ou
A est dans la boule complexe unitaire, ¢’est-a-dire ||Al|o < 1 afin de pouvoir appliquer le
théoreme du petit gain (Bates et Postlethwaite, 2002).

Py = Pla+T1A) (3.11)
Par identification :
Py = PWe(1+ WyA), W =aet W, = 2 (3.12)
A L we
e(s) e We > eauls)

Figure 3.5 Concept des marges de gains et de phase (Co6)

De cette maniéere, et en utilisant le canal de performance de la figure 3.5, on peut prendre en
compte les marges de stabilités en tant que contraintes de la synthese. Dans I’exemple de la

figure 3.6, la contrainte sera respectée si :

<1 (3.13)

%5
Z(s)

oo
Cette contrainte est notamment prise en charge par la fonction TuningGoal. Margins™ de la
toolbox Control System de Matlab, qui permet de spécifier des marges de phase et de gain a

imposer sur une BO. On indique 'ouverture de la boucle a ’aide d’un point d’analyse inséré

7. Documentation consultée le : 23/11/2018 a I’adresse url suivante : https://www.mathworks.com/help/
control/ref/tuninggoal .margins-class.html.


https://www.mathworks.com/help/control/ref/tuninggoal.margins-class.html
https://www.mathworks.com/help/control/ref/tuninggoal.margins-class.html
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lors de la création du modele augmenté.

W(s) 2(s)
A M W
.
+ y
)?a e g We fof k|5 W

Figure 3.6 Exemple du canal de performance utilisé pour les marges de gain et de phase
(Cob)

Requis n°7 (Req7) : Les BO suivantes doivent assurer des marges de stabilité suffisantes

pour toutes fréquences supérieures ou égales a celle du premier mode flexible. Les marges
appliquées sont M, dB (Mye, € R) pour un modele flexible et M, ;g4i4.(s) dB (un gabarit
fréquentiel) pour un modele rigide :
— En ouvrant la boucle au niveau de Ail,,,q, le transfert BO doit respecter les marges
de stabilité (Myie, dB, M, igiae(s) dB).
— En ouvrant la boucle au niveau de Rud,,.q, le transfert BO doit respecter les marges
de stabilité (M e, dB, M,igiae(s) dB).

Concept n°7 (Co7) : Le concept de cette marge est plus simple & exprimer car la limite
imposée concerne ici une limite d’amplitude sur une réponse fréquentielle. On choisira :

]_ M,fleac
20

Whieay = ——77— = 1
10

i (3.14)
30
ce qui revient a décaler de M., dB vers le haut la réponse fréquentielle de la BO. Ainsi assurer
que [|Wiiewniy Tait—ait] oo < 1, revient a assurer que la valeur du pic de Wiep ar, Tair— air(5)
est plus petite en norme que 1, donc que 0dB (log(1) = 0). Si la valeur du pic du transfert
précédent est plus petit que 0, alors 'amplitude du transfert en dB sera plus petit que 0,
pour toutes les fréquences, et ainsi 'amplitude du transfert Ta; . 4:(s) sera plus petit que
Mi,dB pour toutes les fréquences. De cette maniere, on parvient alors a contraindre la

marge de stabilité désirée a ’aide d’une expression utilisant la norme H.

La marge précédente est donnée afin que la stabilité ne soit pas impactée lorsque les modes
flexibles sont considérés. On ne peut donc pas appliquer la méme marge M 4., dB sur les mo-
deles rigides, car une fois les flexibilités ajoutées par dessus la dynamique rigide, la réponse
fréquentielle est poussée vers le haut et les marges risquent fortement de ne plus étre respec-

tées. Dans le cas des modeéles rigides, on ne dispose pas de requis fixé par BA. On décide alors
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de tracer toutes les réponses fréquentielles des BO de Ail,.,,,q puis de Rud,,,4 et de dessiner un
gabarit fréquentiel (une fonction de transfert) M, ;giq.(S) qui approxime le comportement fré-
quentiel maximal de tous les autres transferts. Si on impose les modeles rigides a rester sous

cette fonction, I'ajout des flexibilités ne devrait donc pas risquer de compromettre la stabilité.

Reprenons le raisonnement précédent avec le transfert Ta;_. 4, que 'on appelera simple-

ment T pour cette démonstration. Finalement, on cherche a assurer que :

Ve, [T(s)] < [Mrigiae(s)|
[ Myigiae(s)|~HT'(s)] < 1
[ Mrigiae(s) | T(s)] < 1
| Mrigige(s) ™" T'(s)] < 1

||Mm-gl-de(3)* T(s)||eo < 1, par définition de ||.||s0

On peut alors considérer W (s) = M,igiqe(s) " Avec cette définition de la fonction de pondé-

ration, on pourra assurer les marges d’amplitude désirées.

3.3.4 Positionnement des poles

Requis n°8 (Req8) : Les poles en BF des modes caractéristiques de la commande latérale-

directionelle doivent étre placés dans leur zone de confinement :
— Reqg8a : le mode roulis pur doit étre un pdle réel négatif dont la constante de temps
est comprise entre Troimin €t 1T Roli,maez S€CONdeS.
— Req8b : le mode spirale doit étre un pole réel négatif dont la constante de temps est
inférieure a Tspmq, secondes.
— Req8c : le mode roulis hollandais doit étre une paire de poles complexes conjugués
dont la pulsation naturelle doit étre supérieure a wpp min €t le coefficient d’amortisse-

ment supérieur a &g min-

Concept n°8 (Co8) :

Le placement des poles pourra étre assuré par deux techniques. En effet, un bon suivi de
référence permettra d’avoir des dynamiques proches de la référence, donc des poles centrés
dans les zones désirées. On rappelle qu'un transfert du premier ordre donne un pole réel

dominant, et un transfert du second ordre, deux poles complexes conjugués.
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Les requis Req4 en section 3.3.2 sont liés au placement des poles du Req8 de la maniere
suivante :
— Les requis Req4a et Req8a sont liés. Le pdle du roulis pur domine la dynamique du
transfert de P,,q vers P.
— Les requis Req4b et Req8b sont liés. Le pole du spiral domine la dynamique du trans-
fert de @ema vers ¢.
— Les requis Req4c et Req8c sont liés. Les pdles complexes du roulis hollandais dominent

la dynamique du transfert de S.,,q vers [.

La seconde technique consiste a utiliser la fonction TuningGoal. Poles® de Matlab. Elle per-
met d’ajouter des requis sur la position des poles dans le plan complexe, notamment un
amortissement minimal ou un écart minimal entre ’axe des imaginaires et le premier pole
(partie réelle maximale).

Les problemes rencontrés par cette technique proviennent du fait que les modeles manipulés
possédent parfois des pdles difficilement observables et contrdlables. Ces derniers, tres mal
amortis, proches de I'axe des imaginaires ne peuvent parfois pas étre déplacés par la synthese.
Cette contrainte trop forte ne peut étre réalisée et pénalise les autres requis.

Une solution est de procéder a une réduction des modeles pour s’en séparer et pouvoir agir

directement sur les poles dominants du systeme.

Requis n°9 (Req9) : Afin d’assurer la stabilité, les poles en BF doivent étre :

— a partie réelle strictement négative,
— & partie réelle positive inférieure & X4, et une partie imaginaire (en valeur absolue)

inférieure & Y;,qz-

Concept n°9 (Co9) : Un des requis initiaux de la synthese Hy, est de trouver un contrd-
leur qui stabilise internement le systeme en BF. La fonction systune cherche par défaut a
stabiliser la BF. Si certains poles ne peuvent étre stabilisés tout en respectant les hard goals,
la synthese indique Failed to stabilize avec la valeur du pole réel le plus instable.

Cependant, certains systémes réels ne peuvent étre stabilisés pour tous les cas. En 'occu-
rence, un avion est un systéme qui évolue dans un domaine tres large d’altitude, de vitesse,
etc. et il est impossible d’avoir des poles a partie réelle négative pour chacune des conditions.
Si la synthese veut prendre en compte 'ensemble des conditions de vol, elle devra accepter

la présence de poles instables. Bien entendu, ces poles devront étre faiblement instables pour

8. Documentation consultée le : 23/11/2018 & ’adresse url suivante : https://www.mathworks.com/help/
control/ref/tuninggoal.poles-class.html.


https://www.mathworks.com/help/control/ref/tuninggoal.poles-class.html
https://www.mathworks.com/help/control/ref/tuninggoal.poles-class.html
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ne pas perturber les performances obtenues, et ne pas étre perceptibles par le pilote.

Il n’existe aucune option possible directement dans les options de systune pour accepter
ces poles. L’option minDecayRate de TuningGoal.Poles ne prend que des valeurs positives.
L’écart accepté entre ’axe des imaginaires et le premier pdle ne peut étre que pour imposer

une marge de stabilité et non autoriser une déstabilisation.

La solution trouvée est d’utiliser I'option Stabilize proposée lors de la déclaration des ca-
naux de performances utilisant la fonction TuningGoal. WeightedGain®. Cette option permet
d’enlever le requis de stabilité sur le transfert de la BF de ’entrée spécifiée a la sortie spécifiée
dans la déclaration du canal de performance. Si la stabilité n’est pas un requis essentiel ou

ne peut étre atteinte, il faut alors définir 'option Stabilize a faux, i.e. a 0.

3.3.5 Efforts des actionneurs

Requis n°10 (Req10) : L’effort demandé aux actionneurs doit rester dans des amplitudes

raisonnables et réalisables par les surfaces de commandes.
On définit :
— Ail4., Pangle maximal possible pour 'aileron ;

— Rud, 4, 'angle maximal possible pour le rudder.

Concept n°10 (Co10) : Ces limitations comme pour le concept Co7 de la section 3.3.3
(pour la marge d’amplitude des modéles flexibles) sont prises en compte par des fonctions de

pondérations.

En pratique, on se rend compte que le seul transfert qui provoque des efforts trop importants,

est le transfert de ¢¢nq vers Ail.,q. On agira seulement sur ce transfert pour ne pas surchar-

1 - est utilisé. La constante v est choisie pour
. . 10 20 V4 .
diminuer suffisament 'effort de commande sans dégrader les performances atteintes.

ger le modele augmenté. La fonction W =

3.4 Optimisations de design

Dans cette section, on présentera quelques guides pour améliorer le design, affiner les réglages

et synthétiser une meilleure solution.

9. Documentation consultée le 23/11/2018 a I’adresse url suivante : https://www.mathworks.com/help/
control/ref/tuninggoal .weightedgain-class.html.


https://www.mathworks.com/help/control/ref/tuninggoal.weightedgain-class.html
https://www.mathworks.com/help/control/ref/tuninggoal.weightedgain-class.html
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3.4.1 Préciser la condition initiale

Comme mentionné précédemment, le probleme a résoudre est non convexe et donc la solution
optimale vers laquelle converge la synthese est en général un minimum local. La condition

initiale choisie a donc une grande influence sur la solution synthétisée.

Afin d’obtenir une meilleure condition initiale, on pourra partir d’une solution que 1’on sait
performante (si on la connait). Dans notre situation, on connait la solution utilisée par BA,
et on sait qu’elle propose un compromis intéressant entre les criteres de performances et de

stabilité. C’est donc un bon point de départ pour I'optimisation.

Dans le cas du controle séquencé, on pourra utiliser deux points de départ intéressants :
I'interpolation polynomiale des gains de BA ou celle formée a partir des gains optimisés
point a point par la synthese H,,. Cette deuxiéme méthode est notamment utilisée dans le

chapitre 5, tandis qu’on préfere la premiere pour le chapitre 6.

3.4.2 Préciser le réglage des fonctions de pondérations

Afin d’obtenir une meilleure solution synthétisée, il faudra bien choisir tous les éléments de
réglage, comme les fonctions de référence, choix entre hard et soft goals, etc. Parmi eux,
régler les fonctions de pondérations correctement peut s’avérer plus complexe que choisir une
valeur de marge de gain ou définir un amortissement minimal, venant du fait que le domaine

fréquentiel est moins intuitif que le domaine temporel.

On rappelle que les fonctions de pondérations sont des gabarits fréquentiels. On choisira
de maniere générale des filtres passe-bas. On conseille de diminuer I'allure fréquentielle pour
les plus basses fréquences (vers 0), pour renforcer les contraintes sur I'erreur en RP. Pour un
meilleur suivi de consigne pendant le Régime Transitoire (RT), on conseillera au contraire de

renforcer les contraintes sur les fréquences moyennes (de 0.1 a 100 rad/s environ).

Pour contraindre une erreur en dessous de ey > 0 d’un systeme T'(s), il faut que :

€%
T70) -1 <
T(0) - 1] < <%
. €%
€. T70)—-1/<1
e TAIT(0) 1] <

On reconnait alors une forme qui peut étre contrainte par H,,. On choisira une fonction de

100
6%'

référence T, telle que T,.r(0) = 1 et une fonction de pondération W telle que W (0) =
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Dans ce cas, contraindre ||[W (T — T,.f)|loc < 1 implique %]T(O) — 1] = [W(0)(T(0) —

Trer(0)] < [IW(T — Tref)|loo < 1. Ceci assure une erreur en RP en dessous de eg si la

contrainte H., est satisfaite.

De la méme maniere, dans le cas d’'un découplage, si 'on désire limiter I'amplification du
1

signal d’entrée en dessous de A > 0, on prendra W(0) = 5.

3.5 Conclusion

La synthese H,, structurée apporte les améliorations nécessaires a ’application des problémes
industriels. Les outils sont maintenant suffisamment performants pour résoudre les problemes
d’optimisation dans un temps relativement court. La technique est aujourd’hui suffisament
évoluée pour pouvoir présenter un intérét pour 'entreprise. De plus, on a démontré que 1’en-
semble des requis imposés peuvent étre traduits sous forme de contraintes prises en charge
par la synthese et son outil. Moyennant quelques itérations de réglages, les solutions propo-
sées aux problemes réels de BA devraient étre performantes et valider les avantages de la

méthode de synthese.

Avant de s’attaquer a une synthese complete de la loi de commande sur I'ensemble des
conditions de vol, on implémente d’abord un outil supplémentaire pour appliquer la synthese

H_, structurée sur les modeles de BA.
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CHAPITRE 4 CONCEPTION D’UN OUTIL LOGICIEL

Ce chapitre présente ’outil logiciel implémenté afin de synthétiser des controleurs performants
par la synthése Ho, structurée. Aprés une introduction (Section 4.1) qui rappelle notamment
des points théoriques de la conception logicielle, la section 4.2 liste les requis et contraintes
imposées. Par la suite, les concepts sont développés dans la section 4.3, accompagnés par
quelques schémas de larchitecture, suivis dans la partie suivante (Section 4.4) de la procédure
de tests et vérifications appliquées a l'outil. Finalement, une conclusion en Section 4.5 prend

position sur la validité de 'outil implémenté et sur les possibilités d’amélioration de celui-ci.

4.1 Introduction

4.1.1 Contexte et présentation

Dans le contexte du projet de commande de ’avion par la synthese H,., structurée, un outil
intégré a I'environnement de BA a du étre implémenté afin de synthétiser une loi de com-

mande performante.

Si on considere les outils existants, ils s’inscrivent déja complétement dans I’environnement
de l'entreprise et remplissent la fonction principale qui est de synthétiser une loi de com-
mande pour un ensemble donné de points de fonctionnement. Seule la méthode appliquée
pour obtenir le réglage des controleurs semble différer. Cependant, il apparait rapidement
que toute la structure interne de l'outil doit en réalité étre modifiée notamment grace aux
nouvelles capacités de la méthode (réglage simultané sur toute l’enveloppe de vol, et non

point par point). Un tout nouvel outil est donc nécessaire.

Il réutilise autant que possible les outils déja existants tout en s’adaptant a la nouvelle
méthode. Des fonctionnalités supplémentaires sont ajoutées afin d’analyser grossiérement les
résultats obtenus. Le logiciel sera manipulé par des ingénieurs de I’équipe CLaws de BA afin

de régler rapidement et de maniere performante la loi de commande.

4.1.2 Quelques rappels de génie logiciel

Quelques rappels de génie logiciel concernant la programmation orientée objet et la lecture de
diagramme Unified Modeling Language (UML) sont donnés en annexe C. Pour une meilleure

compréhension des informations partagées dans ce chapitre, on pourra s’y référer.
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4.2 Requis

La méthodologie impose de commencer par lister ’ensemble des requis qui délimiteront les

fonctionnalités du logiciel et apporteront des contraintes cruciales. Voici quelques exemples

de requis :

Le logiciel doit pouvoir fonctionner sous l’environnement Windows.

Le logiciel doit étre implémenté sous Matlab, pour les versions Matlab R2016b et
postérieures.

Le logiciel doit utiliser les toolboxs commerciales ou celles accessibles a 1’équipe de
CLaws.

Le logiciel doit étre composé d’un ensemble de fonctions et de scripts. Il ne doit pas
nécessiter d’interface graphique.

Le logiciel doit s’intégrer parfaitement a son environnement. Ses entrées et sorties
devront étre les formats de fichiers similaires aux documents usuellement utilisés par
I’équipe et les outils de CLaws.

Le logiciel doit permettre a un utilisateur/développeur de facilement ajouter, enlever
ou modifier des variables, des fonctions d’analyses, des canaux de performances, etc.
Lors de la compilation, le logiciel doit indiquer les causes de l'erreur si 1’éxécution
s’'interrompt.

Si la compilation est réussie, le logiciel doit afficher le temps écoulé de la tache de
chargement des modeles jusqu’a la sauvegarde des résultats finaux.

Le logiciel doit étre capable de charger des modeles d’avion aux points de fonctionne-
ment listés par 1'utilisateur.

Le logiciel doit étre capable de linéariser des modeles d’avion en des modeles BO aux
points de fonctionnement listés par 1'utilisateur.

Le logiciel doit étre capable d’appliquer une série d’analyses prédéfinies par I'utilisateur
aux points de fonctionnement listés par celui-ci.

Le logiciel doit étre capable de permettre a I'utilisateur de choisir comment initialiser
la synthese H,, structurée.

Le logiciel doit étre capable de synthétiser une loi de commande (gains de feedback
et feedforward, et possiblement d’autres gains réglables) optimisée selon des branches
de performances définies par 1'utilisateur.

Le logiciel doit étre capable d’évaluer si la solution proposée remplit les premiers

criteres de succes.
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4.3 Concepts, architecture et codage

4.3.1 Principales fonctionnalités

Afin de déterminer les principales fonctionnalités et les secondaires, le diagramme des cas

(Fig. 4.1) est réalisé. Les principales fonctionnalités sont alors listées ci-aprés :

Vérifier les
performances obtenues

Chargement des
modeles linéaires

Evaluer le succes
de la synthese
N o
AN /’ S~ -
\ s :
[Utilisateur] . L engy Appliquer la )
N\ - procédure d’échec [Base de données]

AN Condi
\\ si échec de la synthése

Analyser les
modeéles linéaires

Figure 4.1 Diagramme de cas du logiciel

— Charger et linéariser les modeles d’avions (rigides et flexibles).
— Régler les gains des controleurs en utilisant la synthese H, structurée.
— Analyser la solution proposée.

— Sauver les résultats dans des fichiers au format approprié.

4.3.2 Définition des objets

Pour sélectionner les objets nécessaires a définir, on se réfere aux chapitres 2 et 3. En 1'oc-
curence, les éléments manipulés par le logiciel sont en partie grandement détaillés dans le

chapitre sur ’environnement de BA et sur les concepts.
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De toute évidence I'élément central est le modele. Un modele est un objet mere de trois
autres modeles, le modele d’avion, le modele BO et le modele BF, qui héritent des propriétés
et méthodes de la classe mere. Parmi les propriétés on peut retrouver les signaux d’entrées et

de sorties, le modele d’état (A, B, C, D), ou encore le point de vol utilisé pour la linéarisation.

Le point de vol est une autre classe pour laquelle une instance définit un état de ’avion et
du vol, un point d’équilibre dans ’enveloppe de vol. Il a comme propriétés, les configurations

de flaps, les configurations de charge, I'altitude et la vitesse (condition de vol).

Le gain réglable possede entre autres un tableau des valeurs prises par le gain sur 'enve-
loppe de vol considéré ainsi que le polynome schédulé qui le définit. La synthése et I’analyse
traduisent des actions majeures transparentes qui relient plusieurs classes entre elles. Les mé-
thodes associées, dont les entrées/sorties sont déclarées en propriétés des classes, permettent
d’appliquer différentes fonctions d’analyse et de synthese. Finalement, le back-up est une

sauvegarde indexée des conditions initiales, qui viennent initialiser la synthese.

Point de vol I
R utoy,
s

] Modéle

3
, e,
o / .
{202 e S oy
Anal 2 Thérite de]
nalyse

Modéle Avion Modéle BO Modeéle BF

5,
%,
2
4 [appliqué sur]
Back Up

A
o“?'v
&

Condition

Résultat [contient] Syntheése [initialisé avec]
- =l -
v 1 initiale

o [résulte en]
Sy,

— = Association
Gain réglable

———» Héritage

Figure 4.2 Diagramme général des classes du logiciel

4.3.3 Architecture générale

Une fois que le concept global du logiciel est trouvé, il est possible de dessiner un diagramme
d’activités qui présente larchitecture générale choisie (Fig. 4.3). L’architecture se construit

du général au particulier, une descente dans les niveaux de codes de I'outil.
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?

[ Définir les variables et paramétres ]

y
[ Définir les taches ]

A

[ Initialiser les éléments des classes ]

[Modéles et données préalablement

i sauvegardés] [sinon]
Charger les Charger les modeles selon les points
fichiers .mat de fonctionnement et variables
[Liste de modeles BO vide]
[sinon]
[Pas de tache d'analyse des
modeles BO]
[sinon]
[ERREUR] N
Analyser les modéles

[ Régler les gains des contrdleurs ]

[Pas de tiche d'analyse des
performances]

[sinon]

[ Analyser la performance des modéles ]

[Pas de tdche de sauvegarde
des résultats]

[sinon]

[ Sauvegarder les résultats ]

Figure 4.3 Diagramme général des activités du logiciel
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4.3.4 Interface utilisateur

Les entrées du logiciel sont :

— des schémas-blocks Simulink de la modélisation linéaire de I’avion, fonctionnant avec
Matlab R2009a .

— des fichiers de données Matlab .mat contenant les modeles linéaires de ’avion a de
nombreux points de fonctionnement de toute ’enveloppe de vol.

— un fichier script Matlab qui spécifie les conditions de vol a considérer ainsi que d’autres
parametres du vol et de I'avion.

— un fichier script Matlab qui spécifie 'ensemble des taches & exécuter (analyses et
sauvegardes particulierement).

— un fichier script Matlab qui spécifie les parametres de design a utiliser pour la synthese.

Les sorties du logiciel sont :

— les données résultant de la synthese dans des fichiers Matlab .mat, qui contiennent
les valeurs des gains des controleurs, les modeles en BF obtenus, les analyses et les
caractéristiques de la synthese.

— un fichier Excel .xIs qui expose tous les cas traités, les gains obtenus et les positions
des poles dominants du systeme en BF.

— un fichier texte .txt qui fournit la valeur des gains de la loi de commande calculés a

des points équidistants de I'enveloppe de vol pour le réglage des gains non linéaires.

Tout au long de 'exécution du logiciel, de nombreux messages sont affichés pour que 1'utili-
sateur puisse étre avertis du déroulement de la synthese, des activités actuellement terminées

et en cours.

4.3.5 Application de la synthese H,, structurée

La structure et le flux logique des activités congues pour réaliser la synthese H,, sont fournis
par la figure 4.4. Dans cette figure, le premier diagramme (a) présente 'architecture de 1'ac-
tivité de synthese. Une fois la synthese préparée (voir le second diagramme (b)), la synthese
est effectuée. La fonction de réglage des gains appelle principalement la fonction systune. A
chaque itération de systune, un back-up est sauvegardé et le précédent, s’il existe, est écrasé.

Cette procédure permet alors de repartir de la derniére optimisation si le logiciel arrréte de

1. Astuce : Les modeles Simlulink des versions R2009a ne peuvent étre ouverts sous Matlab R2016b. Par
conséquent, par le biais d’une fenétre Windows, le logiciel Matlab sous sa version R2009a est appelé a charger
les modeles BO a partir de ces fichiers Simulink.
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s’éxécuter (coupure de courant, beugue de Matlab, etc). Le nombre d’appel a systune est
compté afin de ne pas entrer dans une boucle infinie, si la synthese échoue. La derniere ac-
tivité consiste en une vérification rapide de la validité des criteres de réussite, notamment
les soft et hard goals obtenus et si 'amplitude des gains n’est pas en dehors des limitations

imposées.

Le second diagramme (b) développe la structure de la sous-activité "Préparer les entrées
pour la syntheése H.." du diagramme a). L’ensemble des étapes de b) est suivie afin d’obtenir
tous les éléments (modeles et variables) nécessaires a la synthese. Ces entrées obtenues sont
finalement sauvegardées pour permettre a 'utilisateur de connaitre le point de départ de la

synthese et de pouvoir la relancer si les résultats obtenus sont intéressants.

[Données Entrées de la syntheése existent] I
Réduire I'ordre des modeéles BO

I

Créer le modéle state-space généralisé

I

Charger les parametres de design du
fichier .mat’

!

Créer le modeéle augmenté

!

Définir les gains et matrices réglables

!

Créer le modele de la boucle interne
en connectant les blocs et signaux

v

Initialiser le modeéle augmenté

v

Sauvegarder les entrées de la

é synthése dans un fichier “.mat’

(a) Activités de Synthese

[sinon]

Charger les entrées Préparer les entrées pour la
par fichier .mat synthése He

[ Créer un back-up ] %

[
[
[
[
x Régler la loi de commande [
[
[
(

b4

v

selon les options choisies

[ Incrémenter I'index ]
'y

[index<20 et success=false]

[sinon]

[ Vérifier la solution synthétisée ]

- J - J «J «J - J «J

(b) Préparation a la Synthese

Figure 4.4 Diagrammes d’activités du logiciel
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4.3.6 Problémes rencontrés et leurs solutions

Durant la conception du logiciel, de nombreux problemes ont été soulevés. Les principaux

challenges liés a la méthode sont listés ci apres :

Modeles manquants dans I’enveloppe de vol

Contexte : Les modeles sont stockés dans une variable de type genss (generalised state-space),
de dimension 3. Les modeles sont alors rangés dans la cellule correspondant a la bonne confi-
guration de charge LD, altitude ALT et vitesse CAS. Lors de la déclaration des conditions
de vol a considérer, 1'utilisateur définit un ensemble de valeurs pour les trois conditions pré-
cédentes. Il définit donc nyp cas de configuration de charge (Load), napr altitudes et noag
vitesses d’équilibres. Dans le meilleur des cas, un modele linéaire existe pour chacune des
possibilités, il y a donc npp X narr X ncas modeles. Toutes les cellules du modele généralisé
sont donc remplies. Or, il est aussi possible que certains des modeles linéaires ne soient pas
valides, par conséquent pour des combinaisons particulieres des trois conditions (LD, ALT et

CAS), il est possible que la cellule du modeéle généralisé soit vide.

Probléeme : La fonction systune n’accepte pas que des cellules du modele d’état généra-

lisé soient vides.

Solution : Les cellules vides sont comblées par des modeles existants. Pour une cellule c,
telle que ¢ = (iLp, jarr, kcas), on définira le modele de défaut (ipp.o, jarTo, kcaso) tel que :

— JALT,0 = JALT,

— kcaso = kcas,

— irpo € Irp pour lesquels un modele linéaire existe.
Bien évidemment dans la mesure du possible, un modele de dynamique rigide uniquement
sera remplacé par un autre modele de méme nature. Dans le cas ou I'une ou l'autre des
catégories de modele est vide, le modele de remplacement est de nature différente mais le
changement est tout de méme suivi pour le design de la synthese, afin de ne pas chercher a

contraindre des dynamiques flexibles comme celles rigides.

Données volumineuses pour la sauvegarde

Contexte : Il a été exposé dans le chapitre précédent que dans le cas des modeles incluant la
dynamique flexible, ’ordre des modeles linéaires est alors tres grand. La nécessité d’en réduire

I'ordre pour procéder a la synthese des gains est alors inévitable. Cependant, pour vérifier
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les performances réellement atteintes par le systeme, il est jugé intéressant de conserver les
modeles complets et de les sauvegarder avant de les réduire. Ces modeles sont alors rassem-
blés dans des variables et stockés sur le disque de ’espace de travail. Pour les applications a
une enveloppe de vol trop large, le nombre de modeles regroupés dans ces variables peut étre

suffisamment important pour causer des difficultés lors de la sauvegarde des variables.

Probleme : Les variables sont trop volumineuses pour étre sauvegardées.

Solutions : La premiere solution est l'utilisation d’une option lors de la sauvegarde, avec
la commande : load(’fichier.mat’,’-v7.3’). L’option ’-v7.3’, permet de sauvegarder
des fichiers de taille supérieure a 2GB avec une compression des données. Cette solution, qui
débloque les limitations de Matlab ne suffit cependant pas a régler totalement le probléme car
pour les plus grosses syntheses, la sauvegarde est alors empéchée par les capacités physiques
de l'ordinateur.

La solution suivante face a l'insuffisance d’espace de calcul dans 'ordinateur pourrait étre ré-
solue en modifiant les réglages internes de celui-ci. Cependant, il est peu judicieux de pousser
les capacités de la machine pour permettre de tels calculs et stockage de données. On ne veut
pas que la puissance nécessaire a I’éxécution soit une limitation de l'outil. En effet, il doit
pouvoir étre éxécuté sur les ordinateurs des membres de ’équipe CLaws. Une telle demande
de puissance n’est pas réaliste. Il est donc préférable de trouver une solution tangeante a
celle-ci.

L’ultime solution est alors de diviser les variables, en d’autres de plus petite taille a stocker
sur le disque dur, libérant ainsi la mémoire vive de Matlab pour sauvegarder les données de
grande taille sur le réseau BA. Actuellement, la division adoptée par ’équipe des CLaws est
le stockage des modeéles selon la configuration de charge. Il est décidé de ne pas changer cette

répartition.

4.3.7 Codage

La tache d’écriture des fonctions pures n’apporte pas d’éléments jugés constructifs dans cette

é¢tude. Elle ne sera donc pas détaillée d’avantage.

Il est seulement précisé que l'implémentation a été réalisé en suivant les regles de codage
usuelles et en combinant la nomenclature recommandée par Matlab et celle officielle de BA.
Toutes les fonctions sont commentées, structurées et claires pour faciliter la navigation dans

le logiciel de toute personne extérieure.
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4.4 Tests et validation

Une série de tests sont réalisés afin de vérifier que ’ensemble des requis sont correctement
adressés. Des cas fructueux comme des cas d’échec de la synthése sont simulés pour vérifier
un maximum de scénarios d’éxécution. Il est nécessaire que tous les requis soient couverts
par au moins un test. Une matrice de tracabilité est utilisée pour s’en assurer. La matrice
est un tableau a double entrées, les tests d'une part et les requis de l'autre, qui permet
d’associer chaque requis aux tests qui le valident. Tous les tests une fois effectués sont va-

lides ce qui confirme la réalisation des objectifs et la prise en compte des contraintes imposées.

Si 'on considere I’ensemble de ’enveloppe de vol, 'exécution du logiciel prend environ une
heure pour des modeles a dynamique rigide uniquement. Dans les cas de modeéles rigides et
flexible, une synthese sur un sous-ensemble restreint de I’enveloppe de vol nécessite environ
deux heures (inclut aussi I'obtention des modeéles). Les performances de 'outil en temps de
calcul sont donc plutdt satisfaisantes, car le logiciel effectue plus de travail (réglage de tous
les points de vol, et assurance de certaines performances) que l'outil actuel de I’équipe en

moins de temps que 'outil simple de réglage.

Un script supplémentaire est implémenté hors du logiciel pour effectuer une vérification des

performances réelles des gains synthétisés.

La synthese du chapitre 5 a été faite par 'outil. Cette application est vue comme un test
ultime validant 1’outil.

Les syntheses flexibles des chapitres 6 et 7 ne sont pas produites par I'outil. Ces applications
toujours en phase expérimentale ne seront pas implémentées prochainement par 1’équipe
CLaws. Cependant, grace a la structure du logiciel, quelques heures de travail devraient suf-
fir pour augmenter les fonctions concernées.

Pour ces deux expériences des scripts de synthese et de vérification des performances sont

créés.

4.5 Documentation

Dans le but d’aider a la possible extension et amélioration des capacités de 1’outil, un guide
d’utilisateur et une documentation pour développeurs sont rédigés. Le guide d’utilisateur
spécifie les entrées et sorties du logiciel, donne des conseils, méthodes et exemples de synthese

H, structurée. La documentation orientée développeurs détaille I’architecture du logiciel. On
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y retrouve toutes les fonctions utilisées avec des précisions sur les entrées/sorties/procédure
associées ainsi que les fonctions appelées et celles qui ’appelent. On utilisera ’outil M2HTML
(Flandin, consulté le 23.11.18) qui génére automatiquement une documentation Hyper Text
Markup Language (HTML) a partir des fichiers .m du logiciel. Avec ces deux manuels, la

manipulation du logiciel est facilitée ; I'outil pourra alors étre utilisé et entretenu par I’équipe.

4.6 Conclusion

L’outil implémenté est valide et satisfait les criteres imposés. Le temps de calcul nécessaire
a l'obtention de modeles et a la synthése de controleurs performants est relativement rapide
comparé a ce qui existe. Il est rappelé que l'intérét majeure de cette méthode et outil est la

possibilité d’obtenir les lois de commandes pour toute I’enveloppe de vol en une seule itération.

Il est néanmoins concevable d’améliorer d’avantage la rapidité, notamment en optimisant
les calculs effectués (du ressort d'un spécialiste en génie informatique et/ou logiciel). Les
améliorations possibles concernant le logiciel en soit, portent sur 'augmentation du design a

la loi longitudinale de I'avion ou encore a la loi directe.
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CHAPITRE 5 SYNTHESE D’UN CONTROLEUR ROBUSTE ET
AUTO-SEQUENCE POUR DES MODELES D’AVION RIGIDE

Ce cinquiéme chapitre présente la premiére application de la synthése H., structurée dans
le contexte de BA. La section 5.1 présente les objectifs de 'application et la méthodologie
sutvie pour le design de la loi de commande. La section 5.2 suivante liste [’ensemble des
requis imposés sur les performances de la boucle interne, mais aussi les différents concepts
utilisés pour construire le modéle augmenté de application. L’ensemble des cas de design
utilisés sont définis dans la section 5.3. Dans la section 5.4, il est ensuite spéficié comment
concevoir une condition initiale au probleme. Les itérations de design ainsi que les résultats
et les graphiques de performances obtenus pour la synthese linéaire sont fournis dans les

sections 5.5 et 5.6. Finalement la conclusion sur [’expérience est apportée en section 5.7.

5.1 Introduction

5.1.1 Contexte et activités précédentes

La synthese présentée dans ce chapitre manipule les modeles de 'avion exposés dans le
chapitre 2, applique les concepts définis dans le chapitre 3 et regle la loi de commande a ’aide
de Toutil développé dans le chapitre 4. A travers cette premiére application, on démontre les
capacités de I'outil. La traduction des concepts dans ’environnement de BA est testée sur
un exemple concret de réglage. La synthese est effectuée sur la totalité de I’enveloppe de vol

pour un avion en configuration d’atterissage.

5.1.2 Objectifs de I’application

Afin de démontrer le potentiel de la technique et de 'outil, on voudra obtenir une solution
performante rapidement. En effet, I'outil devra proposer une solution dans un temps rela-
tivement court comparativement au temps actuellement nécessaire a 1’outil existant pour
effectuer les mémes réglages. Ce temps est estimé a au moins 2 heures pour linéariser et
régler les gains point a point sur I'ensemble de I’enveloppe de vol.

Le deuxieme intérét est la performance de la solution obtenue. Il sera difficile de synthétiser
une solution meilleure dans tous les criteres évalués. Il existera des canaux plus ou moins op-
timisés. On estimera la qualité de la réponse proposée a partir de ’ensemble des criteres. Si
la plupart des résultats sont meilleurs (respectivement moins bons), la solution générale pro-

posée par la synthese H,, sera jugée plus performante (respectivement moins performante).



79

Par conséquent, une solution peut aussi étre considérée comme équivalente au réglage actuel

si aucune des deux ne se démarque particulierement.

5.1.3 Meéthodologie suivie

Les grandes lignes de la méthode définies dans la section 1.2.2 du chapitre d’introduction,
imposent les étapes suivantes :

— Définition des requis (section 5.2.1)

— Définition des concepts (section 5.2.2)

— Définition de I'architecture (section 5.2.3)

— Implémentation et optimisations (sections 5.3 et 5.4)

— Tests et vérifications (section 5.5)

Optimisation du design

La méthode utilisée pour Poptimisation du design est une méthode itérative. A partir des
résultats obtenus, un critére de performance particulier est optimisé, puis le second, puis le
troisieme et ainsi de suite jusqu’a ce que les performances soient satisfaisantes. Bien entendu,
un critére peut étre optimisé plusieurs fois si le changement des parametres de design d’un
autre canal dégrade les performances atteintes précédemment. La solution obtenue par ’algo-
rithme dépend des parametres de design mais aussi de la condition initiale comme mentionné
dans les chapitres 1 et 3). Par conséquent les deux éléments sont amenés a subir plusieurs

itérations de design.

5.2 Requis et design

5.2.1 Requis sur les performances de la boucle interne

D’apres la méthode “Cycle en V” suivie, il est nécessaire de poser les requis a valider. Ces
contraintes permettent de définir sous quelles conditions une solution est performante ou non.
Les criteres sur les performances désirées sont listées ici :

— Requis 1 : voir 3.3.1.

— Requis 2 : voir 3.3.1.

— Requis 3 : voir 3.3.1.

— Requis 4 : voir 3.3.2. Le requis 4 ne concerne que les sous-requis Req4b et Reqdc.

— Requis 5 : voir 3.3.2. Le requis 5 ne concerne que les sous-requis Regba et Reqbc.

— Requis 6 : voir 3.3.3.

— Requis 8 : voir 3.3.4.
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— Requis 10 : voir 3.3.5.

5.2.2 Concepts et canaux de performances

Afin d’assurer les requis listés plus haut, plusieurs canaux de performances sont a construire,
notamment des fonctions de pondérations mais aussi des points d’analyse. La série de concepts

choisis sont définis ci-apres :

1. Concept 1 (associé au requis 1) : voir 3.3.1. On considérera la structure simplifiée au
niveau de l'entrée et de la commande feedforward. Les dynamiques des filtres ASE

sont incluses dans les modeles d’avion en BO (on prendra les sorties correspondantes).
2. Concept 2 (associé au requis 2) : voir 3.3.1. On ne modifiera ni les filtres ASE, ni le
gain K.
3. Concept 3 (associé au requis 3) : voir 3.3.1.

4. Concept 4 (associé au requis 4) : voir 3.3.2. On construit seulement deux canaux de

performances avec modeles de référence.

5. Concept 5 (associé au requis 5) : voir 3.3.2. On construit seulement deux canaux de

performances.
6. Concept 6 (associé au requis 6) : voir 3.3.3.

7. Concept 8 (associé au requis 8) : voir 3.3.4. On contrdlera la position des pdles avec

le suivi de références et avec 'outil TuningGoal. Poles.
8. Concept 10 (associé au requis 10) : voir 3.3.5.

On rappelle que les canaux de performances et leurs architectures, sont abordés dans la
section 3.3 du chapitre 3. Pour réduire la taille et augmenter la lisibilité du schéma du modele

augmenté de la synthese (Fig. 5.1), on ne présente pas tous les canaux de performances.

5.2.3 Architecture du modele augmenté

La figure 5.1 présente le schéma du modele augmenté pour la synthese sur la configuration
d’atterissage complete dans le cas rigide. On rappelle que les transferts pour ’étude des
marges de stabilité au niveau de la commande en aileron et en rudder, ainsi que les transferts
de limitations d’amplitude des gains de feedback ne sont pas représentées. Le placement des
poles et la délimitation de zones performantes dans le plan complexe sont les deux dernieres

contraintes ajoutées.
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Figure 5.1 Plan augmenté de la synthese rigide

5.3 Explicitation des cas utilisés pour P'application

Comme dit plus haut, la synthese est appliquée sur les cas de vol en configuration d’at-
terrissage. L’objectif est ici de couvrir ’ensemble des conditions de vol possibles pour cette
configuration. Tous les modeles disponibles ne seront pas utilisés car pour une cinquantaine
de configuration de charge et de conditions de vol, nous aurions 2500 modeles a prendre en
compte dans la synthese ce qui ralentirait trés fortement 'optimisation. On choisit alors des
points suffisamment représentatifs de I’ensemble des cas possibles mais en nombre raison-
nable. Les cas choisis sont alors présentés dans les figures 5.3 et 5.2, ou on peut compter 13

configurations différentes en charge et 30 conditions de vol.
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Figure 5.2 Position des conditions de vol sélectionnées dans leur ensemble
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Figure 5.3 Position des configurations de charge sélectionnées dans leur ensemble

5.4 Détermination de la condition initiale

Le succes de la synthese dépend des canaux de performances construits et de leurs gains
de pondération mais aussi de la condition initiale choisie. En effet, I'importance de partir
d’une bonne condition initiale provient de la nature non convexe du probleme (Section 3.2).
Le processus utilisé pour la réalisation de cette condition initiale comprend deux étapes :

I'optimisation point & point et 'interpolation en un polyndéme solution.

5.4.1 Optimisation point-a-point

Comme mentionné aussi a la section 3.4, la condition initiale choisie influence le résultat de
la syntheése. En partant d'une condition initiale optimisée, les chances d’arriver a la meilleure
des solutions possibles sont augmentées, mais ne sont pas assurées. Pour obtenir une bonne
condition initiale, il s’agit premierement de trouver les solutions les plus optimales. En l'oc-
curence, un par un, tous les points de vol sont étudiés et pour chacun, une combinaison de

gains performants est synthétisée.

Cependant, il est aussi mentionné que les objectifs de performances (donc les canaux de
performances), influencent le résultat de la synthese. Il est alors nécessaire de fixer tous ces

parametres lors du processus de détermination de la condition initiale.
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La condition initiale est par conséquent optimisée pour un design particulier. Si les objectifs

ou le design changent, il est conseillé de construire une nouvelle condition initiale, plus proche

du nouveau point optimum recherché.

Les figures 5.4 et 5.5 représentent les valeurs des gains obtenues pour les trois altitudes

et les dix vitesses de design. On remarque que pour certains gains comme le gain K3, une

évolution générale est suivie quand pour d’autres gains, cette tendance générale est moins

lisse (voir le gain Ky). Le point suivant (sous-section 5.4.2) a justement pour but de lisser

ces courbes en cherchant un polynome de séquencement, quitte a s’éloigner de la solution

optimale.
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5.4.2 Interpolation polynémiale des gains

Avec ce point de départ alors obtenu, les contraintes de performances sont satisfaites mais
pas le critere de séquencement des gains, et d’évolution douce sur I'enveloppe de vol. Il est
alors nécessaire de procéder a I’étape suivante, c¢’est-a-dire interpoler un polynoéme de séquen-

cement a partir des gains précédents pour obtenir la condition initiale optimisée.

Le séquencement est effectué en fonction de l'altitude et de la vitesse, comme le montre
la figure 5.6. Comme il apparaissait déja dans les graphiques 5.4 et 5.5 (disponible en pleine
page en Annexe E), l'altitude ALT de vol influence moins la valeur des gains que la vitesse
CAS. Il est possible de se contenter d’un ordre 1 pour le séquencement de 'altitude mais il
est nécessaire de choisir un ordre 3 pour le séquencement de la vitesse. L’ordre 3 est choisi car
la différence de performances obtenue est suffisamment élevée pour justifier 'augmentation
de l'ordre du polynome de 2 a 3, tandis que I'amélioriation obtenue lors du passage a l'ordre

4 n’est pas significative. Le polynome de séquencement est alors :
G = ay+ ay. CAS + a3 ALT 4 ay. CAS* + a5. CAS. ALT + a. CAS® 4+ 7. CAS®. ALT (5.1)

ou G représente un gain des matrices de feedback ou de feedforward, et les a; sont les

coeflicients de séquencement.
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Figure 5.6 Evolution du gain de feedback K13 selon Ienveloppe de vol aprés une synthése
point & point (gauche) et apres interpolation polynomiale (droite)

5.5 Synthése et optimisations

Afin d’obtenir la solution présentée plus loin, de nombreuses itérations de réglages ont été
appliquées. Les modifications les plus importantes dans le design sont détaillées dans cette

section.

5.5.1 Exclusions d’une partie des conditions de vol

Comme défini dans la section 2.3.3, il existe des conditions de vol dont la vitesse est dépen-
dante du chargement. Ces cas peuvent avoir une vitesse CAS variable de plusieurs dizaines
de nceuds ce qui donne des modeéles tres différents. Alors que la syntheése cherche une com-
binaison de gains uniques pour assurer la robustesse sur une condition de vol a vitesse fixe
(en pratique un large intervalle de vitesse) et une charge variable, ces modeéles trop différents
ajoutent des contraintes de robustesse trop importantes et viennent fortement dégrader la

solution produite.
Toutes les conditions de vol dont les vitesses sont fonction de Vi, ne sont pas utilisées pour le
design. On garde cependant les vitesses fonction de Vy. qui sont fixes sur une configuration

donnée mais varient, par exemple, entre la configuration d’atterrissage et celle de croisiere.

A la suite de la modification, 1’énoncé “condition de vol donnée & altitude et vitesse fixe” est
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vérifié pour toutes les conditions de vol de I'application. Des lors, les résultats sont définiti-
vement meilleurs car les compromis a faire sont moindres, pour obtenir une solution robuste

en charge.

5.5.2 Catégorisation des modéles basses/hautes vitesses

Une fois, les modeles précédents supprimés, il est remarquable que le réglage des canaux de
performances est plus ou moins adapté selon la partie de ’enveloppe de vol concernée. Etant
donné que pour cette application I’ensemble de I’enveloppe de vol est considérée, 'intervalle
de vitesse, d’altitude, et de charge est tres grand. Afin d’avoir un réglage plus performant
il est donc nécessaire de diviser ce grand ensemble en sous-ensembles qui répondront a des

réglages de canaux de performances différents.

Lors de la recherche de catégorisation, il apparait que certains cas de vol sont situés hors
de I'enveloppe de certification. Par exemple, pour la configuration d’atterissage, dans le cas
d’une charge élevée (c’est-a-dire un avion lourd), il n’est pas physiquement possible d’atterrir
aux vitesses les plus basses. Ces cas sont jusqu’a présent considérés par la synthese et intégrés
au méme titre que les autres cas de vols.

On récupere les requis exacts de certification pour délimiter précisemment quels sont les cas
concernés. Ces cas sont placés dans un groupe de design particulier. Comme la synthese pré-
fere obtenir un taux d’erreur maximal le plus petit possible, elle aura tendance a beaucoup
dégrader certaines conditions de vol pour améliorer tres peu d’autres si ’erreur maximale
en est diminuée. Etant donné les cas extrémes qui sont considérés, il n’est pas judicieux de
laisser le design ainsi. Il est nécessaire de relaxer les requis imposés sur ces modeles extrémes.
On ne désire pas que les contraintes de performances soient absolument respectées mais il
est tout de méme attendu que le comportement ne soit pas trop éloigné des cas certifiés. Le
fait de relaxer les contraintes permet de prioriser la performance des cas a certifier devant les

autres.

Finalement, I'enveloppe de vol est divisée en 6 parties : certifiés (oui ou non) et masse
(basse, moyenne, élevée). Le critére de la certification sépare les conditions de vol en fonction
de leur vitesse. Le schéma qui représente I'emplacement de ces modeles dans I’enveloppe de
vol est donné par la figure 5.7. Pour les 390 cas considérés par ’application, on y observe la
répartition suivante :

— Catégorie masse haute et non certifiés : 36 cas.

— Catégorie masse haute et certifiés : 84 cas.

— Catégorie masse moyenne et non certifiés : 30 cas.
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— Catégorie masse moyenne et certifiés : 120 cas.
— Catégorie masse basse et non certifiés : 12 cas.

— Catégorie masse basse et certifiés : 108 cas.
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Masse : Haute Masse : Haute
Certifiable : Non Certifiable : Oui
Masse : Moyenne Masse : Moyenne
Certifiable : Non Certifiable : Oui
Masse : Basse Masse : Basse
Certifiable : Non Certifiable : Oui

Figure 5.7 Schéma de la catégorisation de I’enveloppe de vol appliquée a la configuration
d’atterrissage

Pour chaque canal de performance des concepts 1, 2, 3 et 6, il est créé 6 fonctions de pondé-
rations pour le design particulier de chacune des catégories de ’enveloppe de vol. Le résultat
obtenu est convaincant : les criteres de performances sont bien plus respectés et ce, sur toute

I’enveloppe. Les cas non certifiés sont dégradés mais leurs réponses restent tout a fait conve-

nables.
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Une catégorisation supplémentaire peut étre appliquée (notamment en vitesses - basses,
moyennes, hautes). Il appartient a 'ingénieur de décider de la performance voulue en fonc-
tion du temps associé au design et de la complexité du code a implémenter pour associer les

bonnes fonctions de pondérations aux bons modeles.

5.5.3 Améliorations du design

Des dernieres modifications sont finalement appliquées afin d’améliorer les performances de

la solution.

1. Les fonctions de références pour le suivi de consigne sont renforcées. La constante de
temps du transfert de ¢ précédemment a la limite de validité, comprend maintenant
une marge de 15%. Pour le transfert de 3, ’amortissement cible est augmenté de 40%,

et la fréquence naturelle de 30%.

2. L’amortissement minimum exigé est aussi augmenté de 70% afin de stabiliser encore

plus le systeme final.

3. L’ordre du polynéme d’interpolation passe de 2 a 3 (comme mentionné a la section
5.3).

5.6 Résultats et performances apres réglage de la boucle linéaire

Dans les graphiques présentés ci-apres : les courbes les plus claires représentent les modeles
des points de vol qui appartiennent a ’enveloppe de certification (Section 5.5.2), tandis que
les courbes bleues foncées sont les modeles hors des requis de certification. Pour apporter une
analyse des graphiques, on utilise la notation :
— - : concernant le critere jugé, les nouvelles solutions sont meilleures que les anciennes.
— = concernant le critere jugé, les nouvelles solutions sont équivalentes aux anciennes.

— — : concernant le critere jugé, les anciennes solutions sont meilleures que les nouvelles.

5.6.1 Evolution de ’amplitude des gains

Les quatre figures 5.8 & 5.11 permettent de comparer I'amplitude des nouveaux gains avec les
anciens. Les deux premieres figures présentent les extremums. On constate que les amplitudes
minimales et maximales sont équivalentes pour les deux solutions. Les deux figures suivantes
présentent 1’évolution des gains dans ’enveloppe de vol. On remarque ici que l'allure des

nouveaux gains de feedforward suivent I'allure des anciens. Les nouveaux gains de feedback
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suivent plus ou moins ceux de la solution initiale. Il est normal que la tendance générale
soit suivie car le design effectué est optimisé par les outils de CLaws pour satisfaire les
performances que l'on cherche a atteindre. De plus, la solution de BA est utilisée comme le
point de départ pour obtenir la condition initiale. Il est donc cohérent d’avoir un tracé proche

de 'ancienne solution, avec des différences d’optimisation.
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Figure 5.8 Extrémums des amplitudes des gains de feedback
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Figure 5.9 Extremums des amplitudes des gains de feedforward
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Figure 5.11 Evolution des gains de feedforward sur I’enveloppe
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Les figures 5.12 et 5.13 affichent les réponses temporelles des transferts de ¢emg €t Bema,

respectivement vers ¢ et (. Les graphiques rendent compte de la performance obtenue en

suivi de référence.

Nouvelles réponses a I'échelon
De: Pemd (rad) Vers: ¢ (rad)

I I
Pas de dépassement

Limite haute de I'erreur en RP

i

6 constante de temps

Amplitude

Limite de temps
de réponse —

Cas non-certifiés | |
Cas certifiés

cmd

1.2

Time (seconds)

Anciennes réponses a I'échelon

(rad) Vers: ¢ (rad)

Pas de dépassement

Amplitude

Limite de temps
de réponse —

Cas non-certifiés
Cas certifiés

Time (seconds)

Figure 5.12 Performances du suivi de référence pour une commande de ¢,,q vers ¢

Pour la figure 5.12, les commentaires sont les suivants :

— - : Les nouvelles constantes de temps (rapidité du systéme) sont légérement meilleures.

Les cas non certifiés (en bleu foncé) proposent des réponses temporelles bien meilleures

apres la nouvelle synthese; les réponses sont plus rapides avec une erreur bien plus

faible.

— = : Les transferts suivent une réponse d’un systeme de premier ordre. Elles ont des

erreurs en RP du méme ordre de grandeur.

— —: Le RP des nouvelles réponses a une valeur finale moyenne non centrée autour de

la référence.

Pour la figure 5.13, les commentaires sont les suivants :

— -+ : Le RP des nouvelles réponses a une valeur finale moyenne bien centrée autour de

la référence. Les cas non certifiés proposent des réponses temporelles meilleures apres

la nouvelle synthese, car l'intervalle d’erreur en RP est plus petit.

— = : Les réponses suivent une réponse d'un systéme de second ordre. Elles ont les
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mémes performances en terme de rapidité.
— — : Le RP des nouvelles réponses a un intervalle d’erreur plus grand que celui des

réponses initiales.

Nouvelles réponses a I'échelon

De: fmd (deg) Vers: 3 (deg)
I I |
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] I I |
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Figure 5.13 Performances du suivi de référence pour une commande de (.,,q4 vers 5

5.6.3 Découplages de signaux

Les figures 5.14 et 5.15 affichent les réponses temporelles des transferts croisés de ¢¢pnq et
Bema- Les graphiques rendent compte de la performance obtenue en découplage de ces signaux.
Pour la figure 5.14, les commentaires sont les suivants :

— -+ : Les cas non certifiés proposent des réponses temporelles meilleures apres la nouvelle
synthese, 'erreur en RP est plus faible.

— — : Les dépassements supérieurs sont légerement plus grand pour les nouvelles ré-
ponses, et les dépassements inférieurs sont considérablement plus élevés. L’intervalle
accueillant les erreurs en RP des nouvelles réponses est aussi plus grand pour les
réponses de la nouvelle synthese.

Pour la figure 5.15, les commentaires sont les suivants :

— - : Lintervalle accueillant les erreurs en RP des nouvelles réponses est un peu meilleur
pour les réponses de la nouvelle synthese. Les cas non certifiés proposent des réponses
temporelles meilleures apres la nouvelle synthese, encore une fois selon I'erreur en RP.

— = Les enveloppes des réponses sont équivalentes.
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Nouvelles réponses a I'échelon
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Figure 5.14 Performances du découplage de signaux pour une commande de ¢.,,q vers (3
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Figure 5.15 Performances du découplage de signaux pour une commande de .4 vers ¢
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5.6.4 Position des poles de la boucle fermée

Nouveaux pdles et zéros 4 Anciens pdles et zéros 4

Partie imaginaire
Partie imaginaire

Partie réelle Partie réelle

Figure 5.16 Positionnement des poles et des zéros de la BF

La figure 5.16 présente le placement des pdles dominants de la nouvelle et de I'ancienne
solution. Les pdles sont placés dans leur gabarit afin de mieux pouvoir juger. Pour cette
figure, les commentaires sont les suivants :

— -+ : Le pole réel le plus grand (en anglais : minimum decay rate) est plus petit pour les
nouvelles réponses. Les cas non certifiés proposent de meilleurs placements de pdles,
notamment pour le roulis hollandais.

— = : La plupart des pdles sont dans les zones de placement requises. Les deux solu-
tions possedent néanmoins quelques poles mal placés (faible pulsation naturelle). Ce
placement est accepté car les poles ont un amortissement suffisament important pour

ne pas avoir d’influence.

5.6.5 Marges de stabilité

On donne les tracés des réponses fréquentielles des BO en Ail.,,q et Rud,,,q dans les figures
5.17 et 5.18. Elles renseignent sur le respect des marges de stabilité. Pour la figure 5.17, les
commentaires sont les suivants :

— = : Toutes les marges de stabilité sont respectées.



Pour la figure 5.18, les commentaires sont les suivants :

Gain boucle-ouverte (dB)

7480\
N
T

Gain boucle-ouverte (dB)
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— = : Toutes les marges de stabilité sont respectées. Les réponses sont méme optimisées,
car tangentes aux ellipses limites.
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Figure 5.17 Réponses fréquentielles et diagramme de Nichols de la BO de 'aileron
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Figure 5.18 Réponses fréquentielles et diagramme de Nichols de la BO du rudder
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5.6.6 Efforts des actionneurs

Finalement, la figure 5.19 rassemble les efforts demandés aux actionneurs lors de commandes
en Gemag €t Bema. Ces efforts sont du méme ordre de grandeur, ce qui indique que l'on ne

surcommande pas le systéme. Les efforts demandés sont réalisables.

Nouvelles réponses a I'échelon Anciennes réponses a I'échelon
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Figure 5.19 Efforts des actionneurs pour des commandes de ¢¢ng €t Bemd

Pour la figure 5.19, les commentaires sont les suivants :
Pour ¢.,,q vers la commande en aileron :

— -+ : Les nouvelles réponses sont meilleures car elles sont légerement plus rapides, et de
plus avec des valeurs en RP plus centrées. Les cas non certifiés provoquent des efforts
de l'aileron bien plus raisonnables.

Pour ¢.y,q vers la commande en rudder :

— - : Les nouvelles réponses ont des valeurs en RP plus centrées. Les cas non certifiés
provoquent des efforts du rudder bien plus raisonnables.

— — : Les efforts du rudder sont un peu plus grands en amplitude pour les nouvelles
réponses. Les efforts négatifs de ces réponses tendent aussi a osciller un peu plus.

Pour f.,,q4 vers la commande en aileron :

— -+ : Les réponses de la nouvelle synthese sont plus rapides. Elles ne présentent pas d’os-
cillations au départ de la simulation. Les cas non certifiés sont globalement meilleurs
autant en RP qu’en RT.
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— = : Les valeurs en RP sont du méme ordre.

Pour f,,,q4 vers la commande en rudder :
— : Les cas non certifiés sont meilleurs pour les nouvelles réponses temporelles.
— = : Les valeurs en RP sont du méme ordre.

— — : Les nouvelles amplitudes de commande du rudder sont plus importantes.

5.7 Conclusion

En tant que premiere application, on a présenté ici une synthese rigide robuste et auto-
séquencée par la méthode H,, structurée sur I’ensemble des conditions de vol de la configu-
ration d’atterrissage. Les gains obtenus et les graphiques des performances (stabilité, suivi

de consigne, etc.) ont été donnés pour juger des résultats synthétisés.

Les résultats obtenus pour le réglage linéaire sont tres satisfaisants. Les contraintes impo-
sées par l’entreprise ont pu étre traduites en requis et concepts, et une synthese appliquée a
I’ensemble de 'enveloppe produit rapidement des résultats atteignant (voire dépassant) les

performances attendues.

Cependant 'application démontre aussi que son efficacité dépend d’une excellente connais-
sance de 'architecture du systéme (découverte des cas non certifiés). Bien que la modification
du systéme augmenté ou des softs/hard goals & prendre en compte ne soit pas tres coiiteuse
en temps, elle nécessite une augmentation du nombre de synthese a effectuer, ce qui diminue

I'intérét de la synthese.

Le réglage du modele non-linéaire est effectué avec les outils de BA. Elle permet de dé-
celler des modifications de contraintes et de convraincre I’équipe de CLaws de la validité de

la méthode universitaire appliquée a leur problématique.

On remarque aussi que la synthese permet d’agir efficacement sur le positionnement du roulis
hollandais et du mode spiral mais difficilement sur le roulis pur. Il est conseillé d’ajouter un
réglage supplémentaire (architecture ou canaux de performances) afin d’agir directement sur
ce mode. C’est d’ailleurs pour cette raison que 'architecture de feedforward au complet sera

utilisée dans les applications suivantes.

Etant donné la pertinence des résultats produits pour cette application, Pétude se poursuit

au chapitre suivant avec le contrdle de modeles a dynamiques rigides et flexibles.
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CHAPITRE 6 SYNTHESE D’UN CONTROLEUR ROBUSTE ET
SEQUENCE POUR DES MODELES D’AVION RIGIDES ET FLEXIBLES

Ce sixieme chapitre présente la seconde application de la synthése H., structurée dans le
contexte de BA. Maintenant que 'on a vu que la méthode et ['outil sont capables d’obtenir
rapidement des résultats performants dans le cadre d’activités de design traditionnel, on dé-
montrera ses capacités a intégrer des concepts supplémentaires pour prendre en compte les
requis liés aux modes flexibles. En ['occurence, cette application considére les modéles flexibles
lors de la synthése pour assurer stabilité et performances malgré 'ajout de ces dynamiques
perturbatrices. Comme précédemment, en section 6.1 lintroduction présente les objectifs de
Uapplication. La section 6.2 liste [’ensemble des requis imposés sur les performances de la
boucle interne, mais aussi les différents concepts utilisés pour construire le modéle augmenté
de ['application. La section 6.3 suivante donne les cas de design utilisés. Les itérations de
design ainsi que les résultats et les graphiques de performances obtenus pour la synthése li-
néaire sont fournis dans les sections 6.4 et 6.5. Finalement la conclusion sur [’expérience est

apportée en section 6.6.

6.1 Introduction

6.1.1 Contexte et activités précédentes

La synthese présentée dans ce chapitre porte sur les modeles a dynamiques rigides et flexibles,
de I'avion exposés dans le chapitre 2. Des scripts sont implémentés pour récupérer les entrées
nécessaires, construire le modele augmenté a partir des concepts du chapitre 3, puis procéder
a la synthese et a ’analyse.

Cette démonstration des capacités de la technique dans ’environnement de BA augmenté des
modeles flexibles disponibles, est testée sur I’ensemble de ’enveloppe de vol pour un avion en
configuration de croisiere. On considére aussi plusieurs cas de chargements différents. Comme
dans 'application précédente, la loi de commande est séquencée en altitude et vitesse mais

robuste en charge.

6.1.2 Objectifs de ’application

Cette nouvelle application a pour but de démontrer le potentiel de la syntheése en présence de
dynamiques flexibles. L’objectif est de prendre en compte ces perturbations lors du réglage,

pour limiter leurs influences déstabilitrices. On veut obtenir une solution plutét rapidement,
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méme si on sait que la taille des modeles pris en compte et I’étendue de cette configuration
donnent un modele augmenté d’ordre tres élevé qui nécessite plus de temps a optimiser.

On ne dispose pas d’une synthese classique qui inclut les modeles flexibles dans le design. On
prend comme référence de performance les résultats actuels pour un réglage classique, tout

en sachant que 'influence des modeles flexibles est alors prise en compte a posteriori.

6.1.3 Meéthodologie suivie

La méme méthodologie que celle définie dans la section 1.2.2 du chapitre d’introduction est
appliquée ici. Les étapes suivantes sont imposées :

— Définition des requis (section 6.2.1)

— Définition des concepts (section 6.2.2)

— Définition de I'architecture (section 6.2.3)

— Implémentation et optimisations (sections 6.3 et 6.4)

— Tests et vérifications (section 6.5)

Optimisation du design
La méthode utilisée pour 'optimisation du design est toujours une méthode itérative. Les
deux points de départ de cette application sont :
— pour le design : celui obtenu dans Iapplication précédente (Chapitre 5),
— pour la condition initiale : les gains de feedforward (non linéaires) et feedback d'un
design de référence obtenu par un réglage classique. Comme les gains proviennent du
modele non linéaire un coefficient Kz a été ajouté aux gains P; o et P,y pour remplacer

la commande f.,,4 en une commande Rud.,q.

6.2 Requis et design

6.2.1 Requis sur les performances de la boucle interne

D’apres la méthode “Cycle en V7 suivie, il est nécessaire de poser les requis a valider. Ces
contraintes permettent de définir sous quelles conditions une solution est performante ou non.
Elles s’appliquent ici sur un transfert entrée/sortie de la boucle interne linéaire : un transfert
BO ou fermée. Parmi les requis de BA (voir 3.3), ceux considérés dans cette application sont
listées ci-apres :

— Requis 1 : voir 3.3.1.

— Requis 2 : voir 3.3.1.

— Requis 3 : voir 3.3.1.
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— Requis 4 : voir 3.3.2.
— Requis 5 : voir 3.3.2.
— Requis 6 : voir 3.3.3.
— Requis 7 : voir 3.3.3.
— Requis 8 : voir 3.3.4.
— Requis 9 : voir 3.3.4.
— Requis 10 : voir 3.3.5.

6.2.2 Concepts et canaux de performances

Afin d’assurer les requis listés plus haut, plusieurs canaux de performances sont a construire,
notamment des fonctions de pondérations mais aussi des points d’analyse. La série de concepts
choisis sont définis ci-apres :
— Concept 1 (associé au requis 1) : voir 3.3.1. On considére la structure globale au niveau
de I'entrée et de la commande feedforward. On n’ajoute pas cependant les filtres ASE,
on utilise les sorties des modeles d’avion qui considérent déja leurs dynamiques.

— Concept 2 (associé au requis 2) : voir 3.3.1. On ne modifie ni les filtres ASE, ni le gain

K,.
— Concept 3 (associé au requis 3) : voir 3.3.1.
— Concept 4 (associé au requis 4) : voir 3.3.2.
— Concept 5 (associé au requis 5) : voir 3.3.2.
— Concept 6 (associé au requis 6) : voir 3.3.3.
— Concept 7 (associé au requis 7) : voir 3.3.3.

— Concept 8 (associé au requis 8) : voir 3.3.4. On controle la position des pdles avec
le suivi de références et non avec 'outil TuningGoal. Poles, di aux modes flexibles
mal-amortis et difficilement controlables.

— Concept 9 (associé au requis 9) : voir 3.3.4.

— Concept 10 (associé au requis 10) : voir 3.3.5.

On rappelle que les canaux de performances et leurs architectures, sont abordés dans la
section 3.3 du chapitre 3. Pour réduire la taille et augmenter la lisibilité du schéma du modele

augmenté de la synthese (Fig. 6.1), on ne présente pas toutes les canaux de performances.

6.2.3 Architecture du modele augmenté

La figure 6.1 présente le schéma du modele augmenté de la synthese sur la configuration de
croisiere complete dans le cas flexible. On rappelle que les transferts pour I’étude des marges

de stabilité au niveau de la commande en aileron et en rudder, ainsi que les transferts de
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limitations d’amplitude des gains de feedback ne sont pas représentées.
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Figure 6.1 Modele augmenté de la synthese rigide et flexible

6.3 Explicitation des cas utilisés pour I’application

La synthese est appliquée sur I’ensemble des conditions de vol & la configuration de croisiere.
Les points de vol choisis sont donnés a la figure 6.3. On manipule donc des modeles provenant
de 80 conditions de vol différentes (8 altitudes et 10 vitesses CAS). Chaque point de vol est
représenté par 5 modeles rigides (modeéles bleus) a des configurations de charge différentes
(Fig. 6.2). Pour certains cas, des modeles flexibles (modeles oranges) existent, on prendra
alors trois configurations de charge. L’objectif est de couvrir I’ensemble des conditions de vol
possibles pour cette configuration, et de démontrer que la synthese de la loi de commande
peut mixer les modeles rigides et flexibles dans une seule et méme synthese afin de prendre en
compte toutes les contraintes industrielles. La commande est séquencée en vitesse et altitude,

mais robuste en conditions de charge.
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6.4 Synthése et optimisations

6.4.1 Design par groupe de conditions de vol

Etant donné que le domaine (ALT,CAS) considéré est vaste, on juge nécesssaire de le diviser
en groupe de design (3 altitudes et 3 vitesses). On se concentre sur le réglage des trois groupes
A basses vitesses car ils sont les plus problématiques. A faible vitesse, leffort demandé aux

actionneurs est plus grand.

6.4.2 Ordre des modéles flexibles

Les modeles flexibles étaient initialement réduits a 55 états. Lors de la vérifiation indépen-
dante sur les modeles complets, on se rend compte que les hard goals ne sont pas bien vérifiés.
Le modele était finalement trop réduit pour capturer certaines dynamiques déstabilisatrices.
On choisit d’augmenter 'ordre de réduction a 115 états. Comme vu a la section 2.5, cette
réduction approxime mieux la dynamique des modeles flexibles. Cependant, ’augmentation

allonge le temps nécessaire pour optimiser le systeme augmenté.

6.5 Résultats et performances aprées réglage de la boucle linéaire

On rappelle que les résultats présentés ci-dessous sont obtenus grace a un outil de vérification
indépendant. Les modeles en BF sont recontruits et les modeles initiaux sont des modeles
complets, a des cas de chargement dans le domaine disponible. Ce ne sont donc pas néces-
sairement ceux pris pour la synthese. Pour apporter une analyse des graphiques, on utilise la
notation :
— - : concernant le critere jugé, les nouvelles solutions sont meilleures que les anciennes.
— = concernant le critere jugé, les nouvelles solutions sont équivalentes aux anciennes.

— — : concernant le critere jugé, les anciennes solutions sont meilleures que les nouvelles.

6.5.1 Evolution de ’amplitude des gains

Les cinq premieres figures (de Fig. 6.4 a Fig. 6.8) présentent les nouveaux gains de feedback

et de feedforward, ainsi que la solution de BA comme point de comparaison.

Les deux premieres figures montrent que 'amplitude des nouveaux gains reste équivalente a
la solution existante. On remarque que les nouveaux gains Pjs, Pse sont plus importants. La
différence peut-étre expliquée par le gain Kz appliqué aux anciens gains. Il faudra s’attendre

a avoir des anciennes réponses temporelles plus petites pour les transferts venant de (.,,q.
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La nouvelle évolution des gains suit généralement la tendance proposée initialement, ce qui est
cohérent car la solution ne devrait pas étre trop éloignée de la solution de BA. Cependant, les
allures ne sont pas aussi semblables que pour ’application précédente. La solution proposée

s’éloigne donc plus du point de départ.

6.5.2 Suivi de références

Les trois figures suivantes de la figure 6.9 a 6.11, affichent les réponses temporelles des signaux
de commandes P4, ®ema €t Bemd, Vers leurs sorties respectives P, ¢ et 5. On jugera de la

capacité de la solution a suivre une référence.

Pour la figure 6.9, les commentaires sont les suivants :

— - : L’erreur en RP des nouvelles réponses est bien moins grande. La nouvelle solution
est meilleure en RP.

— —: La nouvelle solution est cependant moins bonne en RT, car elle a des forts dépas-
sements (inférieurs et supérieurs).

Pour la figure 6.10, les commentaires sont les suivants :

— : Les nouvelles solutions n’ont pas de réponses qui s’écartent grandement de la
référence en RP. Il semblerait aussi que plus de modeéles respectent les criteres de
rapidité (constante de temps).

— — : En contre-partie, les constantes de temps vont se situer dans un intervalle large
pour la nouvelle solution. De plus, si on exclut les modeles extrémes de I’ancienne

solution, ils sont finalement plus recentrés autour de la référence.
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Figure 6.9 Performances du suivi de référence pour une commande de P4 vers P

Nouvelles réponses a I'échelon
De: Pomd (deg) Vers: ¢ (deg)

‘ ‘ ‘ ‘ ‘ — Réponses du systéme
Réponse de la référence

Limite haute de I'erreur en RP

[ Pas de dépassement

Limite basse de l'erreur en RP

T
I
@
Q
5]
=
@
o)
=
T
o
@
T
3
S
73

Temps (seconds)

Anciennes réponses a I'échelon
De: ¢__ (deg) Vers: ¢ (deg)

“cmd

] ] I I ]
Réponses du systeme
Réponse de la référence

Limite haute de I'erreur en RP

Pas de dépassement

mite de temps

de réponse

Limite basse de I'erreur en RP

ite de constante de temps | |

Temps (seconds)
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Pour la figure 6.11, les commentaires sont les suivants :

— -+ : Méme commentaire que précédemment, les nouvelles réponses n’ont pas de cas qui
s’écartent autant de la référence que les cas a valeur en RP tres basses. Les anciennes
solutions ne sont pas du tout recentrées autour de la consigne. Ceci est dii au coefficient
Kpg qui intervient en RP. Comme les gains en feedforward étaient réduits, la réponse
est [ est aussi diminuée, tout comme les efforts liés a la commande (3,4, comme on
le verra par la suite.

— = En général, I'écart de l'erreur en RP est semblable.

— —: Certains nouveaux cas ont un dépassement trop important, donc un amortissement

encore trop faible.
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Figure 6.11 Performances du suivi de référence pour une commande de (.,,q4 vers 5

6.5.3 Deécouplages de signaux

Les trois figures suivantes (de Fig. 6.12 a Fig. 6.14) affichent les réponses temporelles des
signaux de commandes P.,,q, ®cma €t Bema, vers leurs sorties croisées respectives 5 et ¢. On
jugera de la capacité de la solution a découpler les signaux lors de ces transferts. Pour la
figure 6.12, les commentaires sont les suivants :
— = Les deux solutions ont la méme allure, un bon découplage en général et quelques
modeles qui divergent avec des valeurs en RP élevées.

— — : Les anciennes réponses sont mieux centrées autour de la référence, et les cas



Amplitude

Amplitude

Amplitude

Amplitude

109

extremes divergent moins rapidement. Tandis que les nouvelles réponses présentent

aussi un léger dépassement.
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Figure 6.12 Performances du découplage de signaux pour une commande de P4 vers 3
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Figure 6.13 Performances du découplage de signaux pour une commande de ¢.,q vers (3

Pour la figure 6.13, les commentaires sont finalement semblables a la figure précédente :
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— -+ : Sans considérer les cas les plus extrémes, la nouvelle solution a des valeurs en RP
mieux recentrées autour de la référence.

— = Les deux solutions ont la méme allure, un bon découplage en général et quelques
modeles qui divergent avec des valeurs en RP élevées.

— — : Les dépassements inférieurs et supérieurs sont plus grand pour les nouvelles ré-
ponses. L’intervalle accueillant les erreurs en RP est aussi plus grand pour les réponses

de la nouvelle synthese.
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Figure 6.14 Performances du découplage de signaux pour une commande de fS.,q vers ¢

Pour la figure 6.14, le coefficient K3 intervient et réduit 'amplitude des réponses de I’ancienne

solution. Les commentaires sont alors les suivants :

— -+ : Les solutions du nouveau systéme sont plus recentrées autour de la référence.
— = : Les enveloppes des réponses sont équivalentes.
— — : L’intervalle des erreurs en RP est plus large pour les nouvelles réponses. L’ajout

du coefficient K3 dans la nouvelle loi de commande réduirai cependant cet intervalle.

6.5.4 Position des podles de la boucle fermée

Pour la figure 6.15, les commentaires sont les suivants :

— -+ : Les poles réels du roulis pur sont en général plus rapide pour la nouvelle solution.
— = : Les deux solutions ont quelques modeles extrémes qui se placent dans la zone

rouge et bleu claire. Les contraintes ont été relachées sur ces modeles a basse-vitesse
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pour ne pas dégrader les placements des autres modeles. En général, les modes roulis
hollandais sont bien placés.

— —: Certains pdles de la nouvelle solution sont placés dans la région rouge a tres basses
fréquences naturelles. Certains n’ont pas un amortissement suffisant pour étre ignorés.
Un réglage supplémentaire est nécessaire ici pour augmenter la pulsation naturelle de
ces poOles. On pourrait faire de méme pour les poles dans la zone violette.

Certains roulis purs sont un peu trop rapide, ils mériteraient d’étre ralentis un peu
pour avoir une meilleure séparation entre le placement du mode roulis et du mode

spiral.

Nouveaux péles 1 Anciens pdles 1
T T T

Partie imaginaire
Partie imaginaire

Partie réelle Partie réelle

Figure 6.15 Positionnement des poles et des zéros de la BF

6.5.5 Marges de stabilité

On donne les tracés des réponses fréquentielles des BO en Ail,,,q et Rud,q. Les diagrammes
de Nichols des figures 5.17 et 5.18 renseignent sur le respect des marges de gain et de phase.
Les diagrammes de Bode des figures 6.18 et 6.19 renseignent sur le respect des marges de

stabilité en amplitude.

Pour la figure 6.16, les commentaires sont les suivants :
— - : Les courbes des nouvelles réponses tangeantes plus les ellipses limites. Ce systeme
est donc plus optimisé.
— = Toutes les marges de stabilité sont respectées, sauf pour un seul modele dans les

deux solutions.



Gain boucle-ouverte (dB)

Gain boucle-ouverte (dB)

112

Nouvelles réponses fréquentielles A 1es rép fréqu
; Boucle-ouverte en Ail omd ; Boucle-ouverte en Ail omd
0 0
)
=
2
[
>
5
Q
Ky
o
3
2
a
£
5}
(O
— ééponse’s’ﬂy;t;ne 7»
—— Limites de marge de stabilité Limites de marge de stabilité
o HA — - - . sriltedl
P P+3600 P P+360
Phase (deg) Phase (deg)
. 7 7 . . . 5 .
Figure 6.16 Réponses fréquentielles et diagramme de Nichols de la BO de I'aileron
Nouvelles réponses fréquentielles A \es rép fréqL
Boucle-ouverte en Rud Boucle-ouverte en Rud
omd cmd
1 T T T 1 T T T
A
PN PN N
A
0
o
z
[}
b=
9
>
=3
4
<@
°
=3
2
X o
i & c
By ©
@ (0]
A
3 Réponses du systeme Réponses du systeme
£ Z —— Limites de marge de stabilité E: E —— Limites de marge de stabilité
R =) L if ) = i o 3 B £ = £
P P+2520 P

Phase (deg) Phase (deg)

Figure 6.17 Réponses fréquentielles et diagramme de Nichols de la BO du rudder

P+252



113

Pour la figure 6.17, les commentaires sont les suivants :
— + : Toutes les marges de stabilité sont respectées sauf pour 2 modeles dans la nouvelle
solution et 3 dans I'ancienne. La méme remarque que précédemment peut étre faite,
les modeles viennent tangeanter de plus pres les ellipses limites, ce qui indique une

meilleure optimisation.

Pour la figure 6.18, les commentaires sont les suivants :

— : Toutes les nouvelles réponses fréquentielles respectent les limites d’amplitude
(autant flexible que rigide). On voit que les contraintes liées aux modeles flexibles
sont bien prises en compte.

Pour la figure 6.19, les commentaires sont les suivants :

— = : Les allures fréquentielles des deux solutions se ressemblent. La nouvelle solution
vérifie les marges d’amplitude imposées. Tandis que I’ancienne solution ne respecte pas
le critere sur les modeles rigides. Le fait que la limite d’amplitude des modeles rigides
ne soit pas validée par I’ancienne réponse signifie que le systeme est alors sur-contraint

ici, et que le requis mériterait d’étre allégé afin d’améliorer les performances.
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6.5.6 Efforts des actionneurs

Finalement, la figures 6.20 rassemble les efforts demandés aux actionneurs lors de commandes

en Pcmdu (bcmd et ﬂcmd-

Pour la figure 6.20, les commentaires sont les suivants :
Pour P.,,4 vers la commande en aileron :

— = : Les deux solutions ont les mémes allures de commandes.

— — : Les nouvelles réponses ont des amplitudes en moyenne plus fortes.
Pour P.,,q vers la commande en rudder :

— = : Les deux solutions ont les mémes allures de commandes.

— —: Les efforts de commande demandés par les nouvelles réponses sont plus importantes,
pour quelques modeles extrémes. En RT, les nouvelles réponses ont des dynamiques
mal-amorties donnant lieu a des plus grand dépassements.

Pour ¢.,q vers la commande en aileron :

— = Les deux solutions ont les mémes allures de commandes.

— —: Les efforts de commande demandés par les nouvelles réponses sont plus importants.
Pour ¢.,q vers la commande en rudder :

— = : Les deux solutions ont les mémes allures de commande, la méme rapidité et le
méme ordre d’erreur en RP.

— —: Les dépassements inférieurs atteints par les nouvelles réponses sont néanmoins plus
grands.

Pour .4 vers la commande en aileron :

— : Les réponses de l'ancienne syntheése sont réduites par le coefficient Kz, ce qui
explique les efforts plus importants demandés par la nouvelle synthese.

— = : En prenant les réponses conjointes de la nouvelle syntheése (sans les cas plus
extrémes), l'erreur en RP est équivalente a celle des anciennes réponses.

— — : Les réponses de la synthese ont un dépassement inférieur et supérieur plus impor-
tant que la solution initiale. L’intervalle des erreurs en RP des nouvelles réponses est
aussi plus large.

Pour f,,,q4 vers la commande en rudder :

— : Les réponses de 'ancienne synthese sont réduites par le coefficient Kz, ce qui
explique les efforts plus importants demandés par la nouvelle synthese.

— — : Les réponses de la synthese ont un dépassement inférieur plus important que la
solution initiale. L’intervalle des erreurs en RP des nouvelles réponses est cette fois

bien plus large.
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6.6 Conclusion

Apres la premiere application, on a présenté ici une augmentation de la méthode de synthese
au réglage des modeles rigides et flexibles. Les gains obtenus et les graphiques des perfor-

mances (stabilité, suivi de consigne, etc.) ont été donnés pour juger des résultats synthétisés.

Les performances obtenues ne sont pas meilleures que la solution de référence. On peut
méme dire qu’elles sont généralement moins bonnes. Les performances en découplage et en
effort de commande mériteraient d’étre améliorées.

Afin d’améliorer a nouveau le réglage, on pourrait diminuer la contrainte (hard goal) sur la
marge d’amplitude de la BO du rudder, et probablement retravailler le placement du roulis

hollandais pour les pdles a faibles pulsations naturelles.

Malgré tout, cette application prouve que les contraintes appliquées aux modeles flexibles, no-
tamment la stabilité, peuvent étre prises en compte. On peut concevoir des syntheses mixtes
qui contiennent des modeles rigides et flexibles. Le temps dépensé a préciser le design de cette
application est approximativement évalué a 30% du temps alloué au réglage de la premiére
application. Avec tres peu d’itérations de réglages, on peut méme conclure que la solution

proposée donne finalement une bonne piste pour une loi de commande performante.

On démontre, a travers cette application, qu'on a la capacité de faire un design avec des
modeles rigides et flexibles. Ainsi dans des applications futures ou il ne sera plus possible
d’appliquer la synthése de référence parce que la dynamique flexible ne pourra pas étre traitée
séparément de la dynamique rigide, on a ici la preuve de concept d'une solution applicable

sans changement majeur de la structure du contréleur.

Le concept démontré ici est vraiment intéressant. Il ouvre sur une multitude de possibili-
tés concernant les applications possibles, et apporte une plus-value certaine a la méthode.
Essayons d’étendre encore cet expérience avec le chapitre suivant, en procédant aux réglages
des filtres ASE dans la synthese.
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CHAPITRE 7 REGLAGE DES FILTRES AEROSERVOELASTIQUES PAR
UNE SYNTHESE ROBUSTE

Ce septieme chapitre présente ['ultime application de la synthése H., structurée dans le
contexte de BA. Il démontre la possibilité d’ajouter les filtres ASE lors de la synthése afin de
régler précisement les fréquences de coupures sur les modes flexibles. Ce chapitre, a ['image
des deux précédents, commence par une introduction en section 7.1 qui présente les objectifs
de l'application. La section 7.2 liste l’ensemble des requis imposés sur les performances de la
boucle interne, mais aussi les différents concepts utilisés pour construire le modéle augmenté
de ['application. La section 7.3 suivante donne les cas de design utilisés. Les itérations de
design ainsi que les résultats et les graphiques de performances obtenus pour la synthése li-
néaire sont fournis dans les sections 7.4 et 7.5. Finalement la conclusion sur l’expérience est

apportée en section 7.6.

7.1 Introduction

7.1.1 Contexte et activités précédentes

La synthese présentée dans ce chapitre porte sur les modeles a dynamiques rigides et flexibles,
de I'avion exposés dans le chapitre 2. Les gains des contrdleurs ne sont pas obtenus a ’aide de
I'outil développé dans le chapitre 4. Des scripts sont implémentés pour récupérer les entrées
nécessaires, construire le modele augmenté a partir des concepts définis dans le chapitre 3,
puis procéder a la synthese et a I'analyse.

Cette derniere démonstration des capacités de la technique dans I’environnement de BA est
donc testé sur un point de vol de I'enveloppe pour un avion en configuration de croisiere.
On considere par contre plusieurs cas de chargements différents et construisons une synthese

robuste en ce point de vol.

7.1.2 Objectifs de ’application

Cette derniere application a pour unique but de démontrer le potentiel de la synthese. On
veut obtenir une solution rapidement tout en réglant les filtres ASE.On ne dispose pas d'une
synthese classique qui inclut les modeles flexibles dans le design. Comme précédemment, on
prend comme référence de performance les résultats actuels pour un réglage classique, tout
en sachant que I'influence des modeles flexibles et le réglage des filtres ASE est alors pris en

compte a posteriori.
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7.1.3 Meéthodologie suivie

La méme méthodologie que celle définie dans la section 1.2.2 du chapitre d’introduction est
appliquée ici. Les étapes suivantes sont imposées :

— Définition des requis (section 7.2.1)

— Définition des concepts (section 7.2.2)

— Définition de I'architecture (section 7.2.3)

— Implémentation et optimisations (sections 7.3 et 7.4)

— Tests et vérifications (section 7.5)

Optimisation du design
La méthode utilisée pour 'optimisation du design est toujours une méthode itérative. Les
deux points de départ de cette application sont :
— pour le design : celui obtenu dans I’application précédente (Chapitre 6) pour la zone
de 'enveloppe de vol concernée,
— pour la condition initiale : les gains feedforward (non linéaires) et feedback de la

solution de référence au point de vol concerné.

7.2 Requis et design

7.2.1 Requis sur les performances de la boucle interne

Comme dans les applications précédentes, on commence par lister les requis considérés dans
cette étude. Les criteres sur les performances désirées appliqués ici sont listés ci-apres :

— Requis 1 : voir 3.3.1.

— Requis 2 : voir 3.3.1.

— Requis 3 : voir 3.3.1.

— Requis 4 : voir 3.3.2.

— Requis 5 : voir 3.3.2.

— Requis 6 : voir 3.3.3.

— Requis 7 : voir 3.3.3.

— Requis 8 : voir 3.3.4.

— Requis 9 : voir 3.3.4.

— Requis 10 : voir 3.3.5.
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7.2.2 Concepts et canaux de performances

Afin d’assurer les requis listés plus haut, les canaux de performances sont construits en
s’appuyant sur la solution choisie pour 'application du chapitre précédent (Section 6.2.2),
notamment dans le choix des fonctions de pondérations. La série de concepts choisis pour
cette application sont définis ci-apres :

— Concept 1 (associé au requis 1) : voir 3.3.1. On considére la structure globale au niveau
de T'entrée et de la commande feedforward. On utilise les sorties des modeles d’avion
qui n’incluent pas les filtres ASE. Ils sont construits a partir de gains réglables.

— Concept 2 (associé au requis 2) : voir 3.3.1. On ne modifie pas le gain K, mais le

réglage des filtres ASE est fait par la synthese.

— Concept 3 (associé au requis 3) : voir 3.3.1.
— Concept 4 (associé au requis 4) : voir 3.3.2.
— Concept 5 (associé au requis 5) : voir 3.3.2.
— Concept 6 (associé au requis 6) : voir 3.3.3.
— Concept 7 (associé au requis 7) : voir 3.3.3.

— Concept 8 (associé au requis 8) : voir 3.3.4. On controle la position des pdles avec
le suivi de références et non avec 'outil TuningGoal.Poles, dii aux modes flexibles
mal-amortis et difficilement controlables.

— Concept 9 (associé au requis 9) : voir 3.3.4.

— Concept 10 (associé au requis 10) : voir 3.3.5.

On rappelle que les canaux de performances et leurs architectures, sont abordés dans le cha-
pitre 3. L’architecture du concept 6 n’est pas représentée pour réduire la taille et augmenter

la lisibilité du schéma du modeéle augmenté de la synthese (Fig. 7.1).

7.2.3 Architecture du modele augmenté

La figure 7.1 présente le schéma du modele augmenté pour la synthese flexible incluant le ré-
glage des filtres ASE. Dans sa généralité, ce schéma ressemble beaucoup au modele augmenté
utilisé pour I'application précédente (Fig. 6.1). La singularité de cette preuve de concept pro-
vient de I'ajout des filtres ASE dans les gains de la loi de commande que la synthese vient
optimiser. On rappelle que les canaux de stabilité (marge de phase et de gain) au niveau de

la commande en aileron et en rudder ne sont pas représentés sur le schéma augmenté.
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Figure 7.1 Modele augmenté de la synthese réglant les filtres ASE

7.3 Explicitation des cas utilisés pour P’application

La synthese est appliquée sur un unique point de vol a la configuration de croisiere. Le point
de vol choisi est un point de 'enveloppe de vol pour lequel des modeles rigides et flexibles
sont disponibles. Si 'on reprend la figure 6.3 au chapitre précédent, le point choisi est le
numéro 57. L’objectif ici n’est pas de couvrir ’ensemble des conditions de vol possibles pour
cette configuration, mais de démontrer que la synthese de la loi de commande peut s’étendre
au réglage des gains des filtres ASE. La commande n’est alors pas séquencée en vitesse et
altitude, mais robuste en charge. On prendra 10 cas de chargement pour cette application

(Fig. 7.2). Cinq modeles rigides et cinqg flexibles sont manipulés.

7.4 Synthese et optimisations

Afin d’obtenir la solution présentée, le design appliqué est celui assigné au point de vol 57 lors
du chapitre précédent. La condition de vol faisait partie d’'un groupe de ’enveloppe dont le
design avait été optimisé (grace a I'inclusion des modes flexibles). Il n’est donc pas nécessaire

de modifier le réglage précédent pour démontrer la capacité de la synthese a régler les filtres
ASE.
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Figure 7.2 Position des configurations de charge sélectionnées dans leur ensemble

7.4.1 Limitations sur les filtres ASE

Si aucune limitation n’est donnée sur les valeurs des gains des filtres, méme en conservant la
structure, on remarque que 'allure des filtres ASE n’est pas conservée et n’est pas satisfaisante
physiquement. En effet, les nouveaux filtres présentent des amplifications de signal (gain en
dB positif) sur certaines plages de fréquences, comme le montre la figure 7.3. On choisit de
limiter 'amplitudes des gains possibles & & 10%!. La figure montre 'allure fréquentielle de

nouveaux filtres ASE proposés par une synthese lors des étapes de design.

7.4.2 Ajout de configurations de charge différentes

Les résutats obtenus sont meilleurs une fois les filtres ASE restreints au voisinage des an-
ciens filtres. On décide d’ajouter plus de modeles (configurations de charge supplémentaires)

dans la synthese. On garde la sélection de modeles rigides de 'application précédente, et

1. La limitation s’impose pour plusieurs raisons : 1) on estime que la solution initiale propose un bon
réglage pour ’ensemble des points de vol. Le design appliqué a un point unique pourrait proposé un optimum
plutot éloigné. 2) dans le cas d’amplitude positives, le signal entrant est amplifié. Ceci souléve de grandes
inquiétude pour une éventuelle certification.
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choisit cinq modeles flexibles mieux répartis sur l'enveloppe (Fig. 7.2). Cette amélioration
permet de prendre en compte des dynamiques initialement non-considérés. Ces modeles de
charge éloignées de la sélection initiale ne remplissaient pas les contraintes de marges de sta-
bilité. Dans la figure 7.4 qui présente par un diagramme de Nichols, les allures fréquentielles

d’une solution synthétisée, on voit clairement que de nombreux modeles ne respectent pas
les conditions de stabilité.

Nouveaux et anciens filtres ASE
0. T LI B T LI — T T LI S B

Filtre de P
T

Filtre de N
/

Amplitude (dB)
o

Filtre de ¢
o

Filtre de R

Fréquence (rad/s)

Figure 7.3 Allures fréquentielles des filtres ASE sans restrictions sur les amplitudes des gains

Nouvelles réponses fréquentielles

Boucle-ouverte en Alil
cmd

Gain boucle-ouverte (dB)

X Réponses du systeme ]
‘|| — Limites de marge de stabilité |:

AT rryes

P+1800
Phase (deg)

Figure 7.4 Allures fréquentielles et non-respect des marges de stabilité de la solution synthé-
tisée



124

7.4.3 Augmentation de 'ordre de réduction des modéeles flexibles

L’ajout de configurations de charge supplémentaires améliore de beaucoup les marges de
stabilité obtenues. Comme la vérification est appliquée aux modeles complet, plus le modele
utilisé pour la syntheése est proche du modeéle complet, plus les performances réelles sont
assurées. L’augmentation de l'ordre des modeles flexibles permet donc aussi d’améliorer le
respect des marges de stabilités, mais allonge le temps nécessaire a la synthese. Il y a un
compromis & faire. Dans ce cas-ci, le nombre de modeles considérés est petit, et la synthese est
rapide (quarantaine de minutes), on peut se permettre de moins réduire l'ordre des modeles
flexibles. On passe de 55 états a 115, avec une synthese qui prend maintenant une soixantaine

de minutes .

7.5 Résultats et performances apres réglage de la boucle linéaire

Dans ce chapitre, la vérification de la stabilité et des performances peut se permettre de
tester les modeles complets pour toutes les configurations de charge disponibles.
Pour apporter une analyse des graphiques, on utilise la notation :
— -} : concernant le critere jugé, les nouvelles solutions sont meilleures que les anciennes.
— = concernant le critere jugé, les nouvelles solutions sont équivalentes aux anciennes.

— —: concernant le critere jugé, les anciennes solutions sont meilleures que les nouvelles.

7.5.1 Evolution de Pamplitude des gains

Les deux figures 7.5 et 7.6 présentent les valeurs des gains de feedback et de feedforward
obtenus pour cette application. Les nouvelles amplitudes des gains suivent généralement la
tendance proposée initialement. Les gains liés a la commande en Rudder sont plus grands
pour la nouvelle solution, probablement a cause du gain Kz qui intervient pour les gains (uti-
lisés en non linéaire) de l'ancienne solution. On peut néanmoins statuer que les amplitudes

atteintes sont tout-a fait raisonnables.

Les nouveaux filtres ASE et anti-bruits et leurs allures fréquentielles sont affichées dans les
deux figures 7.7 et 7.8. L’allure des nouveaux filtres suit aussi de pres ’ancienne proposition.
Les pics de fréquences a couper sont parfois décalés mais toujours proches du gabarit initial.

Il est certain que la limite a £ 10% intervient dans ce résultat.
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Figure 7.6 Amplitudes des gains de feedforward

125



Amplitude (dB)

Amplitude (dB)

Filtre de P

y

Filtre de ¢ Filtre de N

Filtre de R

-0.6

Nouveaux et anciens filtres ASE

126

T

T T

T

T

T R TR N T

1 1

T T T T T

Anciens filtres
~— Nouveaux filtres ||

Figure

7.7 Allure fréquentielle des

Nouveau et ancien filtre anti-bruit

Fréquence (rad/s)

filtres ASE

T

T T T T T T

Ancien filtre
Nouveau filtre

Fréquence (rad/s)

Figure 7.8 Allure fréquentielle du filtre anti-bruit

10*



127

7.5.2 Suivi de références

Comme pour les chapitres précédents, on commence a présenter les réponses temporelles des
transferts de P4, Gema €t Bema vers les sorties respectives P, ¢ et 3. Ces tracés permettent

de juger des capacités de suivi de références.

Nouvelles réponses a I'échelon
De: Pcmd (deg/sec) Vers: P (deg/sec)

Limite de dépassement supérieur
Limite haute de I'erreur en RP

Limite basse de I'erreur en RP

Amplitude

fi | Réponses du systéme
0 — Réponse de la référence [~
Pas de dépassement inférieur | I |

0 1.2¢
Temps (seconds)

Anciennes réponses a I'échelon

De:P_ g (deg/sec) Vers: P (deg/sec)

I I I I
Limite de dépassement supérieur 7
) \ Limite haute de I'erreur en RP
° —
2 1
K_El Limite basse de l'erreur en RP
< |
I's A N
’l } Réponses du systeme
= Réponse de la référence [
Pas de dépassement inférieur | | |
0 1.2¢8

Temps (seconds)

Figure 7.9 Performances du suivi de référence pour une commande de P,,,; vers P

Pour la figure 7.9, les commentaires sont les suivants :

— -+ : La nouvelle solution suit mieux 'enveloppe de la réponse désirée, c’est-a-dire
un transfert de premier ordre sans dépassement. Les réponses en RP sont bien plus
proches les unes des autres.

— = Les deux solutions sont équivalentes en matiere d’erreur en RP.

Pour la figure 7.10, les commentaires sont les suivants :

— -+ : Les nouvelles réponses en RP ont une erreur plus petite.

— = : Les deux réponses ont l'allure d’un transfert de premier ordre, et respectent la
limite de constante de temps.

— — : Les anciennes réponses en RP sont plus rapides.

Pour la figure 7.11, les commentaires sont les suivants :

— - : En RP, la nouvelle solution respecte I'erreur limite acceptée et est mieux centrée

autour de la référence. Le coefficient Kp intervient ici et réduit les amplitudes des

anciennes réponses temporelles.
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— = : Les deux solutions ont l’allure d’un transfert de second ordre qui respecte les

contraintes de dépassement et de rapidité imposées.

Nouvelles réponses a I'échelon
De: ¢, (deg) Vers: ¢ (deg)
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Figure 7.10 Performances du suivi de référence pour une commande de ¢.,q vers ¢
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Figure 7.11 Performances du suivi de référence pour une commande de 4 vers
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7.5.3 Découplages de signaux

On continue 'analyse des résultats avec les réponses temporelles des transferts croisés de
Pond, Gema €t Bema vers les sorties respectives [ et ¢. Ces tracés, des figures 7.12 a 7.14,

permettent de juger des capacités de découplage des sorties.

Nouvelles réponses a I'échelon

, De: Pcmd (deg/sec) Vers: (3 (deg)
I I ] I
Limite de dépassement supérieur

Limite haute de l'erreur en RP

Amplitude
o

Limite basse de I'erreur en RP

Réponses du systéme
Réponse de la référence

Limite de dépassement inférieur
|

Temps (seconds)

Anciennes réponses a I'échelon
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I I I I
Limite de dépassement supérieur

Limite haute de l'erreur en RP

Amplitude

Limite basse de I'erreur en RP

— Réponses du systéme
Réponse de la référence

Limite de dépassement inférieur
| | | |

Temps (seconds)

Figure 7.12 Performances du découplage de signaux pour une commande de P4 vers 3

Pour la figure 7.12, les commentaires sont les suivants :
— -+ : En RP, les nouvelles solutions sont plus proches de la référence, et semblent
légerement moins écartées.
— — : Les nouvelles solutions ont un plus grand dépassement.
Pour la figure 7.13, les commentaires sont les suivants :
— = Les deux solutions ont sensiblement la méme erreur en RP.
— —: Les nouvelles solutions ont un plus grand dépassement inférieur.
Pour la figure 7.14, les commentaires sont les suivants :
— -+ : Les nouvelles réponses sont plus centrées vers la référence en RP.
— — : Les nouvelles réponses ont un dépassement inférieur plus grand, et des valeurs en

RP plus espacés.
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Nouvelles réponses a I'échelon
De: Pemd (deg) Vers: 3 (deg)
I

Limite de dépassement supérieur
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Figure 7.13 Performances du découplage de signaux pour une commande de ¢.,,q vers 3
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Figure 7.14 Performances du découplage de signaux pour une commande de fS.,,q4 vers ¢
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7.5.4 Position des poles de la boucle fermée

Les deux figures 7.15 et 7.16 nous donne le placement des poles en BF dans le plan complexe.
La premiere ajoute le gabarit requis pour situer les bons et moins bons positionnement. La
seconde ajoute la position des poles en BO ainsi que leur déplacement lors de la fermeture

de boucle.

Nouveaux pdles et zéros 1 Anciens pdles et zéros 4

Modéles rigides
Modéles flexibles

Modéles rigides
Modéles flexibles

Partie imaginaire
Partie imaginaire

Partie réelle Partie réelle

Figure 7.15 Positionnement des poles et des zéros de la BF

Pour la figure 7.15, les commentaires sont les suivants :
— -+ : Les poles du mode Roulis Pur sont de maniére générale plus rapide dans la nouvelle
solution.
— = : Les modes roulis hollandais sont tous assignés a la zone verte du gabarit. Le
placement du mode Spiral est a peu pres équivalent dans les deux solutions.
— —: Les anciens poles du mode Roulis Hollandais sont plus recentrés autour d’une seule
dynamique.
Pour la figure 7.16, les commentaires sont les suivants :
— -+ : Les nouveaux poles en BF décalés plus sensiblement sur la gauche implique que
la nouvelle solution propose de maniére générale des modes flexibles plus amortis en

BF.
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Figure 7.16 Positionnement des pdles avant et apres fermeture de la boucle

7.5.5 Marges de stabilité

Jugeons du respect des contraintes de stabilité imposées aux modeles rigides et flexible avec

les quatres figures suivantes (Fig. 7.17 & Fig. 7.20). On présente d’abord les diagrammes de

Nichols et les marges de phase et de gain, puis on affichera les marges d’amplitude avec les

diagrammes de Bode. Pour la figure 7.17, les commentaires sont les suivants :

— -+ : Les nouvelles réponses fréquentielles sont plus ordonnées et interceptent moins

souvent les ellipses limites. Les nouvelles allures fréquentielles semblent aussi plus

ordonnées.

Pour la figure 7.18, les commentaires sont les suivants :

— — : Il n’y a aucune inclusions dans les ellipses limites pour ’ancienne solution. Par

contre pour la nouvelle solution, on compte deux intersections dont un modele qui

vient mal tangeanter la deuxiéme ellipse de droite. Ce défaut est dii a une optimisation

de la solution proposée qui ne satisfait plus les contraintes avec le passage a 'ordre

complet. Les intersections restent tres proche de 'ellipse limite est ne constituent pas

une grande perte en marge de gain et de phase.
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Figure 7.18 Réponses fréquentielles et diagramme de Nichols de la BO du rudder
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Figure 7.20 Réponses fréquentielles et marges de stabilité pour les modeles



Pour la figure 7.19, les commentaires sont les suivants :
— -+ : Toutes les nouvelles réponses fréquentielles respectent les limites d’amplitude

(autant flexible que rigide). On voit que la contrainte est bien prise en compte.

Pour la figure 7.20, les commentaires sont les suivants :
— = Les allures fréquentielles des deux solutions se ressemblent. Toutes deux vérifient

les marges d’amplitude imposées.

7.5.6 Efforts des actionneurs
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Finalement la derniere figure 7.21 propose les réponses temporelles des efforts de commande

demandés pour des échelons de P4, ®ema €t Bema-
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Figure 7.21 Efforts des actionneurs pour des commandes de P..,.4, ®ema €t Bemd

Pour la figure 7.21, les commentaires généraux sont les suivants :

— -+ : L’effort de l'aileron semble légerement moindre pour la nouvelle solution.
— = Les allures et amplitudes des efforts des actionneurs sont plutot semblables.

— — : Pour la nouvelle solution, la commande du rudder semble avoir des dépassements

inférieurs plus grands.
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7.6 Conclusion

Apres les deux premieres applications, on a présenté ici une augmentation de la méthode de
synthese au réglage des filtres ASE. Les gains obtenus et les graphiques des performances

(stabilité, suivi de consigne, etc.) ont été donnés pour juger des résultats synthétisés.

La solution proposée est globalement meilleure que la solution de référence. Les contraintes de
stabilité sont mieux respectées et les performances temporelles proposent un bon compromis
entre suivi et découplage. Les nouveaux filtres ASE sont proches du réglage initial mais pas
identiques, leur réglage est bien pris en compte dans la synthese.

Néanmoins, il est bon de noter que bien que les performances soient meilleures, le systeme ne
subit pas la contrainte du séquencement. En effet, les gains de la solution de BA dépendent
de leur voisins. Finalement, 'importance du réglage de ces filtres avec le controleur ne peut
étre conclue a la suite de cette application. L’ensemble considéré ici se limite a un seul point
de vol, non a I’enveloppe compléte. On statue cependant que le réglage des filtres ASE peut
représenter une ouverture tres intéressante (réduction des cotits, amélioration du réglage) qui

mérite d’étre développée.

Pour conclure, la solution synthétisée est vraiment intéressante car performante et obtenue
dans un temps relativement court.
Le réglage de cette synthese a été faite en quatre itérations au total. Cette information permet
de statuer sur deux faits :

— il ne faut donc pas beaucoup de travail pour obtenir des résultats tres convaincants,

— et, si il existe quelques imperfections dans les résultats présentés, ils pourront étre

améliorés par quelques itérations supplémentaires et nouveaux compromis.

L’expérience démontre une nouvelle étendue des possibilités de la méthode qui ne pouvaient
étre entreprises avec I’ancien outil de BA. Les performances sont satisfaisantes. Quelques
améliorations pourraient étre faites dans le placement des podles du roulis hollandais. On a
noté aussi que les marges de stabilité ne sont parfois pas validées sur le modele complet. On
pourrait essayer de rassembler les dynamiques réduites dans un modele incertain comme dans
le Document de Référence (DR) "Computing Optimal Uncertainty Models from Frequency
Domain Data" (Hindi et al. (2002)).

On pourrait alors étendre encore cette application au réglage de la boucle interne avec les

filtres ASE sur ’ensemble de I’enveloppe de vol.
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CHAPITRE 8 CONCLUSION

Ce chapitre est le dernier du mémoire de maitrise. Premiérement, il apporte des conclusions
sur lensemble des travauz (Section 8.1). En seconde section 8.2, on liste les limitations
rencontrées durant l’étude et ses applications. Finalement la derniere section 8.3 ouvre sur

des améliorations futures.

8.1 Syntheése des travaux

Les travaux menés pendant cette étude démontre que la synthese H,, structurée et les tech-
niques de résolution associées sont aujourd’hui suffisamment avancées pour aborder des pro-
blémes industriels complexes. Des nouvelles solutions stables, performantes et respectant les

contraintes de structures, peuvent étre produites rapidement.

De plus, les travaux prouvent que la méthode a la capacité de prendre en compte de nouveaux
requis si ils peuvent étre exprimés par des canaux de performances a optimiser. Le réglage de
la loi de commande peut intégrer les dynamiques flexibles et assurer une marge de stabilité
sur ces modeles a risques. Des modeles rigides et flexibles sont utilisés simultanément dans
une synthese unique pour éviter des itérations de réglages supplémentaires si les perturba-

tions souples ne sont considérées qu’a posteriori.

L’étendue des capacités de la technique est démontrée dans la derniere application, quand la
syntheése optimise aussi le placement des filtres ASE pour couper les fréquences des modes

flexibles les plus contraignants, en plus du réglage de la loi de commande interne.

Les expériences menées dans ce mémoire sont la preuve que la méthode peut produire des lois
de commandes certifiables pour un avion civil, et que I'exploration de ces capacités par les
industries peut mener a une plus-value tres intéressante en terme de performances atteintes

et garanties, en terme de temps alloué et donc de réduction des cofits.

8.2 Limitations de la solution proposée

Les limitations de la solution concernent I'ordre du modele augmenté, donc :
— plus il y a de canaux de performances, plus il y a de contraintes,

— plus il y a de modeles, plus il y a de variations de dynamiques sur 1’enveloppe de vol,
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— plus les ordres des modeles sont grands, plus il y a de dynamiques secondaires,

— plus la boucle interne a régler est grande, plus il y a de gains réglables.
Cependant toutes ces améliorations augmentent I'ordre du modele manipulé par la synthese
et allonge considérablement le temps nécessaire pour résoudre I'optimisation. Finalement, un

compromis doit étre fait entre le temps a allouer et les objectifs a atteindre.

8.3 Ameéliorations futures

Lorsque les modeles flexibles seront disponibles sur la totalité de I’enveloppe de vol, il sera in-

téressant de réitérer l'expérience du chapitre 6 afin de voir si le réglage est vraiment différent.

Si les outils de résolution numérique de Matlab étaient plus rapides, on pourrait aussi ima-
giner procéder au réglage des gains et des filtres ASE sur I’ensemble des conditions de vol.
A moins de réduire suffisamment Pordre des modeles considérés, cette synthése nécessiterait

aujourd’hui plusieurs jours a s’éxécuter.

Une derniere piste d’amélioration possible serait d’implémenter un outil de réglage de la
synthese en temps réel. Un outil similaire est proposé par une librairie Matlab récente Model
Predictive Control (MPC) ! bar le biais d'une fonction de réglage des fonctions de performaces
en temps réel 2. Pour une commande prédictive, il permet d’ajuster le réglage en modifiant
les fonctions de pondérations et les contraintes pendant 1’éxécution de la synthese. Il pourrait
étre intéressant de développer un outil pour la synthese H.,, qui serait plus intéractif pour
régler les fonctions de pondérations et voir en temps réel 'impact du changement de design.
Etant donné la taille des modeles, 'aspect “temps réel” pourrait ne pas fonctionner mais la
librairie pourrait étre utile pour faire le réglage de quelques modeles pour 'allure générale

des contraintes a appliquer.

1. Documentation consultée le 23/11/2018 a 'adresse url suivante : https://www.mathworks.com/help/
mpc/.

2. Documentation consultée le 23/11/2018 & l’adresse url suivante : https://www.mathworks.com/help/
mpc/ug/run-time-weight-tuning.html.


https://www.mathworks.com/help/mpc/
https://www.mathworks.com/help/mpc/
https://www.mathworks.com/help/mpc/ug/run-time-weight-tuning.html
https://www.mathworks.com/help/mpc/ug/run-time-weight-tuning.html
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ANNEXE A RAPPELS MATHEMATIQUES

Notations utilisés :
— ¢ ou j : I'imaginaire pur
— I : la matrice identité (utilisation d’un indice pour préciser I'ordre)
— w : une pulsation naturelle en radian/seconde
— s : variable complexe définie par s = iw
— P(s), G(s) ... : la fonction de transfert du systeme LTI P, G, ...
— )\; : ieme valeur propre
— o : une valeur singuliere. o représente la valeur singuliere maximale.
— M : une matrice (en général)
— M : le conjugué de la matrice M défini par : pour tous les (4,7) m;; = ni; ;)
— MT : la transposée de la matrice M définie par : pour tous les (i, 5) mz:j =mj,
— M* : est le conjugué transposé de M, M* = M”. Le produit M*M est appelé produit
hermitien de M.

Fonction sup (borne supérieure) : Soit un ensemble partiellement ordonné E, soit P une
partie de E, la borne supérieure de P, notée sup(P) est, s’il existe, le plus petit des majorants
de P. On dira que : M = sup(F) si x < M pour tout x de P, et si pour tout y de E et x de
P, tel que x <y, alors M < y.

Racine des Moindres Carrés (RMC) : La RMC est une évalution de la moyenne qua-

dratique de la différence entre les mesures y; et les prédictions des sorties f;. On a :

N N
RMC =YX (yi— fi)? = 421(7”1‘)2

Norme H,, : La norme H,, de la LFT F(P,K) (P le systeme et K le contrdleur) est
définie par : ||F(P, K)||s = sup(c(F (P, K)(iw)).
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ANNEXE B RAPPELS DE COMMANDE

Représentation d’un systeme : Une représentation générale d’'un boucle de commande

peut-étre comme la figure! B.1.

N

Figure B.1 Représentation en schéma-bloc d'une boucle de commande

Dans la figure précédente, G est le systeme boucle-ouverte commandé, K est le contrdleur, y
la sortie mesurée, u l'entrée commandée, et e I'erreur. En rouge, les entrées sont n, le bruit

de mesure, d des perturbations ou bruit du systeéme et r est le signal de référence.

Boucle-ouverte d’un sytéme : Une boucle d’'un systéme (un transfert d’une entrée vers
une sortie) pour laquelle la sortie n’a aucune influence sur le signal d’entrée commandée w.
La boucle n’applique aucune comparaison entre un signal de sortie et un signal d’entrée.

Dans 'exemple précédent, le transfert de e vers y représente une boucle-ouverte.

Boucle fermée d’un sytéme : Une boucle d’'un systeme (un transfert d’une entrée vers une
sortie) pour laquelle un systéme atteint et maintient une condition de sortie a une valeur de
référence. La commande est obtenue en comparant la sortie actuelle et la valeur de référence.
Le but d’une boucle fermée est d’asservir un systeme et de le réguler.

Dans I'exemple précédent, le transfert de r vers y représente une boucle fermée.

Représentation d’état : La représentation d’état d’un systéeme a dynamique non-linéaire

1. La figure provient de l'article "The H, control problem is solved" (Apkarian et Noll (2017)). Elle a été
modifié pour éter les branches de performances.
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prend la forme des équations suivantes :

¥

ou z(t) € R™ est le vecteur d’état, u(t) € R™ le vecteur de commande a l'entrée, w(t) € R? le

o =

( )

vecteur d’entrées éxogenes, et y(t) € RP le vecteur de sortie. Les fonctions f : R” xR™ xR? —
R™ et h: R* x R™ x R? — R? sont supposées continuement dérivables.

Un point d’équilibre est caractérisé par (x., u., we) lorsque : f(x., u., w.) = 0.

Représentation d’état d’un sytéeme LTI :La représentation d’état d’un systéme a dyna-

mique linéaire LTI prend la forme des équations suivantes :

{ & = Ax + Bu (B.2)

y =Cx+ Du

ou z(t) € R™ est le vecteur d’état, u(t) € R™ le vecteur de commande a l'entrée, et y(t) € RP
le vecteur de sortie. Les matrices A, B, C, D sont définies telles que A € R™*" B € R"*"™,
C e RP*™ et D € RP*™,

La fonction de transfert équivalente au systéme d’état ci-dessus est donnée par : G(s) =
C(sI —A)™'B+ D.
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ANNEXE C RAPPELS DE GENIE LOGICIEL

Programmation orientée objet

La Programmation Orientée Objet (POO), comme son nom l'indique, regroupe les objets
manipulés selon leur nature et fonction dans des catégories. Ces objects intéragissent ensuite
entre-eux par le biais de fonctions. Le vocabulaire nécessaire a la POO est défini ci-apres :

— Une classe est un regroupement d’entitées avec des caractéristiques communes. Une
classe peut représenter une catégorie d’items, un patron ou méme une action.

— Une instance est une réalisation spécifique d’une classe, un élément de celle-ci. On
pourra aussi parler d’objet pour parler d’instance.

— Une propriété (ou attribut) est commune a toutes les instances de la classe. Ce
sont des caractéristiques communes qui par leur valeur permettent de définir un objet
spécifique de la classe.

— Une méthode est une fonction avec des entrées, des sorties et une marche a suivre.
Une méthode est attachée a une classe, elle représente des actions appliquées sur ou
par des instances de la classe. Il n’est pas possible d’appliquer une méthode sur des
objets d’autres classes.

— Un constructeur est une méthode unique a chaque classe. Elle permet de construire
des instances. Si la méthode constructeur est définie avec la classe, il est possible
d’attribuer des valeurs aux propriétés de l'instance lors de sa création. Si la méthode
n’est pas définie, la fonction par défaut est créée : classObject=className (). Dans
cette situation, tous les propriétés de 'instance sont des champs vides.

— Privé ou publique ? Une classe peut-étre définie publique ou privée. Une classe privée
permet de garder les valeurs des propriétées confidentielles. Seuls les utilisateurs au-
torisés pourront avoir acces aux informations internes de la classe. Par défaut, toutes
les classes sont publiques.

— Les relations d’association et d’héritage peuvent lier deux (ou n) classes entre-elles.
Si deux classes sont associées, il existe au moins un lien entre-elles, I'une des deux (ou
les deux) ont pour propriété un objet de I'autre classe. Par exemple, une entreprise
qui posséderait des instances d’employés comme propriété.

Si une classe hérite d'une autre, les deux classes forment une relation mere-fille. La
classe fille possedera toutes les propriétés et méthodes de la classe mére. A ces pro-
priétés peuvent s’ajouter de nouvelles qui seront spécifiques a la classe fille. La méme

remarque peut-étre faite pour les méthodes. Par exemple, dans une bibliothéque on
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range des instances d’une classe mere euvre. Les ceuvres rangées sont alors des livres
(classe fille de uvre) et des films (classe fille de @uvre). Toutes les ceuvres ont un
titre, un auteur (réalisateur), un genre, un code de rangement. Les films auront aussi

des acteurs, une durée de visionnage, tandis que le livre aura un nombre de page.

Diagrammes Unified Modeling Language

Tous les éléments définis précédemment et leurs relations sont représentés a 1’aide d'un dia-
gramme UML appelé diagramme de classe. Les classes présentent leurs propriétes ainsi
que leurs méthodes (avec entrées et sorties seulement). Les associations et relations d’héri-

tages sont représentées par des fleches (la sens de la fleche indique le sens de Iassociation).

D’autres diagrammes UML existent, chacun se réfere a une étape particuliere dans le projet
de conception logicielle. Dans ce mémoire, le diagramme de classe, le diagramme des cas ainsi

que quelques diagrammes d’activités seront fournis.

Le diagramme des cas permet de représenter les principales fonctionnalités du logiciel.
Il met notamment en avant les utilisateurs et les cas d’utilisation qu’ils auront du logiciel

mais aussi les ressources a disposition.

Le diagramme d’activités permet de représenter ’architecture générale des fonctionnalités
(ou sous-activités) d’une activité. Elle permet de schématiser le flux logique de l'activité. Les
activités sont symbolisés par des bulles de taches. Ces taches sont liées par des fleches. Une
fois une activité terminée la fleche de sortie indique l'activité suivante qui commence. Lors
de la fin d’une activité, I'accomplissement de n activités simultanées est possible, pour cela
la fleche se divise en n. Des événements logiques peuvent structurer le flux logique (si ... alors

..., tant que, pour tous les éléments, etc.).
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ANNEXE D COMPLEMENT DE FIGURES DU CHAPITRE 2

Réponses fréquentielles : Modéle de I'avion
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