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RESUME

L’objectif de ce travail est de concevoir une loi de commande pour un autopilote
d’avion commercial, valable pour toute l’enveloppe de vol. La premiere étape d’un
tel projet est d’obtenir le modele linéarisé du systéme & contréler : disposant d’un
recueil complet de données aérodynamiques et de simulations, édité par la compagnie
Boeing Inc. pour le Jumbo Jet B-747, nous avons appliqué, en exploitant largement
ces données, une étude théorique de modélisation d’un avion & cet appareil. Nous
avons d’abord obtenu son modeéle non linéaire, puis apres découplage son modéle
longitudinal linéarisé en toute condition de vol.

Dans un deuxiéme temps et aprés une revue de littérature des méthodes de
synthese de loi de commande pour avions, nous avons choisi de concevoir une structure
de commande contenant plusieurs contréleurs, ot il y a commutation entre ces derniers
en fonction des conditions de vol dans lesquelles se trouve appareil. La méthode
utilisée est la synthese H,,, qui fournit la robustesse nécessaire aux contrdleurs pour
étre valables dans un domaine de vol suffisamment élargi. Apres avoir étudié, puis
validé, une méthode pour assurer des commutations en douceur entre les différents
signaux de commande, nous avons étudié une structure de controle séquencée par
commutation de contréleurs («Gain-Schedulings). Puis un critére de performance a
été choisi pour sélectionner les controleurs a utiliser dans cette structure, dans le but
d’en utiliser le moins possible.

Une derniéere étape de validation de la loi de commande congue permet de s’assurer
de son bon fonctionnement et de la performance atteinte, conforme aux critéres fixés.
De plus, cette recherche a mené a la conception d’interfaces graphiques permettant
de retrouver simplement les résultats présentés dans ce mémoire et de visualiser les

mouvements du Boeing 7/7 au travers d’une animation.
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ABSTRACT

The main goal of this work is to design a control law for a commercial airplane
autopilot, available through the entire flight envelope. The first step of such a project
is to obtain the linearised model of the system we seek to control. This was carried out
based on a full compendium edited by the Boeing Company Inc. of aerodynamic data
and simulations of the B-747 aircraft we had at our disposal. Firstly, we obtained its
nonlinear model and then, after decoupling, its linearised longitudinal model which
is available for any flight condition.

Secondly, after a review of command law synthesis methods for aircraft, we decided
to design a control structure containing several controllers which switch from one to
another according to the flight condition of the aircraft. The method used, whose
theory is widely studied, was the H,, synthesis which gives the necessary robustness
to controllers to perform well over a wide enough flight domain. After studying and
validating a method to ensure bumpless switching between command signals (the so-
called observer-based method), we studied a control structure with gain-scheduling.
A performance criterion was chosen to select which controllers had to be used in this
structure, considering that the aim was to use the least number of them.

The last step consisted in validating the designed control law : we sought to ensure
its smooth functioning and to reach the performance awaited. Moreover, this work led
to designing graphical interfaces permitting to easily apply the results presented in

this dissertation, and to show the motions of the Boeing 747 through an animation.
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angle d’incidence, ou d’attaque (rad).
angle de dérapage (rad).

angle de pente (rad).

angle de gite (rad).

angle d’azimut (rad).

angle d’assiette (rad).

amortissement d’un systéme.

angle de position des élévateurs (deg).
position de la manette des gaz (%).

angle de position des volets (deg).

corde aérodynamique moyenne, ou MAC (m).
coeflicient aérodynamique de trainée (SD).

coefficient aérodynamique de portance (SD).

coeflicient aérodynamique de moment en tangage (SD).

matrice d’Euler.

somme des forces extérieures appliquées a Pavion (N).

somme des moments extérieurs appliqués a I’avion (N.m).

force de portance (N).

force de trainée (N).

moment en tangage (N.m).

altitude (m).

matrice d’inertie de I'avion.

moment d’inertie en tangage (kg.m?).

facteur de charge de I’avion (SD).

xXvi

vitesse de rotation du repére ¢ par rapport au repére j (rad.s™!).



P, vitesse de rotation en roulis (rad.s™1).
Q, vitesse de rotation en tangage (rad.s™!).
R, vitesse de rotation en lacet (rad.s™!).
R;, matrice de rotation d’angle 2.
Ro, repere normal terrestre, ou NED.
Ra, repere avion.
Rs, repeére de stabilité, ou aérodynamique.
R, matrice de passage du repere ¢ au repere j.
0, masse volumique de lair & une altitude donnée (kg.m™3).
£0, masse volumique de I'air au niveau de la mer : h = 0 m (kg.m™3).
OGas moment cinétique de 'avion dans le repere R, (kg.m?.s™1).
T, module de la poussée (N).
V, module de la vitesse aérodynamique de I'avion (m.s™1).
Va, vitesse équivalente de l'avion (m.s™1).
Abréviations :
AWBT, Anti-Windup and Bumpless Transfer.
LFT, Linear Fractional Transformation.
LMI, Linear Matrix Inequalities.
LPV, Linear Parameter Varying.
MAC, Mean Aerodynamic Chord.
MIMO, Multiple Input Multiple Output
NED, North-East-Down.
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SISO, Single Input Single Output
Constantes physiques :
g=98lms?, accélération de la gravité.

po = 1.225 kg.m™3 | masse volumique de Pair au sol.
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INTRODUCTION

Les grands constructeurs aéronautiques souhaitent, depuis quelques décennies,
construire des avions toujours plus gros, plus performants et plus confortables dans
la gamme des long-courriers : le récent programme A380 d’Airbus Industrie en est
la preuve. Cette évolution s’est naturellement effectuée en relation avec les progres
de la connaissance scientifique, notamment dans les domaines de la mécanique du
vol et des structures, avec 'apparition de nouveaux matériaux souples et résistants,
et également dans le domaine de 'automatisme. En effet lorsque I'on parle de tels
appareils, il est nécessaire de concevoir des aides au pilotage dans la mesure o1 un
pilote ne peut pas manceuvrer régulierement pendant de longues durées, et ce pour
des questions évidentes de sécurité et de confort des passagers.

La compagnie Boeing inc. est pionniére dans cette catégorie, puisque c’est elle qui
a congu le premier jumbo-jet B-747, dont la mise en service a eu lieu en 1970. De-
puis, cet appareil n’a cessé de subir des évolutions techniques, au point que I'on peut
raisonnablement dire qu’une de ses versions actuelles n’a plus beaucoup de points

communs avec son ancétre, si ce n’est sa silhouette.

C’est dans ce contexte que nous nous sommes intéressé a la conception de loi de
commande pour un autopilote d’avion commercial. Disposant d’un recueil complet
de données aérodynamiques et de simulations, édité par la compagnie Boeing Inc.
pour le B-7/7, nous avons naturellement choisi d’étudier cet appareil. En effet, avant
de concevoir un quelconque dispositif d’autopilotage pour un avion, il est nécessaire
de prendre connaissance de son comportement dynamique par des simulations, et
donc de disposer de son modele mécanique. Cependant, lors des différentes phases de
vol : décollage, croisiére ou approche, on observe des variations de modele, dues aux
variations de plusieurs parametres, dont par exemple l'altitude. En effet, le modele
de 'atmosphere n’est pas le méme au niveau de la mer qu’a 11 000 metres d’altitude,

et le comportement de 'avion s’en ressent.



Le projet de maitrise porte ainsi sur la synthése d’une loi de commande qui tient
compte de ces variations de modele, et qui sera valable quelles que soient les pa-
rametres de vol de I'appareil. Aprés une revue de littérature, nous verrons qu’une
structure d’autopilote avec commutation de controleurs permettra d’atteindre cet
objectif.

Le mémoire comporte deux grandes parties : la premiére partie (chapitres 1 a 3)
traite de la modélisation d’un avion et de 'obtention du modele du Boeing 747, &
partir des données constructeur de la compagnie Boeing Inc., et la seconde partie
(chapitres 4 et 5) de la synthese de loi de commande séquencée par commutation de
controleurs.

Le chapitre 1 définit les reperes et notations utiles au repérage de ’avion dans
Pespace, pour que les développements des chapitres suivants soient clairs.

Le chapitre 2 présente le modele théorique non linéaire d’un avion, puis le modele
linéarisé du vol longitudinal; ils seront ensuite appliqués au Boeing 747.

Le chapitre 3 applique les modeles vus précédemment au Boeing 747, et explique
comment les données constructeur de la compagnie Boeing Inc. ont été exploitées,
puis utilisées dans 1'élaboration des modeles. Cette étude a abouti & la synthése
d’une interface graphique permettant de calculer le modele linéaire d’ordre 5 du vol
longitudinal en toute condition de vol.

Le chapitre 4, apres une revue de littérature sur les techniques de commande de
vol, présente une étude théorique portant sur la synthese H,, de contrdleurs robustes
et sur le phénomene de commutation de contrdleurs.

Le chapitre 5 est consacré a I'implantation de la loi de commande, dont 1’étude
théorique est 1'objet du chapitre précédent. Il contient Papplication pratique de la
syntheése Hy, et de la théorie de commutation des controleurs, ainsi que la valida-
tion des performances de la structure compléte de commande. Cette étude aboutit
a ’élaboration d’une interface graphique permettant de regrouper les résultats, non
seulement sous forme de réponses temporelles, mais également avec la possibilité de

visualiser par une animation le mouvement en tangage du Boeing 747.



L’esprit de ce projet est donc de réaliser une étude générale, de la modélisation
d’'un avion jusqu’a la synthése de loi de commande sur ce modele en passant par
Papplication au Boeing 747. Le domaine couvert étant extrémement vaste, nous nous
sommes particuliérement attaché a réaliser un ensemble complet, cohérent et fonc-
tionnel, plutot que de pousser la recherche de la performance et optimisation des

résultats : cela pourrait faire 'objet de travaux ultérieurs.



CHAPITRE 1

REPERAGE DE L’AVION DANS L’ESPACE

Dans ce premier chapitre nous allons définir les outils nécessaires au repérage d’un
avion dans ’espace, non seulement en position, mais aussi en orientation. Pour ce faire,
il va falloir définir les reperes permettant de situer I’avion par rapport a la terre, et
par rapport a un référentiel inertiel, dans lequel nous pourrons appliquer les équations
de la mécanique. Puis nous définirons les angles caractéristiques de ’orientation de

I’avion avec les relations qui les lient.

1.1 Reperes de base

Voici les reperes utiles que nous allons utiliser pour mettre le systéme en équation :
chacun d’entre eux permet de localiser I’aéronef, sa direction et sa vitesse par rapport

a la terre, mais ils correspondent & des objectifs différents :

le repére NED R, (« North-East-Down ») (Znea, Uned, Zne) @ comme origine l'in-
tersection de la verticale du lieu ou se trouve ’avion et de la surface de la terre,
et SOn axe Zneq est dirigé et orienté par le vecteur de 'accélération de la gravité
g, vers le centre de la terre. Ses axes Tned, Yneq POINtent respectivement vers le

nord et l'est, vus de 'avion.

N . ) ey ) .. vy . .
Le repére « avion » R, (Z,, Ya, 2¢) & comme origine le centre de gravité de ’avion,
— . . .
et son axe T, pointe vers 'avant, dans la direction du fuselage. L’axe Z, est dans

! orienté vers le ventre de I'avion, et 'axe

le plan de symétrie vertical de I'avion
Ya complete le triddre direct, c’est-d-dire qu’il est perpendiculaire au plan de
symétrie et orienté vers la droite, point de vue « pilote ». Ce repeére sera utilisé

pour étudier le mouvement de ’avion.

!L’hypothése de symétrie de ’avion sera justifiée ultérieurement



Le repeére de stabilité, ou aérodynamique R, (7;, ¥, ;) a la méme origine G
que les deux précédents, T, est porté et orienté par le vecteur vitesse V de
’avion, Z, est dans le plan de symétrie (z, , z;) et perpendiculaire a z,, et 7,
complete le triedre direct.

Les figures suivantes illustrent ces trois reperes Ry, R, et R, et serviront a définir
les angles caractéristiques & la section suivante. La premiére (1.1) montre le repére

NED et le repere avion, ainsi que les angles d’'Euler ¥, § et ® :

%
X
a
-
D Yz,

N

F1G. 1.1 — Les reperes NED R, et avion R,.

N — . £ 3e s \ 5
ou x;, y; et z; sont des vecteurs intermédiaires et ol les deux cercles représentent
. — — .
le plan horizontal contenant les vecteurs x,.q et x; et le plan vertical contenant les
—_—9 ———) - . bl . ’ . .
vecteurs z,.q et z;. La position courante de 'avion est le résultat de trois rotations
successives, qui seront étudiées plus en détail au paragraphe suivant :
— une premiére définie par 'angle d’azimut ¥ et ’axe z,.q qui transforme x,.4 en
—> ey —>
Z; et Yned €1 Yy,
N . -y . — —_
~ une deuxiéme d’angle d’assiette § et d’axe ¥; qui transforme T; en Z, et Zpeq
—
en z;,

N A . — — — —
— une troisieme d’angle de gite ® qui transforme y; en y, et z; en z,.



La seconde figure (1.2) situe le repére de stabilité R, par rapport au repere avion

R., et définit d’une part I'incidence (ou I'attaque) o comme I’angle formé par z, et
—

z; et d’autre part le dérapage B comme I’angle formé par z; et V, si on note 5; la

projection du vecteur vitesse V sur le plan (z;, 2g).

F1a. 1.2 — Les repéres avion R, et de stabilité R;.

Nous verrons en début de chapitre 2 que le repéere R est considéré étre en transla-
tion par rapport a la terre, et que nous pouvons donc y écrire le principe fondamental
de la dynamique.

Voyons maintenant comment situer Rg, R, et R, entre eux, en définissant les

angles entre les repéres.

1.2 Angles entre les reperes

Ayant défini plusieurs reperes fondamentaux, on s’intéresse ici a leurs positions
relatives, que 'on va définir au moyen d’angles caractéristiques. Les solutions n’étant

pas uniques, celles qui sont présentées sont les plus couramment utilisées.



1.2.1 Passage du repere NED R, au repere avion R,

Nous souhaitons positionner R, par rapport a Rg; comme ces repéres ont la méme
origine, trois rotations fondamentales suffiront a fournir le positionnement désiré. Les
voici avec les trois angles et axes correspondants, dont l’illustration est donnée a la
figure (1.1) :

— premicére rotation, dont 'angle est P'azimut ¥ et 'axe Zneq,

— deuxi®me rotation, dont angle est I'assiette 6 et 'axe ;,

~ troisidme rotation, dont I’angle est la gite ® et I'axe T, .

Le tableau 1.1 résume les valeurs extrémes usuelles pour ces trois angles, évitant

plusieurs représentations pour un méme point.

TAB. 1.1 — Valeurs limites des angles d'Euler.

angle [ valeur min. | valeur max.

v —Tr T
0| -3
) —1T T

Chacune des rotations précédentes est caractérisée géométriquement par une ma-
trice 3 X 3; on cherche alors a obtenir la matrice globale de rotation, c’est-a-dire la
matrice de passage Ro_, de Rg a R,.

Si Ry, Ry et R sont les matrices de rotation correspondant aux transformations
d’Euler ci-dessus, on obtient 'orientation E de R, par rapport a Ry en effectuant

leur produit dans I'ordre des transformations comme indiqué & ’équation (1.1) :

E = Ry X Ry x Ry (1.1)



ou E est appelée la « Matrice d’Euler ». Son expression est la suivante, en fonction

des angles d’Euler :

( cos ¥ cos @ sin ¥ cos 0 —sinf \
cos¥Usinfsin®— | sin¥sinfsin®+ | cosfsin P
E= sin ¥ cos cos ¥ cos d (1.2)
cosVUsinfcos®+ | sinUsinfcos® — | cosfcosP
K sin ¥ sin ¢ cos ¥ sin @ )

La matrice de passage cherchée s’écrit donc suivant ’équation (1.3) :
Ro—o =E (1.3)

— —
Ainsi, si X est un vecteur de ’espace, X, son expression dans le repere avion R,

_—)
et X o son expression dans le repere Ry, la relation les reliant est la suivante :

-

—
Xo= RO——)G,XO (14)

Une matrice de rotation étant orthogonale, son inverse est sa transposée ; on aura

donc Ry—o = Roa?.

1.2.2 Equations auxiliaires

Dans ce paragraphe, nous allons définir les vitesses de rotation de I'avion :
— en roulis P autour de 'axe T,
— en tangage (Q autour de I'axe 7,
~ en lacet R autour de Paxe Zz,.
et les exprimer en fonction des vitesses angulaires des angles d’Euler U, 0et d grace

aux équations auxiliaires.



Les rotations d’angles 6 et ¥ se font respectivement autour d’axes que I’on exprime
. -
dans le repere NED Ry, tandis que @ s’effectue autour de 'axe X, du repere avion

R,. On en déduit la relation suivante :

P ) 0
Q = 0 + Ry_q 0 (15)
R 0 0

L’angle ¥ correspond au cap suivi par ’avion, et ne présente donc pas d’intérét
dans notre étude du modele mécanique, puisque nous ne nous intéressons pas a 1’as-
pect « navigation » : on pose ainsi arbitrairement ¥ = 0. L’expression (1.1) de la
matrice d’Euler et I’équation (1.5) se simplifient donc pour obtenir le systéeme de

trois équations (1.6) suivant :

P = &—Vsinb
Q = 6Ocos® + Ucoshsin® (1.6)
R = —fsin®+ Vcosfcos®

Cependant, on aura accés de préférence aux vitesses de rotation dans le repére
avion P, Q) et R au moyen de capteurs, d’ou ’équation suivante (1.7), inverse de la

relation (1.6) :

o 1 sin®tanf cos®tanéd P

) T

6 |=]0 cos® —sin ® | Q | , avec || # 5 (1.7)
w) \o o= R

Les relations (1.6) et (1.7) permettent ainsi d’exprimer les vitesses de rotation de
avion P, Q et R en fonction des vitesses de rotation des angles d’Euler ¥, 8, ®, et
réciproquement.

Etudions maintenant le passage des repéres Rq & R,.
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1.2.3 Passage du repere avion R, au repere de stabilité R,

Nous souhaitons maintenant positionner R, par rapport a R, ; ces reperes ont la
méme origine, mais contrairement au cas du paragraphe 1.2.1, deux rotations succes-
sives, illustrées a la figure (1.2), suffisent & passer d’un repere & 'autre :

~ premiére rotation, dont ’angle est I'incidence o et I’axe v,,

— seconde rotation, dont P’angle est le dérapage 3 et Paxe Z,.

Le tableau 1.2 résume les valeurs extrémes usuelles pour ces deux angles, évitant

plusieurs représentations pour un méme point.

TAB. 1.2 - Valeurs limites des angles d’incidence et de dérapage.

angle | valeur min. | valeur max.

« - s

13 —

rola

s
2

En utilisant la méme méthode qu’au paragraphe 1.2.1, on veut obtenir la matrice
de passage R,,s de R4 & R,. Notons R, et Ry les matrices de rotation correspondant
aux transformations ci-dessus; compte tenu de leur chronologie, 1'orientation de R,

par rapport a R, est le produit des transformations comme indiqué a I’équation (1.8) :
R, s = Rg X R, (1.8)
La matrice de passage cherchée s’écrit suivant 1’équation (1.9) :

cosacosf3 sinf sinacosf
Ros = | —cosasinf cosff —sinasinf (1.9)

—sin o 0 cos

et on a de méme que précédemment R,_, = R,sT.
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— —
Si X est un vecteur de Pespace, X ; son expression dans le repére de stabilité R

et 5(),, son expression dans le repere avion R, la relation les reliant est la suivante :
— -
X,=R,.; X, (1.10)

1.3 Mouvement de ’avion en translation

1.3.1 Décomposition du vecteur vitesse de ’avion

L’avion se déplace dans un espace a trois dimensions; cet espace est rempli de
Pair de atmosphere, qui n’est pas immobile & cause de nombreux effets climatiques
qui ne seront pas détaillés dans le cadre de cette étude. L’avion se déplace donc par
rapport & ces masses d’air en mouvement, qui elles-mémes se déplacent par rapport
& un repere.

— . - '

Notons V¥ le vecteur vitesse vent par rapport & la terre, et V' le vecteur witesse

—
aérodynamique de 'avion par rapport au vent. Le vecteur V. vitesse de [’avion par

rapport a la terre est défini par :

—

—+
V=V + V7 (1.11)

Nous ne tiendrons pas compte du vent dans la modélisation, de telle maniére que

vIi=V.

a

1.3.2 Mouvement longitudinal de ’avion

Nous donnerons les hypotheéses du vol longitudinal au chapitre 2 ; cependant, nous
considérerons dans ce paragraphe que le mouvement est longitudinal pour faciliter la
visualisation, soit 3 = 0, et que le cap suivi par Pavion est ¥ = 0. Nous référant a
la figure (1.3), et connaissant le vecteur vitesse V de I’avion, colinéaire & T, nous
pouvons observer trois angles, dont deux que nous avons déja rencontré :

—
- Pangle d’incidence ou d’attaque «, entre z, et le vecteur vitesse V,
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—
— ’angle de pente 7, entre V' et x4,

— langle d’assiette 6, somme des deux précédents.

|
!
|
!
|
—5Y

Zned VA

F1G. 1.3 — Les reperes et angles caractéristiques du mouvement longitudinal.

1.3.3 Relations dans le repére avion

Dans ce paragraphe, nous allons donner les relations utiles entre les angles définis
—
précédemment, le vecteur vitesse V' et ses projections sur les axes du repere avion

R.. Ces projections sont définies par la relation (1.12) :
7 — — —
V=U-2.+Vy Yo+ W, 2z (1.12)

N
L’expression du module de V' en fonction de U, V,, et W, est :

IVl = /U2 + V2 + W2 (1.13)
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_)
Les composantes U,, V; et W, s’écrivent en fonction du module ||V || et des angles «

et 3 selon 1'équation (1.14) suivante :

——
U, = ||V|l-cosBcosa
V, = VIl sing (1.14)
W, = [|7|I-Cosﬂsina

Enfin, les angles d’incidence « et de dérapage (3 s’expriment a partir des compo-

santes du vecteur vitesse V dans le repere avion selon les relations (1.15) et (1.16) :

a = arctan(%) (1.15)
Vi

B = arcsin(—) (1.16)
csin v

Nous avons défini dans ce premier chapitre les repéres et les grandeurs utiles
au repérage de 'avion dans ’espace, qui vont nous permettre d’écrire les équations
mécaniques régissant son mouvement : c’est 'objet du chapitre 2, dans lequel nous
allons obtenir le modele linéarisé de P'avion autour d'une condition de vol, apres
avoir fait les hypotheses et simplifications pertinentes en vue de notre étude du vol

longitudinal.
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CHAPITRE 2

MODELE LONGITUDINAL DE LA DYNAMIQUE DE L’AVION

Apres avoir défini dans le premier chapitre les reperes et grandeurs utiles au
repérage de ’avion dans 'espace, tout est en place pour écrire les différentes équations
issues de la mécanique. Préalablement, un certain nombre d’hypothéses simplifica-
trices sont faites et justifiées sur ’avion et son environnement. Puis I’étude des forces
s’appliquant a ’aéronef nous aménera aux équations non linéaires complétes, avant

de linéariser le modele du vol longitudinal auquel nous nous intéresserons par la suite.

2.1 Hypotheéses et données pour la modélisation

Cette partie présente les hypotheses que 'on fait dans le but d’obtenir un modele
complet, mais néanmoins suffisamment simple pour demeurer exploitable a des fins

de commande.

2.1.1 Hypotheses relatives a ’avion

Nous allons faire trois hypothéses relatives a ’avion avant d’en donner les princi-

pales caractéristiques :

— Pavion est un corps rigide et indéformable : les déformations de sa structure,
notamment des ailes qui ont une élasticité plus élevée que le fuselage, sont
négligées,

— il possede un plan de symétrie géométrique et mécanique, défini par les vecteurs
T, et z, du repere R,

— sa masse en vol est constante — considérant que sa variation est suffisamment
faible dans 'intervalle d’étude pour étre négligée dans les équations.

La premiere hypothese de rigidité est bien vérifiée en pratique, puisque méme

I’étude plus fine des effets de la souplesse de I'avion s’effectue en perturbant le modele
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rigide : considérer 'avion comme rigide et indéformable est donc une étape nécessaire.

L’hypothese de symétrie est naturelle pour un avion commercial ; I'appareil que
nous étudions dans le chapitre 3, le Boeing 747 est symétrique.

La derniere hypotheése de constance de la masse est justifiée par le calcul sui-
vant : considérons le systéme {S} composé de I'avion et des gaz éjectés. Sa quantité
de mouvement & un instant ¢ s’écrit dans un repére inertiel : p(t) = m(t) V(¢) . De
plus, si 'on note Am et Av les variations respectives de la masse m et de la vitesse

V pendant 'intervalle de temps At, alors on peut écrire & 'instant ¢t + At :
p(t + At) = (m(t) + Am) (V(t) + Av) + (=Am) (V(t) + v,) (2.1)

ol v, représente la vitesse d’éjection des gaz et —Am la masse qui a « quitté »
Pavion. Un développement limité au 1% ordre de ’équation (2.1) permet d’exprimer

la variation de quantité de mouvement du systéme Ap pendant I'intervalle de temps

At :

Ap = plt+At)—p(t) = mAv—v. Am+ Am Av 2.2)

= mAv — v, Am

En divisant les termes de ’équation (2.2) par At, et en prenant la limite dt lorsque

At — 0, on arrive a ’équation suivante :

dp dv dm
Et- = m—g‘t—~ve_d-t— = ZI{S} (23)

ou Y Fysy est la somme des forces extérieures appliquées au systeme {S} défini plus

haut. L’équation précédente s’écrit ainsi :
dv dm
mE:Z}-{S}_}‘%E = Zf{3}+Te (2.4)

Dans ’équation (2.4), le terme T, ne correspond qu’a la contribution de la poussée due
a I’éjection de la composante —Am de la masse totale, et devient une force extérieure

si 'on consideére le systéme {avion}, de masse constante m et de vitesse V.
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Nous écrirons donc les équations en considérant la masse m constante sur l'in-
tervalle d’étude, et la force T, extérieure et négligeable; cette derniere hypothese,
vérifiée dans la pratique, signifie que la poussée due a la seule variation de masse est
négligeable. En effet, d’aprés Boiffier [7], la variation 9’(—% est de 'ordre de 0,02% a

0,2% de la masse totale par minute pour un avion commercial.

2.1.2 Hypotheses relatives a ’environnement terrestre

Les hypothéses couramment faites sur I’environnement terrestre dans le domaine
du vol atmosphérique sont les suivantes :

— la terre est plate et fixe par rapport a un repere galiléen de référence, par exemple

le repere ECI (« Earth Centered Inertial »),

— le vecteur gravité g est constant, vertical et dirigé vers le centre de la terre aux

altitudes usuelles de vol (0 & 12000 m).

La premiére hypotheése de la terre plate et immobile a le grand avantage de
considérer tout repére fixe par rapport a la terre comme galiléen : c’est une simplifi-
cation intéressante puisque nous pourrons écrire les équations de la mécanique dans
le repere NED Ry . Pour pouvoir considérer que la terre est immobile, étudions le
rapport entre 'accélération de Coriolis — due & sa rotation — et 'accélération de la

pesanteur :
Qcoriolis . 2 Qterre vV

9 g

ol erre €5t la vitesse de rotation de la terre, et V la vitesse de 'avion ; 20 étant
égale & 7,3.107° rad.s7!, ce rapport est de I'ordre de 0,4% pour Mach 0,9 & une
altitude de 10000 m, ce qui confirme la validité de cette hypothese.

L’hypothese de la terre plate peut également se justifier en calculant la vitesse de

rotation du repére NED par rapport a la terre :

V

Qned/terre = R
terre
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! pour une vitesse de Mach 0,9 & une altitude de

qui vaut environ 4.107% rad.s”
10000 m et le rayon de la terre Ryerre = 6,4.10° m. Cette vitesse est suffisamment
faible pour considérer le repere NED R, fixe par rapport a la terre.

La seconde hypothese de constance de ’accélération de la gravité g simplifie
également les équations. Elle est aussi justifiée par Boiffier [7] qui montre qu’il faut
une variation d’altitude de 32 km pour provoquer une diminution de 1% sur la valeur
initiale de g, a la surface de la terre. L’altitude de croisiere d’un avion commercial
étant de I'ordre de 10000 m, cette hypothése est donc valide.

Ces hypotheéses étant posées, nous allons exprimer les équations de la mécanique

dans le repére NED Ry que 'on retient comme étant galiléen.

2.2 Modele mécanique de ’avion

Le mouvement de I'avion dans l'atmosphére est caractérisé par la translation
de son centre de masse par rapport au repere Ry d’une part, et d’autre part son
orientation et sa vitesse de rotation autour de son centre de masse. Apres avoir
défini les caractéristiques mécaniques de l'avion, nous allons pouvoir écrire les deux

relations fondamentales de la mécanique caractérisant ce mouvement.

2.2.1 Caractéristiques de ’avion

Cette section a pour objet de définir les grandeurs et notations que nous allons
utiliser par la suite, pour ce qui concerne :

— les vitesses linéaires et de rotation de 'avion, leurs dérivées,

— les efforts qui sont appliqués a ’avion,

— ses caractéristiques techniques et mécaniques.

En effet, nous allons voir au paragraphe suivant que les équations de la mécanique
seront écrites dans le repere NED, puis transférées dans les reperes avion et de

stabilité.
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2.2.1.1 Données mécaniques de ’avion

Pour appliquer le théoréme de la résultante dynamique, on notera m la masse de
’avion ; pour appliquer le théoréme du moment cinétique, nous aurons besoin de ses
données inertielles, regroupées dans la matrice d’inertie [I], dont 'expression générale

est donnée par la relation suivante :

Im: ""Izy _Izz
[I] = "I:cy Iyy _Iyz (25)
’_Izz _Iyz Izz

L’hypotheése de symétrie de I’avion faite au paragraphe 2.1.1 permet de simplifier
certains termes; en effet, les produits d’inertie I, et I, sont nuls du fait de cette
symétrie. Justifions rapidement ce résultat par un bref raisonnement qualitatif, en
considérant par exemple le terme I, = famonxy dm : a chaque élément de masse
infinitésimale dm de coordonnées (z,y) correspond un élément de masse identique en

(z,—y) . On arrive ainsi a la relation :

foion Ty dm = fa;gan zy dm+ fa;%o(;, Ty dm 26)
= fa;%lxy dm — faﬁ,éoon zydm = 0

En appliquant le méme résultat au produit d’inertie I,,, = fam.(myz dm , il reste

donc finalement :

I:m: O I{L’Z
=] o 11, o0 (2.7)
_I:l:z 0 Izz

Voyons maintenant les notations de la cinématique et de la dynamique avant

d’écrire les équations.
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2.2.1.2 Notations

Le vecteur rotation de ’avion, et donc du repére R, par rapport au repére Ry

est noté ﬁa /0 , dont on rappelle les composantes dans le repére avion :
ey — — —
Qafo=PTo+Qys+R7, (2.8)

et ?2) s/0 est la rotation du repere de stabilité R, par rapport a Ro, dont les compo-

santes sont dans le repére de stabilité :
-~ — — —
Q50 = Qs Ty + Qs Ys + Qs 25 (2.9)

Puis le vecteur moment cinétique ¢ exprimé dans le repére R, est défini par
la relation (2.10) :
—
oG, = [I] Qa/O (2.10)

Ses dérivées temporelles sont notées :

dUG \
- —#)0 dans le repere Ry,

dog N
- 7;1) dans le repere R,

et sont reliées entre elles par la relation fondamentale de la cinématique, donnée

a I’équation suivante :

dag\ _doaly =
= )0= . )a+9a/0/\oga (2.11)

_)
D’autre part, nous noterons le vecteur vitesse V = V 7, , et 'accélération

_
dVv

g sera otée :

n
VvV N

77) dans le repere Ry,
v
dt

Yy — \
= V z; dans le repere R,
ces deux expressions étant reliées par le méme type de relation que celle donnée en

(2.11) :

—

% dVy =
—) = —-—)s + QA V (2.12)

dt dt
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Les relations (2.11) et (2.12) auront une grande importance pour transférer les

équations de la mécanique du repere Ry aux repéres R, et R,.

2.2.1.3 Efforts appliqués a ’avion

Les efforts appliqués a ’avion seront étudiés en détail au paragraphe 2.3, et sont
. . Va _—_) V' . _)
donc provisoirement notés : »_ F.yy pour les forces extérieures et Y Mey; pour les

moments extérieurs.

2.2.2 Choix du repere de travail

Ce paragraphe a pour objectif de donner et justifier la stratégie suivie dans
Pécriture des équations. Nous allons ainsi écrire les relations de la dynamique dans le
repere NED R que I'on a considéré comme galiléen, et donc dans lequel le principe
fondamental de la dynamique s’applique. Cependant, certaines données de ’avion
telles que la matrice d’inertie sont usuellement données dans le repére avion, et
s’y simplifient comme le montre le paragraphe 2.2.1. Nous allons donc transposer
I’équation s’y rapportant dans le repére avion R, , grace a la relation fondamentale
de la cinématique, illustrée en (2.11). De plus, 'étude des efforts aérodynamiques
nous montrera au paragraphe 2.3 qu'ils s’expriment de préférence dans le repeére de
stabilité : c’est pourquoi nous projetterons 1'’équation concernée dans le repere de
stabilité R en utilisant la relation (2.12).

En résumé, nous allons écrire le principe fondamental de la dynamique dans le
repere Ry, le transposer au repere de stabilité R, pour le théoréme de la résultante

dynamique, et au repére avion R, pour le théoréme du moment cinétique.

2.2.3 Théoreme de la résultante dynamique

Appliquons la premiére relation fondamentale de la mécanique (2.13) lide a la

conservation de la quantité de mouvement, et exprimée dans le repere NED Ry,
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supposé galiléen :
dv —_—
m— )O =Y Feu (2.13)

Transposons maintenant cette équation dans le repere de stabilité Ry grace a la

relation (2.12) :

ﬁ
A% — — —
m) +mGypnV =3 Ful (2.14)

Puis en utilisant la relation (2.9), le premier terme de 1’équation précédente s’écrit :

1% Qs Vv mV
mfl 0 |+m]| Q. [A] 0O |=] mVQ, (2.15)
0 Q.6 0 —mV

La relation (2.14) devient ainsi le systéme suivant de trois équations scalaires, pro-

jetées dans le repere de stabilité R, :

mV = Y Fum- 7
mVst = ZE;: : gs, (216)

_mVst = Z?;:Z

Ce systéme est le théoréme de la résultante dynamique appliqué & 'avion; sa
premiére et sa troisieéme ligne concernent le vol longitudinal, et sa deuxieme le vol

latéral.

2.2.4 Théoréme du moment cinétique

La seconde relation fondamentale de la dynamique s’applique a P’inertie de I’avion ;
avec les notations du paragraphe 2.2.1.1, elle s’exprime dans le repére NED R selon

Péquation :

dog, —
‘;f“)o =3 Mew (2.17)
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et devient, une fois transposée dans le repére avion R, grace a la relation (2.11) :

—
dO’Ga

dt

) + Qoo ATa =Y Mot (2.18)

Comme nous I’avons vu en (2.10), le moment cinétique est le produit de la matrice
—
d’inertie [I] avec le vecteur rotation (},/0. Exprimons sa dérivée temporelle dans le

repeére avion R, puisque la matrice [I] y est constante et donnée par (2.7) :

dog, )

a0
a/0
7 °).

=11 = avec d—(g—])a = [0] (2.19)

On arrive donc a P'expression vectorielle du théoreme exprimée dans le repere
avion R, en remplagant (2.19) dans (2.18) :

@)

N=2) + oo A ([ Fapo) = Y Mea (2.20)

En utilisant les notations (2.7) et (2.8), les deux relations suivantes donnent les pro-

jections dans le repéere R, du premier terme de I’équation précédente :

0 I.P—I.R
a/0 -
[I] dt ) Iny (2'21)
_Isz+IzzR
(P I:c:cP_Isz
— —
Qoo A (] Qapp) = Q | A Iy Q
R —I.,P+1I1,,R
([ QR(L.-1y)-L.PQ
= | PR(I;~1,)+ I, (P? - R?) (2.22)

PQ(Iyy'_Iz:c)+IzZRQ
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On aboutit ainsi au systeme suivant de trois équations scalaires projetées dans le

repere avion R, :

8

LeP+QR(L,—I,)—I,(R+PQ) = S My I,
IyQ+PR(ILp—I.)+ L, (P?P—R?) = Y Mg;-
IzzR+PQ(Iyy_sz)+Imz(RQ_P) = ZMext’EZ

!

(2.23)

<<
S

Ce systeme est le théoreme du moment cinétique appliqué a ’avion ; sa deuxieme

ligne concerne le vol longitudinal, sa premieére et sa troisieme ligne le vol latéral.

2.3 Efforts extérieurs appliqués a I’avion

Nous avons obtenu précédemment le modele mécanique du mouvement de I'avion,
aussi bien longitudinal que latéral. Cependant, nous n’avons pas explicité les forces
et moments qui s’appliquent a Pavion, notamment aérodynamiques. C’est 1'objet
de ce paragraphe, au cours duquel nous allons donner une définition générale de
chaque effort. Cependant, nous détaillerons ceux du mouvement longitudinal qui nous

intéresseront plus particulierement lors de ’application au Boeing 747.

2.3.1 Poids de ’avion et centre de gravité

La force la plus évidente a laquelle est soumise l’avion est son poids, dont 'ex-

pression est donnée dans le repere de stabilité R par :
- — . — —
P =m g = —mg siny x, +mg cosy z, (2.24)

et dont le point d’application est le centre de gravité G. Cependant ce dernier n’est
pas fixe : sa position dépend non seulement de la masse de 'appareil, mais aussi
de la répartition du carburant dans les réservoirs (d’apres Boiffier [7], la masse de
carburant représente environ 30% de la masse totale en charge pour un avion qui

vient de s’approvisionner). Il est repéré en pourcentage de sa position sur la corde
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aérodynamique moyenne ¢ ! comme le montre la figure (2.1) ; sa position oscille entre
10% et 40% de ¢. Cependant, on ne tient pas compte dans la modélisation de sa

variation de position, tres lente.

10%¢

25%¢C

FiG. 2.1 — Position du centre de gravité G sur la corde aérodynamique moyenne ¢.

2.3.2 Forces et moments aérodynamiques

Les efforts aérodynamiques sont naturellement les plus importants a étudier,
puisque c’est par leur action que l’avion va pouvoir voler.

Les forces aérodynamiques s’appliquent généralement en des points distincts du
centre de gravité GG, contrairement aux moments aérodynamiques dont il est le point
de réduction. La force de portance notamment s’applique en un point appelé foyer F'

du profil, illustré par la figure ci-dessous.

portance

¢_lF

poids

FIG. 2.2 — Positions du centre de gravité G de P’avion et du foyer F' du profil.

1% est également notée M AC
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Les deux relations ci-dessous donnent respectivement les expressions des forces

et des moments aérodynamiques exprimés dans le repere de stabilité R, :

F, \ ( —Cbp
F,, = %psw Cy (2.25)
F,, ) \ -CL
M, ) [ be,
M, | = %pSVz eChn (2.26)
M., \ 8Cn

ou p est la masse volumique de Vair & l'altitude d’étude, S la surface portante de
Pavion, V sa vitesse aérodynamique, ¢ la corde aérodynamique moyenne (« MAC »)
vue précédemment, b ’envergure de 'avion et Cp, Cp, Cy, Ci, C,, et C,, sont les coeffi-
cients aérodynamiques du profil, sans dimensions. Ces derniers varient en fonction des
parametres de la condition de vol dans laquelle se trouve ’avion, notamment son inci-
dence, son altitude et sa vitesse : ils vont donc étre en grande partie responsables des
variations de modele nécessitant le séquencement de gains, ou « Gain-Scheduling ».
Une étude détaillée des composantes de chaque coeflicient et de leurs variations sera
faite en application au cas longitudinal du Boeing 747.

Voici comment sont nommeés ces forces et moments aérodynamiques pour le mou-
vement longitudinal :

— F, est la force de tralnée, associée a Cp,

— F,, est la force de portance, associée a Cp,

— M,, est le moment en tangage, associé a Cp,,
et pour le mouvement latéral :

~ F,, est la force latérale, associée & Cy,

— M,, est le moment de roulis, associé a Cj,

— M,, est le moment de lacet, associé a C,,,

La figure (2.3) illustre notamment les efforts du vol longitudinal.
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2.3.3 Poussée

La poussée représente la force propulsive de I’avion, qui sert notamment & contrer

-—)
la trainée; on la note usuellement T', et elle est généralement contenue dans le plan
de symétrie de l'avion, conformément aux hypothéses posées au paragraphe 2.1.1.

Elle s’exprimera ainsi selon ’équation :
T=T,7.+T,7 (2.27)

. Ve - ﬁ N
Nous supposerons cette force colinéaire au vecteur z;, et en donnerons un modele

simplifié ultérieurement.

2.4 Modéle longitudinal de 'avion

Nous sommes maintenant en mesure d’écrire le modele complet de Pavion; ce-
pendant, comme nous nous intéresserons particulierement au vol longitudinal dans la
suite de cette étude, nous devrons découpler les modes longitudinaux et latéraux en
posant les hypotheses nécessaires, puis donner le modele. Enfin ’étude de 1’équilibre

sera un préalable & sa linéarisation.

2.4.1 Hypotheses relatives au vol longitudinal

Les hypotheses relatives au vol longitudinal sont en fait des hypotheéses de décou-
plage des mouvements longitudinaux et latéraux; elles sont globalement vérifiées
lorsque :

(i) le plan de symétrie de 'avion est vertical — et contient donc le centre de

gravité,

(ii) les forces extérieures lui sont parallgles,

(7ii) les axes des moments extérieurs lui sont perpendiculaires.

La premiere condition (%) implique que les ailes de Pavion sont horizontales, soit

que Pangle de gite est nul : & = 0. De plus, comme nous avons fait ’hypothése
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(paragraphe 2.3.1) que le vecteur de I'accélération de la gravité g est vertical et
dirigé vers le bas; le plan de symétrie vertical de 'avion contient alors le poids P
conformément a la condition (%z).

Cette méme condition (42) place le vecteur vitesse V de l'avion dans le plan de
symétrie, 'angle de dérapage est donc nul : 8 = 0.

Considérant la derniére condition (%2), les vitesses de roulis et lacet sont nulles :
P=R=0.

Ainsi le mouvement de 'avion a lieu dans le plan vertical, les variables remar-

quables que P'on va étudier seront donc la vitesse V et la vitesse de tangage Q).

2.4.2 Notations relatives au modéle longitudinal

Ce paragraphe a pour but de préciser les grandeurs caractéristiques du mouvement
de P’avion dans le cadre du modeéle longitudinal.
La figure (2.3) rappelle les efforts, les angles caractéristiques ainsi que la position

H
du vecteur vitesse V pour le vol longitudinal.

Fi1G. 2.3 — Grandeurs caractéristiques du mouvement longitudinal : efforts extérieurs,
angles, vitesse.
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La relation ci-dessous rappelle également I’expression des efforts aérodynamiques

relatifs au mouvement longitudinal :

force de trainée . F,, = —1pSV2Cp
force de portance : F, = —% pSV2(Cy (2.28)
moment en tangage : M, = 1pSV?eC,

Par ailleurs, la vitesse de rotation du repere de stabilité R ; par rapport au repere

Ro est donnée par :

2.4.3 Modele longitudinal pour le vol en croisiére

Tout est maintenant en place pour écrire les équations du mouvement longitudinal
de I’avion, valable durant la phase de croisiére pour un court laps de temps. D’aprés les
hypotheses du paragraphe précédent, nous allons obtenir deux relations mécaniques
scalaires pour le mouvement de translation, projetées dans le repeére de stabilité R,
et une relation scalaire pour le mouvement de rotation, projetée dans'le repére avion
Ra. A ces trois équations va s’ajouter une relation entre les trois vitesses angulaires
de pente v, d’incidence « et d’assiette .

Le systeme d’équations obtenu a partir des relations (2.16), (2.23) et (2.24) est :

(

mV = —2pSV*Cp+T —mgsiny
-mVy = =L1pSV2C,+mgcos

) "y 50 L+ mgcosy (2:30)
I,Q = 3pSVieC,

Lty = Q

ou les deux premieres sont nommeées équation de propulsion, ou de trainée et
équation de sustentation, ou de portance : elles confirment que la force de poussée
ﬁ

T est supposée portée par axe T,. La troisiteme équation de moment en tangage

—
suppose que l'axe de cette méme force de poussée T passe par le centre de gravité G,
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et donc qu’elle ne provoque pas de moment. L’équation cinématique de vitesse
de tangage exprime la relation donnée plus haut entre les vitesses angulaires ¥, &
et 6. Enfin, une relation exprime la vitesse verticale h de lavion (selon —Zp.q) en

fonction de la vitesse linéaire V' et de 'angle de pente -y :
h =V sin(y) (2.31)

Nous avons considéré que I'angle de pente v était suffisamment faible pour que
l’on puisse faire, au premier ordre, I’approximation suivante : siny = -y et cosy = 1,
que nous utiliserons lors de la linéarisation.

Nous utiliserons cette expression du modele non linéaire pour valider la structure

de commande, en fin de chapitre 5.

2.4.4 Etude de I'équilibre
2.4.4.1 Variables de I’équilibre

L’objectif de pilotage du vol longitudinal est de maitriser 'altitude h de ’appa-
reil, sa vitesse V et la pente - de sa trajectoire. La valeur de ces variables et la
configuration de l’appareil vont suffire a définir la condition d’éqli.il.ibre; d’apres les
équations (2.30), nous devrons également évaluer les valeurs des variables suivantes a
I’équilibre : I'incidence « et la vitesse de tangage (), qui sera nulle par définition.

De plus, la valeur des efforts aérodynamiques va dépendre de la position d. des
élévateurs, ou gouvernes de profondeur ; nous séparerons donc les composantes des

coefficients Cp, et C,,, a vitesse donnée, comme suit :

L = CLQ(OZ)-I-CLJ(Se (2.32)
Cr = Cpo(a)+ Cye (2.33)

Le coefficient Cp est essentiellement lié au coefficient C}, tandis que la force de

propulsion T' dépendra de la position é; de la manette des gaz.
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2.4.4.2 Calcul de ’équilibre

A Déquilibre, toutes les dérivées temporelles des variables d’état sont nulles; les
trois premieres équations du systéme (2.30) modifiées avec les relations (2.32) et (2.33)

deviennent alors :

1
0 = —2 pSV?Cpla, 6.) + T(8) —mgsinvy (2.34)
0 = —LpSV? (Crule)+ Cut) + mgcosy (2.35)
0 = %pSVz & (Cme (@) + Cruye) (2.36)

Ces trois équations permettent de connaitre au point d’équilibre l'incidence «, la
position de I’élévateur J. et celle de la manette des gaz d; a partir de la connaissance
de la vitesse V et de la pente v de 'avion. En effet, réécrivons dans un premier temps

les équations (2.35) et (2.36) :

Cral0) +Cuibe = Tooi (2.37)
2

Crn (@) + Cybe = 0 (2.38)

Nous avons ici un systeme de deux équations a deux inconnues qui permet de déterminer
les valeurs de a et 4.

Puis I’équation (2.34) réécrite sous la forme suivante :
1 9 :
T(6:) = 3 pSV*Cpla, é.) + mgsin~y (2.39)

nous fournit la valeur de é;.

Ce raisonnement suppose que les coefficients aérodynamiques soient connus pour
toute condition de vol, et surtout que l'on puisse accéder aux fonctions réciproques
de Cp_(a) ou Cp, (), et de T(d:). Ceci est le cas pour Vapplication au Boeing 747

que nous verrons au chapitre 3.
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2.5 Linéarisation du modeéle longitudinal

2.5.1 Linéarisation des équations

La condition de vol, ou point d’équilibre, étant définie, nous sommes en mesure
d’obtenir le modele des petites variations autour de celle-ci. Voici les notations que
nous allons utiliser dans cette partie pour étudier les variables d’état, leurs valeurs a

Péquilibre et les petites variations autour de ces dernieres.

TAB. 2.1 — Notations adoptées pour les variables d’état.

variable d’état | valeur a I’équilibre | petite variation
|4 Ve u= %
i Ve ¥
« Qe a
Q Qe =0 q
X X T
0 Oeq 5

avec pour vecteur d’état X = [V v a Q]7 et pour vecteur des commandes :
& =6 4]

Dans ces conditions, nous pouvons écrire les équations linéarisées du systéme
(2.30) en notant d’un indice « lin » les efforts (en incorporant le signe « - » dans
F,.1in €6 F,un), ainsi que la force de poussée : en effet, leur traitement est 'objet du
paragraphe suivant et ne sera pas développé ici. De plus, nous retiendrons I’approxi-
mation du paragraphe 2.4.3 : siny = v et cosy = 1. Les équations, linéarisées en se
limitant aux termes du premier ordre du développement en série de Taylor, sont les

suivantes :
Equation de propulsion :

1

—r (2.40)

U=

(Prtin +Tin) -

NS
21
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Equation de portance :

y= ~y Feetin (2.41)
Equation de moment :
q= é My,iin (2.42)
Equation cinématique angulaire :
a=q-—% (2.43)

Ces équations restent assez simples dans leurs expressions; nous allons étudier

maintenant la linéarisation des efforts extérieurs autour du point d’équilibre.

2.5.2 Linéarisation des efforts extérieurs

Les efforts extérieurs que nous allons étudier et linéariser dans ce paragraphe sont
les forces et moments aérodynamiques Fy,, F;, et M, ; cependant, I’étude de la force
de poussée T exige de connaltre son expression, nous la laisserons donc sous cette
forme avant d’en donner un modele plus détaillé au chapitre 3.

Les efforts aérodynamiques ayant tous la méme forme, la procédure de linéarisation
sera donc la méme : nous allons la détailler pour la force de portance F},, puis donner
les principaux résultats pour Fy, et M,,.

Rappelons tout d’abord son expression, vue en (2.28) :
1 2
F,, = ~5 pSV:CL (2.44)

ou le coeflicient aérodynamique Cp, dépend de variables d’état. Linéarisons cette ex-
pression autour de la condition de vol, en écrivant ’équation aux variations de Poin-

caré, pour obtenir la force F, j;, :

5 (2.45)
Xe,8eq

oF.,
59X

OF,
95

Fzslin =

Xe, 6eq
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soit :
OF. OF, OF, OF, OF, - OF, - OF,, -
- Zs Zs — Zs — Zs Zs 3 Zs (53 Zg 5 .
F,iin 5 u+ By ¥+ 5o o+ 50 q+ e + 28, + a3, % (2.46)

ou les dérivées partielles sont évaluées au point d’équilibre. Prenons par exemple le

premier terme, et développons le comme suit :

or, | oF,, _, OF, B Ve 0CY,
Ju _Vea(V—ve)V‘VeaV o Ve ’)SVE(C“Lz av) (247)
L’expression % %7- est appelée dérivée de stabilité, notée Z,, et son utilisa-

tion simplifie grandement les écritures; chacune des dérivées partielles peut s’écrire
sous cette forme. Nous verrons dans la suite que certaines d’entre elles peuvent étre
négligées en fonction des variables auxquelles elles se rapportent.

On va obtenir de cette maniére la forme suivante pour la relation (2.46) :

1 - — _
-n;FZS,m=Zuu+Z,-,:y+Zc-,a+qu+Z;,h+Z& e + Z5, b (2.48)

et des expressions équivalentes pour la force de trainée F,_ j;, et le moment en tangage

My_.,lin .

1 _ _ _
EF““" = Xyu+Xyy+Xaa+ X9+ Xgh+ X5 6+ X5, 6, (2.49)
1 _ _ _ - _
-f;;Mys“n = Muu+M:,’y+Maa+qu+Mﬁh+M& (56 + M(;“t 5«‘, (250)
L’annexe I donne les expressions des dérivées de stabilité pour les trois efforts
aérodynamiques ; nous verrons les simplifications et interprétations de ces termes lors

de 'application au Boeing 747, au chapitre 3.
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2.5.3 Modele d’état

Nous avons maintenant toutes les données nécessaires a ’écriture du modele d’état

sous la forme suivante :
£ = ATZ+Bé
- (2.51)
y = Cx+D6
ol A est une matrice 4 x 4, B une matrice 4 X 2 et y le vecteur des sorties.
Nous donnerons dans ce paragraphe 'expression des matrices A et B, les matrices
C et D dépendant des sorties que 'on souhaite observer.

Dans ces conditions, avec les relations (2.40) & (2.43) et les expressions des dérivées

de stabilité, la matrice A s’écrit :

A, Ay As A,
B, B, By B
A= K ! (2.52)
-B, -By —B; 1-B

D. Dy D; D,

ou la premiere ligne est :

A, = ml/;(X“+T“)
Ay = mlve (X'"r"_T"‘r)—%
Az = ml‘/; (Xa+Ta)
A, = ——(X,+T))




la deuxieme ligne est :

et la quatrieme ligne est :

Puis la matrice B s’écrit :

v (X5, +Ts) o (Xe +Ts,)

=
N

u
Y

—_
=

g

a

lv—né\‘l r—‘ed'\‘l
S <

=

vy

mVe

Zs,

1 -
mVe Zdt
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(2.53)

Nous avons ainsi obtenu le modéle longitudinal théorique et linéarisé d’un avion

en toute condition de vol, que nous allons appliquer maintenant 4 un appareil : le

Boeing 747.
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CHAPITRE 3

MODELISATION ET SIMULATION DU BOEING 747

Dans les chapitres précédents, nous avons établi le modele longitudinal d’un avion.
Nous allons maintenant le mettre en application pratique a un appareil : le Boeing
747. La méthode utilisée est dans un premier temps de réunir les données disponibles :
caractéristiques techniques, données d’inertie, coeflicients aérodynamiques, puis dans
un deuxiéme temps de les introduire dans le modeéle théorique, synthétisé dans les
chapitres précédents. C’est ’'objet de ce chapitre, dans lequel nous allons élaborer un
module MATLAB « GUI » (Graphical User Interface), qui va nous donner le modeéle

d’état de Vavion en toute condition de vol.

Toutes les grandeurs utilisées dans les calculs seront données en unités S.I. .
Les angles seront ainsi donnés en radians (rad), d l'exception de la position angulaire

de Vélévateur 6. et celle des volets (notée dp) qui seront exprimées en degrés (deg).

3.1 Description du Boeing 747

3.1.1 Historique

Porté par le succes des avions & réaction, le transport aérien a connu dans les
années 1960 un essor qui laissait prévoir un doublement du trafic tous les six ans. Cette
demande a favorisé le développement d’appareils a fuselage de grand diametre : les
gros-porteurs, ou jumbo-jets. Le Boeing 747 sera le premier gros-porteur a réaction.
Son premier vol a eu lieu le 9 février 1969 et il est entré en service en 1970, bientot

suivi de diverses évolutions et modeles de conception analogue.
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3.1.2 Caractéristiques techniques

Le document technique [13] de la compagnie Boeing Inc. nous fournit toutes les

données techniques nécessaires a ’élaboration du modele :

les dimensions de I'appareil,

i

ses données d’inertie : masse, positionnement du centre de gravité et matrice
d’inertie en fonction de sa masse,
— ses coeflicients aérodynamiques Cp, C, et C,,, donnés sous forme de compo-
santes élémentaires comme nous le verrons plus loin,
— ses configurations possibles d’angles de volets, ou hypersustentateurs,
— des simulations de référence réalisées par Boeing inc. et la NASA, qui nous
permettront de valider notre modele par comparaison.
Toutes ces informations sont données sous forme de courbes, qui devront étre
implantées dans le logiciel MATLAB pour étre exploitées. La figure (3.1) montre

I’appareil sous différents points de vue, avec ses dimensions.

64.44 m
T Q1 5n) B

70.66 m
(231 # 10 in)

»
e
|
i
|
[P
]
|
|

11.00m
(36t 1 in)

[T —
]
H
i
[}
i
1
e

2217 m
(72 9in)
..... 747 f
1941 m
|/‘r - ; (63 ft8in)

]

! T 2560m
! = @anoin)
i 68.63 m
* (22512 in)

X.oof-m

F1G. 3.1 — Le Boeing 747-400 sous diftérents angles, et ses dimensions.
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3.1.3 Surfaces de commande

Le Boeing 747 posséde un grand nombre de surfaces de commande, illustrées a la
figure (3.2). Cependant, nous n’utiliserons qu’un petit nombre parmi celles-ci, utiles
pour le mouvement longitudinal, que nous donnerons apres la description générale de

ces surfaces.

l RU
A

El

EO

ABV

Fi1G. 3.2 — Les surfaces de commande du Boeing 747.

Pour le vol latéral :

— les ailerons basse vitesse ABV et haute vitesse AHV provoquent le mouvement
de roulis de Pavion autour de son axe longitudinal,

— les aérofreins SP ont un double rdle : d’une part assister les ailerons a faible
vitesse lorsque leur seule action ne suffit plus et d’autre part freiner 'avion en
phase d’approche ou a 'atterrissage,

— les gouvernes de direction hautes RU et basses RL provoquent le mouvement

de lacet de 'appareil.
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Pour le vol longitudinal :

— les gouvernes de profondeur intérieures EI et extérieures EO, ou élévateurs,
provoquent le mouvement en tangage de 1’avion,

~ les volets F augmentent la portance de appareil aux vitesses faibles, en phase
de décollage, d’approche ou d’atterrissage, et sont jumelés aux becs EF qui
diminuent le risque de décrochage,

— le stabilisateur S, sur lequel sont fixées les gouvernes de profondeur, est réglé de
maniére & compenser I'angle de ces dernieéres : ainsi le stabilisateur correctement
réglé et une position neutre du manche a balai maintiendront I'incidence de
Pappareil.

Dans le cadre de notre étude du mouvement longitudinal, et dans un but de

simplification, nous utiliserons comme surfaces de commande :

— les élévateurs que nous supposerons liés : §g; = dpo = J. et représentant la
résultante, en vol longitudinal, des actions de EI et EO,

— les volets et becs, qui sont traités conjointement dans le document technique
et dont la position est caractérisée par 'angle dp.

Les mouvements de ces surfaces sont soumis & des restrictions, résumées pour les
élévateurs dans le tableau 3.1 en terme de débattement et de vitesse de variation, et

pour les volets dans le tableau 3.2 en terme de valeurs possibles.

TAB. 3.1 — Limites de débattement et de vitesse de variation des élévateurs.

direction | débattement d, | vitesse %
vers le haut —23° 37°/s
vers le bas +17° 37°/s
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TAB. 3.2 — Valeurs possibles pour P’angle des volets.

phase de vol angle des volets dp
croisiere 0°
transition 1°
transition 9°
décollage 10°
décollage, approche 20°
atterrissage 25°
atterrissage 30°

3.1.4 Procédure d’interpolation des données
3.1.4.1 Principe

Le document technique [13] de Boeing Inc. présente les coefficients sous forme
de courbes que nous voulons implémenter sous MATLAB en fonctions .m. Pour ce
faire, nous prélevons les coordonnées de quelques points caractéristiques (typiquement
une quinzaine par représentation), puis nous les interpolons en utilisant la méthode
des splines cubiques, disponible sous la fonction spline : celle-ci les relie par des po-
lynémes d’ordre 3, et la fonction ainsi obtenue est trois fois continiiment différentiable.
Ceci a un intérét lorsqu’il s’agit de dériver les coefficients aérodynamiques pour obtenir
les dérivées de stabilité. Nous avons donc préféré cette méthode a celle de 'interpo-
lation linéaire par la fonction interpl, ne permettant pas cette opération.

Chacun des coefficients est généralement donné en deux parties : une premiere
partie basse vitesse, qui correspond aux volets baissés en phase de décollage, d’ap-
proche ou d’atterrissage, et une deuxiéme partie volets rentrés, qui correspond aux
vitesses élevées en phase de croisiére. Pour chacun d’entre eux, nous avons regroupé
ces deux parties en un seul programme, qui permet ainsi de ne faire appel qu’a une

seule fonction par coefficient.
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L’ensemble des coefficients et données d’inertie se retrouve ainsi implémenté en
fonction des parametres de la condition de vol. De plus, il est possible de représenter
chacun d’entre eux graphiquement. Pour plus de détails, une aide pour chaque fonc-
tion a été créée, et peut étre appelée en tapant a l'invite MATLAB : > help fonction.

Quelques exemples en seront donnés plus loin.

3.1.4.2 Exemple d’interpolation du coefficient Cy, .. 10w speed

Nous allons détailler dans ce paragraphe le processus d’interpolation d’un coefhi-
cient basse vitesse, donné pour plusieurs angles de volets abaissés (67 > 0). La figure
(3.3) montre la page du document technique [13] sur laquelle sont données les courbes
de la composante Cy,, ... 10w speea du coefficient Cp,, pour plusieurs configurations de

volets dp.

F1G. 3.3 — La composante basique originale du coefficient Cy,.
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La premiere étape est de relever quelques points de chacune d’entre elles, en P'oc-

currence 18 points, et de les rentrer sous forme de vecteurs de la maniére suivante,

par exemple pour dp = 10° :

vect_alpha = o= [-5 —4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14 16
18 19 20 22 24 25)
CL_10_init = [-04 —0.3 —008 0.13 034 054 0.75 0.96 1.16

1.37 157 1.75 1.84 1.86 1.88 1.89 1.91 1.92]

CL basic low

CL basic low

F1G. 3.4 — La composante basique expérimentale du coefficient C7.
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Puis ces vecteurs doivent étre transformés en une structure MATLAB de spline

grace a I'opération suivante :

CL_10 = spline(vect_alpha,CL_10_init);

Enfin, pour obtenir la valeur désirée du coefficient en un certain angle «;, il faut

extraire cette donnée de la structure en exécutant la commande :

CL_basic_low = ppval(CL_10, a);

La figure (3.4) montre les courbes correspondantes & celles, originales, de la figure
(3.3), et on peut maintenant obtenir la valeur de la composante en tout point.
Cette procédure est répétée pour chaque valeur de Pangle de volets ér, puis de la

méme fagon pour tous les coefficients.

3.1.4.3 Dérivation d’un coeflicient

Pour obtenir le modéle linéarisé de I’avion, nous avons besoin de dériver les coef-
ficients par rapport a certaines variables, afin d’obtenir les dérivées de stabilité : la
fonction derivpp.m permet d’effectuer cette opération. En effet, comme nous I’avons
vu au paragraphe précédent, chaque courbe est mise sous la forme d’une structure
MATLAB spline, composée de polynémes de degré 3 entre les points originaux.
Cette fonction a pour but de dériver ces polynoémes un a un, puis de synthétiser une
nouvelle structure dérivée a partir de ces derniers, qui ne sera plus que deux fois

différentiable.

3.2 Synthéese du modele longitudinal

Le modele longitudinal du Boeing 747 sera celui vu au chapitre 2, dans lequel
nous allons implanter les données qui lui sont propres : ses données d’inertie puis ses

coefficients aérodynamiques, qui vont aboutir aux expressions des forces et moments.
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3.2.1 Données d’inertie

La masse de l'avion est notée m, et varie entre 158 800 kg et 340000 kg. Comme
nous ’avons vu au paragraphe 2.3.1 du chapitre 2, la position de son centre de gravité

1 varie entre envi-

GG, mesurée en pourcentage de la corde aérodynamique moyenne ¢
ron 10 % MAC et 40 % MAC, mais nous la considérerons fixe sur 'intervalle d’étude.

Le moment d’inertie en tangage I,, nous est fourni sous forme d’une courbe que
nous allons rentrer comme fonction MATLAB : coeff_iyy.m , prenant comme ar-

gument d’entrée la masse de ’avion et rendant en sortie la valeur du moment d’inertie

I,,. Sa représentation graphique est donnée par la figure suivante :

7 coefficient lyy en kg.m2

lyy en kg.m2

1
16 18 2 22 24 26 28 3 32 34
poids en kg x10°

F1G. 3.5 — Représentation du moment d’inertie I,,.

Les autres moments et produits d’inertie ne nous intéressent pas dans le cadre du
mouvement longitudinal.
3.2.2 Données aérodynamiques

Les coeflicients aérodynamiques Cy, Cp et C,, sont donnés en sommes de contri-

butions qui sont, chacune d’entre elles, représentées graphiquement en fonction de la

le= MAC



45

configuration de I’avion et de la condition de vol : étudions chacun d’entre eux.

3.2.2.1 Coefficient de portance C},

Le coefficient de portance Cp, est le plus important a étudier, puisque les deux
autres de trainée et de moment en tangage vont en dépendre, comme nous le verrons

plus loin. Voici son expression donnée dans [13] :

dC dCy, »
CL = Clype + ACL+ A2+ —26 +
da doe
dCp ~ dCp dCy
= 2 e 3.
dQQ+dnzn+df5€ (3.1)
ot & = % L0 = 575 ,etn, = % est le facteur de charge de 'avion. Le détail des

composantes est donné dans le tableau 3.3 suivant :

TAB. 3.3 — Détail des composantes du coefficient C}.

Cl,.... | coefficient de portance élémentaire pour I’avion rigide

AC | variation de Cf, due a ’élasticité
Ag—% a | variation de C}, due & Peffet élastique en fonction de ’incidence

9L & | variation de Cp, due & la vitesse de variation de 'angle d’incidence a
variation de Cy, due a la vitesse de tangage Q)

4CL | variation de C, due au facteur de charge n,

variation de Cy, due au changement de 'angle des élévateurs &,

A chacune de ces composantes est associée une fonction MATLAB qui donne sa
valeur pour une configuration de I'avion et une condition de vol donnée : ces fonctions
sont obtenues par interpolation des courbes du document [13] selon la procédure
décrite précédemment.

La figure (3.6) représente la courbe de la composante principale Cyp,,,.., prédo-

minante devant les autres, pour deux configurations de volets, en fonction de I'angle
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d’incidence «; on retrouve ainsi deux des six courbes présentées a la figure (3.4) dans

la configuration « basse vitesse ».

CL basic

CL basic

-5 0 5 10 15 20 25
angle d'incidence alpha (deg)

05 1 ) 1

F1G. 3.6 — Représentation du coefficient de portance Cf, .. en fonction de I'incidence
a.

Le coeflicient C}, est donné par une fonction 1ift.m, dont la syntaxe est la sui-

vante :

COEFFICIENT DE PORTANCE CL

lift = lift(alpha,alpha_point,Q,nz,deltaEIl,deltaEQ,V,deltaF,alt,MAC)
incidence : alpha en rad

vitesse de rotation d’incidence : alpha_point en rad/s
vitesse de tangage : Q en rad/s

facteur de charge : nz

position des élévateurs : deltaEl = deltaEQ = deltaE en deg
vitesse : V en m/s

angle des volets : deltaF en deg

altitude : alt en m

position du C.G. : MAC en %MAC
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Pour obtenir le modele longitudinal, il faut avoir acces aux dérivées de stabilité,
vues au paragraphe 2.5.2. Apres une étude des différents termes, on constate que les
contributions Zz, Zy, Zs, et Z, peuvent étre négligées si 'on prend en compte les
considérations suivantes :

— la premiére Z5, car les forces aérodynamiques dépendent de I'angle formé par
I’axe de P'avion et le vecteur vitesse, soit de son incidence «, mais pas de la
pente vy de la trajectoire,

— la deuxiéme Zj, car les petites variations d’altitude autour de la condition de vol
ne provoquent pas un changement significatif des propriétés de I'atmosphere,

— la troisieme Zj,, puisque la poussée n’a pas d’influence sur la portance F,,

— enfin, comme précisé dans Boiffier [7], la quatriéme Z, est souvent négligée.

La relation (2.48) devient alors avec ces simplifications :

Fiin=Zyu+ Zsa+ Zs, 4, (3.2)

Qi
ol

. A partir de la relation (3.2) et des expressions des dérivées de stabilité

Q»

ou

)
<

données en annexe [, on arrive a :

V. 0CL, 1 ocL . 1 oCL -
in=—Ve- L (Cp+ = —=—)u—= P h— 2 2 .
Ftin Ve-pSVe( Lt 8V)u 2pSV;, 5 & 2pSVe 55, 5 (3.3)
ol % est obtenu par dérivation du coefficient C selon la procédure décrite au

paragraphe 3.1.4.3.
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3.2.2.2 Coeflicient de trainée Cp

Le coefficient de trainée Cp a une expression beaucoup plus simple que le précédent,

donnée par la relation suivante :

Ky = 1 siles volets sont baissés,
. soit 8 > 0
CD = Kf CDbasic + (1 - Kf) CDM’ ou <
Ky = 0 siles volets sont rentrés,
\ soit dp =0
(3.4)

dont le détail des composantes est donné au tableau 3.4.

TAB. 3.4 — Détail des composantes du coefficient Cp.

Chp, .. | coeflicient de trainée élémentaire pour 'avion rigide et les volets baissés
basic

Cp,, | coefficient de trainée élémentaire pour I’avion rigide et les volets relevés

Il faut noter que le deuxiéme terme Cp,, s’exprime directement en fonction du
coefficient C}, constitué des six premiers termes de C), donnés a la relation (3.1),

selon 1’équation suivante :

dCy, dCp »  dCp » dCy,
C; =Cy,,., AC 5 x 2 .
T Liasic T L—l—Adaa—i— dda+dQQ+dnzn (3.5)
de telle sorte que l'on ait :
C,=C] + -C—l—C-li ) (3.6)
L — Vg, dée e .

La figure (3.7) donne une représentation du terme Cp,, en fonction de la valeur

de C] pour une vitesse de Mach 0.7.
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[CDIM pour M=0.7

¥ T T

025 T T

0.2

0.15

[CDM

0.1

1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4
valeur de CL*

F1G. 3.7 — Représentation du coeflicient de trainée Cp,, en fonction de C} pour
Mach 0,7.

De méme que pour le coefficient de portance vu au paragraphe précédent, la
syntaxe de la fonction drag.m donnant la valeur du coefficient C'p en toute condition
de vol est la suivante :

COEFFICIENT DE TRAINEE CD

drag = drag(alpha,deltaF,V,alt,CL*)
incidence : alpha en rad

angle des volets : deltaF en deg
vitesse : V en m/s

altitude : alt en m

coefficient de portance : CLx*

En outre, les dérivées de stabilité X5, X, X;, et X, sont négligées pour les mémes
raisons que pour le coefficient C',, ainsi que la composante X puisque 1’on ne prend

pas en compte la variation de trainée engendrée par le mouvement des élévateurs.
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Les termes retenus sont donc X, et X5, de telle sorte que :
F:z:slin = Xu u + Xd o (37)

Puis d’apres la relation (3.7) et 'expression des dérivées de stabilité données en

annexe I, expression de la force de trainée linéarisée est :

9Cp

Fzslin = V pSV CDU— -—pSV2
da

(3.8)

ou 'on néglige la variation de trainée provoquée par une variation de vitesse, soit

3.2.2.3 Coefficient de moment en tangage C,,

La procédure de traitement du coefficient de moment en tangage C,, est trés
proche de celle adoptée pour le coefficient de portance Cf, ; nous n’en donnerons donc

que les résultats principaux. Son expression est la suivante :

dC
Cm = Crsspasie + DCm oy + A Cc;a""s a+CL(C.G. —.25) +
dCip dCr s A AChy, o dCp,
—_— = =N, + —— J¢ .
+daa+ % Q + dnzn+d(5€ (3.9)
ol & = i: Q= QE et ses composantes sont détaillées dans le tableau 3.5.

<
<I

On remarque que les différents termes sont donnés pour une position de référence
du centre de gravité G : zcg. = 25 % ¢; le terme Cf, (z¢.¢.—.25) apporte la correction
nécessaire en cas de changement de sa position.

La figure (3.8) représente la composante principale Cy, pour deux configu-

.25 basic
rations de volets extrémes, en fonction de ’angle d’incidence . On remarque physi-
quement qu’un angle d’incidence a élevé provoquera un moment de rappel négatif,
ramenant I’avion & sa position d’équilibre, et réciproquement : ’avion configuré ainsi

aura naturellement tendance a rester stable, c¢’est-a-dire a ramener l'incidence « vers
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TAB. 3.5 — Détail des composantes du coefficient C,,.

C

coefficient de moment élémentaire en tangage pour I’avion rigide

m, 25 basic

ACy, . variation de C,, due a V'élasticité

dc, s s P . .
A—=P# variation de Cy, due a Peffet élastique en fonction de 'incidence

CL (zc.g —.25) | variation de C,, dii & un changement de position de G
m gy variation de C, due a la vitesse de rotation de I'incidence o
Lo 25 Q variation de Cy, due a la vitesse de tangage )

—28 variation de Cp, due au facteur de charge n,

variation de Cy, due au changement de I’angle des élévateurs 6,

sa valeur d’équilibre. Cependant, il n’y a aucune garantie sur ses performances et sur
la stabilité selon la pente 7.

La syntaxe du programme pitch.m donnant la valeur du coefficient C,, en tout
point est trés proche de celle de la fonction 1ift.m:

COEFFICIENT DE MOMENT EN TANGAGE Cm
pitch=pitch(a1pha,alpha_point,Q,nz,deltaEI,deltaEO,V,deltaF,alt,MAC)
incidence : alpha en rad

vitesse de rotation d’incidence : alpha_point en rad/s
vitesse de tangage : Q en rad/s

facteur de charge : nz

position des élévateurs : deltaEl = deltaE0 = deltaE en deg
vitesse : V en m/s

angle des volets : deltaF en deg

altitude : alt en m

position du C.G. : MAC en %MAC
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Cm.25 basic
04 ; ; ; T ;

1 i I L
-5 0 5 10 15 20 25
angle d'incidence alpha (deg)

F1G. 3.8 — Représentation du coeflicient de moment en tangage Cp, ,.,.... en fonction
de l'incidence a.

En négligeant les dérivées de stabilité M, Mj et X5 pour les mémes raisons que

pour le coeflicient de portance Cp,, le moment en tangage s’écrit :

Myin = Myu+ Mg & + Myq+ Mz 4, (3.10)

ou l'on a, comme dans le cas de la force de trainée, %%m ~ 0 dans la dérivée de

stabilité M,,.

Ainsi, I'expression du moment en tangage M,, est la suivante :

oC
Myin = P—"a
el Ve-pScV. Cy, u+2pScV Ba a+
0Cnm oC,
L 2 2 m
+2pScVe 6Q pS V; a5, % (3.11)
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3.2.3 Modele de la poussée

—

Nous avons fait précédemment ’hypothese que la poussée T est dirigée par 'axe
Z., et ne provoque aucun moment en tangage. Nous allons adopter un modele simplifié
de cet effort, proposé dans Boiflier [7] pour les avions a réaction, donné par la relation

suivante :

0,6
T =4 (—”—) Tod: 72 (3.12)
fo

ou Ty est la poussée maximale engendrée par un réacteur au sol, d; est la position de
la manette des gaz, comprise entre 0 (poussée nulle) et 1 (poussée maximale), et le
facteur 4 correspond au nombre de réacteurs de 'appareil.

Remarque : en pratique sur le Boeing 747, 'axe de la poussée ? ne passe pas
par le centre de gravité et provoque donc un moment en tangage ; cependant, il est

compensé par le réglage approprié du stabilisateur horizontal.

3.2.4 Configuration des volets et becs

Le systeme d’hypersustentation a pour but d’augmenter la portance du profil de
Pavion et de diminuer les risques de décrochage a basse vitesse, c’est-a-dire pendant les
phases de décollage, d’approche et surtout d’atterrissage. Il est composé de volets et de
becs qui « allongent » laile, et peuvent prendre conjointement plusieurs inclinaisons.

Cependant, les angles pris par ces appendices aérodynamiques entrainent des
contraintes sur la vitesse de 'appareil, afin qu'une trop grande vitesse ne les arrache
pas ou que ces dispositifs n’augmentent pas exagérément la trainée. Le tableau 3.6
donne ces limites, ou Vg est la vitesse équivalente de I'avion, exprimée en noeuds, et
définie dans le document {13] de la compagnie Boeing Inc. par la relation suivante, si
V est sa vitesse vraie, exprimée en m.s™!, et pg la masse volumique de I’air au niveau

de la mer (h = 0 m), exprimée en kg.m™3 :

1
Vg Ly

T 1689\ po (3.13)
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TAB. 3.6 — Limites de vitesse Vx en fonction de 'angle de volets sortis.

angle de volets dF (°) | Vg maximale (noeuds)
30 180
25 205
20 214
10 225
5 240
1 265

3.2.5 Modele longitudinal du Boeing 747

Les données précédentes nous permettent maintenant d’écrire le modele longitu-
dinal linéarisé du Boeing 747.

En reprenant les notations définies en fin de chapitre 2, soit :

& = AZ+B§

y = Cz+DJ

(3.14)

ott le vecteur d’état correspondant est £ = [u 5 & ¢]7T et le vecteur des com-

mandes correspondant est § = [, ;]7, les matrices d’état A et B s’expriment de

la maniére suivante :

A, A Ay O
B, 0 Bs O

A= (3.15)
-B, 0 —-B; 1

D, 0 Ds; D,
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et 06
( 0 L <4(,{’;) ’ To>\
~hr (—dosvz o) 0
B= (3.16)
2 (-3osveg) 0
| = -;-psa@m) 0
ou :
A, = — V., pSV.C
T m‘/e 1% e D
g
o 1 ., ,9ChH
A"‘_mve< 5P Ve aa)
V., aCy,
Bo = - e(‘Ve' SVe(Cr 25\7))
o 1,90,
Ba = mVe< g PoVe aa)
1
D. = ———(Ve-pS vc)
Iyy
1 , Ch,
D; = —I—y—y< pSeV? aa)
1 aC,,
D, = — ScVe2 )
’ Iyy( ST

Les matrices C et D seront choisies par défaut pour avoir comme sorties les quatre
variables d’état et le facteur de charge n,, défini par le rapport % . En rappelant que

I’on considere vy =~ 0 : )
_dh _ d(Ven)

@ a e (3:17)
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on obtient alors les matrices C et D :

1 0 0 0\
0 1 0 0
C= 0 0 1 0 (3.18)
0 0 0 1
| %5, 0 %5, 0)
o o)
0 0
D= 0 0 (3.19)
0 0
\ $7gpSVEEE 0

Nous verrons au chapitre 5 que pour la synthese de la loi de commande :

— nous considérerons le modele 4 x 4 dont le vecteur d’état correspondant est :
Z = [u 4 a q]* dans la mesure ol la cinquitme équation h = Ve n’a
aucune influence sur le systéme et nous permet juste d’exprimer laltitude h,

— nous utiliserons les matrices C,oy, €6 Deor, donnant comme sorties u, 7y et g,
regroupées dans le vecteur ¥com.-

Le modele obtenu est donc MIMO (« Multiple Input Multiple Output »).

Etudions maintenant le simulateur du mouvement longitudinal du Boeing 747.
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3.3 Simulateur du vol longitudinal

Les composantes des coefficients étudiés ci-dessus sont chacune décrites par une
fonction MATLAB. Le travail de cette partie consiste a synthétiser un module
« GUI » permettant de calculer le modele d’état 4 x 4 du vol longitudinal, et ce
pour toute condition de vol. Il sera intégré & un autre module « GUI » global, qui
permettra de visualiser des simulations temporelles et des animations et sera décrit

au chapitre 5.

3.3.1 Principe

Il faut maintenant regrouper toutes les fonctions donnant les valeurs des données
inertielles et aérodynamiques dans des programmes « maitres ».

Le premier d’entre eux se nomme « val_eq.m» et calcule les grandeurs a I’équilibre
suivantes :

— l'angle a, d’incidence a Péquilibre,

— la position angulaire des élévateurs J., a I’équilibre,

— la position §;, de la manette des gaz a 1’équilibre,

— la valeur des trois coeflicients aérodynamiques Cp_, Cp, et C,, al’équilibre.

Ce programme est utilisé par le programme principal « modele_etat_eq.m », qui
calcule le modele d’état longitudinal du Boeing 747 en fonction des parametres de la
condition de vol. Voici la syntaxe de ce programme :

FONCTION DONNANT LE MODELE D’ETAT DE L’AVION A L°EQUILIBRE

POUR UNE ALTITUDE, UNE VITESSE ET UNE CONFIGURATION DONNEE

[alpha_eq,deltaE_eq,deltaT_eq,A,B,C,D] = ...
modele_etat_eq(masse,V,deltaF,alt,MAC,gamma_eq)

A,B,C,D : matrices d’état

masse : masse de l’avion en kg

V : vitesse en m/s

deltaF : angle de volets en deg

alt : altitude en m

MAC : position du C.G. en %MAC
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gamma_eq :@ angle de pente en rad

Ce programme utilise toutes les autres fonctions créées — dont « val_eq.m », et

va, servir de base au module « GUI », détaillé au paragraphe suivant.

3.3.2 Description du module « GUI »

La figure (3.9) montre une image de ce module : la partie de gauche sert a définir
la condition de vol en altitude, vitesse, pente, volets, poids et position du centre
de gravité, la partie inférieure permet a l'utilisateur d’effectuer un certain nombre

d’actions, et la partie de droite affiche les résultats.

FiG. 3.9 — Module « GUI » permettant de calculer le modele d’état longitudinal du
Boeing 747.

3.3.3 Utilisation du module « GUI »

Ce paragraphe explique le fonctionnement de ce module « GUI_modele_etat »,

un peu a la maniere d’'un manuel de I'utilisateur.
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3.3.3.1 1Initialisation de MATLAB

Il faut tout d’abord se placer dans le répertoire \simulateur747, puis exécuter le
programme « startup.m» qui va initialiser les répertoires (« path ») et 'espace de
travail (« workspace ») afin d’assurer le bon fonctionnement des programmes.

Puis pour lancer 'ouverture du module « GUI », il faut taper son nom a l'invite
MATLAB, soit : >> GUI_modele_etat.

Le module se présente comme 2 la figure (3.9) et est ainsi prét a étre utilisé.

3.3.3.2 Définition de la condition de vol et de la configuration de P’avion

Nous décrivons ici la partie gauche du module, qui va permettre a I'utilisateur de

définir les parametres du modele qu’il souhaite obtenir :

— Paltitude h, qu’il peut choisir indifféremment en métres (m) ou en pieds (ft),
en rentrant les valeurs au clavier, ou en activant le curseur,

— la vitesse V peut étre donnée de la méme facon en m.s™! (unité S.1.), en km.h™?,
en Mach, ou la vitesse équivalente Vg, définie au paragraphe 3.2.4 et exprimée
en noeuds ; & noter qu’une variation de l'altitude modifie automatiquement ces
deux derni¢res (Mach et Vg),

~ la pente 7, ou taux de montée, choisie soit en degrés (°), soit en m.min!;
comme ci-dessus, une variation de la vitesse linéaire V modifie automatiquement
le taux de montée exprimé en m.min !,

— Les hypersustentateurs par I'intermédiaire de 'angle ér des volets?, dont on
choisit une valeur parmi les 7 possibles dans le menu déroulant,

— la masse de l'appareil, exprimée en kilogrammes (kg) ou en livres (lbs),

— et enfin la position du centre de gravité (C.G.), choisie en pourcentage de
la corde aérodynamique moyenne (% M AC).

Chacun de ces parametres a des valeurs extrémes définies dans le document tech-

nique [13], au-dela desquelles on ne peut accéder dans le module « GUI ». Elles sont

2on rappelle que les volets et les becs ont des mouvements conjoints
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résumées dans le menu d’aide, décrit au paragraphe suivant.

3.3.3.3 Actions de P'utilisateur

La partie inférieure de la fenétre « GUI » contient cing boutons et une zone de
texte, que nous allons définir ici.

Le bouton « calculer » lance le calcul du modele d’état.

Le bouton « réinitialiser » remet tous les champs a zéro, sauf la masse et la
position du centre de gravité qui sont fixés & une valeur intermédiaire.

Le bouton « sauver » permet de sauvegarder les résultats obtenus apres calcul
dans un fichier de données fichier.mat, dont on aura défini le nom dans la zone de
texte « sauver les données dans : » prévue a cet effet. Les variables ainsi sauvegardées
seront :

— les matrices d’état : ‘A’, ‘B’, ‘C’ et ‘D,

— le modele d’état associé : ‘sys_avion’,

— les valeurs a I'équilibre : ‘alpha_eq’, ‘deltaE_eq’ et ‘deltaT_eq’,

— enfin les parametres choisis par I'utilisateur : I'altitude ‘altm’, la vitesse ‘vitms’,
la pente ‘pentedeg’, 'angle de volets ‘voletsdeg’, la masse ‘massekg’ et la
position du centre de gravité ‘cgmac’.

Enfin, le bouton « Lieu des pdles », comme son nom l'indique, va ouvrir une

nouvelle figure MATLAB sur laquelle sera représenté le lieu des poles du modele

obtenu, d’ordre 4.

3.3.3.4 Affichage des résultats du calcul

A la fin de exécution du calcul, les cellules de la partie droite de la fenétre « GUI »
se remplissent automatiquement :
— d’une part celles définissant ’équilibre de l'avion : ‘Alpha éq’, ‘DeltaE éq’
et ‘DeltaT éq’, soit les valeurs a I’équilibre de l'incidence a, de ’angle des
élévateurs d, et de la position de la manette des gaz 4,

— d’autre part les matrices d’état A et B.
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De plus, une visualisation de ’attitude de 'appareil, de sa pente et de la position
de la manette des gaz est également disponible en haut et & droite de la fenétre. Elle

n’est pas animée, et permet juste de voir P'appareil a I’équilibre.

3.3.4 Charge de calcul du simulateur

Nous allons ici discuter de la performance purement informatique du simulateur.
En effet, se référant au tableau 3.7, le temps de calcul d’une condition de vol est
relativement long®. La raison en est que la méthode d’interpolation par splines cu-
biques nécessite beaucoup de calculs, et le logiciel MATLAB utilise des méthodes de
résolution basées sur le calcul matriciel. Cependant, seule cette méthode d’interpo-
lation, détaillée au paragraphe 3.1.4, nous permet de faire certaines opérations telles

que la dérivation.

TaB. 3.7 — Temps de calcul du simulateur.

position du centre de gravité G | temps de calcul (min)
= 25% MAC ' de1.5a2
# 25% MAC de 3235

Une solution serait de calculer les coefficients aérodynamiques dans un autre lan-
gage (C/C++), en utilisant toujours la méthode des splines cubiques.

En fin de chapitre 5, nous utilisons un modéle non linéaire utilisant des expressions
simplifiées des coeflicients aérodynamiques. Leur évaluation & chaque itération de
calcul est donc beaucoup plus rapide, et la simulation arrive & son terme dans des

délais raisonnables.

3machine utilisée : processeur PIII 1 Ghz, 512 Mo RAM
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3.3.5 Résultats obtenus

Aprés avoir simulé le modele linéarisé du Boeing 747 pour plusieurs conditions de
vol, nous avons pu comparer avec succes les résultats obtenus avec les simulations de
Boeing inc. et de la NASA incluses dans le document technique [13] : nous obtenons
les mémes allures de courbes et les mémes ordres de grandeur pour les variables
principales.

La figure (3.10) représente par exemple le comportement obtenu en réponse a un
échelon de P’angle de I’élévateur de J, = —6° pendant une durée de deux secondes,
et montre I’évolution des variables caractéristiques du mouvement longitudinal. La

condition de vol correspondante est définie par :

une altitude de 1524 m, soit 5000 pieds,

une vitesse de 100 m.s™!,

un angle de volets de 10°,

un poids de 322051 kg, soit 710000 lbs.

!

3.4 Modes longitudinaux

La simulation présentée a la figure (3.10) met en évidence deux modes : I'un rapide,
I’autre plus lent. Le plus rapide d’entre eux s’appelle le mode rapide, ou oscillation
d’incidence, le plus lent est le mode phugoide. La figure (3.11) représente le lieu
des pdles pour la méme configuration que précédemment, et confirme la présence de
ces deux régimes avec une paire de poles conjugués proche de 'origine et une autre

paire de poles plus rapides.
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Résultats de simulation pour 63 =-6 pendant 2 sec

o (deg)

0 (deg)

nz

u (m/s)

8e (deg)

q (deg/s)

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
temps (s)

F1G. 3.10 — Simulation du modgle longitudinal en réponse & un échelon de I'élévateur.
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Le mode rapide est un mouvement oscillatoire de rotation en tangage autour
d’un point situé devant le centre de gravité de 'avion et peut devenir instable : il
correspond aux poles p,y 2 = —0.436 £0.892 5 et a une fréquence d’environ 1 rad.s™?,
élevée par rapport & la fréquence de pilotage. Ce mouvement s’effectue a vitesse et
altitude variant tres faiblement.

Le mode phugoide est lui un mouvement oscillatoire entre la vitesse et la pente,
3 incidence constante, et est généralement stable mais trés mal amorti : ses poles sont

Pp1pz = —0.004 £0.12 5 et a un amortissement tres faible £ = 0.035. Ce mouvement

correspond & un échange entre 1’énergie potentielle et ’énergie cinétique de I'avion.

Lieu des podles du modele d’ordre 4

1 T T T T T
" :

0.8 .

0.6f System: sys : .
Pole: -0.00416 + 0.12i |

o 0.4f Damping: 0.0348 : .
v Overshoot (%): 89.7 5

£ 02} Frequency (rad/sec): 0.12] : .
(o) x
1] :

E 0 .................................................................. REEEEEEEEE 4
o x

s 021 : 1

0.4} System: sys : ]
Pole: =0.436 — 0.892i :

-0.6} Damping: 0.439 : 1
Overshoot (%): 21.5

-0.81 ] Frequency (rad/sec): 0.993 : T
_1 1 1 i 1 i

-0.5 -0.4 -0.3 -0.2 -0.1 0 0.1

axe réel

F1G. 3.11 — Lieu des poles du modele longitudinal d’ordre 4.

Ces deux modes ne répondent pas aux mémes objectifs de performances, il sera

donc pertinent de les séparer lors de la synthese de la loi de commande.
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CHAPITRE 4

CONCEPTION DE CONTROLEURS POUR LE VOL
LONGITUDINAL

Dans ce chapitre, nous allons présenter les notions théoriques nécessaires a ’ap-
plication de la synthése d’une loi de commande au Boeing 747 que nous avons étudié
jusqu’ici. Apres une bréve revue de littérature, nous approfondirons une méthode de
synthese de controleurs avec séquencement de gains (« Gain-Scheduling »); Pappli-

cation pratique en sera faite au chapitre 5.

4.1 Problématique

Le travail effectué jusqu’ici nous a permis d’obtenir le modele d’état linéarisé,
d’ordre 4, du Boeing 747 en toute condition de vol, et ceci a partir des courbes des
différents coefficients aérodynamiques provenant de la compagnie Boeing Inc. [13].
Cela nous permet, pour toute condition de vol admissible et pertinente, de simu-
ler le comportement de l'appareil et de construire un contréleur. Le probleme que
I’on se pose a ce stade de notre étude est de synthétiser une loi de commande qui
serait valable sur toute 1'enveloppe de vol!. En effet, lorsque 'on passe d’un point
d’équilibre a un autre, les parametres du modele de 'avion changent, comme nous
le montrerons ultérieurement, et le contréleur synthétisé pour une condition de vol
n’est plus valable pour une autre condition. Cet objectif implique non seulement le
choix d’un controleur, mais également celui d’une méthode de séquencement de gains
(« gain-scheduling »), afin d’obtenir une correction acceptable aussi bien au niveau
de la stabilité que de la performance, et ce sur toute I’enveloppe de vol.

Le domaine couvert par cette étude est extrémement vaste, nous nous sommes

donc limités a certains aspects du contréle par séquencement de gains, d’autant

Yensemble des paramétres caractérisant les conditions de vol admissibles et pertinentes
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plus que plusieurs méthodes trés différentes pourraient étre utilisées, telles que le
contrdle adaptatif, la programmation neuronale ou bien des méthodes telles que l'in-
version dynamique non linéaire. Nous nous sommes donc volontairement concentrés
sur une syntheése « classique » de controleurs, c’est-a-dire : répéter une méthodologie
de synthese de controleurs linéaires sur certains points de 'enveloppe de vol, associer
cette répétition a une stratégie de séquencement, et ainsi regrouper les controleurs,
élaborés localement, pour une application au modéle global non-linéaire.

Voici donc une revue de la littérature exposant les différentes approches traitées

et présentant un intérét dans le cadre de notre recherche.

4.2 Revue de littérature

Nous allons exposer dans cette partie les différentes orientations prises par les
chercheurs pour résoudre le probléme de controle avec séquencement de gains, tout
en restant dans le cadre que 'on s’est fixé dans la problématique. Tout d’abord,
nous verrons quelles sont les principales fagons de représenter le systéme « avion »
(description LPV, quasi-LPV, LFT), puis, selon le choix d’une de ces représentations,
les différentes méthodes de synthése de controleurs avec séquencement de gains. Enfin,
nous traiterons des problémes de stabilité et de performance de ces méthodes, qui ont

aussi été largement évoqués dans la littérature.

4.2.1 Description du systéme

Pour décrire le systéme, nous allons utiliser sa représentation LPV (« Linear
Parameter Varying ») , qui va « masquer » les non linéarités en introduisant une
dépendance des matrices d’état vis-a-vis de parametres dépendants du temps, mais
indépendants des variables d’état du systéme. Cette approche a notamment été for-

mulée par Apkarian et Gahinet [3], qui définissent les systemes LPV dans l’espace
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d’état de maniere générale par :

#(t) = A(@)=(t) + B(O()) u(?)
y(t) = CO@)z(t) + D)) u(t)

ot O(t) est un parameétre généralement vectoriel (8 = [0 6> ---]7), indépendant de
z(t).

Il existe plusieurs variantes a cette représentation, exposées dans Rugh et Shamma
[27], qui répondent & des objectifs différents. Parmi celles-ci, la représentation
quasi-LPV, ou les variables d’état peuvent intervenir dans le parametre 6. Ceci a
pour avantage de supprimer les restrictions sur le caractere exogene des parametres,
mais également comme défaut de supprimer un certain nombre de propriétés des
systemes LPV.

Dans Pesprit de la définition d’Apkarian et Gahinet [3], un systéme quasi-LPV
peut étre défini comme un systéeme LPV tel qu’il existe un couple de matrice non

nulles (F, G) reliant le parametre ¢ et le vecteur d’état z selon :
F.-0=G =z

La représentation LFT (« Linear Fractional Transformation ») est également
LPV, avec la contrainte que tous les éléments des matrices soient des fonctions ra-

tionnelles en 6 ; ainsi, la matrice d’état A doit s’exprimer sous la forme :

a1 (6) a1(6)
A(e): a21(9) a22(9)

ou a;;(#) sont des fonctions rationnelles en 6.
Les représentations LF'T sont plus restrictives que les représentations LPV, mais

présentent des propriétés intéressantes, dans la mesure ou elles peuvent étre mani-



68

pulées plus facilement.

Si I’on revient sur le modele obtenu dans les chapitres précédents, on constate qu’il
consiste en une famille de modeles linéaires, issue de la linéarisation du modele
non linéaire en un certain nombre de points d’équilibre (conditions de vol); chaque
modele de cette famille est caractérisé par des variables de séquencement (« scheduling
variables ») qui peuvent étre des signaux exogenes, mais aussi des variables d’état du
systeme : Paltitude H, la vitesse V, I’angle d’incidence « . ..

La famille ainsi obtenue est donc une représentation quasi-LPV du modéle linéarisé
du Boeing 747, puisque certains parametres sont reliés aux variables d’état du systéme.

Voyons maintenant les méthodes de synthese de la loi de commande.

4.2.2 Synthése des contrdleurs

Le type de contréleurs que nous souhaitons obtenir doit avoir, outre les exigences
de stabilité et de performance qui seront définis ultérieurement, une caractéristique
essentielle : il doit étre robuste aux variations de modele. En effet, I'objectif est
de contrdler un systéme dont les parameétres vont évoluer avec les changements de
conditions de vol.

De plus, le modele obtenu au chapitre 3 est MIMO. Deux options s’offrent alors a
nous : construire une loi de contréle monovariable sans tenir compte du couplage entre
les boucles, ou une loi multivariable. Les méthodes monovariables, ou SISO (« Single
Input Single Output ») sont actuellement trés largement répandues, et permettent
d’obtenir assez facilement une mesure de la robustesse, en utilisant des outils tels que
la mesure des marges de gain et de phase, mais qui ne s’avere plus fiable lorsqu’il
s’agit de systémes multivariables, ou MIMO, comme !'a montré Hyde [15] dans un
contre-exemple simple ol ce critére ne prend pas en compte le couplage entre les
boucles.

Considérant les techniques MIMO, la plus répandue est la synthése H,, qui non

seulement permet la syntheése de controleurs robustes dont on peut quantifier la ro-
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bustesse, par exemple en étudiant la plus grande valeur singuliere du systeme en
boucle fermée, mais qui est également trés ouverte et souple, comme nous le verrons
ultérieurement. Doyle et Glover [10] et [12] ont trés largement contribué & la résolution
du probleme H, en proposant un algorithme qui utilisait pour la premiere fois 1’ap-
proche d’espace d’état. Cette méthode a été utilisée avec succeés de nombreuses fois

depuis, notamment dans des applications de séquencement de controleurs.

4.2.3 Mséthodes de design

A partir des différentes représentations du systeme, plusieurs méthodes de séquence-
ment de gains se présentent & nous. De maniére générale, la structure du controleur
sera la méme que celle du systéme (LPV, quasi-LPV, LFT). Néanmoins, le prin-
cipe de design reste sensiblement identique pour tous les cas rencontrés, et comprend

généralement quatre grandes étapes, ci-dessous énumérées par Rugh et Shamma [27] :
1. obtention d’un modele de type LPV pour le systeme,
2. syntheése d’une structure linéaire de controle,
3. implantation de la farrllille de controleurs linéaires dans le systeme non linéaire,

4. validation de la stabilité et des performances du systéme bouclé avec contrdleur

planifié.

Notons qu’en général, une condition d’applicabilité liée a la stabilité est que la
vitesse de variation des variables de séquencement soit suffisamment faible ; certaines
conditions de stabilité, de robustesse et les propriétés de performance des systemes
controlés avec séquencement ont été étudiés par Shamma et Athans [31].

Sachant que nous disposons d’une famille de modeles linéaires, étudions la littéra-
ture concernant la commande de vol avec séquencement de gain. Nous distinguerons
la syntheése d’une famille de contrdleurs linéaires a partir d’'une famille de modéles
linéaires et le design aboutissant directement & un contrdéleur LPV a partir d’un

modele de type LPV du sytéme a controler.
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4.2.3.1 Famille de contrdleurs linéaires
a) Commutation de controéleurs

L’idée de synthétiser des contréleurs aux voisinages de différentes conditions de
vol, puis de commuter entre ces derniers a été traitée par Hyde [15] : la commutation
s’effectue en fonction des valeurs prises par certaines variables, dites de séquencement.
Cependant, quelques problemes se posent, dont le principal est l'initialisation des
états du contrdleur nouvellement affecté, juste apreés la commutation ; si ces derniers
venaient & étre mal initialisés, des phénomeénes tels qu’une discontinuité du signal
de commande pourraient apparaitre, compromettant ainsi fortement la stabilité et la
performance du systeme. Cet aspect a été traité par Hanus, Kinnaert et Henrotte [14],
qui ont notamment étudié les phénoménes de commutation entre deux systémes en
paralléle, et d’atténuation de 'influence d’une saturation sur le signal de commande.
Il s’agit en fait de modifier la structure initiale du controleur, afin que son signal de
sortie, la commande u(t), poursuive ’entrée du processus commandé. Les limites de
cette étude sont évoquées dans Hyde [15], qui développe également une technique
pour analyser la stabilité de la commutation.

Une application pratique de cette théorie a été réalisée avec succés par Hyde [15],
Hyde et Glover [16] sur un appareil VTOL (« Vertical Take-Off and Landing »). Leur
synthése de la loi de commande est fondée sur une technique de modelage (« loop-
shaping ») des valeurs singuliéres du systéme en boucle ouverte, elle-méme développée
par Mc Farlane et Glover [19], afin d’optimiser la robustesse des contréleurs. Les
résultats ont été satisfaisants, une méthode d’évaluation de la stabilité et des perfor-
mances ayant été proposée.

Une autre application a été développée par Buschek [8] sur une loi de commande
latérale de missile, a partir de trois contréleurs robustes; ceux-ci ont été élaborés
en utilisant la u-syntheése, et planifiés sur la pression dynamique G 2. Cependant,

le probleme est différent du cas précédent, puisque les deux contréleurs sont actifs

2(7:%,0‘/2
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au voisinage de la commutation : le signal de commande est alors composé d'une
combinaison (« blending ») des signaux de commande issus des deux contréleurs. Les
résultats sont néanmoins satisfaisants, mais ne semblent pas meilleurs que ceux des

travaux de Hyde.

b) Interpolation des coefficients

Le concept précédent de commutation des contrdleurs sous-entend la possibilité
d’une évolution continue des parametres du contréleur en fonction des variables de
séquencement : apres avoir synthétisé une famille de contréleurs linéaires, leurs pa-
rametres (coefficients de fonctions de transfert ou de matrices d’état) sont inter-
polés a l'intérieur de 'enveloppe de vol. Cependant, cette méthode présente certaines
contraintes : la structure des controleurs doit étre strictement identique et le choix
des conditions de vol pertinent. De plus, il n’existe pas de résultat général de stabilité
pour cette méthode, méme si elle a été utilisée a de nombreuses reprises : Nichols,
Reichert et Rugh [20] Pont appliquée en synthétisant des controleurs Ho, en quatre
points de Penveloppe de vol, puis en interpolant leurs gains, péles et zéros en fonction
des variables de séquencement « (angle d’attaque) et M (nombre de Mach). Dans leur
démarche, ils ont pu éliminer un couplage entre les controleurs et des parametres qui
n’étaient pas des variables de séquencement, et ainsi obtenir des résultats satisfaisant
leurs criteres de stabilité et de performance. En outre, le probleme reste totalement
ouvert concernant la méthode d’interpolation et le choix des points d’opération.

Reichert [26] a aussi étudié le séquencement dynamique de plusieurs contrdleurs
LTI (invariants dans le temps), synthétisés en utilisant des techniques mixtes Ho, /-
syntheése ; 'interpolation linéaire se produit directement ici a partir des solutions des
équations de Riccati qui aboutissent a I'expression du contrdleur.

Il faut cependant retenir que cette méthode d’interpolation de coefficients de
controéleurs impose une contrainte non négligeable sur les variables de séquencement :

elles doivent avoir une évolution lente et continue.
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4.2.3.2 Méthodes de design LPV/LFT de lois de contrdle
a) Méthode de design LPV

La procédure décrite par Rugh et Shamma [27] pour la construction d’un contréleur

LPV est la suivante :

1. transformation d’un critére de performance en résolution de LMI (« Linear Ma-

trix Inequalities »), soit un probléme d’optimisation convexe,
2. résolution numérique,
3. construction du controleur.

Cette procédure, faisant appel aux LMI, est traitée dans les références suivantes :
Apkarian et Gahinet [3], qui étendent les techniques de synthese H,, aux cas ou les
parametres des controleurs dépendent de variables mesurées, incluant des états, et
idéalement ol cette dépendance est LF (« linear fractional ») : dans ce cas P’existence
de controleurs H,, séquencés est completement caractérisée en termes de LMI. Tous
ces contrdleurs sont automatiquement séquencés le long de trajectoires, ceci ayant
pour avantage de passer outre certains aspects délicats reliés a 'interpolation ou aux
techniques dites « classiques » de séquencement de gain.

Becker et Packard [6] donnent des conditions suffisantes quant a la stabilité et au
niveau de performance pour des systemes LPV, et formulent le probléme de synthese
résultant en probléme d’optimisation convexe, auquel Scherer, Gahinet, Chilali [29]
donnent suite en proposant une approche de résolution de LMI pour la syntheése de
controleurs linéaires.

Apkarian et Adams [2] ont étudié deux techniques de design amenant a la résolution
de LMI, et Malloy et Chang [18] ont travaillé sur un contréle avec retour de sortie dont
les gains dépendent de parametres mesurés en temps réel, et nécessitent une trans-
formation du systéme LPV en forme canonique. Il subsiste néanmoins une condition
de validité sur la vitesse de variation des parametres qui doit rester faible.

Papageorgiou et Glover [24], ainsi que Papageorgiou, Glover, D'Mello et Patel [25]

élaborent un controleur planifié a partir d’un modéle quasi-LPV de la dynamique
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longitudinale d’un appareil de test; la méthode robuste de séquencement est fondée
sur le modelage Hy, (« loop-shaping ») et la théorie de Lyapunov; elle conduit a
des résultats intéressants, méme si le contréleur obtenu n’a pas pu couvrir toute

Penveloppe de vol.

b) Méthode de design LFT

Dans le cas de la synthése de controleurs LFT, les problemes LMI a résoudre sont
moins complexes que dans le cas général des modeles LPV, par leur structure méme.
Apkarian et Gahinet [3] et Packard [22] ont développé ces méthodes en utilisant la
théorie des faibles gains, et en formulant des conditions d’existence en problemes

d’optimisation convexe pour la synthese de la loi de commande.

4.2.4 Stratégie envisagée

Comme nous ’avons vu précédemment, le modele de ’avion dont nous disposons
se présente sous la forme d’une famille de modeéles linéarisés en différentes conditions
de vol. Cette représentation en famille de modéles linéaires suggere fortement une
démarche de synthese de plusieurs controleurs qu’il s’agit de relier entre eux, soit par
commutation, soit par interpolation de coefficients.

Ce cheminement nécessite la synthése d’une loi de commande robuste a des va-
riations de parametres du modele, puisque chaque controleur devra étre valable et
performant dans un voisinage de la condition de vol choisie pour sa synthese. La
synthése H,, parait donc particuliérement adaptée a cet objectif.

S’agissant du séquencement de ces contrdleurs, le manque de résultats théoriques
sur la stabilité d’un ensemble de controleurs dont les coefficients ont été interpolés,
et la contrainte de faible vitesse de variation qu’il impose sur certaines variables nous
conduit plutdt a considérer Papproche de commutation de controleurs. En effet,
dans ce cas, la stabilité du systéme est garantie autour de la condition de vol, et
le seul probléme peut surgir au moment de la commutation. Nous verrons que les

travaux de Astrom et Wittenmark [5], Astrom et Rundqwist [4] et Hanus, Kinnaert
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et Henrotte {14] permettent de transformer la structure de correction afin d’assurer
la stabilité du phénomene de commutation.

Cette stratégie souléve également d’autres problemes que nous détaillerons dans
les paragraphes suivants et qu’il faudra résoudre. Tout d’abord, il faut définir des
variables de séquencement, représentatives des variations de modele les plus im-
portantes : une méthode consiste & étudier I'influence des différentes variables telles
que la vitesse V, laltitude H, 'angle d’incidence « ou bien encore la pression dyna-
mique § = —% pV'? sur le modele linéarisé de 1’avion.

Les limites acceptables de ces variables vont définir une enveloppe de vol. Celle-
ci sera ensuite fractionnée en différents domaines : chacun d’eux se verra affecter un
contrdleur qui assurera une stabilité et une performance adéquates pour n’importe
quel modele pris dans ce domaine. Lorsque les frontiéres créées par les subdivisions
de I’enveloppe seront traversées par au moins une des variables de séquencement, alors
la structure de commande commutera entre deux controleurs. La taille des domaines
dépendra également des critéres de performance que l’on se sera fixés : plus ces
critéres seront exigeants, plus ces domaines seront petits, plus il y aura besoin de
controleurs. Il faut donc faire un compromis entre la performance et le nombre de
controleurs & synthétiser, afin d’en utiliser le moins possible.

Apres avoir défini le cadre de notre étude et son orientation vers une structure
de contréle par commutation de contréleurs H,,, nous pouvons nous intéresser de

maniére plus approfondie a ses différents aspects.

4.3 Synthése de controleurs H,,

Comme nous l'avons déja dit, les méthodes H,, sont robustes et souples; de
plus elles ont été étudiées par de nombreux chercheurs, et peuvent étre abordées
de différentes facons. Nous définirons tout d’abord le probleme H,, standard, puis
nous étudierons succinctement le choix des fonctions de pondération a travers la mise

en forme du probléme H,.
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4.3.1 Présentation du probleme H,, standard

Il consiste avant tout en un probléeme de réjection de perturbations, c’est-a-dire
en la minimisation de l'influence de signaux d’entrée perturbateurs sur la sortie du
systeme. Cette tache est accomplie par le correcteur, qui, ayant acceés a I'observation
de certains signaux de sortie, élabore une loi de commande adéquate pour corriger le
systeme.

Considérons le schéma de la figure (4.1), ol v représente un vecteur de signaux
de référence ou de perturbation, z un vecteur contenant les signaux a surveiller, u
la commande du systéme et y le vecteur des sorties mesurées ou observées, et V(s),

Z(s), U(s), Y(s) leurs transformées de Laplace respectives.

174 V4
P(s)
o
u y

K(s) |a—ro

FiG. 4.1 — Probleme H,, standard

La matrice de transfert P(s) reliant V(s), U(s), Z(s) et Y(s) s’écrit alors :

Z(s) — P(s)- V(s) _ Py P ‘ V(s) (4.1)
Y (s) U(s) Py Py U(s)

ce qui permet, apres calculs, de trouver la fonction de transfert de v a z en fonction

de Pi1, Py, Py et Py :
Z(s) = (Pu + P K(I — P22K)—1P21) V(s) = F|(P, K) V(s) (4.2)

ol Fi(P, K) est la transformée linéaire fractionnelle (LFT) du systéme. L’indice « I »,
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pour I’anglais « lower », rappelle que le correcteur K(s) boucle le systeme a partir
des entrées et sorties inférieures de P(s).
Comme nous voulons minimiser I'influence des entrées v(t) sur certains signaux

choisis, regroupés dans le vecteur z(t), I'objectif est alors de minimiser la norme :

A
sup 2 _ P K)o (4.3)
v#0 “UH2

et la synthese du correcteur K peut alors étre formulé comme suit :

Probleme H,, standard : Etant donné un systéme P(s) et un réel v > 0, trouver

un compensateur K(s) qui stabilise internement le systéme et assure :
(P, K)lloo < v

Un autre probléme H,,, dit optimal, consiste & minimiser ||F;(P, K)| o sur ’en-
semble des compensateurs K (s) qui stabilisent internement le systéme; le minimum
Yopt Sera alors nommé « gain He.-optimal ». A noter qu’une autre approche est de
considérer comme critere ||y’ Fi(P, K)|lw < 1, ce qui donne comme valeur maximale
de la norme 1/4/, et non plus v : la fonction MATLAB hinfopt, que nous utiliserons
ultérieurement pour la syntheése des controleurs, utilise cette approche.

Méme si plusieurs méthodes peuvent étre envisagées pour résoudre ce probléeme,
la plus utilisée est celle de Doyle, Glover, Khargonekar et Francis [10] et Glover et
Doyle [12], que 'on va détailler dans le paragraphe suivant : elle utilise ’algorithme

DGKF, dont I'appellation est issue des initiales de ses auteurs [10].
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4.3.2 Résolution du probléme H_, par 'algorithme DGKF
4.3.2.1 Hypotheses

Soit le schéma de la figure (4.1) et une réalisation minimale (A, B,C, D) du
systeme P(s) :

Pi1(s) Pia(s Dy, D C

P(s) = 1(s)  Pia(s) _ n Y| 1 (sT — A)! [ B, B, ] (4.4)
Py (s) Px(s) Dy Doy Cy

ou, si I'on considére le systéeme d’ordre n, A € R™" B; € R™™, B, € R™™2,

Cy € RPxn, Cy e RP2X™ Dy € Rp1xm17 Dy € RPAX™M2 Dy € RP2X™M ot [y, € RP2X™M2,

Cette réalisation permet d’écrire le modele associé dans 'espace d’état suivant,

avec ¢ comme vecteur d’état :

#(t) = Axz(t)+ Bio(t) + Byu(t)
Z(t) = Cl .’E(t) + D11 v(t) + D12 u(t) (45)
y(t) = Cz SL'(t) + D21 ’U(t) -+ D22 u(t)

ol les dimensions des vecteurs sont : z(t) € R", v(t) € R™, u(t) € R™, z(t) € R™
et y(t) € R ; on supposera que my > pg et py > ma.
Avec ces notations, les hypotheéses suivantes doivent étre satisfaites avant d’appli-

quer Valgorithme :

(H1) (A, B,y,Cy) stabilisable et détectable : ceci est une condition nécessaire et
suffisante pour qu’il existe au moins un compensateur stabilisant internement

le systeme,

(H2) les matrices Dq2 et Doy sont de plein rang :
rang(D12) = mg et rang(Day) = p2,

(H3) Pio(s) et Py (s) n'ont pas de zéro sur 'axe imaginaire ; la formulation mathé-
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matique de ces hypotheses de régularité est la suivante :

A-— jWIn Bz
pour tout w € R, rang =n+ ma,
Gy Dy
A-jwl, B
et rang JWin 2 =n+p2 (4.6)
Cy Dy

Deux hypothéses supplémentaires, dites de normalisation, simplifient la résolu-
tion mais ne lui sont pas nécessaires ; elles peuvent d’ailleurs toujours étre satisfaites

par des transformations appropriées, étudiées entre autre par Safonov, Limebeer et

Chiang [28). Les voici :
(H4) Du ={0et D22 = 0,

(H5) Dﬂ[cﬁ DIZ]:[O Imz]et b Dg;:

21 P2
4.3.2.2 Solution au probleme H,,

Avec ces hypotheses vérifiées, les deux théoremes suivants fournissent une solution
au probleme standard :

Théoréme 4.3.1 Le systéme défini par le modéle d’état (4.5), vérifiant les hypothéses

(H1)-(H5) ci-dessus peut étre stabilisé par un compensateur K (s) assurant
IE(P, K)lloo <y
si et seulement si les conditions suivantes sont vérifiées :

(i) les matrices

A 4 2B,BT — B,BY

H, = e
—CTC, _AT
AT —2CcTc, - CIC.
J, = T T (4.7)
—B,BF —A

n’ont pas de valeurs propres sur l’axe tmaginaire,
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(i) Les équations de Riccati :
XA+ ATX + X(v*B\B] — ByB})X +CTCy =0 (4.8)

YAT + AY + Y(v2CTC, - CTC)Y + BiBf =0 (4.9)

ont chacune une solution définie positive, respectivement X, et Y.,

1) la plus grande valeur propre du produit XY, est inférieure a v* :
vty Y

Le second théoreéme, énoncé ci-dessous, fournit des formules explicites pour une

solution particuliere du probleme de parametre 7y :

Théoréme 4.3.2 Sous les conditions du théoréme 4.3.1, un compensateur K(s) sta-

bilisant le systéme P(s) et satisfaisant :
I E2 (P, Koo <y

est décrit par la représentation d’état suivante : -+

Ze(t) = Acxe(t) + Bey(t)

(4.10)
u(t) = Cez(t)
avec .
A. = A+~2BBTX, - ByBYX, - Z,Y,CTC,
B, = Z,Y,CT
e (4.11)
C. = -BIX,

et Z, & (I-~y%,X,)™!

Cette solution particuliére du probléme H., est appelée compensateur central.
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4.3.2.3 Algorithme de y—itération

Nous pouvons faire deux remarques sur la solution particuliere donnée au théoreme
4.3.2 : d’abord le correcteur obtenu est strictement propre et a le méme ordre que
le systéeme (4.5), qui représente, comme nous allons le voir, le systéeme a réguler —
I’avion dans notre cas — augmenté de différentes fonctions de pondération. Ensuite,
la valeur optimale 7, de v en dessous de laquelle I'une des conditions du théoreme
4.3.1 n’est plus satisfaite constitue la valeur minimale de la norme ||F}(P, K)||co-

Cette derniére remarque suggere un algorithme permettant d’approcher par di-
chotomie la valeur optimale, et d’obtenir ainsi un correcteur proche du correcteur
optimal du probléme standard : cet algorithme est appelé une y-itération. En voici

les principales étapes :

1. choisir deux valeurs 7, s et ¥syp et une tolérance 7 ; la valeur de ;¢ doit étre telle
que si I'une des conditions du théoréme 4.3.1 n’est pas vérifiée pour v = iy,

alors elles doivent toutes I'étre pour v = vsyp ,
2. tester les conditions (%) & (%4z) pour la nouvelle valeur :

_ Yinf + Ysup
2

choisir sy, = v et garder <y, si elles sont vérifiées, sinon prendre iy = 7y et
garder Ysyp ,

3. si la différence entre les deux dernieres valeurs calculées de v est supérieure a
7, retourner a ’étape 2,

4. calculer le compensateur central pour la valeur de v ainsi obtenue et vérifiant

les conditions (%) a (%4t).

En général, 'optimum est caractérisé par 1’égalité de la plus grande valeur propre
du produit XY, avec 4?; ceci entraine la singularité des formules de calcul (4.11) du

compensateur central K.(s), puisque I —y~?Y, X, n’est plus inversible. K, tend alors
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vers un compensateur d’ordre réduit, la chute d’ordre étant égale a la chute de rang
de I —v?Y, X,,.

Pour bien comprendre le mécanisme décrit ci-dessus, un exemple élémentaire est
présenté en annexe II. De plus, cet algorithme est programmé sous MATLAB dans
la boite & outil « Robust Control Toolbozx » , sous la fonction hinfopt, fonction que

nous utiliserons ultérieurement pour synthétiser les controleurs H,.

Nous allons maintenant voir comment obtenir le systéme augmenté P(s) en ajou-
tant des pondérations sur les signaux a surveiller, et comment choisir ces signaux et
pondérations : c’est ’objet du paragraphe suivant, ou nous choisissons de traiter le

probléme de la sensibilité mixte, facilement généralisable.

4.3.3 Mise en forme du probléeme H,, : exemple du probléme de la sensi-

bilité mixte
4.3.3.1 Problématique

Comme nous I'avons vu au paragraphe précédent, la synthese Hy, s’applique a des
représentations LFT du type de la figure (4.1). Le probléme est maintenant de savoir
comment obtenir ce type de représentation a partir du systéme, pour ce qui concerne
Pavion, et des pondérations que l'on va lui ajouter, liées & des criteres de stabilité et
de performance. Le libre choix des signaux a surveiller ainsi que des pondérations,
qui dépendent des objectifs de performance, rend la synthése H, souple. Ainsi, nous
choisissons de présenter le probléeme H, sur ’asservissement de référence de la figure
(4.2), cette mise en ceuvre pouvant étre appliquée selon le méme principe pour toute
autre configuration répondant & des objectifs différents. Voici le montage que nous

allons détailler : ou I’entrée est un signal de référence v;(t) et la sortie le signal y(¢).
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v(s) + &(s) Kes) u(s) &(s) ,V(S)>

F1G. 4.2 — Asservissement de référence pour la méthode H,

Si P'on s’intéresse au signal d’erreur e(t) et a la sortie y(t), on obtient la relation
suivante entre les différents signaux :
€ I+GK)™ S
= ( ) v = v (4.12)
y GK(I +GK)™! T
En notant la fonction de sensibilité S = (I + GK)™! et la fonction de sensibilité

complémentaire T = GK (I + GK)™!, la représentation standard correspondante est

donnée par la figure suivante :

P(s)

K(s) -~

F1G. 4.3 — Représentation standard pour le probleme de sensibilité mixte

Le probleme standard sans pondération consisterait a trouver un critére -y et un

correcteur K (s) tel que 'on ait :

S
T

<7y (4.13)

oo

Cependant ce probléeme manque de souplesse, puisqu’il impose des contraintes
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beaucoup trop conservatrices sur ’ensemble du spectre fréquentiel des fonctions S
et T. En effet, la valeur singuliére opmq,(S(jw)) doit généralement étre faible a basse
fréquence, par exemple pour réduire U'erreur statique, et 0,,0,(T(jw)) faible & haute
fréquence pour minimiser I'influence des perturbations sur la sortie. La relation fon-
damentale I = S(s) + T(s) est contradictoire avec cet objectif : nous allons donc re-
chercher un compromis en introduisant des pondérations dans le domaine fréquentiel,

qui seront des gabarits pour ces fonctions, comme le montre la figure (4.4).

Compromis entre S et T

amplitude (dB)

IR S Rt N N E LS A R
107 10° 10’ 10

fréquence (rad/sec)

F1G. 4.4 — Valeurs singulieres maximales des fonctions de sensibilité S et T

Remarquons que les contraintes s’appliqueront sur les valeurs singuliéres mini-

males 0, (S(jw)) en haute fréquence et opmin(T(jw)) en basse fréquence :

Omaz(S(jw)) K 1 en basses fréquences

Omaz(T(jw)) < 1 en hautes fréquences
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4.3.3.2 Ajout des pondérations

Nous appliquons donc cette stratégie, en affectant des gabarits a certains trans-

ferts, tels que la sensibilité ou la sensibilité complémentaire. Ainsi :

. Y .
Omaz(S(jw)) € =—=——— soit ||[W15||ec < 4.14
(5) < iy <0kt WSl < (414

. Y .
Omaz(l(jw)) < ————— soit |WyT || < 4.15

4.3.3.3 Probléme résultant

D’apres la relation (4.16) donnée dans Alazard [1] :

WS

< V2maz(|WiSlo, WeTlloo) (4.16)

[e 9}

man(HWlS“oo» “WQT“oo) <

2

nous pouvons substituer les conditions (4.14) et (4.15) & la condition (4.17), et ce

pour obtenir ce qu’on appelle le probléeme de sensibilité mixte :

WyS
' < (4.17)
W T

qui répond au choix de surveiller I’erreur € et la sortie ¥y en réponse & une entrée vy,
et de pondérer ces signaux par les fonctions Wi et Wj. 1l est conforme au schéma de
la figure (4.5).

Le systeme en boucle fermée est représenté par la fonction de transfert :

z WL S
APK) ==
2
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> W, —————>Z1(s)
S(s).v,(s)
Tovis) o w, |25
&(s) y(s)
Vi) 3 | K(s) iS)» G(s) >

F1G. 4.5 — Mise en place des pondérations Wy et W5 pour le probléme de sensibilité
mixte

4.3.3.4 Systéme augmenté

Si 'on se réfere aux figures (4.1) et (4.5), le systéme dit « augmenté » P , élaboré

a partir de G et des fonctions de pondération Wy et Ws, est donné par la fonction de

transfert :
Wy | =W G
Z U1
=| 0| WoG (4.18)
€ U
I -G

olt z = [z1 29]T, et € est le signal d’erreur (cf. figure (4.1)).
C’est sur ce systéme augmenté que 'on va appliquer la méthode de synthese
H, pour trouver un compensateur K tel que ||Fi(P,K)|l < 7 , en suivant la

méthodologie énoncée au paragraphe 4.3.2.1.

Voici maintenant le probleme de sensibilité mixte généralisé, comprenant la ma-

jorité des signaux et pondérations que ’on peut trouver dans un probleme standard.
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4.3.3.5 Probléme de la sensibilité mixte généralisée

Le probléeme de sensibilité mixte est souvent insuffisant pour représenter
toutes les contraintes que 1’on peut se fixer. En effet, ne pas prendre en compte de
perturbation sur la commande u peut amener dans certains cas un phénomeéne d’in-
version du systéme G : le compensateur va placer un ou plusieurs zéros sur les poles
indésirables du systeme commandé pour donner une allure satisfaisante au transfert
en boucle ouverte GK, ce qui n’est pas robuste. Alazard, Cumer, Apkarian, Gauvrit
et Ferreres [1] ont étudié ce phénomene et en ont présenté un exemple dans leur ou-
vrage. Nous allons donc considérer le montage complet de la figure (4.6) sur lequel
nous avons rajouté une perturbation v, sur la commande et les pondérations Wy, W

et WG.

z,(s)
> W, —>»
zzw(s)
W, | W, >
v,(s) g jf)»
2
W, | W, _—_—>Z3|5(S)
&(s) *
vl 2 R el > Gs) -
- y(s,

F1G. 4.6 — Montage pour ’étude du probleme de sensibilité mixte généralisé

Dans ce cas on peut remarquer que le transfert entre vy, vy et le vecteur des

signaux surveillés z s’exprime sous la forme suivante :

2 w1 S 24 Wy
zo | = | WoKS [ vy ] et | z5 | = WsGZ [ Uy ] (4.19)
23 W3T 26 WGKGE
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si 'on note ¥ = (I + KG)™L.

Le probléme est maintenant de choisir les pondérations adéquates, puis de trouver
un compensateur K stabilisant internement la boucle. Par exemple, si I’on s’intéresse
a l'influence de l'entrée v; sur z; et z3, et de vy sur 25, nous aurons a trouver un tel

K assurant :

W, S 0
|F(P, K)lloo = || | WoKS 0 <7 (4.20)
0 WsGE
en considérant le systeme augmenté P suivant :
w0 |-mG ]
zZ 0 0 W2 v
= (4.21)
€ 0 WG| WG u
| I -G| -G |

ou z = [21 Z2 Z5]T et v= [’Ul ’U2]T.

Dans notre cas de commande de vol, nous choisirons les signaux ainsi que les
pondérations qui leur seront appliquées au chapitre 5, apres avoir défini des criteéres
de performance.

Etudions maintenant la commutation entre les contrdleurs lors des changements

de condition de vol.
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4.4 Commutation des contrdleurs

Le probleme que I'on se pose dans ce paragraphe est de savoir comment commuter
entre les controleurs H,, synthétisés en différentes conditions de vol, sachant que la
commutation est déclenchée lorsqu’une des variables de séquencement (« scheduling
variable ») franchit une frontiere séparant deux domaines de I’enveloppe de vol. Apres
la présentation du probleme, nous proposerons une solution qui consistera a changer

la structure de commande.

4.4.1 Présentation du probléme de commutation

Considérons le schéma de la figure (4.7) qui correspond au cas de la commuta-
tion entre deux controleurs; u; et uy sont les signaux de commande issus respec-
tivement des deux controleurs K et Kj, et 4 est le signal d’entrée du processus
commandé. Nous avons volontairement omis, dans un premier temps, l'interrupteur
qui geére la commutation entre les signaux u; et uz en fonction des valeurs des variables

de séquencement.

r e u a y
() ! — G5

y
=~
e

Y

> K(s) —

FiG. 4.7 — Etude du suivi de commande

Supposons que le controleur K soit actif ; si 'on commute sans précaution vers
le controleur K, il y aura alors une brusque variation au niveau de la commande 4
puisque u; et us n’ont pas de raison a priori d’étre du méme ordre de grandeur. Il
faut donc initialiser les états du controleur inactif Ky pour que les signaux 4 = u; et

uy soient effectivement identiques ou tres proches au moment de la commutation.
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On remarque par ailleurs que ce probleme ne s’applique pas seulement a la com-
mutation, mais aussi a d’autres situations telles que I'atténuation d’une saturation
du signal de commande, comme montré en figure (4.8). Dans ce cas, nous voulons
que la sortie du controleur u demeure la plus proche possible du signal d’entrée i du
systeme commandé, pour éviter la saturation qui met a rude épreuve les actionneurs,

surtout s’il y a une grande différence entre ces deux signaux.
r & u
K(s) > % > G(s)

FIG. 4.8 — Btude de I’atténuation de saturation

iy
<

\

Deux théories ont été développées pour résoudre ce probléme, chacune d’elles étant
adaptée & une certaine catégorie de contrdleurs : la premiere, par Astrom et Witten-
mark [5], Astrém et Rundqwist [4], utilise une structure d’observateur et s’adapte &
la majorité des cas. La seconde a été développée par Hanus, Kinnaert et Henrotte
[14], et impose des contraintes sur la forme du contréleur.

Etudions ces deux théories pour résoudre le probleme de commutation et ainsi

choisir une méthode adaptée a notre cas.

4.4.2 Synthese d’une structure de commande pour la commutation
4.4.2.1 Cas général : structure d’observateur

L’objectif de cette méthode est de modifier la structure du controleur, qui devra
avoir deux types de fonctionnement : lorsqu’il sera hors-ligne, son signal de sortie
devra suivre le signal de commande, entrée du processus a commander, et lorsqu’il
sera en ligne, le contréleur devra agir normalement.

Astrém et Wittenmark [5], Astrom et Rundqwist [4] ont étudié ce probleme et

proposé comme solution une structure d’observateur, comme nous allons le voir.
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La figure (4.9) présente le systéme avant tout traitement et avant que la commu-
tation n’ait lieu : nous ne considérerons que le cas de deux controleurs, facilement
généralisable. Le controleur K est actif, ou en ligne, soit 4 = u; et le controleur K,

est inactif, ou hors ligne, soit a priori 4 # us.

r & u1
>® - K(s) (—> y
—\&—> G(s) >

-
|

<

commutateur

Ky(s)

FIG. 4.9 — Etude de la commutation de deux controleurs

D’apres ce qui précéde, on veut que us suive le signal ¢ = u; afin d’éviter la
discontinuité du « saut » de u; & uy au moment de la commutation.
Soit la représentation dans Pespace d’état suivante pour le controleur K, :

3‘71{2 = AKZCIIK2+BK2€ (4 22)

Uy = CK2 Tk, + DK2€

ol zg, est le vecteur d’état du controleur, € le signal d’erreur, entrée du correcteur
et uy le signal de commande issu de K.

Le probleme se pose ainsi en ces termes : « lorsque le contréleur K, est hors-ligne,
c’est-a-dire avant la commutation, initialiser en permanence l’état xk,, et ce quelle
que soit l’entrée €, de telle sorte que l'on ait uy = 1, ot 4 = w1 ; la commutation
s’effectue en douceur, et apreés celle-ci, c’est-a-dire lorsque 4 = uq, le contréleur K,
modifié devra retrouver son comportement original. »

La démarche que nous allons suivre, illustrée par la figure (4.10), va étre d’estimer
I'état Zx, qui donnerait la sortie us = 4 si on avait g, = Zg,, en comparant @ = u,

et uy, et en faisant un retour de cette différence pour ajuster 'état zy,.
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F1G. 4.10 — Structure de suivi de signaux par estimation

Ce raisonnement amene a justifier 'existence d’un état g, vérifiant le modele
d’état (4.22), pour une entrée € et une sortie up quelconques et fixées : un tel état
existe et on peut méme obtenir son expression si la paire (Ag,, Ck,) est observable.

Les deux branches (A) et (B) de la figure (4.10) vérifient les équations de ’espace
d’état suivantes :

— Pour la branche (A),

Tk, = AK2£K2+BK2€ (4 23)
'&zul = CK2£K2+DK2€
— Pour la branche (B),
j:Kz = AK2:EK2+BK2€+H(’&—U2) (4 24)

Uy = OK2 Tk, + DK2€

ou H est un gain matriciel constant, a déterminer.
D’aprés la relation précédente, on obtient l'expression de la nouvelle structure

K,,,, du contrdleur :

Tk, = Ak, :L‘K2+BK26+H(11—OK2 fL'Kg“DKgg) (4 25)

Uy = CK2 Tk, + DK2€
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soit :
ijz = (AK2—HCK2)$K2+(BK2——HDK2)€+H’& (4 26)
Ug = CK2 Tk, + DK2€
Nous pouvons faire deux remarques sur ce résultat : la premiere est que ’on

retrouve bien le modele d’état (4.22) du contréleur initial K lorsque 'on a 4 = uy,

et la seconde est que la différence 2k, = zk, — Tk, vérifie la relation suivante :
tk, = (Ak, — H Ci,) &k, (4.27)

Ainsi, la nouvelle structure de commande sera stable si et seulement si la matrice
(Ag, — H Ck,) a toutes ses valeurs propres a partie réelle négative. Le probleme
résultant est donc de choisir le gain H, de telle sorte que la performance de suivi soit
acceptable.

Cette structure s’applique aux deux nouveaux contrdleurs K, ,, et Kj,,,, et est

illustrée a la figure suivante.

;:® € Uy
> — A
- A K1 est(s) —"'—> \ u . G(S) Y »-
-—o
a commutateur
&

K2 est(s) u,

-

F1G. 4.11 - Montage pour l’étude de la commutation de deux contrdleurs K, et
K2est

Nous allons étudier ci-aprés deux cas particuliers : d’abord le cas étudié par Hanus
ot la matrice d’état Dy, est non nulle et inversible, puis le cas ou cette derniere est
nulle : nous verrons au chapitre 5 que les controleurs H,, synthétisés possedent cette

caractéristique.
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4.4.2.2 Dk, est non nulle et inversible, théorie de Hanus

Ce cas, traité dans Hanus, Kinnaert et Henrotte [14] et repris par Hyde [15] est
restrictif dans la mesure ou il impose une condition forte sur la structure du controleur,
qui doit étre « inversible ». Il présente ’avantage de fixer le gain H en fonction des
autres matrices d’état du contréleur, mais 6te ainsi la possibilité de tout choix.

Le principe de cette théorie est de déterminer une entrée €” réalisable qui donnerait

comme sortie 4 = wuq, selon le modele d’état :

j:Kz = AKz .’L'K2+BK2 e’ (428)

t=u = CK2 Tr, + DK2 e’ (429)

puis utilisant le principe de réalisabilité (« present realizability ») énoncé dans Hanus,
Kinnaert et Henrotte [14], ’expression suivante est valable pour le méme état z g, qu’a
I’équation précédente :

Uy = CK2 Tr, + DK2 € (4.30)

En soustrayant les équations (4.29) et (4.30) entre elles, on arrive & :
U —uy = D, (6" —¢€) (4.31)

soit,

€ = e+ Dy (4 — ug) (4.32)

avec I’hypothese que la matrice Dy, est non nulle et inversible.
En regroupant les expressions (4.28), (4.30) et (4.32), on arrive au modeéle d’état

suivant pour le nouveau contréleur K, :
.’i?K2 = (AK2 — BK2 Dl?; CK;») Tk, + BK2 D;{; U

(4.33)
U = CK2 T, + DK2 13
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Cette structure sera stable si et seulement si les péles de (Ax, — Bk, D! Ck,)
sont tous a partie réelle négative. L’inconvénient de ce montage est que les gains sont
fixés par définition du contréleur : il n'y a pas de possibilité de réglage.

Un autre moyen de retrouver ce résultat est d’utiliser la relation suivante, obtenue

a partir de Péquation (4.29) :
e = DI—{; (’ﬂ, - CK2 -'L'Kz) (434)

et de la relier aux équations (4.28) et (4.30).
On peut remarquer que ce modele d’état correspond a celui de la relation (4.26)
pour un gain H = Bk, DI_{; ; ¢’est donc bien un cas particulier de ’approche « struc-

ture d’observateur » vue précédemment.

4.4.2.3 Casou Dg,=0
Dans ce cas, voici le modele d’état correspondant a la nouvelle structure avec
observateur Kj,,, du controleur K, :

L = (Ak, —HCg,)zk, + Bx,e + H1
Tk, (Ak. K2) Tk Ko € 0 (4.35)

Uy = CszKz

ou le gain H reste a déterminer en fonction de la performance désirée. Nous étudierons

ce choix au chapitre 5.

Dans cette partie, nous avons décrit la démarche que nous allons suivre dans le
chapitre 5 : synthétiser des contréleurs qui seront inclus dans une structure globale
de commande ou ils commuteront entre eux, puis valider les performances sur toute

Penveloppe de vol.
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CHAPITRE 5

IMPLANTATION DE LA LOI DE COMMANDE

Dans ce chapitre, nous allons mettre en application la théorie vue précédemment,
portant sur la synthese de controleurs robustes H,, et la commutation entre ceux-ci,
pour obtenir une loi de commande séquencée sur toute l’enveloppe de vol. Pour rendre
ces résultats disponibles et visibles sans rentrer dans les détails de ’étude, un module
GUI permet d’obtenir I’ensemble des résultats et animations concernant les modeles

linéarisés ; nous le décrirons en fin de chapitre.

5.1 Synthese des controleurs H,,

La premiere étape est de synthétiser les controleurs H,, en définissant d’abord la

structure de synthése que nous allons utiliser.

5.1.1 Mise en oeuvre

Nous allons expliquer dans ce paragraphe le choix des signaux de consigne, des

signaux de commande et des sorties.

a) Choix des consignes

Notre but est de synthétiser un autopilote pour le vol longitudinal du Boeing 747,
c¢’est-a-dire que parmi les sorties du modele d’état (3.14) vu au chapitre 3, nous nous
intéresserons a la vitesse u et & la pente 7 de I'avion, variables qui suffisent en effet &
définir sa trajectoire.

Nous avons également vu en fin de chapitre 3 que le modeéle longitudinal de Pavion
peut se décomposer en deux modes principaux : le mode phugoide et le mode rapide,
qui ne requierent pas la méme performance. Or les deux variables u et ¥ sont ca-

ractéristiques du mode phugoide, il faudra donc prendre en compte une variable du
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mode rapide pour controler celui-ci, c’est-a-dire soit 'incidence &, soit la vitesse de

rotation en tangage q : cette derniére est couramment utilisée comme variable du
mode rapide pour le retour.

Les trois variables u,, %, et ¢, constitueront ainsi le vecteur des références ou

: — = T

consignes ref =[u, ¥ ¢ .

Remarque : la référence ¢, sur la vitesse de tangage est plutét une perturbation

pour 'avion, qui modélise les rafales de vent comme nous le verrons plus loin.

b) Signaux de commande

Les deux signaux de commande que nous utiliserons sont ’angle 4, des élévateurs
et la position §; de la manette des gaz. Méme si dans ce mémoire nous n’utilise-

rons pas de modeéle d’actionneurs, nous tiendrons compte des limites de débattement

. .. dé dé /1 2 .
(Oemin» Oemas) €t de vitesse de variation (¢ ., %% ) des élévateurs. Ces signaux de

commande seront perturbés par 'entrée pert = [b,.., O,...)" -
Remarque : ce probléme de syntheése est MIMO (« Multiple Input Multiple Out-
put »), contrairement aux cas généralement traités dans la littérature qui ne conside-

rent que rarement la propulsion d; comme une commande.

¢) Choix des sorties

Le choix effectué plus haut nous impose de choisir comme sorties du systéme la
vitesse u, la pente 7 et la vitesse de rotation en tangage ¢, regroupées dans le vecteur
Ycom- Ce choix fixe les matrices Ceom €t Do du modele d’état qui sera utilisé pour
la synthese de contrdleurs (3 sorties) ; cependant lorsque nous simulerons ce systéme
sous 'environnement SIMULINK de MATLAB, nous considérerons la matrice C
complete afin de pouvoir observer toutes les sorties, mais nous n’effectuerons le retour

que des trois signaux u, ¥ et q.
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5.1.2 Structure utilisée

Avec ce qui précede, nous pouvons déduire un schéma de synthese, illustré a la
figure (5.1). Il est issu de la théorie du chapitre 4, et nous choisissons de surveiller
le signal d’erreur € pondéré par une fonction Wi, soit z;, et le signal de commande
uy pondéré par une fonction Wy, soit z5, en réponse a une consigne ref et a une
perturbation pert, définies aux paragraphes précédents. Cette derniere est également
pondérée par une fonction W3 comme nous le verrons plus loin.

Remarque : cette pondération W3, appliquée au signal de perturbation pert, est

théorique et destinée a la synthese de contréleurs H,.

Z

> W, b—>
Z

» W, —>»

pert
W3
ref + £ U+ X6 Y
> K(s) > G(s)

y com

F1G. 5.1 — Le montage utilisé pour la synthese H,, de controleurs.

Pour un tel montage, le probleme H,, se pose en ces termes :

Probléme H, : pour un scalaire v donné, trouver un compensateur K(s) qui sta-
bilise internement le systéme et assure ||Fi(P, K)o < 7, 00 :

zi | _ F(P.K) ref (5.1)

Z3 pert
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Or, si on note la fonction de sensibilité S = (I + GK)~!, on obtient les relations

suivantes :

z1 =W S ref — W, SGW; pert (5.2)
zo=Wo KSref —W,KSGW,; pert (5.3)

d’out ’expression de la matrice de transfert Fy(P, K) :

Wy S W1 SGW;s
(P, K) = (5.4)
WoKS -W, KSGW;
Nous voyons ici I'intérét présenté par la pondération W3 sur ’entrée perturbatrice

pert, qui permet de pondérer les fonctions de transfert de la deuxiéme colonne de

Fy(P, K) lors de la synthése du controleur.

5.1.3 Performance et choix des pondérations

Dans cette section, nous allons voir comment choisir les trois pondérations Wy,
W, et W3 pour une condition de vol donnée, puis nous évaluerons leur validité sur
Penveloppe de vol, ¢’est-a-dire s’il y a lieu de les modifier pour la syntheése en d’autres
conditions de vol. La figure (5.2) rappelle les grandeurs caractéristiques du vol de

Pavion que nous allons utiliser dans la définition des criteres de performance.

FiG. 5.2 — Définition des symboles pour le vol longitudinal de Pavion.
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Nous avons vu que les deux modes du mouvement longitudinal n’ont pas les
mémes caractéristiques. Le mode rapide est bien amorti mais un mauvais réglage du
controleur peut facilement le rendre instable. Le mode phugoide est lent, stable, mais
mal amorti (le lieu des pdles présenté en fin de chapitre 3 montre un amortissement
£ =3.48-1072).

L’objectif, dans le contexte de la synthese d’un autopilote, est donc d’augmenter
la robustesse du mode rapide et d’amortir le mode phugoide. Nous allons « accélérer »
le systéme, et ainsi fixer une fréquence de coupure minimale w, = 1 rad.s™! au
filtre passe haut, pour couper les signaux basse fréquence correspondant au mode
phugoide mal amorti.

Le systéme controlé peut étre considéré comme une boucle interne rapide (« inner

loop ») d’apres le montage global de la figure suivante.

boucle externe

!
! b
: + ref |+ & u : iy
1 K
: Koul(s) K(S) > G(S) S R
1 ! 1
| to- H
I ! e
] { ! '
! 1
! I

FiG. 5.3 - Schéma de la structure de commande globale.

consignes

En toute rigueur, les dépassements ne sont pas souhaitables dans le cadre de la
commande d’avion ; cependant, nous tolérerons un dépassement maximum de 50 %
dans cette boucle interne pour les réponses de la vitesse V et de la pente -y en réponse
& un échelon des consignes correspondantes. La boucle externe (« outer loop »), plus
lente, régulera les références de vitesse et de pente en fonction des consignes de vi-
tesse et d’altitude souhaitées par le pilote, et permettra de réduire le dépassement.
Cependant I'étude de la boucle externe n’est pas 'objet de ce mémoire.

La précision de ’asservissement doit étre élevée afin d’éviter les écarts de tra-

jectoire, notamment pour 'angle de pente v, dont une petite erreur entrainera d’im-
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portantes variations d’altitude. Ainsi, nous avons fixé une erreur statique due aux
références uyes et Fres inférieure a 0.01 %.

De plus, le Boeing 747 étant un avion commercial, nous devons tenir compte
du confort des passagers dans la conception de la loi de commande, comme le fait
remarquer O’Shea [21], en maintenant le facteur de charge n, dans une plage
de valeurs raisonnables, soit de l'ordre de grandeur n, = 0.1 pour des manoeuvres
typiques, de changement de pente par exemple. Néanmoins, sa valeur lors de situations
extrémes, comme l’autopilotage suite a une violente rafale de vent, ne devra pas
dépasser n, = 2.5 selon Degrez [9].

Puis nous tiendrons compte des limitations sur 'amplitude et la vitesse de va-
riation des élévateurs d., rappelées au tableau 5.1, et nous nous assurerons que I’am-

plitude de la commande ¢; reste raisonnable.

TAB. 5.1 - Limites de débattement et de vitesse de variation des élévateurs.

direction | débattement §, | vitesse Q—;f
vers le haut —23° 37°/s
vers le bas +17° 37°/s

Etudions maintenant plus en détail le choix des pondérations que nous allons

utiliser lors de la synthese H, des controleurs.

a) Pondération W, sur l'erreur ¢

La fonction de pondération W de 'erreur ¢ est matricielle et se présente sous la

forme suivante :

Wy, 0 0
Wi=| 0 W, 0 (5.5)
0 0 Wy

. 1 1 ’
La valeur des gabarits MED] et Wrs Gl est le résultat de nombreux tests de

type essai/erreur, effectués apres un choix initial.
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Suivant les criteres de performance définis précédemment, ces gabarits doivent :

— étre faibles en basse fréquence pour assurer les objectifs de précision; nous

choisissons un gain de —100 dB & w ~ 0 rad.s™}, qui correspond & une erreur

de 1072 % en régime permanent,

— couper 'axe de gain 0 dB dans un voisinage de la fréquence de coupure, soit

we =~ 1 rad.s™L.

Compte tenu de ces objectifs, nous avons abouti & ces expressions :

1 5250282 422505 + 1
=10 .
Wi, (s) 5525 T235 T 1
1 625252426255+ 1
Wi (s) s2+2s+1

La figure (5.4) montre leur allure fréquentielle en amplitude.

Gabarit1/lW1 let1/IW_ |
u 1y
20

"] — gabaritsure |
. = . gabarit sure,

P

Amplitude (dB)

-100 4 .
10 10 10 10" 10° 10 100
Fréquence (rad/sec)

F1G. 5.4 — Gabarits sur la fonction de sensibilité S.

(5.6)

(5.7)
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En revanche, 'entrée g,y correspond a une perturbation; dans I'immédiat, nous
appliquerons au transfert ;lfﬂ; une pondération constante Wi, = 1, et verrons plus
Te

tard s’il y a lieu d’affiner la valeur de ce gabarit.

b) Pondération W, sur la commande ug

La fonction de pondération Wy sur la commande uy est également matricielle et

a la forme suivante :
W- 0
W,y = 28 (5.8)
0 Wgat

Comme le précisent Duc, Font [11], les gabarits |W25:(J‘w)| et IWzétl(jw)! ont pour
objectif de minimiser 'influence des dynamiques négligées en haute fréquence; leur
valeur devra ainsi y étre faible, et ajustée afin que la courbe de la sensibilité S suive
au plus pres celle du gabarit W;. Ils devront également étre réglés pour vérifier les
contraintes d’amplitude et de vitesse de variation des élévateurs d, et une amplitude
de commande raisonnable pour les gaz 9.

-La fréquence de coupure de ces pondérations est la plus importante, plus que
les gains maximaux imposés en basse et haute fréquence, puisqu’elle fixe la bande
passante pour ’asservissement. A 1a suite de nombreux essais, cette bande passante a
été choisie & environ w = 103 rad.s™!, et les expressions des gabarits choisis qui seront

affinées, le cas échéant, lors de la synthése sont les suivants :

1 2005 + 1
——— =40 2000 5.9
WQJE (8) % + 1 ( )
1 wocos + 1
——— =100 2020 5.10
Wgst (S) 2—86 + 1 ( )

Leur allure fréquentielle en amplitude est présentée en figure (5.5).
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Gabarit 1/1W, 5al et 1/IW, le

40 T T T T T T T T 1T
0p- gabarit sur 3, |-
.gabamsurs. :
20+
10
—~
m
ke
=
3
= or
=
=3
£
< 10}
=20
-30F
~40 0 - 1 2 ;IS 4 5 8
10 10 10 10 10 10 10

Fréquence (rad/sec)

Fi1G. 5.5 — Gabarit sur la commande ug.

c) Pondération W; sur la perturbation pert

La fonction de pondération W3 appliquée sur les perturbations de commande a la
forme matricielle suivante :
0

1%
W= |  oowert (5.11)
0

3
¢Stpert

Comme le préconisent Duc, Font [11], nous pouvons la choisir constante dans un

premier temps, de valeur :

=0.1 (5.12)

= 3
3661)671 ‘stpert

puis la choisir différemment s’il est nécessaire de modifier le comportement du trans-

fert SG pour obtenir un régime transitoire correct en réponse & une perturbation.
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5.1.4 Mise sous forme standard

Nous allons déterminer dans ce paragraphe le systéme augmenté P(s) incluant les

pondérations ci-dessus; il est illustré a la figure (5.6) et défini au chapitre 4 par :

P, P = Py | P ref
P = 11 12 ou 2z _ 11 12 pert (5.13)
Py Py - Py | Py
€ Uk

Clest celui-ci que nous allons utiliser pour synthétiser le contrdleur, en lui appli-

quant la méthode de y-itération vue au chapitre 4.

ref
— — 1
(pert ) P(s) ( z )

Uy €

K(s) Ra—

FIG. 5.6 — La forme standard du systéme contrdleur/avion.

Les pondérations W; et W, sont matricielles, notons leurs représentations dans

Pespace d’état comme suit :

:iZWI = AW1 Tw, + BW1 € (5 14)
zZ1 = CW1 Tw, + le €
d’W; = AW2 Tw, + sz Upc (5 15)
zZ9 = CW2 Tw, + DW2 Uk

Nous avons vu que W3 est une pondération matricielle constante.
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Voici un rappel du modele d’état du systéme avion (3.14) vu au chapitre 3 :

E = AwnZ+ Beom9
“ (5.16)

= Ccomi:'*'Dcoma

Yeom

ol les matrices Acom €t Beom sont les matrices 4 x 4 correspondant au vecteur d’état
Z = [u 7 a q]T, et les matrices Cpop, €t Dy sont réduites afin d’obtenir le

vecteur des sorties Y., = [ 7 ¢]7 & des fins de commande. On a ainsi :

1000 00
Com=]0100 et Dwm=]00 (5.17)
0001 00

Remarque : 'indice « com » signifie pour les grandeurs concernées qu’elles sont uti-
lisées a des fins de commande.
Nous cherchons maintenant a obtenir le modele d’état du systéme augmenté, que

nous allons écrire de la maniére suivante :

X = AX + Bie + Byug

Z = (41X + Dpe + Dpug (5.18)
g = 02 X + D21 e + D22 UK
ou X =[Z xw;, xw,]" est le vecteur d’état complet, e = [ref pert]T est le

vecteur des entrées, uk est le signal de sortie du contréleur et Z =[2z; 2, ]T est le
vecteur des sorties surveillées.
Les matrices du modele d’état précédent s’écrivent de la maniére suivante, sachant

que Dcom = 0342 :

Acom 0 0
A= —BW1 Ccom AW1 0
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0 Bcom W3 Bcom
Bi=| By, 0 et By= 0

0 0 Bw,
—Dw,Ceom Cw, 0

Cy = " W et C2:(—Ccom 0 0)
0 0 Cw,
Dy, 0 0
Dll = ' ) D12 =
0 0 Wa

pa=(10) « Da=(o)

Nous allons maintenant pouvoir synthétiser les contréleurs H, en appliquant au

systeme augmenté algorithme DGKF, vu au chapitre 4.

5.1.5 Synthése des controleurs

Pour synthétiser les contrdleurs H,, nous allons utiliser la fonction MATLAB
hinfopt.m. Elle utilise 'algorithme de -itération vu au chapitre 4, et vérifie systéma-
tiquement si le systeme augmenté respecte bien les hypothéses nécessaires a son ap-
plication. Cependant, pour détailler la procédure, nous allons étudier une condition
de vol particuliere, pour laquelle nous vérifierons ces hypotheéses.

Voici la syntaxe de la fonction hinfopt :
[gamma_opt,ss_cont,ss_bf] = hinfopt(sys_aug)

ou gamma_opt est le critere de performance optimum atteint, ss_cont est le modele
d’état du controleur H,, obtenu, ss_bf est le modéle d’état du systéme bouclé avec
le controleur et sys_aug est le modele d’état du systéeme augmenté P(s).
Considérons la condition de vol suivante, référencée « a101 » dans le listing fourni
avec le simulateur :
— une altitude de 14 000 ft, soit 4267 m,

— une vitesse de 160 m.s™ ! |
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— une masse de 450000 lbs, soit 204 117 kg,
— une position du centre de gravité de 25% MAC,
— tous volets rentrés,
dont les matrices du modele d’état, obtenues & partir du module GUI du chapitre 3,

s’écrivent :

-0.007 —-0.06 —0.034 0 0 3.78
0.14 0 0.72 0 9.1-1074 0
Acom = 3 Bcom =

—0.14 0 —0.72 1 -91-10% 0
0 0 —-1.23 —0.62 —0.027 0

1 000 00

C’com = 0100 et Doom = 00

0001 0 0

A partir du systéme augmenté P(s) précédent et sa représentation (5.18) dans
I'espace d’état, vérifions une a une les hypotheses de résolution :

(H1) (A, B,, C,) stabilisable et détectable : en effet, le triplet (Acom, Beom, Ceom) €st
commandable et observable, et les pondérations choisies sont stables,

(H2) les matrices Diy et Doy sont de plein rang : en effet, le gain de W, est non nul
a Pinfini,

(H3) Pi2(s) et Poy1(s) n’ont pas de zéro sur 'axe imaginaire : la fonction hinfopt
de MATLAB vérifie systématiquement cette hypothese.

Le systeme augmenté P(s) vérifie ainsi les hypothéses (H1) — (H3) ci-dessus.

Nous disposons maintenant de tous les éléments pour synthétiser les controleurs
H.,, en utilisant la fonction MATLAB hinfopt, dont nous avons donné la syntaxe
précédemment. Nous avons rassemblé Pensemble de la procédure de synthése dans
une fonction synthese_cont.m, dont les principales parties sont les suivantes :

— définition des pondérations Wy, W, et W,

— définition du systéme augmenté P a partir du systeme avion et des pondérations,
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— calcul du controleur a l’'aide de hinfopt,
— compte-rendu de la synthese, avec notamment le critere de performance v
atteint.
Cette fonction requiert comme arguments d’entrées les matrices d’état A, B, C et D
du modele linéarisé de 'avion, puis retourne en sortie les matrices d’état Ax, Bk,
Ck et Dk du controleur obtenu en cette condition de vol et la valeur « du critére de
performance correspondant.

Remarque : les pondérations choisies sont fixées dans la fonction synthese_cont .m,
puisqu’elles se révéleront valables partout dans I’enveloppe de vol.

Ces controleurs ont un inconvénient majeur : leur ordre est élevé, et égal a la
somme des ordres du systéme avion (ordre 4), des pondérations Wy (ordre 4) et W,
(ordre 4); Pordre de chaque contrdleur sera donc de 12.

Remarque : on ne tient pas compte de W3 dans le calcul de ordre du contréleur,
puisque cette pondération est constante.

De plus, ils auront tous un gain nul a Pinfini (D = 0). Leur modele d’état s’écrit
donc sous la forme suivante :

t = Axxzgx+ Bge (5.19)
ug = Cgzg
ce qui va avoir une influence sur le choix de la méthode de commutation comme nous

le verrons plus loin.

5.1.6 Résultats

Apres I'étude théorique de la synthése de contrdleurs puis de sa mise en applica-
tion, voyons maintenant quelles sont les performances atteintes. Nous étudierons dans
un premier temps les résultats obtenus dans le domaine fréquentiel, puis les réponses

temporelles du systeme bouclé a différentes entrées caractéristiques.
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Pour étudier I'avion contrdlé, nous allons considérer la condition de vol particuliere
« a101 » donnée au paragraphe ci-dessus. Le contréleur est calculé avec un critére
de performance 7 = 2.75, critére que nous avons défini au chapitre 4. Les courbes
de la sensibilité S et de la fonction K.S respectent donc avec une bonne précision les
gabarits fréquentiels choisis, comme nous allons le voir.

La figure (5.7) montre la représentation fréquentielle en amplitude des valeurs

singulieres de la fonction de sensibilité S.

Sensibilité S (-) et gabarit W™ (- - -)
20 : : .

Valeurs en amplitude (dB)

~100

~120

-140 i i ;
10 10 10° 10° 10
Fréquence (rad/sec)

FiG. 5.7 — Allure fréquentielle des valeurs singuli¢res de la fonction de sensibilité S
et du gabarit associé Wy l.

Nous remarquons que l'une des courbes de sensibilité est située temporairement
au-dessus du gabarit 1/W;, c’est-a-dire que nous aurons ||S W;||e < v dans cet in-
tervalle, ou v = 2.75, et non ||S Wil < 1. Ce résultat est acceptable, puisque nous

admettrons plus loin comme critére de performance ,,,, ~ 4.
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La figure (5.8) présente la représentation fréquentielle des valeurs singulieres du
transfert K'S. Elle nous montre que les valeurs singuliéres de K S restent inférieures en

gain & celles du gabarit W; !, & ’exception d’un intervalle ot elles lui sont légérement

supérieures.
fonction KS (-) et gabarit W, (- - -)
50 ! ! !
[}
3
@
T
2
e
£
o
c
@@
®
3
2
[y
>
100 i i ;
107 107 10° 10° 10*

Fréquence (rad/sec)

F1G. 5.8 — Allure fréquentielle des valeurs singuliéres de la fonction K.S et du gabarit
associé W, L.

Nous avons vérifié qu’en général, les valeurs singulieres des fonctions caractéristi-
ques S et KS restent bornées par les gabarits choisis & un facteur multiplicateur -~y
pres.

Etudions maintenant ’allure fréquentielle en amplitude des valeurs singulieres du

transfert en boucle ouverte du systéme contrélé, présentée en figure (5.9).
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250 T
200
t60f -+t
100

sl

Valeurs en amplitude (dB)

T T T T

~100 i i i el i M l0 - " .
10 10 10 10 10 10
Fréquence (rad/sec)

F1G. 5.9 — Allure fréquentielle des valeurs singuliéres de la fonction de transfert en
boucle ouverte du systéme controlé.

Commé nous le souhaitions dans le chapitre 4, nous obtenons pour cette fonction
un gain élevé en basse fréquence, un gain faible en hautes fréquences et une bande
passante correspondant aux objectifs définis, soit une bande passante minimale de
we ~ 1 rad.s™L.

Voyons maintenant les réponses temporelles du systéme contrélé. Nous allons
étudier les réponses du systéme en boucle fermée a plusieurs entrées :

— échelons de consigne en vitesse u et en angle de pente 7,

— échelons de perturbation en vitesse de tangage ¢ et en angle d’élévateurs d..

a) Echelons de consigne

La figure (5.10) montre la réponse temporelle du systéme contrélé a un échelon de

vitesse u = 10%, soit pour la condition « al01 » considérée un échelon d’une valeur

de 16 m.s7L.
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. ) : . L V-V, ..
Remargue : on rappelle que 'expression de u est la suivante : u = <= . Ainsi, pour

la condition « al01 » , soit u = 10% et V., = 160 mstonady=V-V, =16 ms!.

réponses & un échelon de vitesse

! ! ! T T ! T T !

(1) vitesse u

(2) pente v (deg)

2 0 . l ) !

Z

3

° OB .
Q

C

Q

o L -
Q

£

@ -5 ' ' ' '

0 10 20 30 40 50
temps (s)

F1G. 5.10 — Réponses du systéme controlé a un échelon de vitesse.

Le temps de réponse et le dépassement de la réponse en vitesse (1) sont corrects
dans le contexte de boucle rapide : il sont respectivement de t, = 1.7 set D =20%
et la précision est excellente, puisque ’erreur statique est inférieure a 0.1 %.

De plus, on constate sur la courbe (2) que la pente augmente pendant ’accélération
de P’appareil. Ce phénomene est dii & Paugmentation de la portance provoquée par
celle de la vitesse. La courbe (3) nous indique que I'incidence o diminue simultanément

pour compenser cette variation.
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En effet la force de portance s’exprime F,, = —% pSV?2Cr(a); pour la maintenir
constante, une augmentation de vitesse devra étre compensée par une diminution de
la valeur du coefficient Cp,, soit de l'incidence « si on se réfere a la représentation
graphique C}, = f(a) vue au chapitre 3. Ainsi, lorsque le régime permanent est
atteint, la vitesse est a la valeur souhaitée (u = 10%), la pente est de nouveau nulle
et l'incidence se stabilise a une valeur correspondant au nouvel équilibre.

Avec ce qui précede, la réponse des actionneurs &, et &; présentée en figure (5.11)
montre qu’une variation de l'angle des élévateurs d. a pour effet final de modifier
I'incidence « et la vitesse V' de 'appareil, alors que la manette des gaz é; revient a
son état initial aprés un court régime transitoire. Nous verrons que I'inverse se produit
lors d’une augmentation de pente & vitesse constante. Une analyse plus compléte de

ce phénomene est présentée dans Boiffier [7].

Réponse des actionneurs Se et 8t
15 ! ! ? ! ! ! ! ! ?

angle élévateurs 6e (deg)

o ] 1 1 1 3 i i i 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
g 0.15 T T T T T T T T =
- SO RO O T UOT N T N
~ 0.1_ ........ » ......... \ ,,,,,,,,, s s s AR SRR , ........ o
© : : : : : : : : :
n 0'05 L ......... KIRR IR ORI IR IR e e R, SRR RIII —
@ : : : : : : : : :
o : : : : : : : : :
2 ope— ; ; . : : . : ;
m N . . . . . . . .
3_0.05 1 1 L i ! I ) ' 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

temps (s)

FI1G. 5.11 — Evolution temporelle des actionneurs, en réponse a un échelon de vitesse.
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La figure (5.12) montre la réponse temporelle du systéme contrdlé & un échelon

unitaire de pente v = 1 deg.

réponses a un échelon de pente

S 5 z 5 5
3 : : : :

=) : : : : :

> : : : : :

o) : : : . :

= : : : : :

D : : : : :

o : : : : ;

oy : : : : :

- _05 ] 1 1 1 L 1 ]

5 10 15 20 25 30 35 40

:??’ T T T T T

o : : : : :

3 NG S e S SR |
® : : : : :

Q : : : : :

(] : : . : .

B

] : : : : :

£ : : : : :

N 1 1 I t L

= 15 20 25 30 35 40
CN

@ T T ! T T

o : : : : :

(0] e e e e -
o : . : .

() : : : : : : :

Y X 1 U W R EEE STTRTRTEs EERERPPRII. SRERTRIPRIES STRTPRIARS i
5 ; : : :

o : : . .

3] : : : :

© . : : : :

‘:_"\ —0.1 1 L L 1 L 1 1

() 5 10 15 20 25 30 35 40

temps (s)

F1G. 5.12 — Réponses du systeéme contrélé a un échelon de pente.

La performance du systeme bouclé en réponse a cette entrée, analysée a partir de

la courbe (1), est également satisfaisante compte tenu du gabarit du Boeing 747 :

le temps de réponse est d’environ ¢, = 10 s, Perreur statique, comme dans le cas de

P’échelon de vitesse, est tres faible, toujours inférieure & 0.1 %. Le dépassement est lui

moins bon que dans le cas précédent puisqu’il atteint presque 50 %.

La courbe (2) nous montre la réponse temporelle de I'incidence « : aprés un régime

transitoire dii au mouvement des élévateurs pour placer ’avion sur sa nouvelle trajec-

toire, I'incidence se stabilise & une valeur nulle. Ceci s’explique par le raisonnement vu
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précédemment, puisqu’a vitesse constante, la position en régime permanent de I'angle
des élévateurs, donc de I'incidence ne change pas.

Concernant le confort des passagers, le facteur de charge n,, donné a la courbe (3),
reste inférieur a 0.2 en valeur absolue, ce qui est satisfaisant compte tenu du critére
donné en début de chapitre.

Comme dans le cas précédent ou la variation de vitesse était provoquée par une
variation de I'incidence, 'augmentation de pente est maintenant provoquée par une
augmentation de la poussée. En effet, a incidence et vitesse constantes, nous souhai-
tons équilibrer le terme T' — mgsin(y) de I’équation de propulsion du systéme (2.30),
vu au chapitre 2. La figure (5.13) confirme ces propos puisqu’en régime permanent,

onad.=0etd >0.

Réponse des actionneurs Be et 8:

05 ! ! ! ! ! ! !
g 0 OER '_____ ‘ . _ » »
w®=0.5F S ............ ............ ............ ............ ............ ........... .
I LR ETETEEEET P RPRPRRT I RPPRPPREISS SPRE PPN |
g
9_1_5 ................................................................................................ o
‘o

-2 I 1 1 1 ] ) ]

0 5 10 15 20 25 30 35 40
g 008 ! ! ! ! { j T
03’"0_02_ ........... e SOPR T PR L S S AU i
[ . : : : . . .
o : : : : : : :
é 001k ............ ............ ............ ............ ............ ........... 4
[ : : . : . : :
5 :
c 0' """ .
«© :
E ! i i i | 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40

F1G. 5.13 — Réponses des actionneurs & un échelon de pente.
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De plus, la loi de commande respecte les contraintes imposées aux actionneurs
des élévateurs, comme le montre la figure (5.14) qui représente un agrandissement

des courbes de ¢, et d—;f sur les 3 premieres secondes : I’angle 4, reste compris dans

Vintervalle [ —23 deg ; +17 deg | et sa vitesse de variation % inférieure & 37 deg.s™!

en valeur absolue.

comportement temporel des actionneurs

0 ' ! ' T !
S : |
D . N
E : :
© . .
) : :
2 1 1 ) ] ]
0 0.5 1 15 2 2.5 3
10 T T T T T
i
Y B S S
G —AOF [ n
(6]
z
— S O S S N
Ew
[Ze]
© O _
_37_._._._._.._A_l.._,_A_._‘_._l._._._._._._i.__._._.4_._..I._ e e e
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

temps (s)

Fi1G. 5.14 — Réponses des élévateurs a un échelon de pente.

Nous pouvons constater que la contrainte majeure portant sur les élévateurs est

leur vitesse de variation. En effet, leur amplitude reste bien en-dega des valeurs limites

préconisées.
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b) Echelons de perturbation

Les réponses du systeme bouclé & des échelons de perturbation peuvent étre direc-
tement comparées aux réponses en boucle ouverte vues en fin de chapitre 3. La figure
(5.15) présente I'une d’entre elles : la réponse a un créneau de 'angle des élévateurs,
d’une amplitude de —6 deg pendant une durée de 2 s.

On remarque que ’on ne pergoit aucune transitoire sur la courbe de la vitesse u
du mode phugoide, I'échelle la rendant imperceptible. Cependant, le mode rapide
conserve de grandes amplitudes : ceci vient du fait que notre but n’est pas de « pilo-
ter » 'avion mais de concevoir un autopilote. Dés lors, une brusque variation de I’angle
des élévateurs n’est pas réaliste puisque ces derniers sont commandés par la loi de
controdle, non par le pilote. Cette simulation n’a donc qu’un objectif : la comparaison
des comportements des avions controlé et non controlé.

Ainsi, tenant compte de la signification de cette simulation, le contrdleur com-
mande convenablement 'avion en réponse a une telle perturbation, notamment le
mode lent, ou phugoide, qu’il amortit correctement.

De plus, 'avion en vol sera soumis aux mouvements de ’atmosphere, en ’occur-
rence des vents, qui vont perturber sa trajectoire : nous allons les modéliser par une
perturbation sur la vitesse de tangage ¢ par un signal en créneaux.

La figure (5.16) présente les réponses temporelles du systéme bouclé & une telle
perturbation, d’amplitude 10 deg.s™}, et de fréquence f = 0.02 Hz. Nous remarquons
sur la premiére courbe (1) que le controleur annule Peffet de la perturbation en sta-
bilisant la vitesse de tangage q, aprés un régime transitoire, 3 0 deg.s™!. Le suivi
de la trajectoire de vol est également respecté puisque la pente 7, dont I’évolution
temporelle est donnée par la courbe (2), retrouve sa valeur initiale, aprés un régime
transitoire comme précédemment. Enfin, la courbe (3) montre que le facteur de charge
n, reste toujours dans un intervalle acceptable pour un avion commercial : |n,| < 0.04,

inférieur au seuil que 'on s’est fixé, de 'ordre de 0.1.
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Résultats de simulation pour Se =-6 pendant 2 sec

:| = - avion non controlé
-} — avion controlé

//// \\‘;‘\ ,/’/’__s\\
™~ 7/ TN : Id
\\\: //, \\\~____////
="} } | | 1 i i ]
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
1 T T l l T ! ] T
................ R T S S S R SRR AR
20 30 40 50 60 70 80 90 100
......... R L
i i i ; i i j i

20 30 40 50 60 70 80 90 100

temps (s)

Fi1aG. 5.15 — Réponses comparées de Pavion contrdlé et non controlé & un échelon des
élévateurs.
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réponses temporelles a une perturbation en créneau sur q

(0]
% T 1 T l T T T T |
(=) . .
g:\ 0.2 7
-
(7] -
2 g 0.1
2383 0
o o
2 -0.1 -
s
A "0'20 100
=)
3 0.2 |
o~ -
b 0.1
S 0
Q
@ -0.1
-0.2 00
&
o 0.04
=
s
G 0.02 .
[0}
T
933 0
(&)
=
—~ -0.02
() 0 100

temps (s)

F1G. 5.16 — Réponses a un créneau de perturbation sur la vitesse de tangage q.

Lors de la synthése des controleurs pour chacun des modeles de ’enveloppe de
vol, il a été vérifié que les pondérations sont toujours valables avec un méme niveau
de performance : il n’y a donc pas lieu de changer leurs expressions.

Cette méthode étant validée sur 1’enveloppe de vol, étudions le phénomene de
commutation : nous pourrons alors vérifier la robustesse des contrbleurs aux variations
de modele, puis synthétiser la structure compléte de commande.

Remarque : nous observerons en fin de chapitre 5 que ces résultats, obtenus sur les

modeles linéarisés, sont également valables sur le modele non linéaire du Boeing 747.
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5.2 Commutation des controleurs

A la section précédente, nous avons décrit une méthode de synthese de contréleurs
H,, valable pour toute condition de vol; ainsi, chaque contréleur aura une perfor-
mance acceptable dans une zone de I’enveloppe de vol. Cependant, lors de certains
changements de condition de vol, la structure de commande devra commuter entre
deux controleurs, selon des criteres que nous étudierons plus loin : ¢’est ce phénomeéne

de commutation que nous allons étudier dans cette partie.

5.2.1 Choix de la structure de commutation

Nous avons étudié ce phénomene au paragraphe 4.4 du chapitre 4. Cependant,
plusieurs options nous étaient offertes selon la forme du modele d’état du controleur
obtenu. Dans notre cas, la matrice Dg étant nulle, nous choisissons ’expression sui-
vante du contréleur modifié, vue en fin de chapitre 4 :

txk = (Axk—HC + Bge+ H
Tk ( K K)xK K€ u (5‘20)

‘ug = Ckzk
ou nous rappelons que le gain matriciel H constant est choisi de telle sorte que
la performance de suivi de la commande 4 par les sorties u; des contrdleurs soit

acceptable.

5.2.2 Choix du gain H de ’observateur

Les poéles de I'observateur sont généralement choisis dans 'ordre de grandeur de
ceux du controleur a observer. Cependant, intéressons nous plus précisément au cas
des contréleurs H,, obtenus a la partie précédente : on a vu que leur ordre était de

12, il est donc pertinent d’étudier la répartition de leurs poles.
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Les poles du controleur correspondant a la condition « al01 » étudiée précédemment

sont les suivants :

pr = —684.8
p2,p3 = —3541331¢
ps = —199
ps,p6 = —1.3+1.4: (5.21)
pr,pg = —2.54+£2-107%4
po, P10 = —1.6-1073+£1.1-1075%¢
pn = —4-1073
| e = —399-107

On remarque que les huit premiers (p; & ps) ont des valeurs acceptables, dont les
parties réelles sont inférieures a —1, tandis que les quatre derniers (pg & p;2) sont de
l'ordre de grandeur de —1073. Si nous choisissons une constante de temps maximale
de l'ordre de la seconde pour I'observateur, soit un pole minimal en module de 1'ordre
de 1, nous devrons « accélérer » seulement les quatre plus lents, soit pg & pi9, d’un
facteur 102

En utilisant la fonction place.m de MATLAB, nous déterminons le gain H tel
que les poles de (Ax — HCK) soient :

T
[ pr o-.. P Po-10° pio-10% pyy- 103 pyp- 103 ] (5.22)

Puis apres avoir vérifié que les controleurs synthétisés sur 'enveloppe de vol ont

des poles répartis de cette maniére, nous pouvons calculer les gains H; correspondants.

Etudions maintenant la validité de ce choix.
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5.2.3 Exemples de commutation de deux contréleurs

Pour montrer 'intérét d’utiliser cette structure, mous allons comparer le comporte-
ment de deux montages, représentés sur la figure (5.17) : le premier oli la commutation

s’effectuera sans précaution, le second utilisant la structure d’observateur.

r + & u,
> K1(S) ———— @ 0 y
- et G >
—e
Kz(s) ‘ commutateur

u,

montage 1
r + & u,
T e | /
- Test (S) \ u > G(S)
a —e
commutateur
&
K2est(s)
u,
;
montage 2

F1G. 5.17 — Montages pour ’étude de la commutation de deux contrdleurs.

Au moins deux contréleurs devront corriger le comportement de 1’avion de maniere
satisfaisante a l'instant ou la commutation aura lieu. Autrement dit, dans le cadre
de Vétude de la commutation de controleurs pour les modeles linéaires, il suffit de
considérer un modele linéarisé en une condition de vol et le contréleur correspon-
dant, ainsi qu’un deuxiéme controleur dont la performance sur ce modele est toujours

satisfaisante.
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Choisissons par exemple d’étudier le modele et le controleur associé, synthétisés
a la condition de vol suivante (de référence « c092 ») :

une altitude de 13000 ft, soit 3962 m,

une vitesse de 173 m.s™! |

une masse de 650000 Ibs, soit 294 835 kg, et un centre de gravité a 25% MAC,

tous volets rentrés,
et comme deuxiéme contrdleur, celui synthétisé en la condition (de référence « c162 ») :

une altitude de 20000 ft, soit 6 096 m,

une vitesse de 194 m.s™! |

une masse de 650000 lbs, soit 294 835 kg, et un centre de gravité a 25% MAC,

!

— tous volets rentrés,

11 a été vérifié que ces deux compensateurs controlent le modele G 92 de maniére
satisfaisante. Appliquons comme consigne un échelon de pente y =5degat =0s, et
fixons arbitrairement h = 1640 ft comme altitude de commutation, soit A = 500 m.

La trajectoire de 'appareil est donnée a la figure suivante.

Altitude H
A

Kotez Pomaine commutation _,.-‘-"///

y altitude de commutation Z

_“'_._ '_'_'_._.—-_“'_”—'_‘—'—-—'_'_'_'-'_'—'-‘—‘—":’1; = — e i
Keosz

) 02
e Modé\e G Domaine

F1G. 5.18 ~ Figure explicative de ’exemple de commutation entre les controleurs Koo
et K 162, appliqués au modele G ggo.

Remarque : il est important de noter que cet exemple est juste cité a titre d’illus-

tration du phénomene de commutation, et que nous étudierons les domaines de vol
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et la structure complete de commutation ultérieurement.

Les réponses les plus intéressantes a étudier sont celles des signaux de commande,
soit les réponses des actionneurs, puisque la commutation intervient directement sur
ceux-ci. Nous allons considérer deux cas de figure pour étudier le phénomene :

— réponses non perturbées,

— réponses perturbées par une variation sinusoidale de la vitesse de tangage q.

Pour le premier cas, la figure (5.19) nous montre la réponse temporelle de la

commande . des élévateurs issue de chacun des contréleurs pour les deux montages.

Réponse des élévateurs

T T T B T T

avec structure Se sans structure

e

B Se avec structure (deg) |
- Se sans structure (deg)

8 de commande 9

900
700

)

300

altitude (m)
4
[4;]
S

-k
(]
QO
o
;]
-
o
-
4]
n
o
N
(4]
W
(=]
w
a
=
(=]
oy
(4]
4]
(=]

F1G. 5.19 — Réponses des élévateurs a un échelon de pente, pour deux montages et
avec commutation.
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On remarque que le suivi de signal n’est pas bon pour le premier montage sans
structure (graphe (1)), notamment pendant les dix premiéres secondes (régime transi-
toire), alors que la structure avec observateur du second montage a pour effet d’assurer
un suivi de qualité (graphe (2)). Néanmoins, les deux signaux de commande 4 avec
et sans structure sont trés proches comme on peut le constater sur le graphe (3),
y compris au moment de la commutation qui a lieu a ¢t = 34.3 s environ. Ceci est dii
au fait que les signaux de commande sont rapprochés, et qu’a la commutation le saut

de l'un & lautre reste faible. La figure (5.20) illustre ce phénoméne.

Réponse des élévateurs

0.01

—

= -0.01

-0.02

&_sans structure

°  o03 ; L ; ; ; i ; ;
30

0.01

-0.01 —_ 561 (deg) |

- 892 (deg)

@

-0.02

46 48 50

8 avec structure

®  -0.03
30

0.01

-0.01

@)

—_— 88 avec structure (deg)

-0.02 - - 86 sans structure (deg) |

6 de commande

~0.03 ! I L i L L L ! I
30 32 34 36 38 40 42 44 46 48 50

900

700

altitude (m)
4)

500

300
30 32 34 36 38 40 42 44 46 48 50

temps (s)

F1G. 5.20 — Agrandissement des réponses des élévateurs a un échelon de pente.
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Au regard des courbes précédentes, nous constatons que le saut du signal de
commande a la commutation n’est pas suffisamment prononcé pour négliger le premier
montage et justifier 'utilisation d’une structure complexe. Cependant, les prochains
résultats vont confirmer le besoin d’utiliser I'observateur.

Nous allons perturber le systéeme bouclé par une variation sinusoidale de la vitesse
de tangage ¢, d’amplitude 3 deg et de fréquence 0.02 Hz, qui modélise les rafales de

vent comme nous ’avons vu précédemment. Les résultats sont plus probants comme

le montre la figure (5.21).

Réponse des élévateurs

o

2 :
O

3 .
= X
w .
[2] .
@ :
[} .
« :
w = 9 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
o

>3

° 0

2

£

w

o -5

o

>

m —_—

o® o -10

— 3§ avec structure (deg) ||
o 8e sans structure (deg)

8 de commande

altitude (m)

F1G. 5.21 ~ Réponses des élévateurs a un échelon de pente et une perturbation sur ¢,
pour deux montages et avec commutation.

Pour le premier montage, le décalage entre les signaux de sortie des deux contréleurs
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uy et up (graphe (1)) nuit beaucoup a la commutation entre ces derniers, et donc au
signal de commande 4, comme on le voit sur le graphe (3). Avec la structure d’ob-
servateur, les signaux u; et uy se suivent correctement, et le saut de la commutation
demeure insensible.

Dans ce cas, on observe une différence importante entre les réponses des sorties v,
a et n, des deux montages, comme le montre la figure (5.22) qui fournit des courbes

au voisinage de la commutation.

réponses des sorties de 'avion

— 8 T T T T T T ¥ T T
o . |
D : : : > e —wm—————
z : : ; ) : ———— = : :
6F - I e ) T AR SN RS
> : : : P - : : - -
Qo : : . . : : | = 7y avec structure
S 4k e e SOUE P L ;| = = ysans structure |.
o 1 i i ' i I i i i
30 32 34 36 38 40 42 44 46 48 50
£e)
()] ! ! i T T T T T 1
E 1B e ........ R |/,.\\ ....... SRR TR ] — o avec structure |4
3 : : 17 U ‘| = - o sans structure
o 8 : : : ;
[&]
c
D
o
©
=
: : : i /"\f\ : | — n, avec structure
: : : A : 4 — - n_ sans structure
:N o4k e [N :/ ....... \ ........ ¥ Z
— v Se___ T
0 ......... | AAAAAAAA J ........ | ....... I,I ........ ; ,,,,,,,, | ........ 1 ........ | - -——T—:-_
30 32 34 36 38 40 42 44 46 48 50
() r T
T o T AN AR T SO SO U SO
© Ll
E o e T T
£ : : :
8 — &_ avec structure (deg)
3 - - 59 sans structure (deg) ||
L) T T T
[Ze]

44 46 48 50

temps (s)

F1G. 5.22 — Réponses de 'avion a un échelon de pente et une perturbation sur ¢, pour
deux montages et avec commutation.
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5.3 Implantation de la structure de commande

Jusqu’ici nous avons synthétisé les controleurs Hy, en plusieurs conditions de vol,
vérifié leur performance et étudié le phénomeéne de commutation entre deux d’entre
eux. Nous allons maintenant étudier la démarche du choix des contréleurs & utiliser,
la structure globale qui va les regrouper puis le moyen pour passer de ’un & 'autre

en fonction de la condition dans laquelle se trouve ’avion.

5.3.1 Définition de ’enveloppe de vol

Boiffier {7} définit ’enveloppe de vol, ou le domaine de vol, comme la recherche
des limites du vecteur vitesse I_/)(H ); cette notion est associée a idée de limite
d’utilisation de ’avion. En considérant par exemple la vitesse V et I’altitude H comme
variables, I’enveloppe de vol sera une surface donnant, pour toute valeur de H, les
valeurs de V acceptables pour un vol du Boeing 747, c’est-a-dire qui assureront un
vol sécuritaire. Le document technique [13] de la compagnie Boeing Inc. fournit ces
données et limites standard. Cependant, nous allons encore plus restreindre cette
déﬁnitioﬁ pour notre étude, puisque nous ne considérerons pas les conditions pour
lesquelles le mode phugoide a des pdles réels.

Un autre parametre de I'avion en vol doit étre pris en compte : sa masse m.
Cependant, lors d’une simulation, nous n’étudions les sorties que sur un intervalle
de temps assez court devant la durée totale du vol (intervalle pouvant aller jusqu’a
plusieurs minutes), mais pendant lequel la variation de masse est négligeable. Nous
allons donc considérer trois valeurs significatives pour la masse :

— masse minimale, a atterrissage : m = 450000 lbs, soit m = 204117 kg,

— masse intermédiaire, de croisiere : m = 550000 lbs, soit m = 249476 kg,

— masse maximale, au décollage : m = 650000 lbs, soit m = 294 835 kg.

Lorsque 'une d’elles sera choisie, elle restera constante lors de la simulation. La figure
(5.23) montre les enveloppes de vol correspondantes, avec en abscisse les vitesses V

correspondant a chacune des altitudes H, elles-mémes données en ordonnée.
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Enveloppes de vol pour trois masses différentes

10

(1) Altitude en m ( *1000 m)
(o]
T

I ]
100 150 200 250 300

(2) Altitude en m ( *1000 m)

i
100 150 200 250 300

(3) Altitude en m ( *1000 m)

Vitesse en m/s

F1G. 5.23 — Enveloppes de vol pour les trois masses m = 204117 kg (1), 249476 kg
(2) et 294835 kg (3).
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Pour ce qui concerne les phases de décollage, d’approche et d’atterrissage, ou
les volets sont baissés d’un certain angle dr, nous fixerons la vitesse V et langle
de volets 0 pour chacune d’entres elles, jusqu’a atteindre une phase de vol ou les
volets sont rentrés. Ainsi, la condition de vol correspondant au décollage est valable
de H = 0 m jusqu’a H = 1524 m, pour une vitesse Vg = 300 noeuds et un angle de
volets dp = 10 deg.

De nombreuses conditions de vol ont été calculées grace au module GUI vu au

chapitre 3 ; le tableau 5.2 donne leur nombre pour chacune des trois masses.

TAB. 5.2 — Nombre de conditions pré-calculées.

masse correspondante | nombre de conditions
204117 kg 97
249476 kg 104
294 835 kg 93

Typiquement, on retrouve trois conditions par altitude :
— une premiere correspondant & une vitesse minimale V;,
— une deuxieme correspondant a une vitesse intermédiaire V5,
— une troisieéme correspondant a une vitesse maximale V3.
Ces trois conditions sont calculées pour plusieurs altitudes, c’est-a-dire tous les 1000

pieds, soit tous les 305 metres.

5.3.2 Choix des sous-domaines de vol

Nous allons étudier dans ce paragraphe le domaine de validité d’un contrdleur, ou
encore évaluer sa robustesse : nous pourrons ainsi sélectionner certains d’entre eux
qui, regroupés dans une méme structure, couvriront entierement Penveloppe de vol.

Le critere de robustesse utilisé est le criteére +, vu lors de la synthése H,. La

démarche que nous allons suivre est la suivante : choisir un contréleur qui couvre un
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sous-domaine de vol le plus vaste possible, lequel est représenté par un nombre fini de
conditions. Considérant un controleur quelconque, nous devons donc trouver la condi-
tion la moins favorable pour laquelle le systéme bouclé offre encore une performance
satisfaisante : c’est ici qu’intervient le critére -y, qui va mesurer cette performance. Ce
choix définit implicitement chaque sous-domaine, de sorte qu’il ne se produise pas de
chevauchements entre eux.

Nous choisissons ainsi de suite des controleurs permettant de couvrir I'enveloppe
de vol, et ce pour chacune des masses étudiées. Cependant, il faut remarquer qu’il
n’y a pas d’optimisation rigoureuse dans le choix des controleurs : notre but dans ce
mémoire est d’élaborer une structure de commande fonctionnelle, qui limite autant
que possible le nombre de controleurs utilisés, mais sans faire de I'optimisation un
objectif. Cet aspect ne rentre pas dans le cadre de notre étude, mais pourrait faire
I’objet de travaux ultérieurs.

Pour illustrer le choix des contréleurs & utiliser, considérons la figure (5.24) : la
premiere surface (1) représente les valeurs du critére de performance -y obtenues sur
Pintégralité de I'enveloppe de vol (m = 650 000 lbs, soit 294 835 kg) si I’on n’utilise que
le contrdleur K o6 : le résultat est acceptable sur le sous-domaine tel que H < 11 000
pieds, mais se dégrade rapidement dés que P'on en sort, soit pour H > 11000 pieds.
La seconde surface (2) représente les valeurs de -y obtenues lorsque le choix de tous
les controleurs est effectué. Le principe consiste & choisir un nouveau contréleur dans
une zone de 'enveloppe de vol ol la performance y obtenue avec ceux déja choisis
n’est pas satisfaisante. Ainsi, si la valeur de « devient supérieure & une valeur donnée
sur un sous-domaine, nous sélectionnerons un controleur correspondant & ce sous-
domaine, capable de ramener 7y sous la limite fixée. Nous avons choisi cette limite,
apres inspection de la qualité des résultats temporels, & Ve =~ 4.6.

Pour obtenir I'allure de la surface (2) & la figure (5.24), nous devons utiliser
19 contrdleurs répartis sur I'enveloppe de vol (m = 294835 kg), et la structure
subséquente permettra de contréler tout modele linéaire y appartenant. Néanmoins,

son application au modeéle non linéaire nécessitera vraisemblablement un affinement.
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FiG. 5.24 — Illustration de la procédure de choix des contréleurs a utiliser dans la
structure de commande.

Remarque 1 : nous avons représenté les surfaces sur la figure précédente & des fins
de lisibilité ; en aucun cas elles ne sont garantes de la performance entre les différents
points.

Remarque 2 : les altitudes sont exceptionnellement exprimées en pieds (ft) pour
faciliter la lecture; en effet, les conditions sont calculées a tous les 1000 pieds, soit

environ tous les 305 meétres.
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5.3.3 Description de la structure de commande

La figure (5.25) donne le schéma de principe de la structure compléte pour les

modeles linéarisés.

choix du (h,V,m)

contréleur
| master.m

r + &
- a
-g > K > G,(5) y
l-—1
—> Ky(s)
4\
__.4» un

|—> K.(s)

F1G. 5.25 — Structure complete de commande.

Nous allons dans un premier temps étudier 'implémentation du programme maitre
« master.m » de la structure de commande, c’est-a-dire celui qui va déterminer le
controleur a utiliser en fonction de l'altitude H a laquelle vole 'appareil, de sa vitesse
V et de sa masse m. Cette description s’applique a la simulation du modeéle linéarisé du
Boeing 747 : ainsi, pour toute condition, ce programme déterminera automatiquement
le meilleur controleur a utiliser.

Le programme « master.m » prend comme arguments d’entrée : V, h et m, et re-
tourne apres traitement le numéro du contréleur a mettre en service. Puis la structure
d’observateur utilisée, décrite dans les paragraphes précédents, assure une transition
en douceur entre les différents controleurs, aux instants de commutation. Le principe

de fonctionnement de ce programme consiste & repérer I'avion dans I’enveloppe de
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vol et, en fonction du domaine dans lequel il se trouve, de déterminer le numéro du
controleur adéquat.

Néanmoins, pour appliquer cette loi de commande au systéme non linéaire, la
structure a utiliser est différente et plus complexe : en effet, il faut prendre en compte
les valeurs a ’équilibre des variables de commande U, et de sortie Y, pour chaque
controleur, comme montré a la figure (5.26), pour laquelle on n’a représenté que deux
controleurs dans un soucis de lisibilité.

Dans ce cas, chaque controleur K; (ot ¢ = {1, 2}) a comme entrée ¢; =Y — Yg,,
et comme sortie u;. Le signal de commande complet issu de cette sortie u; s’écrit
U; = u; + Uy,. De plus, le retour du signal de commande U du processus « avion

non linéaire », que nécessite la structure d’observateur, est corrigé par la valeur a

Péquilibre Up,, pour obtenir la variation 4.

choix du (h,V,m)

__________________________ controleur
) ’
r b+ € Uy 4 u
i
I
|

I
I
- K 11 U
! 1§ A » AVION

Y=<

F1G. 5.26 — Structure complete de commande appliquée au modele non linéaire, res-
treinte a deux controleurs.

Comme nous 'avons déja dit précédemment, le calcul des expressions complétes

des coefficients aérodynamiques demande beaucoup de temps et de ressources infor-
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matiques. Cependant, en les simplifiant, il a été possible de concevoir un modele non
linéaire du comportement du Boeing 747 dont la durée de simulation est acceptable.
C’est sur ce modele que nous allons pouvoir valider cette structure de commande,

apres avoir présenté le module GUI qui747.

5.4 Simulation et résultats

Nous allons dans un premier temps détailler le module GUI gui747, qui va nous
fournir les résultats des simulations des modeles linéarisés, puis dans un deuxiéme
temps évaluer, sur un modele non linéaire simplifié, la performance de la loi de com-

mande avec séquencement.

5.4.1 Module GUI gui747
5.4.1.1 Principe

Ce module a non seulement pour objectif de présenter les simulations et résultats
obtenus, mais aussi de visualiser les mouvements de I’avion par I'intermédiaire de
la fonction « animation ». Il simule le comportement du modele linéaire du Boeing
747 au voisinage d’une condition de vol donnée, calculée & 1’aide du module vu au
chapitre 3, et peut étre corrigé ou non. Il est également possible de choisir le signal
d’entrée (consigne ou perturbation), et les conditions initiales de la simulation.

Etudions plus en détail l'initialisation, le fonctionnement et les possibilités offertes

par ce module.

5.4.1.2 Description du module GUI gui747

Les figures (5.27) et (5.28) montrent l’allure générale du module, sous deux confi-
gurations différentes : la premiére présente uniquement des courbes temporelles sur la
partie droite de U'interface graphique, tandis que la seconde présente une courbe tem-
porelle et une fenétre d’animation permettant de visualiser le mouvement longitudinal

de avion dans le temps.
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incidence o (deg)

altitude h (m)

0 50 100 150 0 50 100 150

F1a. 5.27 — Module « gui7/7 » en configuration « représentations temporelles ».

Dans les deux cas, la partie gauche permet de définir les paramétres de la simula-
tion :

— sélection de la condition de vol,

— sélection du mode de contréle : « aucun », « choix manuel » ou « choix auto-

matique »,

— sélection du type d’entrée,

— conditions initiales,

— choix de Daffichage et sélection des variables a représenter,

Elle contient également le panneau de commandes regroupant les différentes ac-

tions possibles :

— lancer la simulation,
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— voir la position de avion dans 'enveloppe de vol,

— définir une nouvelle condition de vol,

— réinitialiser les figures.

Réponse Temporelle de 'angle d'incidence

incidence o (en deg)

réneau sur deltak

Poussée

| E—

F1G. 5.28 — Module « gui747 » en configuration « animation ».

Décrivons maintenant en détail ’utilisation de ce module.

5.4.1.3 Utilisation du module GUI gui747
a) Initialisation de MATLAB

Comme dans le cas du module vu au chapitre 3, il faut se placer, sous MATLAB,
dans le répertoire « \simulateur747 », puis exécuter le programme « startup.m »
qui va initialiser les répertoires (« path ») et I'espace de travail (« workspace ») afin

d’assurer le bon fonctionnement des programmes.
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A Pinvite MATLAB, l'instruction : >> gui747 lancera 'exécution et Paffichage

de l'interface graphique, sous la forme donné a la figure (5.27) ou (5.28).

b) Définition des parameétres de la simulation

Cette étape préliminaire au lancement de la simulation s’effectue en agissant sur
la partie gauche de I'interface.

Le premier bloc permet de choisir la condition de vol parmi celles déja pré-
calculées, dont un listing se trouve dans le fichier excel « listing_conditions.x1ls>»,
dans le répertoire « \simulateur747\controle_\enveloppe_de_vol » : il donne les
caractéristiques de chacune d’entre elles.

Le deuxiéme bloc permet de choisir le mode de contréle de ’avion :

— soit il n’est pas contrdlé,

— soit il est contr6lé par un compensateur défini par I'utilisateur (« sélection du

controleur »),

— soit il est controlé par un compensateur choisi automatiquement par le pro-
gramme en fonction de sa position dans l'enveloppe de vol, selon la procédure
définie au paragraphe 5.3.3 (« meilleur choix suggéré »).

Le troisieme bloc permet de sélectionner le signal d’entrée du systéme, qu'il soit
controlé ou non ; cependant, certaines entrées telles que ’échelon de vitesse ou d’angle
de pente ne s’appliquent qu’au cas du systéme contrélé. Le tableau 5.3 résume les
différentes entrées possibles, leurs caractéristiques et les cas ol elles peuvent s’appli-
quer (voir explications page 117).

Le quatrieme bloc permet de rentrer les conditions initiales de la simulation, c’est-
a-dire laltitude ho (en m) et la vitesse réduite vy initiales.

Le cinquiéme bloc permet de déterminer I'affichage de la partie droite de 'inter-
face, et la durée de la simulation, en secondes. Deux cas se présentent :

— La case « Animation » n’est pas cochée, et la configuration du GUI est celle de

la figure (5.27) : on peut alors représenter toute combinaison des neuf variables

proposées, en cochant simplement la ou les case(s) correspondante(s). Dans le
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cas présenté, on peut observer la vitesse réduite u, I'incidence o, I'altitude h et

le facteur de charge n, sur une durée ¢ = 150 s.

— La case « Animation » est cochée, et la configuration du GUI est celle de la

figure (5.28) : on ne peut afficher la représentation temporelle que d’une seule

sortie, & choisir parmi les neuf proposées, et ’animation. Dans le cas présenté,

le choix s’est porté sur 'incidence «, toujours sur une durée t = 150 s.

TAB. 5.3 — Caractéristiques des différentes entrées possibles et conditions d’utilisation.

Type d’entrée Counsigne Perturbation
Signal u ~y q Oe 0y
Catégorie échelon | échelon | créneaux | impulsion | impulsion
Valeur 0.01 1deg || 10 degs™t | —6 deg 1%
Fréquence/Durée - - 0.02 Hz 2s 2s
Systéme controlé oui oui oui oui oui
Systeme non contrélé | non non non oui oui

Remarque : les amplitudes des signaux d’entrée sont fixées a des valeurs standard.

c) Actions de l'utilisateur

Nous parlons ici de la partie inférieure gauche de l'interface graphique, contenant

quatre boutons dont nous allons détailler pour chacun les actions.

Le bouton « SIMULER » lance I'exécution de la simulation, et aprés le calcul

affiche les courbes et "animation le cas échéant.

Le bouton « Enveloppe de vol » ouvre une nouvelle fenétre, montrée en figure

(5.29), ou sont représentées :

— Penveloppe de vol dans laquelle se trouve I’avion,

— la position de I’avion & I’équilibre dans 'enveloppe de vol : croix bleue,

— la position courante de I’avion dans l’enveloppe de vol, en tenant compte des
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conditions initiales en altitude et en vitesse choisies par P'utilisateur : croix

rouge.
Enveloppe de vol pour une masse de 450.000 Ibs, soit 204.117 kg
" ! ! ! i ! ! !
1] ERVRRRROOOS e O P e T S ) I .

9 T T (T T T ST -
. 8 T L (S -
E
]
e 7 Y T T -
E 6 O -
c
[
(]
_S Bl oo o 4
g N . M n

4 — Enveloppe de vol

: : : : ~+ Position a I'équilibre

3 R ............ AL ............ ....... \... Posnion courante |- .

2 T LT T T 2 Y -

1 ). 1 i i I l I

120 140 160 180 200 220 240 260 280

Vitesse en m/s

FiG. 5.29 — Position de Pavion et de la position a ’équilibre dans enveloppe de vol.

Le bouton « Nouvelle condition » affiche 'interface GUI étudiée en fin de cha-
pitre 3, et sert a définir une nouvelle condition de vol.
Le bouton « Remise & zéro » permet de réinitialiser les figures de la partie

« affichage ».

d) Fonctionnement du module gui747

Le fonctionnement du module de simulation en mode « non contrdlé » est in-
tuitif et ne pose donc pas de probleémes particuliers. En mode « contréle manuel »
également, on choisit la condition de vol et le contréleur, puis on simule le systeme

bouclé correspondant.



141

Cependant, le mode « controle automatique » nécessite quelques explications.
Lorsque I'on choisit une condition de vol ou lorsque ’on change les conditions initiales
de la simulation, la référence du controleur correspondant a cette position s’affiche
dans le champ « Meilleur choix suggéré ». De plus, a ’affichage des courbes a la fin
de la simulation, une nouvelle fenétre s’ouvre comme a la figure (5.30) et montre
I’évolution des contréleurs dans le temps; dans ce cas, on observe une commutation

entre les controleurs Kogso et K 8t = 5.2 s.

Evolution des controleurs

Ke172 T T

Kett1 b 0N 0L SO IOUOUOUUE SOUTURUOE NUUUROO IO . S

Numéro de contrdleur

Ke0o3 |-+ rvee e 1Y SN F NN R .

Kco82 . . j ] 1 i i i i
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
temps (s)

F1G. 5.30 — Evolution des controleurs au cours d’une simulation.

Enfin, toujours en mode « controle automatique », lorsque 'option « Animation »
est cochée, le controleur en service est affiché dynamiquement pendant la simulation

dans le champ « meilleur choix suggéré ».

5.4.1.4 Charge de calcul du module gui747

Le simulateur utilise trois modules SIMULINK pour effectuer la simulation : un
dans le cas ou l'avion n’est pas controlé, un dans le cas du controle manuel et un
autre dans le cas du contréle automatique.

En fonction de la durée choisie de la simulation, 'affichage des résultats peut
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prendre plusieurs dizaines de secondes!. Par exemple pour une durée de simulation
t = 200 s, ce qui apparait comme un maximum, l’affichage des résultats prend entre
1 et 1.5 minutes, auxquelles il faut ajouter la durée de I’animation, le cas échéant.
Les simulations dans le cas du « controle automatique » sont plus longues dans
la mesure ou le systeme a simuler est plus important. Pour des résultats unique-
ment temporels, le temps d’affichage est d’environ 30 s pour une durée de simulation
t = 30 s, tandis que dans le cas de Panimation, une durée de simulation t = 10 s

demande environ 10 min.

5.4.2 Validation de la performance de la structure de commande

Nous abordons une étude particuliérement intéressante : I’application de la struc-
ture de commande au modele non linéaire du Boeing 747. Nous allons dans un premier
temps expliquer sommairement ’obtention de ce modele, puis nous passerons dans
un deuxieme temps aux simulations temporelles.

Comme nous l'avons déja précisé, le probléeme majeur en vue de 'obtention de
résultats de simulation pour le modele non linéaire est le temps de calcul des coefficients
aérodynamiques. La solution a donc été naturellement de simplifier leurs expressions
afin de diminuer ce temps de calcul, d’autant plus que simuler une phase de montée
du Boeing 747 demande plusieurs centaines de secondes de simulation.

Les expressions de ces coeflicients simplifiés sont les suivantes :

dCy,

CL = CLbasic + dée

e (5.23)

K = 1 sidp>0
Cp = K;Cp,, + (1-Ky)Cp,, ou ! g (5.24)
Kf = 0 s (SF =0

— de.zs A dCp,
Cm - Cm.ZSbasic + d@ Q + E‘ée (5.25)
ot Q = % .

!machine utilisée : processeur PIII 1 Ghz, 512 Mo RAM
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Comme 'on pouvait s’y attendre, les modeles linéarisés synthétisés a partir des
expressions complétes des coeflicients aérodynamiques ne correspondent plus a ce
modele, puisqu’on en a négligé certaines composantes. Il a donc été nécessaire de
calculer & nouveau les modeéles linéarisés en différentes conditions de vol (nous allons
préciser lesquelles plus bas) avec ces nouveaux coefficients, en utilisant les formules
(3.15) & (3.19) vues au chapitre 3. Les contrdleurs correspondant & ces conditions de
vol ont également été synthétisés en utilisant la méme structure de synthese H,, que
précédemment.

Comme nous souhaitons valider d’'une part la performance des controleurs et
d’autre part la performance de la structure de commutation, nous allons simuler
une phase de montée du Boeing 747. Ainsi nous pourrons non seulement observer la
réponse de 'appareil & un échelon de pente, mais également la commutation entre les
contréleurs lors de la montée, puisque ’avion traversera plusieurs sous-domaines de

vol, comme nous allons le voir ci-dessous.

trajectoire étudiée
" T T ! ! ! T T
: coptfoleur4 o :
10 ......... ............ ............ ........... Z:,=' ......... ~ ......... .

Altitude en m ( *1000 m)

1 1 1 L
200 220 240 260 280
Vitesse en mv/s

1 1
120 140 160 180

FiG. 5.31 — Trajectoire de I'avion pour la simulation du modele non linéaire.
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Nous considérerons sa vitesse équivalente Vg constante et nous nous intéresserons
aux frontiéres en altitude pour ne pas compliquer les simulations. Ainsi, ’avion d’une
masse de m = 650000 lbs, soit 294835 kg, volera pendant toute cette phase les

1 va varier

volets rentrés, a une vitesse Vg = 275 noeuds dont ’équivalent V' en m.s™
en fonction de l'altitude, de V = 170 m.s™! & V = 249 m.s~!. Il est soumis & une
consigne d’échelon de pente de 1 degré lorsqu’il se situe a une altitude d’environ
3658 m, soit 12000 ft. Cette consigne reviendra a 0 degré lorsque 'avion franchira
l’altitude de croisiere H = 10363 m, soit H = 34000 ft. La figure (5.31) représente
sa trajectoire dans l'enveloppe de vol, notamment les domaines traversés.

Nous avons implanté ce modele non linéaire dans un modele SIMULINK, et
nous lui avons appliqué la structure de commande telle que décrite a la figure (5.26),
mais en utilisant cette fois-ci 4 controleurs. Le programme maitre master.m choisit
le contréleur a utiliser en fonction de I’altitude.

Comme nous ’avions prévuy, le temps de simulation est long puisqu’il est de 2000 s,
mais avec la réduction des coeflicients aérodynamiques son temps d’exécution est
avantageusement réduit a quelques minutes. Le tableau 5.4 présente les transitions

majeures que traverse I’avion sur sa trajectoire, et les instants approximatifs ou celles-

ci ont lieu.

TAB. 5.4 — Transitions sur la trajectoire de 'appareil.

commutation | H (ft) | H (m) t(s)
1—2 12500 | 3810 | =~ 351ls
2-3 21500 | 6553 | =904 s
3—4 32500 | 9906 | =~ 1780 s
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Les résultats sont positifs, comme le montre tout d’abord la figure (5.32), qui
représente les réponses temporelles de la pente «, de Paltitude H et I’évolution dans
les controleurs utilisés : on remarque que la pente se maintient correctement & y =
1 deg apres un régime transitoire, jusqu’a ce que l'altitude atteigne son niveau de
croisiere I = 10363 m, aprés quoi elle rejoint de nouveau la valeur v = 0 deg.
De plus, laltitude augmente régulierement sans a-coups majeurs et ce malgré les
commutations, qui ont lieu comme en témoigne la troisitme courbe de 1’évolution

dans le temps des contréleurs utilisés.

réponses de 'avion durant la montée
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3 ' : é ! B
s 5 ; 1 1
= 05kl e T R P PP TR i
9&’ ! : : : S 1
8. I : . N . I N . . . I '
_0_5_4| ....... l ......... r ......... | .......... l ..... ll .......... ' .......... | .......... l ........ 11' ........ -
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
€ M - ! ; T T ; ! ! T
o . : 1o : ' : T
‘8_ g ................... _ ........................... Y _ ........
E 7 ! ......................................... ........
[ . N -
g 5 - o e A ........
= 3 I 1 i I 1 X i i |
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3
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8 2_ ................................. .................. .
32 J 1 : :
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F1G. 5.32 — Réponses de la pente, de 'altitude et contréleurs utilisés.
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La figure (5.33) montre des agrandissements de la figure précédente a l'instant de
la commutation entre les controleurs 3 et 4 et du retour transitoire de la valeur de la

pente v de 1 deg a 0 deg. On peut ainsi observer la faible influence de la commutation

sur ces réponses du systeme non linéaire.

réponses de I'avion durant la montée

pente y (deg)
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o :
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OC 3 ...... pee g |j .................. .
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F1c. 5.33 — Agrandissement de la zone de commutation 3 — 4.

Cette figure permet non seulement de confirmer le bon comportement de appareil
lors des commutations, mais également la performance des contréleurs, puisque la

pente 7y rejoint rapidement sa nouvelle valeur de consigne avec le dépassement prévu,

soit environ 50%.
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Etudions maintenant la figure (5.34) qui montre les réponses de la vitesse V, de la
vitesse de tangage () et du facteur de charge n, : la vitesse équivalente Vg de ’avion
est constante par hypothese, égale a 275 noeuds, mais la vitesse vraie V' va varier en
fonction de Daltitude, de V = 170 m.s™! & V = 249 m.s™! comme nous 'avons vu
plus haut ; la premiére courbe de vitesse confirme ces propos.

De plus, la vitesse de tangage () reste stable & une valeur nulle d’équilibre, et est
trés peu perturbée par les commutations.

Enfin, le facteur de charge n, reste bien dans la plage de valeur recommandée que
Pon s’est fixée en début de ce chapitre, puisque sa valeur reste nettement en-deca

de 0.4.

réponses de Favion durant ia montée
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Fi1G. 5.34 — Réponses de la vitesse, de la vitesse de tangage et du facteur de charge.
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La figure (5.35) montre I'agrandissement de la figure (5.34) et confirme les re-
marques précédentes, puisque la variation majeure est due au passage de la consigne

de pente de 1 deg a 0 deg.

réponses de 'avion durant la montée
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F1G. 5.35 -~ Agrandissement de la zone de commutation 3 — 4.

Les réponses temporelles des variables de sorties présentent des allures acceptables,
puisque les controleurs agissent correctement d’une part, et d’autre part les effets
des commutations sont quasiment insensibles. Etudions maintenant les réponses des

actionneurs o, et ;.
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La figure (5.36) montre lallure des deux signaux de commande 4§, et d,, issus de
la structure de commutation, c’est-a-dire qu’en se référant & la figure (5.26), ils sont
regroupés dans le vecteur U.

On remarque qu’ils sont peu perturbés par le phénomene de commutation grace
a la structure d’observateur utilisée. De plus, leurs limites de variations sont vérifiées
puisque 'angle des élévateurs reste en dessous de 5 deg, et que la position de la
manette des gaz reste comprise entre 0 et 1, et ce y compris lors d’une réponse a un

échelon de pente +.

réponses des actionneurs durant la montée
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F1G. 5.36 — Réponses temporelles des actionneurs.
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La structure de controleurs H,, avec commutation est donc validée sur une tra-
jectoire par les simulations que 'on vient de détailler, effectuées a partir du modele
non linéaire du Boeing 747.

Elles confirment les résultats précédents obtenus & partir des modeles linéarisés.
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CONCLUSION

Dans ce mémoire nous avons présenté une étude compléte sur 1'élaboration d’une
loi de commande pour le Boeing 747, de la modélisation de I’avion jusqu’a la synthese
de contréleurs robustes et leur loi de séquencement.

Le projet se partageait en deux grandes étapes : dans une premiere partie, nous
avons obtenu le modele non linéaire du vol d'un avion, dont le mode longitudinal,
apres découplage, a été linéarisé pour arriver au modele linéaire d’ordre 4. Ce travail
théorique, reprenant les grands principes de la mécanique et de I'aérodynamique, a
ensuite été appliqué au Boeing 747, en exploitant les données techniques et aérodyna-
miques d’un document technique [13] de la compagnie Boeing Inc., avec succes puisque
les résultats obtenus ont pu étre comparés de maniére concluante a des simulations
de référence réalisées par Boeing Inc. et la NASA. A ce stade, nous avons réalisé une
premiére interface graphique qui permet d’obtenir le modele linéaire d’ordre 4 du vol
longitudinal du Boeing 747 en toute condition de vol.

Dans une seconde partie, nous avons traité la partie de synthése de loi de com-
mande : apres une revue de littérature sur le vaste domaine de la commande de vol,
nous avons choisi de synthétiser une loi de commande composée de controleurs ro-
bustes, reliés entre eux par une structure de commutation. La synthese H,, a été
choisie non seulement a cause de la robustesse qu’elle fournit aux contréleurs, mais
également pour sa souplesse d’utilisation. Puis nous avons étudié le phénomene de
commutation, auquel plusieurs solutions peuvent remédier selon la forme obtenue
pour les controleurs. L’application de cette théorie au Boeing 747 a confirmé le bien
fondé de ce choix : la structure de synthése H,, s’est avérée valable sur toute I’en-
veloppe de vol, la performance obtenue a été acceptable, ainsi que la structure de
commande par commutation entre les controleurs. Les résultats ont méme été vérifiés
sur le modele non linéaire du Boeing 747.

Pour synthétiser tout ce travail et les résultats obtenus, nous avons été amené

a élaborer une interface graphique sous MATLAB qui permet non seulement de
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retrouver simplement les simulations présentés dans ce mémoire, mais également de
visualiser une animation du mouvement de Pavion dans toutes les configurations
possibles : toute condition de vol, non contrélé, controlé avec choix de contrdleur
manuel ou automatique. |

Plusieurs prolongations de ce travail peuvent étre proposées. Dans les travaux
a venir, une étude plus approfondie des méthodes utilisées pourrait étre envisagée,
concernant par exemple le calcul des coeflicients aérodynamiques, puisque les outils
MATLAB utilisés demandent de grosses ressources informatiques pour mener & bien
les calculs, et nuisent ainsi a I'exploitation du modele non linéaire complet.

Pour ce qui concerne la loi de commande, il pourrait étre intéressant d’optimiser
d’une part le choix des pondérations lors de la synthése H, des contréleurs, pour
augmenter encore leur robustesse, et d’autre part la sélection de ceux a inclure dans
la structure de commande par commutation, afin d’augmenter sa performance et d’en

utiliser le moins possible.
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Annexe 1

Expressions des dérivées de stabilité

En suivant la méthode vue au paragraphe 2.5.2 du chapitre 2, on obtient les
expressions suivantes des dérivées de stabilité, dans le repére de stabilité R ;.
On remarque que comme les coefficients aérodynamiques dépendent de 'incidence

a et non de la pente v, les composantes dérivées par rapport a -y sont nulles.

Force de portance F},,

TAB. 1.1 — Dérivées de stabilité pour la force de portance F,,.
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Force de trainée F),

TAB. 1.2 — Dérivées de stabilité pour la force de trainée F,.
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= T | X SV 5P
= 5 | Xs — o PSVE G

Moment en tangage M,

TAB. 1.3 — Dérivées de stabilité pour le moment en tangage M, .
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Annexe 11

Exemple de résolution d’un probléme H,, sur un cas élémentaire

Soit le probleme représenté sur la figure suivante II.1, composé d’un systéme
intégrateur de fonction de transfert 1/s. Il est soumis & un bruit de mesure vy (t)
et & une perturbation v,(t), la sortie z(t) doit étre asservie a 0, et les signaux que
Pon va surveiller sont la sortie z(t) (avant le bruit) et la commande u(t) issue du

correcteur.

V,(s) v4(s)

consigne = 0 u(s) S
9 K(s) 1/s yQ»

F1c. I1.1 — Exemple élémentaire de design H,

Avec les notations utilisées au paragraphe 4.3.2.1, nous avons v = [v; w7, z =

[y u]T et y = ¢; de plus le modele d’état augmenté correspondant & 4.5 s’écrit :

(

& = [0]x+[01] z: +[1]u

| N S e P e e P R (1L.1)
Uu 0 00 Vg 1

\ € = [1]3:—5—[1 O] Z: +[O]u

o1 'on constate quen =1, m; =2, my=1,p; =2, pp = L.

Nous allons tester dans un premier temps si les hypothese (H1)—(H3), préalables
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au théoreme 4.3.1, sont vérifiées par ce systéme :

(H1) le systéme (A, Bs, Cy) est stabilisable et détectable. En effet,
rang(By ABy -+ A" By) = rang(B;) = 1, donc la paire (A, B,) est comman-
dable, puis rang([Cy CoA --- Co A" 1T) = rang(Csy) = 1, donc la paire (A, Cs)

est observable,

(H2) les matrices Diy et Dy sont de plein rang, puisque rangD;» = rang([0 1]7) = 1
et rangDy = rang([1 0]) =1,

—jw 1
A— jU.)In B2
(H3) rang = 1 0 =2=n+my, et
& Dsq
0 1
A—jwl, B —jw 0 1
rang = =2=n+ p,
Co Dy 1 10

et ceci pour tout w € R.

On peut également remarquer que pour ce probleme particulier, les conditions de

normalisation (H4) et (H5) sont également vérifiées :

(H4) Dyn = 090 etD22=[0],

0 0
., ol
(H5) D12[Cl D12]=[01 = 01]7
B O 1 L
B 1 0 0 0
et ! DI = =
Dy, 01 1 1

Vérifions donc maintenant les conditions du théoréme 4.3.1 pour obtenir le com-

pensateur K(s). Soit les matrices H., et J, :

0 v2-1
Ho=dh=| (IL.2)
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dont les valeurs propres sont racines du polynéme en A :
det(\] — H,)) = det(\ — H,) = X + (y2 = 1) (11.3)

Elles n’ont donc pas de valeurs propres sur ’axe imaginaire pour v > 1, ce qui
vérifie la condition (%) du théoréme 4.3.1. Pour la condition (%2) de ce méme théoréme,

écrivons les deux équations de Riccati :

X, 040X, +X,(y 2 -1)X,+1 = 0

(11.4)
Y, 04+0-YV,+Y,(y2-1)Y,+1 = 0
qui ont chacune une solution identique, toujours pour la condition v > 1 :

X, =Y, =—2J1_ (IL5)

vy -1

La derniére condition (%i2) du théoréme s’écrit alors :
2

XY, =—L < (IL.6)

\/"72—1<’y

qui est équivalente & dire que la valeur minimale de v? est 2, soit Y,z = v/2. Dans
la pratique, les problémes seront plus complexes et Yo sera plutot déterminé par

dichotomie.

Appliquons maintenant le théoréme 4.3.2 pour obtenir I’expression du compen-
sateur central, exprimée dans 'espace d’état, correspondant a I’équation 4.10. Pour

toute valeur de -y supérieure & v/2, on a :
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YR
Z’Y - ( _72_1) “72_2
A = 2L it S N G et VYA Sl
‘ V-1 E=1 -2 -1 Y(v?* - 1)
B, = L=l 1 et (IL7)
V2—=2/y2 -1 72 -2
C, = ——

V-1
Ecrivons la fonction de tranfert du compensateur K(s) qui nous permettra de
faire quelques remarques d’intérét :

_uls) _ 7
K(s) = e(s)  (y2—2)s+ 272—7’—1\/72_—_1_ (I18)

Nous pouvons faire deux remarques sur ce résultat : en premier lieu, on constate

bien que le compensateur K(s) est d’ordre égal au systéme, c’est-a-dire d’ordre 1.
D’autre part, lorsque 7y tend vers sa valeur optimale 7y,,x = V2, le terme en s disparait
ce qui confirme le phénomene de réduction d’ordre a 'optimum. Une explication est
que la matrice {I — v2Y, X, ] devient singuliere en v, ; on observe d’ailleurs que le

pole de K(s) tends vers —oo lorsque <y tend vers 7yop.
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Annexe II1

Exemple simple de structure permettant le suivi de commande

Soit le schéma de la figure I11.1 suivante, ou le systéme est quelconque, le controleur
est un PI (Proportionnel Intégral) de parametres Kp et K; et le bloc reliant u et 4

est inconnu.

\j

K(s)=Kp +?' G(s)

bloc inconnu

Fic. II1.1 — Systeme contrélé par un compensateur PI de parameétres Kp et K;

Le modele du contréleur s’écrit dans 1’espace d’état de la maniere II1.1 suivante :

I . = Kre
K ! (I1L.1)
u = xx + Kpe

Notre objectif est que le signal de commande u suive le plus fidelement possible
le signal d’entrée du systeme 4, et ce quel que soit le contenu du bloc inconnu. Pour
cela, nous allons appliquer la formulation vue au paragraphe 4.4.2. Voici le modele
d’état du nouveau contréleur K, sous 'hypothese, tout a fait réaliste, que Kp = D

est différent de zéro :

. K Kr ~
T = —zlg + =Lu
Keom Kp Keom KP (111.2)
u = Tk, + Kpe
A partir de la relation (II1.2), nous obtenons la fonction de transfert :
Ki/K
us) __Ki/Kp (I11.3)

ﬁ(s) N 8+K1/Kp
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qui confirme bien la présence d’'une dynamique dans la poursuite de 4 par u. De
plus on peut faire la remarque que lorsque u = @, on retrouve bien la dynamique du
controleur original dont la représentation en modele d’état est donnée par la relation
IIL.1.

Voici le schéma de la nouvelle structure :

KCOm(S)

> G(s)

\/

bloc inconnu

FiG. II1.2 — Structure adaptée au suivi de commande dans le cas d’un correcteur Pl



Lexique Francais/Anglais :

aérofrein,

aile,

assiette,

becs,

commutation de controleurs,
corde aérodynamique moyenne,
effet de sol,

en ligne,

facteur de charge,
fonctions de pondération,
foyer,

gouverne de direction,
gouverne de profondeur,
lacet,

manette des gaz,

masse volumique de Vair,
moment en tangage,
pente,

poids,

portance,

poussée,

roulis,

séquencement de gains,

stabilisateur,

Annexe IV

Lexique

spoiler.
wing.
trim.

edge flaps.

switching controllers.

mean aerodynamic chord.

ground effect.
on-line.

load factor.

wetghting functions.

focbs.

rudder.

elevator.

yaw.

thrust lever.

air mass density.
pitching moment.
slope.

weight.

lift.

thrust.

roll.

gain scheduling.

stabilizer.
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tangage,

train d’atterrissage,
trainée,

transfert en douceur,

volets,

Lexique Anglais/Frangais :

air mass density,
bumpless transfer,
drag,

edge flaps,
elevator,

flaps,

focus,

gain scheduling,
ground effect,
landing gear,

lift,

load factor,
mean aerodynamic chord,
on-line,

pitch,

pitching moment,
roll,

rudder,

slope,

spoiler,
stabihizer,

switching controllers,

pitch.

landing gear.

drag.

bumpless transfer.

flaps.

masse volumique de Uarr.
transfert en douceur.
trainée.

becs.

gouverne de profondeur.
volets.

foyer.

séquencement de gains.
effet de sol.

train d’atterrissage.
portance.

facteur de charge.

corde aérodynamique moyenne.
en ligne, en service.
tangage.

moment en tangage.
roulis.

gouverne de direction.
pente.

aérofrein.

stabilisateur.

commutation de contréleurs.
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thrust,

thrust lever,

trim,

weight,

weighting functions,
wing,

yaw,

poussée.
manette des gaz.
assiette.

poids.

fonctions de pondération.

atle.

lacet.
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