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Introduction générale.

Le domaine de Paviation civile a subit au cour de ce dernier millénaire
un grand developpement dans tous les domaines de structure, propulsion,
et surtout dans le domaine de [ 'avionique. Car il a pu passer du pilotage
manuel au pilotage automatique route en libérant le pilote, pour réaliser
des taches qui été tres difficiles a réalisé. Alors que Uintroduction de
plusieurs technigues basées sur le caleul el la commande numerique ont
permit de faciliter le pilotage de avion méme dans les conditiony les
plus délicats, comme en effectuant un atterrissage dans des mauvaises
condition de visibilités.

Powr cela , on a choisi ce sujet comme étude de notre projet de fin
d eétudes, qui est représenté comme ce suit

o e premier chapitre cite I'instrument de radionavigation seront
utiles dans notre étude.

o Lesecond chapitre énonce les principes du pilotage et
d ‘atterrissage automaiique, qui seront la hase de notre réalisation.
s Le dernfer chapitre sera principalenient réservé a l'interprélation

des résultats de la simufation.

o A lafinnous lerminerons par une conclusion genérale,
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Chapitre | : Introduction aux instruments de radionavigation

[-)-INTRODUCTION ¢

Dons ce chapitre, nous commencerons a donnce quelque notion sur fes
instruments de radio navigation, qui permit de I’ aide le pilote
automatique a commander I’avion si elle veux ['atterrissage suivant un
plan longitudinal.

11-)- le HSI (horizontal situation indieator) :

II-1}-Présentation :

Le HSI est parfois appelé le PNI (Pictorial Navigation Indictor ), il lait
partie de la méme famille des instruments intégres. Iin effet la tendance
actuclle est de rassemblé un maximum d’informations sur up méme
instrument. La conduite du vol est ainsi facilitée car d’un seul regard le
pilote connait tous les paramétres de sa navigation. Le 1151 fournit au
pilote les informations suivantes :

-CAP magnétique.

-Indication LOC et VOR.

-Distance DME par rapport au NAV1 ou NAVZ,

-Vitesse sol.

-Dérive.

I1-2)-Description :

Tous les éléments accessibles au pilote sont indiqués sur un HSI plus
sophistiqué :

Projet de fin d'étude page 1



Chapitre 1 : Infroduction awx instruments de radionavigation
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Chapitre 1 | Introduction aux instrumenis de radionavigation

I-)Définition

[’ILS est un systéme d’atterrissage sans visibilité il a été mis EN RUVIE en
1947 aprés homologation par 'OACI.

Ce gsystéme est matérialise dans I"espace :
- [’axe de la pistc
- la trajectoire normal de descente
- la distance par rapport a I’entréc de la piste

il fonctionne dans la gamme VIIF et U.H.F. En utilisent trois dispositif
distincts

- Le loealizer.

- Le Glide-Path,

- Lesradiobalises.

lI-)Elément constitutifs

1I-1) Matérialisation de ’axe de piste :(Localizer)

il s’eftectue 4 'aide d’un émetteur s’appelle LOCAIZER. C’est un
metteur a ondes entretenues pures .qui travaille dans la gamme 108 4
112Mhz ,avec 7 antennes im plantées perpendiculairement & "axe de piste
4300 mde D'entrée et de coté Oppose au sens d'atterrissage.(figurel-2)

il y a trois antennes latérales qui €mettent avec une modulation de 150Hz,
Les trois autres antennes opposées émettent avee unc modulation 90 Hz,

Les diagrammes suivants aux émissions modules 'une 4 150Hz

L’autre a 90 Hz sa superposent dans 'axe de Ia piste .

Prajet de fin d'érude page 3



Chapitre 1 ! Introduction aux instruments de radionavigaiion

|\ Sens d 'altef'issu ue

!

Modulation A* B* Modulation
150 Ha : \ 90Hz
(__13/ Pl.it'-‘."

Stenne
|

Fig I- 2)- diagramme de rayonnement en azimut du localizer

Profet de fin d'étude paged



Chapitre I ; Introduction awx instruments de radionavigation

Si 'avion et situé au point A, il recevra la modulation 150 1z ,avee une
valeur plus élevés que celle du 94 B

Mais si ’avion et situe au point B, il recevra la modulation 90 Hz, avec
une amplitude plus forte que celle du 150 Hz -

El si I'avion et on point C (dans I"axe de piste ) il recevra les deux
modulations avee des amplitudes egales .

Le pilote regoit les informations avee un équipement de bord approprie
metiant en évidence 'amplitude des modulations recues qui malérialisera
donc la position de I’avion par rapport a I’axe de’ la piste.

Cet équipement est un indicateur droite-gauche ou indicateur de
Déviation et comportera une aiguille vertical qui peut ce déplacer de
droite a gauche (fig-1-3) .

Déviation / Deéviation
LocC Crlide-phath

Fig-1-3)- indicateur de déviation

Projet de fin d'étude pagre 5



Chapitre I Introduction aux instruments de radignavigation

L aiguille indique toujours I"emplacement de "axe par rapport a 'avion,
ce qui aide le pilote a rejoindre cet axe |

Dans le cas de la (fig I- 3) I"aiguille est a gauche cet a dire ['axe se trouve
done 4 gauche, le pilote doit effectuer un virage & droite pour retrouver
I'axe, ¢'est le cas de I’avion A, sur la (hg1-2)

Le faisceau de guidage 4 une ouverture de 5° & partir de "antennc
centrale de I'ILS.

H-2)-Portée des sigsnaux localiser :

IY aprés les recommandations de L’OACL la portée du localiser doit étre
moins de 25NM en direction de I"approche et sur une largeur de 10°de
chaque coté de I'axe de la piste . Dans toutes les autres directions , le
rayon d'action doit atteindre les 17 NM , et |"émetteur utilisé pour cela
atteint une puissance de 50 a | 50 watts. .

IFNM
SEns
D*approche
PO s Fin de
piste

25NM de but de piste ...

Figurel-3)-Rayon d’action de 1’émetteur localiser

Projet de fin d'étude Page 6



Chapitre 1 ; Introduction aux instriments de radionavigarion

Les installations nouvelles couvrent en plus de secteur de 20° | dans la
direction de I'approche , seulement 25° de chaque coté, et sur une
distance de 17 NM . En dehors de cette zome, il n’y a pas d'indication .
Pour les installations de ce genre, la largeur de I"espace aérien dans lequel
Pinformation du localiser est utilisable est de 25° . 1" émission 4 | 'opposé
du faisceau d’ approche,(localiser front Beam) s’appelle faisceau arriére
(localiser Back Beam ) . suivant le systéme d’antenne, le faisceau arriére
peul étre complétement supprimer.

l-ﬁiSt:eitaI D’appreche  Opposé Du Faiscean

' I_Mf’fd
T e

Piste Localiser

Figure 1-4)- faisceau avant et arriére d’une station LOC

11-3) Visualisation des indications LOC sur le HSI :

La figure (I-5) suivante illustre une visualisation au pilole pour établir son
peint de vue des différentes positions quiindique I'instrument, ¢’est-a-
dire que ce passe t'il quand ’avion se rapproche vers ’axe de piste 7 Pour
simplifier les explication, "indicateur est inversé du coté gauche pour
I'indication du glide. Par exemple si I’avion est sur le coté gauche de
Iaxe de piste, la barre de déviation sera sur le coté droit de Iindicoreur.
indiquant au pilote que la piste est sur la droite au licu quelle soit a
gauche, alors le pilote fait pivoter I'aile droite en position basés pour
guider Iavion vers la position désirée. Tous les caleuls sont basée sur (4°)
pour le localiser ot 2°™ pour le glide. La barre de déviation ne
commence a dévier seulement si 'avion est dans le secteur lindaire du
guidage, dans ce secteur la puissance rayonnée par la station localiser est
suffisamment utile pour produire une tension de 150mv capable de faire
bouger la barre de déviation , et cn dehors du secteur lir ‘aire I'indicateur
ne peut pas donner des indication proportionnelles & I’écart angulaire,
alors les informations dans ce secteur ne sont pas siire. Pour remédier a ce
probléme le pilote effcctue la phase de recherche du CAP d’interception,
une fois cette phase est terminé il maintient son CAP Jusqu’a ce qu’il
penétre dans le secteur linéaire. Quand la barre de déviation est sur le

Projet de fin d'étude puge 7



Chapitre 1 | Introduction aux instruments de radiomavigation

zero le pilote passe automatiquement sur la phase recherche et maintien
de la pente d’atlerrissage,

-~ , %
o
o
O
o

|

i ) 50U Jargeur e gisne
H J i N
1/3°
| I

LOUAT ales B preste

AL

200k 11 1k Jo prisite

g o

/1 “ /..:':dl" ..__\_.e_w ,,\ ]\
T A T\ T

Figure 1-5)- Différentes indications sur I1ISI selon la position de
["avion par rapport au localiser,
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Chapitre | . Introduction aur instruments de radionavigation

[)-Matérialisation de la trajectoire de descente :

- L'émetteur utilisé s’appelle ( Glide-Path ). e principe de la double
modulation (150 et 90 Hz) a également &té retenu quant au guidage de
descente agissant sur le plan vertical,

[.’émetteur travaille dans la bande de 328,6MHz 4 335,5MHz , et
alimente deux antennes a polarisation horizontale superposée (fig 3) .

~Faux axe

| Antenne Glide

Al
___________________________ .".
...... ™. B A ()
e T TR
Sore mniaal T, ) W l A
L 150 Hz  (v) ¢2° 1/2

fig-I- 6 ) - diagramme de rayonnement des antennes glide

L’antenne inférieur située & 1m30 du sol définit un di agramime (X) sous
forme d'un seul lobe dont I’ouverture sur le plan vertical est de I'ordre de
20°,

L’antenne située au dessus a unc hauteur ‘h’ (0.5m) au-dessus du sol
provoque grace a la conjonetion du rayonnement dircet et du
rayonnement réfléchi par le sol un diagramme (y) composé d’un certain
nombre de lobes de renforcement correspondant  aux directions sur
lesquelles les rayons directs réfléchis sont regu cn phase,

normale de desencte. Cet angle de 2° ' peut d'ailleurs étre augnenté sur
certains aérodromes ,en fonction des obstacles située dans ’axe de la
piste.

Projet de fin d'étude paee 9



Chapiire | Introduction aux instruments de radio Ravigation

La hauteur de I’antenne supéricurc au- dessus du sol et telle que le lobe
inférieur recoupe le diagramme(x) de I’antenne (Al) et donne un axe
minimale de 2° ' 4 la base des antenne définissant ainsi la trajectoire

normale de descente. Cet angle de 2° % peut d'ailleurs étre augmenté sur
certains aérodromes ,en fonction des obstacles situde dans | axe de la
piste,

Un avion situé en Al au-dessus de la trajectoire recevra les modulation
suivant des amplitudes différentes :signal 90 11z > signal 150 11z
Inversement un avion A2 recevra : signal 90 Hz > signal 150 Hz

Un avion situé en AO recevra les signaux 90 Hz et 150 Hz avec une
meéme amplitude,

Par une cornparaison de ces amplitudes 'apparcillage de bord situera
"avion par rapport 4 la trajectoire idéale. Le faisceau de guidage ainsi
matérialisé & une ouverture de 1° dans le plans vertical,

A bord I'indicateur de déviation (indicateur droit-gauche ) comporte une
seconde aiguille horizontale qui indique si la trajectoire normale de
descente au dessus, ou au dessus de I'avion. Elle indique donc le sens de
la manceuvre a effectuer (montée ou descente),

H1-1)- Visualisation des indications du slide sur HSI :

La figure (I-7) est similaire & celle du localiser, excepler qu’elle concernc
les indications du glide. Quand I'axe du glide est & 200 pieds (60 métres
)du sol, I"avion est loin du centre du glide par deux dots, et éloigné de 56
pieds de I’axe de descente, Ainsi quand 1'axe est a une hauteur de 100
pieds du sol les deux dots de déviations représente seulement une
distance de 28 pieds par rapport 4 "axe de la pc. ‘e ente d’atterrissage, et
un dot de déviation re présente a ce niveau 14 pieds d’éloignement de
|"axe.

LProfet de fin d'étude _ pagre 10)



Chapitre 1 - Introduction aus instruments de radionavigation

Figure [-7)- Différentes indications sur HSI selon |a position de
I'avion par rapport Au gilde.

Projer de fin d'étude page ] 1




Chapitre | : Introduction aux instruments de radionavigation

anternne A
localize iltre
150 1z |
Récepteur . ]
localiver _‘
-l filtre j
@ on Hz
Fy
‘ Récepteur
—_— Glide

filtre

90 Hz
A i

filtre
‘ 150 He

e ==

Fig —6)- Schéma fondamental du récepteur ILS Fonction (Loc /Glide )

Prajet de fin d'étude
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Chapitre I © Introduction aux instruments de radionavigation

1V)- localisation en distance (balises),(Markers).

La localisation en distance par rapport a I"entrée de piste est obtenus au
moyen de trois radiobalise a rayonnement verticales en éventail situées
sur I’axe d’approche et en des lieux conventionnels.

Ces balises sont regues a bord sur un récepteur spécial préréglé sur la
fréquence de fonctionnement soit 75 Mhz.

Le passage de I'avion 4 leur verticale est matérialise grice u I'écoute de
leur modulation respectives des signaux de manipulation , et par
allumage des lampes de signalisation de couleurs différente (fig 4).

Nous donnons ci- dessous les caractéristique de ces trois radiobalises -

IV-1)-Radicbalise extéricure (Outre marker).
Distance depuis I"entrée de piste : 7240 meétre.

Fréquence : 75 Mhz.

Modulation : 400 Hz (son grave).

Manipulation : seric de traits (2traits par seconde)
Lampe de signalisation ! mauve.

IV-2)-radiobalise intermédiaire (Middle Ma rker).
Distance depuis I'entrée de piste :1050 métres.

Fréquence : 75 Mhz.

Modulation : 1300 Hz (son médium).
Manipulation : pointe trais alternés
Lampe de signalisation : orange.

IV-3)- Radiobalise Intéricure (Inner Marler) .
( supprimée dans certaines installation)
distance depuis I’entrée de prise : 75 métres

Fréquence : 75 Mhz.

Modulation : 300 Hz (son aigu).

Manipulation : série de points (6pionts par secondc)
Lampe de signalisation : blanche

Ces radiobalises sont des émetteurs & faible puissance, télécommandés
cquipes d’antennes horizoniales afin de matérialiser le diagramme de
rayonnement vertical dont il a été fait mention plus haut.

Profet de fin d'étude - page 13



Chapitre 1 : Introduction awx instruments de radionavigation

Fenétre

s Fecart max
\ haut
M&l’litl’_b__ on
T ey

MM

Hcart max
latéral

fig. I-12 ; Présentation de I'fLS
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Chapitre 1 ; Infroduction aux instruments de radionavigation

Conclusion :

Le systéme ILS est une aide non visuelle 4 la radionavigation, qui fournit
au deux informations & la fois pour effectuer son atterrissage .

Ce systéme ¢té mis en czuvre pour aide le pilote a poser son appareil en
toute sécurité dans les conditions météorologiques les plus délicates.

Ce systéme matérialise dans I'espace deux plans , le premier dans le plans
latéral définissant I’axe de la piste, et le second dans le plan vertical
définissant la pente d’atterrissage .A ce systéme sonl associes des
installations sur piste visuelle permettant au pilote de localiser la piste 4
une certaine altitude , ainsi des radio bornes appelés ( MARK ERS ) sont
installés sur la trajectoire pour définir des distances non permanentes par
rapport a la piste . Ainsi que ce systéme défini seulement une direction
d’atterrissage, ce qui peut entrainée les avions a entré dans unc grande
queue ,ce qui augmente le temps d’attente et se retourne mal sur les
bénéfices des compagnies.

Frojet de fin d'étude _ page 15
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Chapitre 11 pilotage et atlerrissage aufomeatique

1)- INTRODUCTION

On considérer dans ’aviation civile que le pilotage automatique fait évoluer de
tagon progressive. Le rdle du P.A est de commander i |a place du pilote le
déplacement des gouvernes et de 'arrivée du carburant dans les moteéurs de
fagon a remplir les fonctions de pilotage et guidage de I'avion .

Les fonction de pilotage automatique sont les suivantes :

* Stabilisation (pilotage) autour du centre de gravité de ['avion par maintien
de son altitude (assiettes longitudinalc et latéral, cap).

* Maintien (guidage) sur une trajectoire déja acquise,

* Acquisition (guidage) d'une nouvelle trajectoire. #

* Rcalisation de I'atterrissage automatique.

IH)-COMPOSITION DU PILOTE AUTOMATIQUE ;
Le pilote automatique comporte les éléments suivants
- Un interface homme —machine composé
* D’un levier d’engagement/ dégagement du pilote automatique.
* D’'un boitier de commande(flight control unit-FCLJ) permettant au pilote
de choisir le mode de fonctionnement du pilotage automatique et les
consignes a suivre,

* D’un indicateur de mode (flght mode annonciator) qui informe le mode
de fonctionnement du pilote automatique. Sur les avion plu modernes cet
indicateur est intégre I'indicateur électronique d’altitude de I"avion.

* De chaine de mesures (donnés aérodynamiques, donnés inerticlles,
donnés de radionavigation) qui fournissent les élément de calcul au
systeme et les valeur des paramétres de vol 4 surveille,
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Chupitre [l pilotage et atierrissage aulfomatigue

® Des calculateurs électroniques qui recevant les consignes du pilote (mode
s€lectés ) ou du systéme de gestion du vol (mode managés) et les valeurs
des chafnes de mesure .élaborent les signaux du commandes
correspondants.

* Des chaines de transmission des signaux de commande vers les
servocommandes qui actionne les gouvernes ct Iarrivée de carburant aux
moteurs

I11)-LES MODES DE PILOTE AUTOMATIQUE
Les pilote automatique sont utilisés de puit la montée initiale (quelques secondes
apres le décollage jusqu a I"atterrissage et I'arrét final .On peut distinguer les

modes propres a la profondeur (mouvement longitudinaux),

LI-1)-Mode profondeur :

maintien d’assiette longitudinal 6 =6 . (petite boucle).

L]

o Prise et maintien de vitesse verlicale. Vo=V,
¢ Prise et maintien d’altitude, Z = 7.

a

Suivi de profil vertical (montée, croisiére descente).
* Prise et maintien de vitesse /mach,
* Prisc et tenue de pente.

HI-2)-Mode gauchissement ;
» maintien d’assiette latérale, @ = @, (petite boucle).
* Prisc et maintien de cap,y = w,

® Prise et suivi de radial VOR ou route magnétique
* Prise et suivi de route inertielle (navigation horizontal)

111-3)-Modes communs :

* approche ct atterrissage automatique
* remise des gaz ct décollage (directeur de vol )

Projet de fin d 'études page 16



Chapitre [ pilotage et atterrissage automatique

IV)-PILOTAGE AUTOMATIQUE LONGITUDINAL

IV-1)Modes de base :

Ce sont les modes »par défaut » qui assurent la commande de 1’avion quand le
pilote engage le pilote automatique sans sélecter de mode particulicr PA.

IV-1-2)Mode maintien d’assiette longitudinale ;

¢’est un mode de base utilisé sur les avions équipés de chaines de commande de
vol classiques, il est compatible avee le pilotage transparent.

Cette boucle est assez rapide et est incluse dans des boucles d’asservissement
correspondant 4 des modes supérieurs plus lents . Cette boucle intégre

généralement le terme d’amortissement du stabilisateur de tangage. La relation
suivent ;

B=q.cosD—rsind

Cette relation Conduite dans le cas de faibles inclinaisons et taux de virage 4
I"approximation

B=q
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B e Etl Yo | s i fogigum | & |: mr ||
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Figure (II-1) schéma fonctionnement P A longitudinal
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Chapitre 1] pilotage et alterrissage autonatigue

Alnsi le terme d’amortissement de tangage est équivalent & une correction par
retour de tendance dans "asservissement de *assiette longitudinale

Le braquage de profondeur calculé par le pilote automatique est donnée par

A=Kg Be—8)—K, q+ Ky  (Be—0)dz
J
H._J H,_) N —

(1) (2) (3)

- (1) terme proportionnel a I’écart
= (2) terme stabilisateur équivalent & une correction par avance de phase.
- (3) terme améliorent la pression mis en ceuvre lorsque 1’écart devien
inférieur & un certain seuil.
Avec :
Ks>0, Kq>0, K.>0
IV-1-3)-Mode de maintien de vitesse :

Clest un mode qui peut servir de mode de base en longitudinal, il permet de
maintenir la vitesse vertical 3 "embrayage du pilote automatique 1L ne
correspond pas a un mode de pilotage exterminateur précis puisque la mesure
de la vitesse vertical en altitude n’est elle méme pas tres précise (le variométre
en pilotage manuel et un instrument secondaire de pilotage).I’ordre 0é vers la
petite boucle est donne par I'expression :

A=Kyz(Vze-V3)

Avee:
- Ky 7: gain fixé en fonction du Mach et du FL
- Vz¢:vitesse vertical de consi gne
- V2 : vitesse vertical actuelle

Projet de fin d'études pepe 18



Chapitre IT pilotage er atterrissage anfomatigue

IV-1-4)Modes prise et maintien d’altitude :

L’ information d'altitude permet non seulement d’adopter un niveau de wol
économique, d'éviter le relief mais aussi de séparer verticalement les avions
circulant dans I'espace aérien (voics aérien | espace terminal,._ ). Tin pratique,
I"allitude est maintenue pendant toute la croisicre . 1l s’agit en pilotage manuel
d’un travail de longue durée, fastidieux ot moenotone . La reléve du pilote
humaine par le pilote automatique y est donc particulidrement opportuns
La navigation aérienne utilise 1’altitude pression Z; (pression statique rapportée
a "atmosphére standard). La mesure d’attitude pression présente une sensibilitg
variable »

* au niveau de la mer, un écart de | mb correspond & un A Z de 8.5 m.

* A 11000 mun écart de | mb correspond aun A Z de 30 m.
Adnsi , afin de maintien des performances équivalentes ( pression de la tenue
d’altitude) la loi de pilotage doit présenter des gain variable, D'autre par .

L erreur de mesure de la pression statistique (*’1'erreur de statique **) dépend
du champ aérodynamique entourant 1"avion et done de sa configuration, de sa
vitesse, de son incidence et de la proximité du sol. Ainsi , il est nécessaire
d’apporter des correction 4 cette mesure dans la centrale aérodynamique (ADC]
a partir de le vitesse (variometre) et de I'accélération vertical. Au voisinage du
sol en approche, on utilise le radio- altimétre dans le domaine 0 & 25000
fournissant une erreur de mesure inféricure a 1,5 ft en dessous de 50 fi.

On utilise en général trois calages différents pour *altimétre -

- calage QFE: Paltimétre fournit la hauteur de I’avion par rapport i
I'a¢rodrome dont la pression atmosphérique est alfichée. Ce calage est
utilisé au décollage et & I'atterrissa ge.

- Calage QNH : I'altimétre fournit I'altitude geographique de ["avion, la
pression affichée étant celle du niveau de la mer :

- Calage 1013 hPa qui permet de définir des « niveau de vol » pour, la
circulation aérienne ( exemple FL 50 correspondent a Ialtitude- pression
de 500 ft avec un calage de 1013).

Frajet de fin d'études paze 19



Chapitre I pilotage ef atierrissage auromatique

V)-L10 DE GUIDAGE

Un schéma fonctionnel simplifi¢ de la loi de rejointe de I'altitude sélectée est
donné par :

- .
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Ona:d, =Kg.(9e~ﬂ}—kq.q
avet (6, =(K.—2z)-Ki;. Vs

ou le Terme K., vz assure un bon amortissement de |a trajectoire verticale de

'avion . le gain KZ pourra étre complété un limiteur et la vitesse VZ calculée
de facon hybride & partir des information du var; ometre et d’un accélérométre,

En phase de maintien, I’ordre de braquage de la gouvernc sera complété par un
terme intégral appelé aussi « effaceur » sur une fenétre d’intégration de durée T,

Ona:d, =Kg (B:-8)-ky.q

Une Alarme sonore et visuella , le systeme d’alerte altitude | est commandée par

le pilote automatique et avertit I’€quipage que [’avion oy s'éloigne de Daltitude
sélectée,
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Chapitre IT pilotage et atierrissage auiomatig

VI)- LATTERISSAGE AUTOMATIQUE

A 'heurc actuelle la plupart des avions de transporl sont munis d’uin systéme
d’atterrissage automatique qui permet de résoudre le probléme de atterrissage
par mauvaise visibilité . Ainsi, il est possible de réaliser des approche et des
atterrissages en toute sécurité avec un minium de ce qui permet d'éviter des
déroutement pénalisants pour les compagnics et les passagers. |.'organisation de
aviation civile international (OACI) a défini différentes catégorics
d’atterrissage automatique en fonction de deux paramétres :

Vi-1)-1.4 HAUTEUR DE DECISION ( decision height )

c¢’esl la hauteur des roues du train principal calculée & partir de la mesure du
radio-altimétre, & laquelle le pilote doit avoir les références visuelles requises
par la catégorie d’atlerrissage automatique considéré. Ainsi, si la piste ne pas
repérée & la hauteur de décision, le pilote doit remetire les gaz (GO
AROUND) afin d"interrompre la manauvre d'approche. Sinon "atterrissage
automatique continue jusqu’a la hauteur minimale d’emploi de systéme,

V1-2)- LA PORTEE VISUELLE DE PISTE (runway visible —=RVR)

C’ est mesurée le long de la piste par deux transmissiométres . La tour indique
ainsi 4 I’équipage la valeur de la visibilité horizontale moyenne. On distingue
catégories :

la categorie 1T étant subdivisée en 3 sous-catégories. Pour les catégories

(IT-A) et (II1-B), la hautcur de décision peut varier de 30m (100M) & zéro. Fn
cwtégorie (ILI- A) le pilote automatique reste engagé jusqu’au toucher (touch
down} alors qu’en catégorie (IT1-B) le pilote automatique assure le roulage
automatique sur la piste pendant le freinage avec une potée visuelle de piste d’au
moins 50m (ce qui est insuffisant en manuel ). kin catégorie (111-C), I atterrissage
automatique serait autorisé sans aucune visibilité horizontale ou verticale et le
guidage automatique sur les (taxways) pourrait étre disponible.

Projet de fin d ‘éiudes i'mg:é 21



Chapitre 11 pilotage et atierrissage awtomatiqie

I ﬂlltf‘_:l_l.l; de| Portée visuelle!
décision (m) de piste (m)
Catégorie | | Hp > 60 PVP 2 800
| Catégorie Il 30<H, <60 | 350<PVP <800
A 30 >0 200 < PYP
Catégoric| B 1550  50<PVP
e C 0 0

Les Boeing 747, DC10, Mercure et airbus A300-B, A310 et A320 sont certifiés
en catégorie (lil-A). Des considération d'ordre opérationnel (maintenance des
equipements, entrainement des piloles ) peuvent en exploitation commerciale
limiter Iutilisation du potentiel offert par le pilote automatique. Exemple :
atterrissage réalisé en catégorie (11)ou

(ITT-A) avec HD = 30m alors que le systéme est autorisé en catégorie

(III-A) avec HD = Om. De méme, suivant I’état opérationnel des différents
systémes de secours (calculateur, chaine de mesure et de commande)
catégorie autorisée pour I'atterrissage automatique pourra étre réduite.

Ainsi, comme & I'époque (année(60) Joii les systémes d'atlerrissage automatique
ont ¢té introduits dans l’awalmn civile, un atterrissage en pilotage manuel sur un
million (probabilité de 10" ) avait des conséquences catastrophiques {dLLIdE]‘I’[

avec mort de passagers ou destruction de 'avion) on avait fixé un niveau de
sécurité pour atterrissage en automatique 10 fois plus élevé (probabilité de 107),
Ainsi, la probabilité de 107 constitue le (critére de risque muyen} Par ailleurs,
la réalisation d’unc approche manquée interrompue par une remise des gaz el
suivie d'une nouvelle approche con.uit par wun risque particulier
considérablement augmenté (3 x 10° ). Ainsi une manceuvre d’atterrissage
automatique sera autorisée lant que le risque dii au vent , aux pannes systemes,
aux pannes réacteurs, etc, restera inférieur 4 (3 x 10 ). La démonstration de 12
securité et les délimitations des conditions d’opération d'un systéme
d’arterrissage  automatique exigent de nombreuses heures d'études, de
simulations numériques et d’essais en vol.
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Clirapitre 1] pilotage er atterrissage audtomatiqie

VI-3)- hauteur d’alerte (alert height —AH ) On définit la hauteur d’alerte
comme la hauteur des roucs du train principal au-dessus de la piste telle que si
Pune des chaines d’atterrissage automatique est défaillante au-dessus de cette
hauteur, une approche en catégorie (M) sera intetrompue. Si défaillance se
presente en dessous de cette hauteur , celle-ci sera ignorée et ["approche
automatiques sera poursuivie.

On a ainsi AH= 1001t pour les A300/310/320 et ALl =2001} pour les A330/340.

VIT)-PRINCIPE DE GUIDAGE POLR L’ATTERRISSAGE AUTOMATIQUE

Le fonctionnement des sysiémes d’atterrissage automatique est basé sur
I"utilisation des informations fournies par le systéme ILS (instrupant landing
system )qui permettent de définir une trajectoire d’approche de la piste
d’atterrissage. L’ILS est “*une aide normalisée non visuelle 4 'approche finale
et a I'atterrissage” dont s’est généralisé dans les année 60 et 70 sous I'impulsion
de 'OACT . Il est constitué des éléments suivants :

-localizer
-glide

VII-1)-les phase d’approche de Patterrissage automatique !
la procédure d'arrivée comporte les phases suivantes :

-descente  jusqu’a Daltitude de sécurité(altitude la plus basse pour laguelle
I"avion esl protégé des obstacles de la vitesse du relief voisinage). Arrivée a la
verticale d’un moyen radio (radio-compas ou VOR) et réduction de la vitesse -
-poursuite de la descente et mise sur un circuit d’attente si Je terminal est sature,
-atterrissage automatique.

Tel que Datterrissage automatique lui-méme cicompose suivant les étapes
suivantes : figure (1I-1),

-mise en condition de capture du faisceau localizer a un,e distance environ (20 a
30NM) : pilote automatique latéral engagé cn mode maintien d'un cap
convergent vers I'axe du localizer , le pilote automatique longitudinal engagé en
mode maintien d’altitude (entre 1500 & 25001t) et automanette engagée en mode
maintien de vitesse sélectionnée (L3 Vi + 30 a 50 Kt de marge). Le pilote
sclectant alors le mode alterrissage automatique (LAND) le mode prise de
faisceau localizer est armé au pilote automatique latéral et le mode prise de
faisceau glide et armé au pilote automatique longitudinal.
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Chapitre II pilotage el atierrissage aulomaliqic

Le pilote automatique latéral réalise la capture du faisceau localizer méme sous
un angle de présentation important (90°) puis assure son
maintien lorsque le signal d’écart du localizer reste inférieur a un certain seuil

pendant suffisamment de temps .

Le pilote automatique longitudinal effectue la capture du faisceau glide alors
avion est déja aligné sur le faisceau du localizer .Celle-ci se [ait toujours par
« en dessous » du plant de descente afin d’éviter un faux plant de descente
correspondant au deuxiéme lobe du diagramme démission de I'émetteur de glide
Quelques instants plus tard le pilote automatique longitudinal assure le maintien

de la pente de descente . ['avion mis alors en configuration d’atterrissage,
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Chapiire 1T pilotage et aitervissage automalique

Vi1-2)-1.01 DE MAINTIEN DE FAISCEAU GLIDE

la capture du faisceau glide s’effectues alors que 'avion est déja en maintien de
faisceau localizer la loi de capture généralement utilisc ¢ consiste & guider
Pavion , des que 1"écart de glide est inférieur a un certain seuil dans sa zone de
linéarit¢ ,sur une trajectoire qui rejoint de facon exponentielle le zéro du
[aisceau . on peut utiliser comme précommande un ordre a piquer 0 = penle de
glide (yus= -3°) par exemple qui sera effacé a moyen terme, d’ou ordre de
braquage de la gouvernc de profondeur :

Op- Ky ( 8C- 0)+ K q.q

avec H{_‘_=E"M' }’{;5+[1—c_ll].]{t.Ec5

ou % est une constante positive gqs est le si gnal d’€cart recu du réeepteur du
gide.
Veriflons que si t= 0 ( top interception ) : B¢ =yqs et que sit augment, ¢ est

donnd par B{_‘ = KE - Egs

En géncrale , on n'utilise pas de terme dérivé ( €gs ) pendant la pride de gilde
car le signal primaire (g g5 ) est affecté de bruits qui seraient amplifiés par la
dérivation.

En mode maintien de faisceau gi Ide, un terme d’amortissement peut étre élaboré
a partir de la dérivée de I'écart de gilde (€ g5 ), de le vitesse verticale (V, )et
de I'accélération wverticale (@z ) . un terme intégral est ajouté & la loi de
commande qui devient :

>15p=KB (Oc -B)+Kq.q+ .g45 di

FProfet de fin o ‘études page 26



Chapitre Il pilotage el allerrissage autfomatique

Plan de

elide

- :

Emetteur Glide Dg

" Figure [1-2)-position de 'avion par apport ( E G)
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Chapitre {1 pllotage ef attervissage automatique

VII1-)-CONCLUSION :

Le pilote automatique a offert un grand changement pour ['aviation civile,
depuis la fin de la seconde guerres mondiale ,il n’a cesser de ce progresser wute
en bénéffissant du grand développement de la technologique.

Il principalement congus pour naviguer el guider ['avion sur ces deux plans
latéral et longitudinal.

Donc le pilote automatique peut réaliser plusieurs taches .avec une grande
précision toute en utilisent seulement que des chaines de commandes, contenant
des captures , des calculateurs et des actionneurs.

Projet de fin d'etudes page 28
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Chapitre IIT modeéle mathémaiicien

I-I/ INTRODUCTION :

Dans ce chapitre, nous commencerons a établir les équations qui régissent
le mouvement d'un avion de type rigide en vol, par application de la deuxieme
loi de NEWTON.

Le résultat obtenu sera représenté par un systéme d'équations non
linéaires couplées. A ce niveau nous ferons appel 4 la théoric des petites
perturbations pour linéariser ct découpler ces équations. En fin de compte, nous
obtiendrons le systéme d’équations qui régit le mouvement longitudinal de notre
avion.

I-IT/ HYPOTHESE DE TRAVAIL :

Les hypothéses ¢noncées ci-dessous sont nécessaires pour simplifier les
développements mathématiques qui suivront :
1- Lavion set assimilé 4 un corps rigide, et la distance entre deux points
quelconque de ce corps est invariants.
2- La terre est supposde plate et fixe dans espace,
3- On suppose que la masse de 'avion reste constante durant notre étude.
4- Le plan (X7) est un plan de symétrie pour I’avion, par conseéquent :

’ Ly =1,=6 w

3- Les perturbations des conditions de vol sont assez petites que les carrés

des changements de vitesse sont négligeables vis-a-vis de leurs chan gements.,

6- Durant la phase de vol en palier, I'avion est supposé en vol horizontal

avac
assiette fixe

7- I.’écoulement est considéré quasi-stationnaire.

1
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Chapitre I modeéle mathématicien

I-ITT\ SYSTEME D’AXES :

Afin de d'¢erire le mouvement d'un avion, du fait que les forces agissantes sur
I'avion sont de natures différentes nc s’exprime aisément que dans les repéres
cartésiens ditférents, on utilise donc deux systemes d axes, Lont :

Le premier est liée a la terre et qui est supposé fixe, c'est-a-dire que sa
rotation est négligee, son utilité est de déterminer la position du centre de gravite
de ['avion.

Le second, est fixe 4 [’avion est 4 pour origine son centre de gravité, ce
systeme d’axes nous permet de déterminer le mouvement de rotation de "avion.
Pour faciliter le passage entre ces deux systémes de repéres on utilise des
repéres intermédiaires, tel que _

R (O, X', Y', Z') : repére 1ié 4 la terre (qui est fixe)
R(G, X, Y, Z) : repere lié & I'avion (d’origine centre de gravité de
"avion)

R, (G, X, Y, Z,) : repére aérodynamique.
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Repeére liec a Navion R (X.,Y .7) par rapport
au repere fixce U7 (X7 Y 7. 2L7)

figure (111-1) systéme d axes

il
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hin de sy ufieic
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Figure(I11-2)-repére aérodynamique
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Chapitre 1 modéle mathématicien

Le tableau (I-1) défini la notation choisie conformément a application

de la seconde loi de NEWTON :

long de 1'axe
Vitesse  angulaire
P Q R
autour de |’axe
Somme des -
moments autour def ZL =M P )
|"axe |
- i o
Somme desl
forces suivants 2Fy ZFy 2y '
I"axe
Déplacement
: ¢ £ i
autour de ’'axe
Moment cinétique
) . hy . 1'1‘; h!.‘,
sulvant |Taxe
Mﬂm("‘,ﬂl d1i113m3 I“ I\ﬂ: ]_,.J,r
| |

Tablean (I-1): nomenclature utilisée pour

"application de la loi de NEWTON

4
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Chapirre 1If modele mathématicien

I-IV\ L'ORIENTATION DE D’AVION :

Pour décrire 'orientation de avion, par rapport & la terre il sutfit de
décrire ['orientation du systéme d’axes (X,Y.Z) liés & I'avion par rapport au
systéme d’axes (X',Y'.Z") fixes a la terre,

Pour cela, on considére que le sysiéme d’axes X'. Y', Z' est translaté
parallélement 4 lui-méme jusqu’a ce que son origine coicide avec le centre de
gravité de ["avion. L’orientation de ["avion est domnée par les trois possibilités
de rotation, dont |'ordre est important parce que ces angles ne sont pas
orthogonaux. Ces angles sont appelés les angles d’EULER. on plus, 'avion est
mutuellement. supposé oricnté de telle facon que ses axes (X.Y.Z) soient
paraliéle a (X" Y',Z") , puis il est soumis aux trois rotations suivanies ;

- une rotation d’angle positif ‘P autour de GZ' amenant les axes a

G,X,Y,Z ce mouvement est appel¢ lacet, représenté par la fig. fl—l}

=

E 4 cosly  sing X
V' |=| —sing  cosy F EER D
| 2 0 0 2is

2- Une rotation d'angle positif@ autour de GY; amenant les axes i

G, X2, Y1, 22, ce mouvement est tangage, représenté par la fig. (I-2).

% | [cosd 0 -—sing] [x, |
wi=o 1 0 i - (1-2)
% sind 0 cosd | |z,

3- Une rotation d’angle positifg autour de GX, amenant les axes i G, X2,

Y, Z, cc mouvement est roulis, représenté par la fig. (1-3)

' 0 0 x|
Vs '—-’7{1 cosg  sin ¥ wa(1-3)
5 I 0 —s=ing cos ;l_z

q
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En remplagant 'équation (I-3) dans (1-2) dans (I-1) il en résulte la
transformation qui permette de passer du repérc imtial (GX'Y'Z") au repere

final (GXYZ) lié a 'avion, définie :

X cosy  sing 0 | cosg 0 sing |10 ] Tt
V| =| —siny cosy 0 0 10 0 cosg  sing EJ -A1-4)
2 ] { 1 sinf 0 cosf | |0 —sing cosg |z

&
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= a

-
“\\}figurcﬂ—B} : les angles d'Euler

e ST 28 ] W iy 58

[EY 1
}ﬂ"?"_ Figure{I-5) : ingle de roulis

Figures : Roulis Tongage Lacoel

figure (111-3)- roulis tangage lacet

=
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I-V\ COMPQSANTES DES FORCES INTERVENANTES DANS LES
EQUATIONS DE MOUVEMENT :
V-I\ NOTION DE VOL STATIONNAIRE :

Un wvol stationnaire est un vol durant lequel toutes les variables
définissant le mouvement sont indépendantes du temps relativement & un

systéme d’axes liés 4 ["avion, mathématiquement un vol stationnaire est décrit

par: — —
b

io=0 et: Q=0

s(1-5)

Et notre travail consiste a étudier le mouvement de vol d’un avion en présence
de petites perturbations a partir des conditions initiales.
V-IT\ COMPOSANTES DES FORCES DE GRAVITE :

Durant tout la durée de vol staliommaire 'avion et soumis a la torce de
gravite, Ces composantes peuvent étre déterminées d’aprés la fi gure (1-5), et
peut la projection directe sur les axes (XYZ) liés a 'avien, on trouve lcs
composantes du vecteur P définies par :

Py =—mgsing,
Py = —mg sin gy costl ..(1-6)
Py = mgcos g cosf

[’indice *0° dens I'équation Précédente indique les valeurs des angles

d'TULER en vol stationnaire.

T

W o OaE B e psasm 6 ——

W o EoE 0o, sl e g————

T =

Figure (1-4) : Force de gravité

8
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V-III\COMPOSANTES DES FORCES AERODYNAMIQUES :

Comme il est difficile d’exprimer les forces aérodynamiques ct de
poussée en terme de vitesse linéaire et angulaire, On représente d’habitude ces
forces par un développement en série de TAYLOR en prenant un nombre de
termes sutiisant pour assurer une précision adéquate pour les calcules,

A cause de ces conditions spéciales il est plus simple de séparer les lorces
acrodynamiques et de poussée, de la force de gravité, ainsi on aura !

Z-Fx =ZFM'.'I. +P~.‘
ZFJ - ZFAH- +P «o(I=7)
ZFz ZZF}J'}.‘ + ‘pz

¥F. ,ZF, et ZF,: représente respectivemenl la somme des forecs
acrodynamicques, '
de poussee et de gravité selon X Y Z.
Il apy ZFapy et LFapy @ représente respectivement la somme des forces
aérodynamiques et de poussée selon X Y 7.
Py , Py et P :Sont les composantes des forees de gravites.

[."établissement du modéle mathématique du mouvement de vol d’un
avion repose sur des relations fondamentales de la mécanique ct celle de la
cinetique.

Ces relations se résument par la seconde loi de NEWTON, dont |'énoncé
gst :

"I.a variation de la quantité de mouvement d’un corps et proportionnelle a
la résultante des forces auxquelles il est soumis, et la variation du moment
cinétique, est proportionnelle au moment résultant appliqué "

Mathématiquement cette loi s'éerit ;

> -5 > » I
| ¥ F=dm*V)idt  et: Y M, =d(H)/dt - (1-8)

2,
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En projetant ces deux relations sur les axes (XYZ) liés a4 I'avion on oblient ;
Y Fy=d(m*U)/dt
S Fp=d(m*V)idt wfl=9)
>y =dim W)/ dt

Bt
S L=dh, !dt
Y M= dh, [ dt cA1-10)
> N=dh, /dt
Relation dans les quelles U, V, W sont les composantes de vitesse avion dans
le repére liée a I'avion (G, X', Y', Z') , et hy, h,, h, sont respectivement les
composantes de moment cinétique de 'avien dans le repere lie a ['avion
(GX,Y5Z5
Et d’aprés la troisiéme hypothése (masse de ["avion fxe) :
> F, =mldU /dr]
> F, =mldV {di] (1-11)
Y F, =mldW {dl]
Les moments cinétiquas peuvent étre développer en utilisant un glément

de masse (dm) qui tourne avec la vitesse angulaire £2

= . O
Q=P*i+0%j+R*% L A1-12)

ave C . i

> b

1, ], k les vecteurs unitaires sur les axes X )Y, Z, et P, Q. R sont
respectivernent les composantes du vecleur vitesse angulaire dans le repere lie a
avion fg(l-1), cet élément de masse est situé au point (X.Y,Z) par rapport au

centre de gravité G .

EET i

10
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D’aprés la relation fondamentale de la cinétique la vitesse de cet élément est
donnée par : R - —p

V=V.+QAr ..(1-14)

O :
Vg : vitesse de centre de graviter de ’avion.
r: rayon vecteur issu de centre de gravité pour situer la position de
I'élément de
masse dm.
Et en remplagant V par sa valeur, on obtient |'équation :

> > > > > > -
dh=r Adm({Vg+QAr)

Le moment cinétique résultant de tout I'avion est obtenu en intégrant
I’équation précédente sur toute la masse de I'avion :
T—Lfdhﬁﬂ.r ?{imﬁ-FJ‘r milmfl:\ r) L1158
Et du fait que la vitesse du centre de gravité est indépendante du signe
somime, on peut écrire que :
[P dm Vo= [ (T dm) A%, (1-16)
Sachant que G (centre de gravité de I'avion) coincide avec 'origine du
repere, on obtient :
[TA dm=0 (1417

Ainsi le vecteur h est donne par |'équation :

— — -
= [ [E AL AT) ] di ..(-18)
El en utilisant 1a relation vectorielle :
> P > e e > P
AABACI=B*(A*C)-C*(A*B)
On trouve que :

1i
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> > >
h=f[Qrr-r(Q rj]dm 119}

Donc la composante suivant [’axe X est donné par :

by = [[P*(x? + 3% +2%)—x*(px-tqy+r2)]*dm (1200
d ot :

g J-P*{yz + 2 )dm ~j-qudm— _[r:cza’m LA21)
Et comme p, q, r sont indépendantes de la masse, on peut cerire |

h="r f{_yz +2%)dm - g * [xpdm - erm’m o L Lty
De la méme maniére on obtient hy et h, :

h, =.:;rj{;::2 +zljdm—p_[x}'d:n—rj}=zdwrz A1-23)

h, = rj{xz +y)dm —psz e gj_}’.ﬁ'(fﬂi c1-24

Sachant que par définition on 4 :

G J"[y: +z%dm ;1 [{j‘z +z%)dm et ., = j{xz + 3 )dm

W
[, = jl}-‘dm ok s == J-x‘zdm et/ = jyzdm ol IE2 5]

Comme €tant les différents moments d’inertie par rapport aux trois axes.
d’on on trouve que les composantes du vecteur h sont :

o =p*l—g*l, —r*l,

¥

h,o=g*{

S

X qfl*!y:_ir?*fry [I'iﬁ}

rJ!I: = J"m‘!r:'z _F*-"r.r: S "r_v:

La dérivée dh/dt est obtenue en dérivant ces equations par rapport au

temps t, est en tenant compte du fait que le systéme d’axes qu’on a choisi est Iic

12
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4 'avion et compte tenu des hypothéses énoncees précédemment, les equations
de mouvement s’ ¢erivent ;

L= dhJ/dt= p™*,  —q*,, — ",
¥M — dhy/dt= ¢"*I, P L1271

LN = dh},_."rdl = J""*f“ ! i £ _ql*j_yz

Du fait que le systdme d’axes, adopté pour déterminer les équations de
mouvement, est lié & 'avion ne peut &tre décrite par ce systéme d’axes, ainsi on
est amené a introduire un systéme d’axes fixe
V-IV\DEVELOPPEMENT DES ELQUATIONS DE MOUVEMENET
SUIVANT UN SYSTEME D’AXES FIXFE :

L’accélération mesurée dans Te systéme d’axes fixe X' Y' Z' est donng

par
> »> >

v =[d Vg/dtly, + QA V

dvel -
&
{ i i

£1*‘&

SiU, V, et W,sont les composantes de Vdans (XY Z), et P, Q, R celles
de €2,
{n aura :
Fo=utgrw—rty
_}‘},-21»"+r*u—p*w L (1-28)
¥u = W ptv—=gtu

L1

De la méme maniére , le changement dans le moment cinétique en fonction du
temps s'écrit :
- - " >
[d h/dt]yyr=[d hidt]y,, +£2 AV .. (1-29)

193
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dvee ;
[ =
i J ke
= P '
QAV=|p i »”
By W J'.:J

Les composantes de h et dh/dt étant déja calculées dans le repére li¢ a Iavion

..(1-30)

La somme des forces extéricures appliques sur I’avion est égale a la somme des
torces aérodynamiques, de poussée plus la force de gravité,
Clest-a-dire :
, — — —p -
E- lIE:ﬂ::E ng+ P -.-.(1-_3])
—P’ : poids de I'avion.

?:; : force aérodynamique et propulsive. '

Et
— - —»
L Mo =Z Moem + Mg .. [-32)
[D’apres (1-22) :
— > —»
£ B =% B - P ..(1-33)

Selon la quatriéme hypothése (le plan X7 est un plan de syinéine),
On avait
Liv=10 &L ly; =10

Ainsi les equations de mouvement d’un avion par rapport a un systéme d'axes

S ecrit :
EFA.”J.' =m{Ur+Q*Hr—R*V}—- Fx
EF.-I'F_}' =m{V‘+E*U—P*IV_}—P1, .{]_—34)
Y Fyp, =m(W'+ PAV— Q%) P,

14
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Pour simplifier la notation, on va noter , néanmoins, les composantes des forces

aérodynamiques et propulsives comme ci-dessous :

iz = Fy
F:!Py = 'F:v
F.-]zz - E

_.. =
Le poids de I'avion P=-mg 7 .dans lerepore hixe.
Et puisqu’on 4 la matrice de passage du repére fixe (X', Y', £') au repere

mobile lide & I’avion —annexe 1-, On aura :

~cos 0 cos cos & sin —siné X [
cos sin @5in ¢ —sincos¢  cos i sin | sin sinésin ¢ cosd sin Y| = |Y
cos sin@cosg+sinpsing  sing cosg—cosysing cos@cosp | Z | 2

relation ...(I-35)
Done :

P = mgsné,
F}, = —mg siné; cosgy = .{1—35)

P, = mg cosdy cosdy

Par substituant des équation (I-36) dans les ¢quations (I-34) on trouve :
Y P, = m(U' + Q*W — R* V) + mgsinf,
Y Fy =m(F +r* U — P*IW) + mg sin 6 cos dyd . (I-37)
S Fy =m(F' + P*V — 0% 1) — mg cosdy cosé
YE=PAL—R¥L L ORRMI, —1,.)-PAO% iy,
SM =@, PR L — L) - RE* I PP,
YN =R, — Pt + PO, ~ 1)+ 0*RY L,

15
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Ces équations sont complétent, et il reste d'expliciter les forces aérodynamiques
et de poussées aussi bien que les moments résultants des flexions des surfaces de
contrdle.
Les composantes de la vitesse angulaire P, Q , R pouvant étre exprimees en
fonction des angles d'EULER y , 8, @,
P =g —y'sinf

(= 0"cosd+ w'cosdsing ...(1-38)
R ='cosfcosg — ¢ sing

Alors, la forme matricielle des ces équations §’écrive comme ci-dessous

Pl 1o —siné |4
Ol=1]0 cos¢  cos@sing || 0 L(1-39)
R|  —sing EUSSC-GS;#J '

Dene on conclu que les équations sont non linéaires et couplées.

VILINEARISATION DES EQUATION DE MOUVEMENT :

Le mouvement de 'avion peut &tre écrite comme le résultat d’une
perturbation 4 partit des conditions de vol stationnaire, de ceci chag.c
composante de la vitesse instantané de I’avion peut étre €crite comme la somme
de la composante de la vitesse durant le vol stationnaire et le changement cause

par le perturbation donc écrire que :

=L + A =, + A W =1 + Aw,
P=D+Ap; Q=0 +4Ag;  R=R14r ..{I-40)
W= +Aw: ¢ = ¢+ AG, ¢ =@+ Agh

L’indice (1) dans les équations indique les valeurs des vitesses en vol
stationnaire et les lettres minuscules représentent les vitesses dues aux
perturbations.

En substituant les éguation (I-40) dans les équations(l-37) et en lenant comple gue
la dérivée par rapport au temps des conditions de vol stationnaire est nulle . les
équations (1-37)deviennent :

15
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M= m{AL" + O + wiAg + Oy aw + Awdg — B - RyAv — Ve — AvAr h
+ mg *sin(d) + AF). .

MFo= AV WU Ry + U Ar + vt + Aufty — BV = RAw - ApW, — APAW]
+ mg *sin( + ¢)cos(f) + A).

Y Fy = miAW '+ BAv + P + ViAp + Apdv - QU — QyAu — At - Aghu
— my * cos{gh + Ag)cos{d) + AF).

S L= p T —r L + (O R + Q0+ RAG+AGANT . — 1) = (11 * O+ Ridg + Qiapy

S M =q'l, +(RR + BAr + Risp + ArAp)T o = 1..) - (RE+2RAr + (b)) o
+ (B +2Rap + (Ap) ).
SN =1 - pl. + (RO + BAg + Qdp + ApAg)d L)
(O + Qdr + Rydq + Ardq)l
(l-41)

Sachant que :

1- d’aprés la cinguiéme hypothése, on peut négliger les carrés et les produits
des petites perturbations par rappert aux quantites du "™ ordre .

2- le vol est initialement incarcéré, sans vitesse angulaire :

Q=0 ect: M;=0

3- ['axe ‘OX’ est dans la méme direction que la vitesse du centre de gravite a
I’équilibre W=0.
4- |assiette longitudinale initiale étant 8, les développements trigonometriques
suivantes sont indispensables pour la suite :

sin(a+b)=sin(a)cos(b)+cos(a)sin(b)
cos (at+b)=cos(a)cos(b)-sin(a)sin(b)
Et comme @ est petite on peut supposer que :
cos (B)=1 et sin(@) = 0
d’ou :
sin (AO+ 8 )=sin(0,)+ AD cos(8,)
cos (Ab+ B, )=cos(9,)- AB sin(B;)

17
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ct d'aprés la 6™ hypothése :

Durant la phase de vol stationnaire, l'avion est supposé en vol
horizontale avec une assiette fixe, et avec des composantes de vitesse nulle a
I"exception de 1, tel que :

Vi=y=P=Q=R=D0 =W =0
Et comme on & noté antérieurement, chacune de force et de moment peut étre
exprimé par up développement en série de TAYLOR, cette dernicre a la forme :
F=F+[oF/ea)a+[oriap)p+[oFiselat ...
Dont o , . o : sont des variables, et I"indice (1) indique que les quantités sont
évoludes dans les conditions de vol stationnaire.

Avant de développer chaque force et moment sous la forme ci-desso us,_il
faut noter du fait que le plan XZ est un plan de symétrie, les rapports de
changement
Des forces F, et F, et du moment M en fonction des perturbations P,r ¢t v est
nulles .ainsi de nombreux ,essaies et études alronautiques en soufflerie ont
montré , que certaines quantités peuvent étre négligées ,ce qui ramene les forces
et les moments agissant sur un avion sujet a une perturbation peuvent &uc

exprimé de la maniére suivante :

X = X, +[ax/aul +[ax oW W + [exaqly +[ox 188,15, + [ax 185, )5,
v=¥Y +lorioviy «[priarlp +[oviark +[oviae, o, +ov 105, )5,
7z =z +[azioul +[ezrew W + oz gl + [ax 188,)5, +ax a8 s,

LZL%V“'E:‘_LP"'gT*'&ﬁr-FE—l o
ov eP  ér 85, T @8

oM ;i " f LY !
= i T gy P g OML g QM O (M (142
a - aw oW’ o6 @ @8 ‘
N=N + Oy T, D Bl 3,
g iy ér Ad 1 o8

Avec ;

1% i
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d.: angle de deflexion élévateur .
&y angle de déflexion des volets .
8, : angle de déflexion des ailerons .

&, : angle de déflexion des gouvernes .

V-VI\ EQUATION LONGITUDINALES :

Pour le cas longitudinal on a la forme :
u'+ glous(B) = Xu+ X g+ X w+ X, d,+ Xy 0,
W—Ug+glsini@)=Zu+Zwt+Zg+2;0, +L;0,
g =Mu+Mw+Mg+M; 5 +Md,

VI-VII\REPRESENTATION DES EQUATIONS SOUS

FORME

D'TETAT :

[D’aprés I'équation 7.1.1, on a:

w'= (K u+ X+ X g+X;9, +Xs 0f

o' = Z,u+[Z, (U + U, +2g) iUy +0[g sin@)) (U))]

¢ = (M, +(Z s (1 ITJu+ M+ Mg +0*0+Mye | Mo +(Z,

i
g =0Fu+0%a+*q+0*F+0%G&+0%5, +0%5
F=0%u+0 e+ 0%q—-U %0+ 0 8+ 0%d, +O"&,

w A T sy OFPIN

Donc a partir des équations de mouvement longitudinal linéaire, la forme d’¢ctat

sera donnée par :

] " X, +cos(d)T, Xa Xy - cos(f) 0
o £, =sin()T, /U1 ZUL (UIHZgWUT gsin(By)y UL O
q| = (M, +(Z;, /T,)I,] Mg M 0 0
g’ 0 4] 1 () {0
i 0 1 0 Ul 0
L] L

19

il

§L

projet de fin d'étude page 47



Chapitre 11 modele mathématicien

VI-)- ETUDE EN BOUCLE OUVERTE :

L.’ étude en boucle ouverte nous permet de définir les modes qui caractérise
le vol longitudinal de I’avion , aussi d*analyser la stabilité « statique ¢t
dynamique » du modéle requis ; pour cela on a utiliser le logicicl Matlab alin
de simuler le comportement de ce vol tel qu’il est dire sans 1'utilisation des
notions de contrdle ,

Le calcul des valeurs propres du systéme ainsi des pulsations naturelles nous 4
permet de définir les modes qui existe en vol longitudinal, et les résultats sant

résumés dans le tableau(1-2) suivant :

[Modes ~ |amortissement |Pulsation rad/s |description
1.70e-002 + 2.49e-001i  |6.83e-002 | 2.492-001 SHORT - PERIOD
7.20e-001 2.49¢-001 PHUGUIDE
-2.582+000 + 2.49+000i

Tableau (I-2) : indique lis modes de la matrice dynamique longitudinal en

boucle ouverte.

[D’apres les résultats du tableau on conclut que la réponse transitoire d un avion
consiste en deux formes d’oscillations, 'une fortement amortie, avec des
oscillations haute fréquences I’autre trés faiblement amortie avec des oscillation
basges fréquences ! le premier mode est appele SHORT PERIOD

Alors que le deuxiéme est appelé « PHUGUIDE «

20
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V1-1) Le mode SHORT — PERIOD :

Est un mouvement autour du centre de gravité , il prend place & une vitesse

constante avec des petites perturbations sur ['angle d’incidence par rapport i la
position d’égquilibre donc il est obtenu par des excitation sur la gouverne de
profondeur ; et la période d’oscillation de ¢ce mode est trés courte et il presque

toujours ameortie le pilote ne peut pas prévoir sa réponse.

V1-2)- le mode PHUGUIDE :

L’oscillation dans ce mode est lente, dans laquelle la trajectoire du centre de
gravité & une allure sinusoidal, ce mouvement ce traduitl par des variations
simultanées et alternées de la vitesse et I"altitude ;

L’incidence varie trie peu, et la période est grande donc ce mode est facilement

perceptible par le pilote.

41
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VID- SIMULATION EN BOUCLES OUVERT :

Step Besponse
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VIII)- BUT ET DESCRIPTION DU CONTROLE LONGITUDINAL :

Apres avoir développer le systéme d’équations qui reégil le mouvement
longitudinal et simuler les réponses de systéme en boucle ouverte | on trouve en
face de notre probléeme gui réside dans ['évolution d'un systéme de contrdle
pour notre avoir ,car les résultats de la réponse impultionelle figure(TIT-1) et
Fieure(1ll-2) | et aussi la figure (TTT-1) nous montre que le temps réponse atleinl
200 secondes (presque 4 min) et le modéle posseéde
La modélisation apparait comme un domaine a part qui assemble

différentes techmiques de la physique , tel que la mécanique du solide |
|"adrodynamique et la mécanique du vol .. ete . -

Nous Avons ainsi tester la stabilité de systéme obtenus |, en boucle ouverte
en appliquant notre signal ,on remarque que la stabilité théorique est acquise ,
car le systéme posséde des pole ayant des partie réelles négative (fig 111- 3 )
Seulement que les résultats obtenus sont inacceptables en pratique , ceci est du
a la présence des pdles sur I’axe imaginaire et conduisent rapidement I"avion
vers le probleme de décrochage. Pour cette raison , nous allons faire appel au
controleur de vol ,afin de stabiliser notre systéme en boucle fermée et par

conséquents éviter le probléeme

25
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IV-1 INTRODUCTION :
IV-1-1 L'APTATION:
|'adaptation est considérée comme un processus  de modification de
parametre la structure du systéme et les actions de contrdle. Linfommation
courante est utilisée pour obtenir un état fini du sysiéme quand les conditions

d'opération sont variantes au cours du temps.|2]

IV-1-2 CONTROLE ADAPTATIF
Un contrdle adaptatif de systéme doit fournir unc [ormation confinueg 4
propos d'état présent du systeme pour cela, il doit identifier lc processus, 1l doil
comparer les performances du svstéme présent avee la performance désirée on
aptimale et prendre une décision pour adapter le systéme de telle sorte quiil tend
vers la performance optimale : et finalement il doit initie sa propre modification
de telle sorte 4 conduire le svsttme vers l'optimum. Ces trois fonctions sont

mhérentes dans un systéme adaptatif [2]

IV-2 COMMANDE MPC “MODEL PREDICTIVE CONTROL ;

La commande MPC **Model prédictive cantral™® a été congue cn 1970 en
industrie, durant les années 80 sz populanté a avgmenter. Actuellement ¢ est
Falgorithme de contrdle le plus utilisé dans les processus industriels que se
sotent climiques, et s’¢tend bien dans d’autres domaines tels que le biomédiral.
I"aéronautique ... ete. Ce contrdleur peut manipuler des svstémes multivariables,
linéaires ou non linéaires, dans des milicux déterministiques o stochastiques,
(1]

Ce controleur fait partie de classe des auto-ajustables, il posséde les
avantages  d’autres  contrdleurs, tels que le GMV { mimmum  vanange
gencralisée ou le P. A placement de pble), il est de plus capable de dépasser les
meonvénients rencontrés par ces derniers. Cetfe methode de descente d horizon

depend sur la prédiction de la sortie du systeme sur plasicurs pas basés sur la

Derdod ol fHa A Adaaads
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supposition des futurs signaux de commande. Une supposition est quil 3 a un

«honzon de contréle » au-dela du quel tous les incréments de la commande

deviennent nul. Prouvant qu'il est béncfique cn terme de robustesse ¢t fournit un

calcul sumplifie. Cetlte comunande possede les avantages suivants

%
._}..

Raobusle
Simple 4 mettre en ceuvre
Cette commande posséde les avantages de dépasser les imconvénients

rencontrés par les autres commandes,

Cette methode de descente d'horizon dépend sur la prédiction de la

sortie du systeme sur plusieurs pas bascés sur 'assomption des actions

de contréle [ulures.

loutes les methodes de contréle ne peuvent &tre appliquées a n'importe quel

tvpe du systéme cn méme temps comme a-

_E|.
¥

=3

;_}.

un systéme a phasc non mimimale.

un systéme instable en boucle ouverte ou a  poles amortis de tacon
IMAUVaIse,

un systéme possedant des parametres vanables an o rsdu lemps.

un svstéme 4 temps de retard variable ou mconmu sans quton gt a
I"identifier, qui est un inconvénient dans le cas du contrdleur minnmum
varance, LOG.. ., qui nécessitent I"utihsation de 'une de méthodes
didentification du temps de retard

un systeme possedant un ordre inconnu. que les controleurs LOG et le
Placetnent de Péle ne peuvent surmonter .

un systeme a plusieurs vanables a4 controler et plusieurs commandes
(entrées), MIMO,

Un sysiéme dont les contramtes sont imposées a la fos sar ses entrées

el sur ses sorties.

La méthode décnte 1c1 apparait capable de dépasser tous les problémes

qu'on vient de citer . L approche du MPC est basée sur une formulation

Frievient edee Fiar ol bdaridia i dveark aR s
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explicite du systéme, peut bien trailer le cas du temps de retard variable comme
le cas du contrdlenr par placement de pdle mais qui ne peut sunmonter le
probléme de snrparametrisation dont le MPC ne trouve ancun probléeme

Quelques noms associés avec le MPC sont le DMC « Dynamique Matrice
Control », le IDCOM, « model algorithmique control » et le GPC «control
prédictive généralisée », ete,  Ces algorithines différent dans certaing détails,
mais possédent une grande similitude dans leur approche. Dans la forme sans
contramtes, le MPC est relalivement trés proche au contréleus optimal
quadratique linéaire. Cependant dans le cas de contramtes, le MPC posséde le
role de résoudre le probléme d optimisation. en temps riel a chaque ntervalle

d echantillonnage.

IV-3 MODELE DU CONTROLEUR PREDICTIVE SANS
CONTRAINTES
La loi de contrdle du MPC peut éire facilement dérivée en se référunt 4 la

figure(1) sutvante.

past fuhr &

w
¥ a * « "
& Frojeded
% Ouputs _L—l REN R ET Ly
— [ . Yarahl=s
1 |
— k k152 kep
i - -t
korizon

Figure(l} Commande MPC sans contrainte
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Pour n'importe quel ensemble assumé de signaux de contréle présent of fular An
(k) & (b + 1), Akt m —-1} le futur comportement du processus de sortic 1
(A 1K, vk +21K)... p(k - p | k) pout élre prévo au-dessus d'un horizon P
Le contréle M présent et futur (m n) sont caleulés pour réduire au (immnm

un objectit quadratique de la forme

:
1 :
TN S ka1 E.,]Irff.[,vtk RSB Jml
¢
1! i
Flsuee -

Ll

.I " rj
Les matrices [7 279715

présentes ict, sont pour pénaliser les composants
particuliers de y et de i 4 certaing futurs intervalles de temps et r(k - 1)estle
vecteur ( pouvant &tre pris comme variable au cours du temps) de futures valewrs
de reférence (set points). Dien que M horizon de contréle soit caleul”
seulement le premier (&u (K)) est mis en application. Au prochain intervalle de
prelevement, de nouvelles  valeurs de la sortie mesurée sont obtenus, lhorizon
de contrdle est décalé en avant par une étape. et les mémes caleuls sont repeies,
La lo1 resultante de contréle désigné sous Ie nom " de ['horizon mobile " ou de
Iherizon de recul "

Les sorties de processus prévues v (4 1+ 1| k) __y (£ = p | k) dépendent de la
mesure actuelle et les suppositions faites au sujet des perturbations non
mesurées et le bruit mesuré affectant les sorties. Sous ces suppostiions la lor de
controle peut étre définie comme un retour linéaire invariant au cours du lemps -

(k) = Kype Etk+ 1K)
o L (k + 1| k) est le vecteur des errcurs lutures prevues au-dessus de horizon
P qui resullerait, st tous les mounvements  variables mampulés presents el futurs

etalent ggaux a zéro Au (k)= Au (k| 1)—._. =0,

Plesiiad ol fras il idin it
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Pour les systémes stables en boucle ouverte, la stabilité nominale du svsteme

en boucle fermé dépend seulemnent de Ky qui alternativement est affecté it

t gk

'horizon . le nombre de mouvements m et les matrices de pesée | ethy
Aucune condition précize sur ces parametres de pesée, n'existe plus garantit la
stabilité¢ en boucle fermée, En pénéral. en taisant décroitre m par rapport a p.
cela rend I'action de contrdle moins rapide ct tend & siabiliser Je systéme. Pour p
= 1. la stabilit¢ nominale du systéme cn boucle fermée est garantic pour

n'importe quelle valeur de m fini et des valeurs de pesées d'entrée et de sortie

S
!

invariable, Généralement, '/ est utilisée comme parametre d ajustement et son

augmentation a pour effet de rendre l'action de controle moins rapide.

4- Modéle du contrdleur prédictive avee contraintes

Laction de contréle peut également &tre sujet & des contraintes sur les

s
5

vartables manipulées.

La contrainte sur la conminande est alors -
i (1) SHiCE 40} 2 10, (1)
et Ie pas do variation (des signaux d’entrées ou de commane)
|ALE A+ D] < At ()
Quand des contraintes de cette forme sont imposées. un programme quadratique
est résolu a chague période d’echantillonmage, déterminant Iaction de controle.
résultant une loi généralement non -linéaire. 1.4 performance d'un tel svstéme de

controle doit étre évaluée par lintermédiaire de Ia simulation,

5- CHOIX DES HORIZONS DU CONTROLELR
Choix de " (Ywt ) :

I'st une matrice de pesée qui sera appliquée aux erreurs  de poursuite de
référence . Tous les pesées doivent &tres supérieurs 4 zéro Nous pouvons

changer les pesées a chaque stape de Thorizon de  prédiction par I'intégration

heesiconadin Fa el T P
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Jusqu' aux P rangée. Alors la promiére rangée des valeurs de Ny (nombres de
sorties), sapplique aux crreurs de poursuite dans la premicre dtape de Thorizon
de prédiction, la prochaine rangée sappliquera a la prochaine étape, ete... .
Choix der (Uwt ) :

Le méme forme que le Ywt saul que Uwt sapplique aux changements du
commande . St vous utilisez Uwt — 0 le défaut est peser nul. Si uwt # 0 il doit
avolr des colonnes de nu, ou # u est le nombre du commande

Choixde m (M) :
Clest wie grandenr scalaire, MPC  inlerpréte comme horizon d'entrée,

C’est un paramétre trés important. Pour un simple systeme (1.e stable en boucle
ouverie pouvant avoir un temps de retard et une phase non minimum ) la valeur
de M=1, donne généralement un contrile acceptable. L’avgmentation de M
rend le controleur et la réponse de la sortic correspondante plus actifs. M don
ctre egale au nombre des pdles 4 proximité de la borne de la stabilité
Choix de P
le nombre de prelévement dans lhorizon de  prédiction . Si P Inf

I'horizon de prédiction est infini.

Choix de la duré (temps de simulation)

[ist la durée désirée de la simulation (dans des unités de temps).

Choix de ulim (contraintes du commande )

Est une matrice donnant les limites sur les variables manmpulées, en lu
précisent les limites supérieures et inféricures ainsi que le pas de variation,
Choix de ylim (contrainte de la sortie)

La méme 1dée que pour ulim mais pour les limites inféricures ol supcricures
des sortics. La premiére rangée s'applique au premier point dans Ihorizon de

prediction. Le défaut est y minimum = —FAY et v marimum — PN/

Iimtor Ao fio A3t P g
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0 - Svstéme en boucle fermée
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“Calewd de b lod de commiande™ g

FIG.(2) systéme en boucle fermée en appliquant

I’algorithme commande prédictive

Présentation des différentes simulations

[.c systeme physique se présente sous forme d’espace d”état cothme suit |

MO=Ax(0)+ Bl r)
W=D+ Dl 1)

ot les matrices A, B, C et D sont de ordre de 12%12. (aveec C une maltice

umtairel,

Le vecteur d*état : x = [V alpha beta p q r psi theta phi xe ye H]'

et I’entréc nous n’avons sélectionner que celle de 1"élévatc ar Ui, = "Tlevator”

V - airspeed [inds]
alpha : angle of attack [rad) or [deg]

beta  : sideslip angle [rad] or [deg]

P s roll-rate [rad/s] or [deg/s]
q ; pilci:-ratc [rad/s] or [deg/s]
r - yaw-rate [rad/s] or [deg/s]
ps1  yaw-angle [rad] or [deg]

theta : pitch-angle [rad] or [deg|

phi :roll-angle [rad] or |deg]

Xe ¢ X-coordmate n Earth-axes [m]
ye . Y-coordinate in Earth-axes [in]

H  altitude [m]

Pariod olie Sor T bl
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Mous allons smmuler notre modéle d'avion de type BEAVER en mode
longitudinale, qui dans ce cas entrée du systéme scra I'élévatear, délim dans
notre systeme comme €lant la premiére commande. Nous allons présenter de
tagon tres résumee les simulations les plus intéressantes de ce mode de vol, et
qui atfccterons les deux signaux de sortics qui sont Daltitude L. et Pangle pitch
dehmt par theta, en faisant vaner les paramétres du contrdleur :

» Effet de la variation de 'horizon de prediction P, en maintenant M,

- [Lilet de la vanation du facteur de pesée sur la sottie défind par Ywt |

- Eflet de la vanation du tacteur de pesée sur Uentrée défini par Uwt |

» Effet de la saturation de Uentrée Ulim
avec

reference({theta)=3" ; reference(altitude =200-400m, puis de 400-200m

Dhomfad ol e ol ldvends o vvirraaia |
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IV-8 Interprétat’on des résultats :

Fig al-bl : rcference(theta) -3 : reference(altitude) 200-400m

Dans ces figures on fait varier "horizon de prédiction P de 5 4 25, nous vayons
bien effet de la variation de "horizon de prédiction P osur les deux sorties.
nolamment plus sur altitude(href= que sur theta Les  vanables contrélées
atteiment leurs téférence en un temps trés court pour P=25, avec une
commande moins importante en régime transitoire. et on constate quiil ¥ a
moins doscillations au niveau de Dentrée ot de la sortie (theta et ). On
remarque que pour une faible valeur de P=3, la sorties sonl oscillatoires, et
Perreur en régime permanent ne dewvient neghgeable quapres un emps
important, de méme pour leurs entrées correspondantes. Mas en ausmentant
I'horizon de prédiction P, de 5 4 25, on constate son effel dans ["augmentation
J¢ la vitesse de convergence. Ierreur est néghgeable en regime permanent et

les signaux de I"entrée ainsi que des sorties devienment plus hisses.

Fig a2-b2: reference(theta)=3" ; reference(altitude)-200-400m

Dans ce cas on introduit le facteur de pesée Ywi, une [ois sur theta | en tarsant
toujours varier P, puis sur Ialtitude h. On constate dans les deux cas de la
figures, une baisse importante d’oscillations, que ce soit en entrée ou e sortie,
Et les sorties atteignent leurs signaux de références moins rapidement  par

rapport au cas précédent, avee une commande moins importante.

Fig a3-b3 : reference(theta)=3° ; referencefaltitude j=200-400m

Dans ce cas de simulation on introduit Ueflet du facteur de pesée sur Pentree
(clevator), Cette variation a pour elfet d augmenter la vitesse de convergence
des sipnaux de sorties vers leurs réléronces, mats d’exciter les entrées en re gime
transitoire, ceci pour une faible valeur Uwt=0.1, ce qui est bien clair sur Jes deux

cas de fipures. Nécessitant, ainsi une commande Importante depassant ses

Tdacidind st i o Wbdniedn Mereraaiiy
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limites. notamment celle au nivean de "alitude. Dans les deux cas de figures.

I"erreur est négligeable en régime permanent,

Fig d1-d2 :reference(altitude }=400-200m: Uwt=0.1. Yw(theta)=0.1.
Ywt{altitude)=0.09-0.01, toujours P:5-25;

Une telle simulation ou Uwi=0.1, [ait converger trés rapidement les sorties vers
les références correspondantes mais fait augmenter Pentrée, ce qui nous a oblige
d’introduire un limiteur sur entrée. Mais ccla ne suffit pas pour diminuer des
oscillations présentes sur "entrée el les deux sorties du systéme physique aussi,
on fait encore diminuer de 'un des facteurs de pesée de Pune des deux sorties,
plus exactement celui de altitude qu’on veut diminuer de 400 a 200m. On
constate convergence plus rapide des signaux de références aux  sorties
correspondantes. avee une erreur négligeable en régime permanent. presentant
une commande beaucoup moins importante, pouvant ne pas necessiter de
limiteur, Et en ce qui coneerne la valeur de P, on remarque qu’avec une fmble
valeur (P-5), la convergence est plus lente mais les sorlies amsi que 1'enirée

présentent moins d oscillations,

IV-8 Conclusion :

l.a commande MPC a été désignée el appliquée en simulation pour le
contrdle du mode lengitudinal d'un avion de type Beaver, dans le cas
multivariable. en manipuler '¢lévateur pour le contréle des vanables o etat qui
sont Uangle de pitch ““theta’ et altitude b7 . Sans oublier que nous avons
appliquer la commande ¢tendue du contréleur MPC, qui mampule un controle
par rapport 4 un modcle de référence. plus précisément a wne trajectoire

exponentielle de constante de temps Trel choisie de ordre de 0,001,

Afin de wvoir lefficacite une telle commande, nous avons tesie sous
plusieurs situations, Nous avons constater que la vitesse de convergence cst

d’autant plus importante qu’en manipulant les paramétres du contrdleur, tels que

Phasiod ofa v AG000da P T



( Tcapitre T Ler compmannde pridietive MPC

I"honzon de contrdle P, les facleurs de pesées Ywt et Uwtl, qu sont
respectivement sur les entrées et sur les sorties du systeme physique, avee dans
tout les cas. une erreur neglizeable en régime pennanent. Donc. on peut en
déduire que pour le choix des paramétres du contréleur, on cherche toujours un
compromis, pour avolr une convergence la plus rapide possible avec moms
d'oscillations en entrée ef en sortie, tonte en respectant les contramtes mmposces
sur le systéeme physique, manipulant amsi un minimum d’énerge et atteindre

une erreur négligeable en régime permanent.
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ANNEXE

% Define stability and control derivatives of the DHC-2 'Beaver

for the

nonlinear aerodynamic model, which 15 vahd within the 35-53 m's TAS range

(see | ljee & Mulder, 1988]).
U

o . S —
CXD =-003554: CZ0 =-0.05504. Cm0 - 0.09448;
CXa = 0.002920; CZa —=-5378 Cma =-0.0.28;
CXa2 = 5.459; CZa3 = 3.442; Cma2 -2.140;
CXad =-5.162: CZq =-2988: Cmgq =-1556:
CXg =-06748 CZde =-0.3980; Cmde—-1921;
CXdr = 0.03412; CZdeb2 —-15.93; Cmb2 ~ 0.6921:
CXdf =-0.09447: CZdl =-1377.  Cmr =-03118:
CXadf= 1.106: CZadf =-1261; Cmdf— 0.4072;

CY0 =-0.002226; CI0 = 0.0005910; Cn0 =-0.003117;

CYb =-0.7678; C(Cib 0.06180: Cnb = 0.006719;
CYp —=-0.1240; Clp =-03045. Canp =-0.15385:
CYr = 03666, Clr = 01695 Cw =-01112;

CYda =-0.02956; Clda =-009917. Cnda=-0003872;

CYdr = 01158, Cldr = 0.006934; Cndr=-0.0820635;
CYdra= 0.5238; Cldaa =-008269; Cng = 0.1595;
CYbdot= -0.1600; o Cnb3 - 01373
AM=[CX0 CYO CzZ0 Cl0 Cmd Cnb

CXa 0 CZa 0 Cma 0

CXaZz 0O 0 ! Cma2 0

CXa3 0 CZa3 0 0 3§ J

0 CYb 0 Clb 0O Cnb

0 () { 0] Cmb2 0 :

U U 0 0 U Cnb3:

0 CYp 0 Clp 0 Cnp

CxXg 0 Cqg 0O Cmg Cng :

() CYr 0 Clr - Cor Cnr

0 0 CZde 0 Cmde 0O

CXdf 0 CZdaf 0 Cmdl" 0

{) CYda 0O Clda 0 Cnda -

CXdr CYdr O Clde 0 Cndr :

CXadf 0 CZadf 0 { g i

() CYdra 0 {0 0 B =

] 0 0 Cldaa 0 1

(} 0 CZdeb2 0 ) 0

0 CYbdot 0 0 0 0
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)= Ax()+Bu(¢)
M=+ 00

ou les matrices A, B, C et D sont de I'ordre de 12%12. (avee C une matrice

unitaire),
Le vecteur détat : x =[V alpha beta p q r psi theta phi xe ve HJ'

ct I'entrée nous n"avons sélectionner que celle de I'élévateur U 1=

"Llevator’

V > airspeed [m/s]

alpha  : angle of attack [rad] or [deg]
beta  : sideslip angle [rad] or [deg]

p : roll-rate [rad/s] or [deg/s]

q : pitch-rate [rad/s] or [deg/s]

r - yaw-rate [rad/s] or [deg/s]

psi . yaw-angle [rad] or [deg]

theta : pitch-angle [rad] or |deg]

phi  :roll-angle [rad] or [deg]

Xe : X-coordinate in Earth-axes [m]
¥¢  >Y-coordinate in Farth-axes [m]
i : altitude |m]

i = Tuasre’ upzop' uwind®]®
users = [deltae deltaa deltar daltaf)
upron = [n pzl?
Uwind = [uw vw ww gwdet vwdot wwdot ] "

delltae: elevator def] ectidn [#ad)

deltaa: ailerors def ectiesn [rad]
deltar: rudder delleciion | Taa
del7af: flap doflection [rad]
Fg Ioengine speed [RPM]
CHE : manifold pressurs [“Hel
LW : wind & turbulence velocity aleng XbB-axi
rowind & turpulence velocoi oy along TR-axi
W v wind & turbulence velocily along ZR-ax
uwdot @ d{uw)/dt [m/is*2]
vwdol @ dew) fdt [m/s"Z]
wwdot ¢ d{ww)/dt Im/s"2]
A



AM =AM,

DEFINE PARAMETERS FOR ENGINE FORCES & MOMENTS MODEL.
The nonlinear engine model of the DHC-2 "BEAVER" aircraft valid within the
35-55 m/sec TAS-range (see [Tjee & Mulder, 1988]). :

CXdpt - (L1161

CXadpt2 = 0.1453;

CZdpt =-0.1563;

Cla2dpt = -0.014006;

Cmdpt —-0.07895;

Cndpt3 —-0.0030206;

EM=[CXdpt 0O CZdpt 0 Cindpt 0
() 0 0 0 () Cndpt3
CXadpt2 0 0 0 0 0
0 0 0 ClaZdpt O 0 | -

EM — EM
DEFINITION OF RELEVANT AIRCRAFT GEOMETRY AND MASS-

DISTRIBUTION PARAMETERS,
Mass and mass-distribution,

Ix 336839, % kgm™2 in Fr
ly = 6928.93; %o kgm”2 11 Fr
lz =1115875; Yo kgm™2 n Fr
Ixy = 0.0 % kem”2 in kr
Ixz = 117.64; %o k™2 i Fr
Ive = 0. % kgin®2 n Fr
m = 2288231 Yo ke

o geometric data.

cbar - 1.5875; Yo m
b = 1463 Y% m
5 - 23.23; % "2

THE FOLLOWING EQUATIONS ARE VALID TOR ANY RIGID
AIRCRAI'T (ALSO VALID FOR NON-SYMMETRIC AIRCRAFT),

Calculate inertia parameters (see NASA TP 2768). The formula's are valid lor
symmetric and asymmetric aircraft.

detl = Ix*Ly*lz « 2*Ixy*Ixz*Tyz - [xFlyz 2 - [y*¥Ixz"2 - [z%Ixy"2;

[T =Iy*lz- Jyz"2;

12 =Jxy*lz + lyz*Ixz,



I3 = Ixy®lyz + sz,
4 =Ix*lz- Ixz"2;
B =k lve+ ¥l
16 = Ix*ly - Jxy™2.

Pl = 114detl; Pm = 12/det]; Pn — 13/detl;
Ppp = -(Ixe*12 - Ixy*I3)detl,

Ppq = (Jxz*11 - Jyz*12 - (ly-Ix)*13)/detl;
Ppr = ~(Ixy*11 + (Ix-12)*12 - Jyz*13)/detl;
Pgq — (Jvz*Il - Ixy*I3)/detl;

Pagr = ~((Iz-1y)*11 - Ixy*12 + Ixz*[3)/detl;
Prr = -(Jyz*I1 - Jxz*12)detl;

Ol = 124detl; QOm = 14/detl;, On = 15/detl,
Qpp = -(Ix2*14 - Ixy*15)det),

Qpq = (Ixz*12 - Tyz*14 - (Iy-Ix)*15)/detl;
Opr = -(Jxy*12 + (Ix-1z)*14 - Jyz*15)/detd:
Qqq = (Jyz*12 - Ixy*[5)/deul;

Qqr = ~((Iz-Iy)*12 - Ixy*14 — Ixz*15)/detl;
Qrr — ~(Jyz*12 - Ixz*14 )/detl;

Rl =I3/detl: Rm = I5/detl; Kn = I6/det];
Rpp = =(Ixz*15 - Ixy*16)/ det];

Rpg = (Jxz*13 - Jyz*5 - (Iy-1x)*16)/detl;
Rpr = -(Jxy*[3 — (Ix-12)*15 - Jyz*16)/detl:
Rqq = (Jyz*13 - Ixy*16)/detl:

Rar = -{(Ie-Iy)*I3 - Ixy*I5 + Jxz*16)/det];
Rir = -(Ivz*13 - Jxz*15)/detl;

Yo Summarizing results m aireraft parameter matrices GM 1 and GM2,
Ml =[cbarb § Ix Iy Iz Ixy Ixz Jvz m];

GM2=[Pl Pm Pn Ppp Ppq Ppr Pyq Pqr Prr:
QI Qm Qn Qpp Qpq Qpr Qqq Qgr Qrr ;
Rl Rm En Rpp Rpg Rpr Rqq Rgr Rm |;

. S S

% The FDC toolbox. Copvright Mare Rauw, 1994-2000.
% Last revision of this program: June 12, 2000, (SR2 fix)
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3.9938e-001 -1.010321000 1.2282a+000 y 0
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—2. 245318007 =4.4972a4+001 —Z . 7582a-000
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B
9.9502e-001
g

e

L

O 1.C0000=+000
g
D94 0de=-002 i
o

Bol—[Bacl, zeras (12, 68) 7

Be2=[zaros (12, 6] BacZ];

Sac=[Bzl+Bc2];
B=Pagl:,2:3}

Cacl =...
[ 1.0C00e+200 0
0

0 1.0000Ce+000

Dot nhn

]

i

[2H)

0
0 0

(k]

01:
CacZ=...

0

54040002

£50Le-001

1

e

]

=

1.0000e+C00
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=

BT gulgay ZI03 Uz

C

0 i} o a L
&
#] £} ) I g

i

&

8]
LDel=[Dacl,zeros {12,687 ]
De2—{zotasl12,6) ;Daed | ;

Dac=[Dcl+Ta7]

L=y
BE=Eac i LV FE b 25
= a0

B=Dagl:, 34§

states = {"W' Talpha® '"bheta' 'p' ‘g YET "nsEi' '"theta' "phi' "xe! Tyet
2 B

irputs {~gainpgi-ys

stbputs = [Tt Yalphg! 'OV LgQT WO o0r 1gr rtletst 1O Ry g g

= =221A, B, 0,2 "stalename’ , states; . .

I-;;:
i

'igputzane’, inmats, ...
‘outpulname’  cuzpata)

"

damp{sys ("thaza')]
pause;

Cigure;
Palap (ays (' Lthata' )

pause;
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Tigure;
impalse {sys('theta')!
FAlNSe;

Iigure;
% dnpulselsys,20('theta’))
Tiaisa

Tigqure;
syall=sys({'elv'] s & Salect 1/0 pair.
rode (sysll)

Eallssy

Lagna

IEeile

i
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27 solepe 2003 oA L R 2
B e e e e e e e e e e e e S e e e e

clear all
disgn! | o namtwl e FEET l aL |

r
disp ! | partie n2 |
P
et = eSS L AR R R |
b
cispl(' e e e
____________________________________ 1|
GLEp |’ prugramme v bokele Leomé pour le Gommands predic

tilsre: MPL sgsans oantraistes

I=Daci:,l};
¥ minfo(l) = dt, the sampling psriod.
i {2) = n, .he zyslem order {diagension of "a™)

e

{3) = mu, the number of man_pulated inputs.

G (89 = o, LHe pumber 60 dicasursd disturbances.,
f PE) = nw, the nunbor of mmmeasured disbozbances,
% (B) = nym, the numizer of measured culpals,

# () = myu, Lhe gumser ol unmeasured cutputs.
de =1;

[FHI, GEM] = cZamp iR, B,db);

minte = 4%, 1%, 1,0,0,52.8];

imosd = Fa2mod (PHT, GEM, C,T, min Snl

LTI Eeri = 1]

dmodel= [];L0sim=560;

i plotstep imogZstep (imod, 80)

[Tiodel , dmodel ] = modZatep (dmed, CO=in)

modelpd=[model dmodel];

t Lefine controller paramsters
Bro=27y % Frediclbion horlzon
m =4; 3 Centrol horizon

¥ = |¥ alpha betad p o £ psi Laeta ohd zxe ye I

ywt =0,01=[(0 @ 0 003 C1 O 3 IR R

uwk =i1]:
uljm= |
v1im i
Kegt = [ 26 & Use dafaylt estimator
unsat = ulimy

Il
oy

My
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% Sjmuuahncu ising Blmps —- pd nolel srrar
Efilber = ||
¥ = [¥ ulpha beta & g £ pal Ehebta phi &g e H

* Y alpha Beta p g © psl thesa gha &0 v H
=008 ¢ 0¢ 0 1iEtketa 00 0 2];
d T 4 inplZi =200

thetac=—353;

'I.
i J.L "p": .-_ILZ:VH-»—L-FJL-'
thetao=-1.0;

if }5 g L=}
ac=1il

oeng

o 1 TV I O A0 O R P 0 I L 8 )
pmads T mo;

tend=ti=im;

cfilter=| ]adplart=[]dslep=1;

Empo = mpocon (model, ywt, awh o, o)
5 ly,uoym] = empciplant, nmodel, wwt, uwt.m,n, Eaod, r, wbim, Ll .
. O I 5 O ' BN W e 1 2 T R f 7 G S T
tuec= |0 tend] ) Ts=1
an=U=eye (24, 1050 0 0 0 00
gli={0 000000 0L
I*=p;
M=ty
suwl=[ 1;
sywi=[ 1;
novint voe=_
Tral={, 27
chrsn=[ |:blecks=[];
=11 u=[)w=]] vz ] rgecntd=ryydist=1 limidizsl=1 Jyamdis’ =] |;ud st=]];
Ly U, ¥R, ¥, X, Lagrandge, ﬂuwj—:meuu'ﬁrﬁ_,]mu_,}n_F1 g W ol [ R
pobtvec,setpts, ulim, ylim, Kest, yadist,mdiak, umelisl;edint
U ul, w=ml, suwt, sywh ,nornf&rr Trefxhesn) .

N

n U0 ¥y ¥, 80 Lagrange jsespe (phiod, i, ywlemal B Py lvee,
e £y alim, wlim, Hesl, 0w Wil B0 00 Wl Sty i oy g e
hran) '



Sratlablivworkinrposinlong i

Fagye 3
e | e o e

LZsLYs2d

H)
7

Elant = ‘smposongl's

Fol = le=3;

winstep = [1;

maxsten = [

nstens = figori(tend/Ts; ; 3 (Humber of steps in simulation) .

Lﬁec-— iDinsteps—1) "#75; % Column woctor ol tims poinls (firsl ong L)
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k=4007; 1= Z10;
#=|]r h=[];
#i1y=0; W(1}=210;
= e/ 100
dy= 2/100;
=0 W=210;
Ter 19— 1 @ 100G,
1f Me= k| B =
=M dx
N=N-h;

i1 =ML =N;
plet (M N; "re')

canse(Q.91) 3
hold ong
&l
end
pase;
figure;
elatiz )
palse;
Cigure;
o[ w B S
pause;
Badrmpclongily
figure;

plotalliy (s, 12) y1,de);

Pad=s;

Tloure;

elotalliyi:, Bl u,dti;

pAalse;

toslose all,
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