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Abstract:

Our final project study is to study a system of monitoring and evaluation of the performance
behavior of an aircraft type Airbus A300, to meet the quality of flight by applying two classes of
commands, order multivariable linear and linear quadratic Gaussian control (LQG) based on a

Kalman estimator.

A mathematical description of the state space model airplane applied, has been developed.
Thereafter, a linearization of the system was necessary to decouple the system and achieve the two

sub-systems of linear equations represent the lateral and longitudinal movement.

Finally a simulation was developed to test the performance and robustness of the LQG control

on our multivariate systemto control the yaw and roll.

Keywords: flight control, LQG, lateral, longitudinal movement, KALMAN Filter.

Résumé :

Notre projet de fin d’étude consiste a concevoir un systeme de contréle et d’évaluation de
performances du comportement d’un avion de type Airbus- A300,pour satisfaire la qualité du vol en
lui appliquant deux classes de commandes, commandes linéaires multivariables et commande

linéaire quadratique gaussienne (LQG) basée sur un estimateur de KALMAN.




Une description mathématique dans l'espace d'éatdu modéle avion appliqué, a éé
développée. Par la suite une linéarisation du systéme a été nécessaire afin de découpler le systéme
et d’aboutir aux deux sous systemes d’équations linéaires représentent le mouvement latéral et

longitudinal.

Enfin une smulation a été développée pour tester les performances et la robustesse de la
commande LQG sur le systeme multivariables afin de contréler le roulis et lelacet dansdeux cas :
en présence des perturbations externes et
une panne de rudder

Mots clés : LQG, commande quadratique, contrdle, avion, filtre de KALMAN.
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NOMENCLATURE
a :Vitessedeson 0 :L'assiette (angledet angage)
a, | - Acceleration cinematiquesuivant X, A :Gradientde tamperature
ay - Acceleration cinematiquesuivant Y o : Frequence angulare
J op, : Frequence propre

a Acceleration cinemati quesuivant Z,,

Ay : Forcespecifiqueau centre c.g suivant X,
Ay: Forcespecifiqueau centre c.g suivant Yy
A : Forcespecifiqueau centre c.g suivant Z,
D:Trainnée

Fy : Forcetotalesuivant X ;

Fy : Forcetotalestivant Y

F, : Forcetotalesuivant Z,
L :Moment deroulistotal.

L : Por tan ceaerodynamiquetotale

¥, - Nombredemach

R : Constante specifiquedel 'air

T : Tamperature ambiante

: Tamperature totae

u :Vitesselineairesuivant OX

v :Viteselinearesuivant OY
w:Vitesselineairesuivant OZ

V :Vitessetotdedel 'avion (vraie)

W : Poids del'avion

X g : Force agrodynamique suivant |'axe X,
XIo : Force propulsive suivant |'axe X

Y4 : Force aerodynamique suivant |'axe Y,
Yy : Force propulsive suivant |'axe Y,

Z : Force aerodynamique suivant | 'axe Z,,
ZIo : Force propulsive suivant | 'axe Z,,

—

Q
A
B
C
D

: Frequence spatiale

:Matrice d'etat des system lineaire.

: Matrice d'action des commandes

: Matriced'etat de sortie de system lineaire

: Matrice de commande de sortie du systeme
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NOMENCLATURE

S: Surfacedereferance

S, : Surfacedel 'empenage

c:Cordeareodynaique

:Corde areodynamique moyenne
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:cofficient demoment detangage
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:Coefficient deforcedetrainée

C
C:I
Cm
Cn
CX
C, :Coefficient deforcedeportance

C, :Coefficient deforcelatérale
b:Envegure

Kn =hp —h: Margestatique

H :Altitudedel 'avion

h : altitude presion

m:Massedel 'avion totale

g :forcede Pesanteur

Ix.ly.lz:Momentsd'inertiesuivant lesaxesX, Y, Z

ny :Produitsd 'inertiesuivant lesaxes X, Y

Jyz :Produitsd'inertiesuivant lesaxes X, Z
Jyz :Produitsd’inertiesuivant lesaxesY , Z
p:Densitédel ‘air

u:Coef deviscosité

M :Moment det angagetotale

M ,:Massemoleculairedel ‘aire

a:Angled'incidence
B:Anglededérapage
0:Angled'assiette

v:Lapente aérodynamique
y:Angled'azimut

0: Assiettelongitudianle
¢o:Angledegite

Q : States weighting matrix of LQR.
R : Inputs weighting matrix of LQR.
K : Full-state feedback gain matrix of LQR.
P : State transition matrix of LOR

M ,:Massemoleculairedel'air au niveau delamer

d,:Braquagedesailerons
d,:Braquagedegouvernede profondeur
d, :Braquagedegouvernededirection

3, : Deflexiondesvolets
p:Vitesseangulairederoulis
g:Vitesseangulairedetangage
r:Vitesseangulairedelacet
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INTRODUCTION GENERALE

INTRODUCTION GENERALE

L’ Automatique consiste en I’étude des systemes reels des différentes disciplines scientifiques
(Electronique, mécanique, thermique, chimie, écologie, biologie, économie, sociologie,
physique, cosmologie...) , en vue de I’analyse, de la prédiction, de la surveillance, de la
commande, et / ou de I’optimisation des systémes. La condition nécessaire pour cela est
I’obtention d’un modele mathématique du systeme réel (on réalise une modélisation). Un
systéme est un objet dans lequel des variables de différents types interagissent et produisent
des signaux observables. Lorsque le modéle du systeme n’est pas connu, il est nécessaire de

procéder a son identification.

Il'y a eu au moins cing étapes distinctes dans le développement du sujet du model-basé des
systemes de commande. Premiers travaux a coté de Nyquist [28], Bode [29] et Nichols[30] a
été concerné par des méthodes de conception de réponse en fréguence pour les systémes
(scalaires) a sortie unique a entrée unique. L'importance des poles et des zéros est devenue
évidente tot dans le développement du sujet et latechnique de lieu de racine a été développéee
par Evans dans 1948 [31]. Des marges de gain et de phase ont été appliquées largement
comme mesures de la qualité de la conception et ont donné une indication de la robustesse de
stabilité. Les principes de base étaient et sont toujours employés dans la conception classique.
La technique de conception de Bode sest avérée pour avoir les propriétés inhérentes de
robustesse, quoique ceux-ci N'aient pas été soulignés jusqu'a ce que le travail postérieur de
Horowitz [32].

L'approche de réponse en fréquence a la commande optimale et au filtrage, présenté par
Norbert Wiener [33], n'était pas nécessairement robuste. L'approche sest concentrée sur la
minimisation du désaccord des signaux plutét que la minimisation des fonctions qui ont
déterminé des propriétés de robustesse. La méthode de conception par la construction n'a pas
assureé la stabilité asymptotique du systeme en circuit fermé. L'annulation instable de pbles-
zéro, entre le contrbleur et systéme, a pu donc se produire. Le systéme résultant est
naturellement instable en ce cas. La période des deux guerres mondiales afourni I'impulsion
pour la croissance forte de la théorie moderne dite de commande. Dans le t6t 1960 ceci a
stimulé |'éaboration de nouvelles méthodes de conception de commande. Il y avait
naturellement beaucoup d'autres influences et besoins de tous les secteurs d'industrie ce qui a
aidé le développement de nouveles techniques de commande, mais la commande optimale et
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INTRODUCTION GENERALE

I'évaluation ont été en particulier encouragées par les applications dans l'espace Les
contributions les plus significatives éaient par Kaman [34] qui a présenté |'approche de
| »espace d’état a la théorie optimale de commande et de filtrage. Dans cette deuxieme étape
du développement on a assumé que les modeles de systeme sont connus exactement (comme
les procédures de solution de Wiener).

Dans la troisieme étape du développement de théorie de commande, I’attention s’est tournée
vers la conception des systémes multivariables par des méthodes de conception de domaine
de fréguence Ainsi, des prolongements des techniques classiques scalaires de réponse en
fréguence pour les systemes (MIMO) a sorties multiples & entrées multiples ont été
développés par Rosenbrock [35], MacFarlane [36] et Mayne [37]. Bien gque Rosenbrock ait
considére les conceptions a haut niveau dintégration qui pourraient faire face ala dégradation
de gain de boucle, ces techniques n'ont pas fourni des méthodes formelles d'améiorer la

robustesse face a modeler des incertitudes.

La quatrieme étape dans la conception des systemes a été concernée par produire des
procédures robustes de conception et la majeure partie de I'attention a été impliguée de la
prétendue philosophie de conception Heo. L'approche par Zames [28.38] robustesse permise a
traiter bien plus directement que d'autres procédures d'optimisation. Le travail a considéré
certaines des questions de base de |a théorie classique de commande et a attiré immediate une
attention. La robustesse était naturellement toujours une issue dans la conception, mais
Zames a su qu'une approche plus scientifique éait nécessaire pour la conception incertaine
des systemes. Cette méthode a permis a des ingénieurs d'exploiter des perspicacités classiques
de conception de réponse en fréquence en utilisant une technique qui peut étre mise en
application dans les environnements assistés par ordinateur de conception de systeme de
commande. Ainsi, on a permis des incertitudes pour dedans un cadre rigoureux de conception
avec les avantages des perspicacités classiques de conception et formel d'un procédé de
conception. Lathéorie quantitative de rétroaction de Horowitz a également fourni un itinéraire
ala conception robuste de commande qui était particulierement réussie avec ceux qui a ameé
la conception classiquement basée non optimal met en scene. Cette méthodologie est smple
pour employer pour a sortie unique a entrée unique (SISO) et elle fournit une compréhension
des vraies questions dincertitude qui manque souvent dans des méthodes de base de Hoo.
Maheureusement il est difficile demployer des procédures normalisées formelles de
conception, en particulier pour le cas (MIMO) a sorties multiples a entrées multiples, maisiil

fait participer une communauté d'utilisateur forte et commise. La cinquiéme et courante étape

L]




INTRODUCTION GENERALE

des mensonges de développement dans I'application réussie des méthodes de contréle
modernes, qui est étroitement liée aux problémes dans la conception non-linéaire de systémes
de commande. Progres significatives ont été accomplis dans le développement des techniques
optimales de commande pour les systemes non-linéaires et dans I'évaluation d'exécution et les

méthodes benchmarking pour de vraies applications.

La décennie suivante devrait voir des développements continus dans |'application des
techniques avancées aux systemes incertains, multivariables et non-linéaires les plus
provocants, ol la commande améliorée peut fournir |'exécution significative ou les avantages
économiques. Par exemple, I'avion de chasse moderne entreprennent des manceuvres bonnes
en dehors de la dynamique linéaire de vol, afin de réaliser tactiques des avantages. La
commande non-linéaire est donc essentielle dans certaines applications. |l y a eu beaucoup
d'applications de commande optimale prédictive ou les prétendues méthodes de contréle
prédictives modele-model-basé dans de vraies applications et versions non-linéaires sont
actuellement en cours de développement pour des applications de systeme de processus et de
fabrication. La développe également I'intérét pour la commande des systemes dits hybrides,
qui peuvent comporter une combinaison des machines d'état fini et des systemes dynamiques.
Un probleme hybride typique de commande surgit dans des ordres de démarrage ou d'arrét de
commande de turbine a gaz, ou un mélange de prise de décision logique et de commande

continue est exige [39].

Les travaux de recherche présentés dans cette these visent essentiellement a concevoir un
systéeme de contr6le et d’évaluation de performances du comportement d’un avion de type
Airbus- A300, pour satisfaire la qualité du vol en lui appliquant deux classes de commandes :

» Commandes linéaires multivariables et

» Commande Linéaire Quadratique Gaussienne (LQG) basée sur un estimateur de

KALMAN.

Une description mathématique dans I'espace d'état du modéle avion appliqué, a été
développée. Par la suite une linéarisation du systeme a é&té nécessaire afin de découpler le
systéme et d’aboutir aux deux sous systemes d’équations linéaires representent le mouvement
latéral et longitudinal.

Enfin une simulation a été développée pour tester les performances et la robustesse de la

commande LQG sur notre systéme multivariables afin de contréler le roulis et le lacet.

L]
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I ntroduction:

Pendant plusieurs années les développeurs ont eu un intérét particulier sur La sécurité et la

stabilité des avions en vol c’est un des sujets de recherche importants en aéronautique civil. En
effet, le développement d'une modéisation mathématique traduisant le comportement de I'avion
est une phase préliminaire indispensable, tout comme I'établissement de lois de commande pour
aider a l'analyse et a la conception des avions, sont des objectifs importants afin d'assurer une
meilleure sécurité aux phases critiques de décollage et atterrissage ainsi que d'améliorer le
confort des passagers. [2]
Pour comprendre ou commander un systéme il est souvent tres utile de le modéliser puis
didentifier les parameétres inconnus éventuels du modele sur la base de mesures effectuées sur le
systeme. Le modele ainsi obtenu sert, pendant |'exploitation du systeme, a prévoir ou surveiller
son comportement, voire a modifier ce dernier, auquel casil faut souvent faire appel de nouveau
a des techniques d'estimation

La modélisation mathématique générale du vol de l'avion a éé développée depuis de
nombreuses années a partir des éguations de la mécanique du vol, Ces modéles mathématiques
sont utilisés pour anticiper des événements ou des situations (des conditions de vol équilibré et
perturbé ...etc.), I'é&tude mathématique ou les simulations informatiques de ces représentations

nous informant sur le comportement du systéme.

En préambule, rappel ons les concepts des reperes et de force, indispensables pour comprendre
la mécanique du vol ensuite, les équations genérales du mouvement vont étre développées en
décrivant toutes les forces qui agissent sur un avion (forces aérodynamiques, forces de
propulsion et des moments).
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-1 LE MODELE MATHEMATIQUE DE VOL D’UN AVION RIGIDE:
I-1-1 TRIEDESDE REFERENCE:
[-1-1-1 DEFINITIONS
Trois triedres références sont utilisés pour le mouvement le plus général de I’avion.

a) Untriedrelié alaterre: Ox,y,z, Untriédrelié alaterre (suppose plat et immobile)
La position dans I'espace d'un objet mobile est a priori définie dans un repére “’fixe", c'est-a-dire
lié a la terre. L origine "O" est fixe par rapport a la terre. L’axe Oz,est orienté suivant la
verticale descendante.les axes Ox,et Oy,sont deux directions rectangulaires arbitrairement

choisis dans le plan horizontal. Ce triedre est appelé triedre normal terrestre.

b) Un triedre lié & I’avion supposé indéformable : Oyz Ce triedre est rigidement lié |'appareil
(avion). L’origine "O" de ce triedre est un point fixe de I’avion supposé étre le centre de gravité.
Les axes Ox et Oz sont deux directions rectangulaires arbitrairement choisis dans le plan de
symétrie de I’avion. L’axe Oxest porté par le fuselage de I’avion orienté positivement de

I’arriére vers le net de I’avion. L’axe Oz normal a Ox et L’axe Oy compléte letriedre.

Cetriédre est utilisé pour exprimer les forces de propulsions et I'expression des moments.

c) Untriedreliéalavitesse, dit triédre aérodynamique: Ox,y,z,
L’origine est un point fixe de I’avion généralement le méme que I’origine du triédre avion.
L'orientation des axes de ce triedre aérodynamique n'est pas liée "rigidement” a I'avion maisala
vitesse. L axe Ox, est porté par lavitesse et orienté positivement dans le sens de la vitesse. L’axe
Oz, est perpendiculaire a Ox, situé dans le plan de symétrie de I’avion. L’axe Oy, compléte le

triedre. Le repere aérodynamique est souvent utilisé pour exprimer les forces et les coefficients

aérodynamiques.

|-2-1-2 POSITIONSRELATIVES DES TRIEDRES ET MATRICES DE PASSAGE :
a) Position du triedre aérodynamique par rapport au triedre avion :
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IL faut en général trois angles pour définir la position d’un triedre par rapport a un autre.

Dans le cas qui nous intéresse ici, deux angles suffisent puisque I’axe Oz, est situé par définition
dansle plan de symétrie.

L’angle d’incidence o est I’angle de I’axe Ox avec le plan Ox, et Oy, du triédre
aérodynamique.

L’angle de dérapage [ est I’angle de I’axe Ox, avec |e plan de symétrie Oxz de I’avion.

plan de symétrie

avion

Figure 1.1- position du triedre aérodynamique par rapport au triedre avion.

Matrice de passage d’un triedre aérodynamique a un triédre avion : [T]

éxu éXall écosa cosb -cosasinb - snau
é Uu_ é u » 1= 6 a ... (1.a)
(:ayq— [T] (:ayal:J Ou” T= (:as!nb cosb 0 G
gzg g2 gsina cosb - snasnb cosa {

b) Position du triedre avion par rapport au triedre normal terrestre :

La position du triedre avion Oxyz peut étre repérée par rapport au triedre terrestre par plusieurs
systemes d'angles d'Euler. En définit trois rotations successives.
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Figure 1.2 position du triédre avion par rapport au triedre normal terrestre

Rappelons aussi des angles d'Euler sont choisis de fagcon a permettre une mémorisation simple de
la construction du vecteur rotation instantané, nécessaire a I'etude de la cinématique de I’avion.
Les angles W,Q,F sont l'angle d’azimut, dassiette longitudinde et dangle de (dite
respectivement.

Matrice de passage d’un triédre avion a un triédre normal terrestre :[R]

o oo
e U _ é U
&= [R] R ——— (1.b)
&4 820f
écosY cosQ sinY cosQ -snQ U
ol R= gcosY snQsinF - sinY cosF cosY cosF +sinY snQsinF  cosQsinF 3 -(1.c)

g&inY sinF +cosY sinQcosF  sinY sinQcosF - cosY sinF  cosQcosF {

c) Position du triedre aérodynamique par rapport au triedre normal terrestre :
La position du triedre aérodynamique Oxayaza par rapport au triédre normal terrestre Ox,y,z, est

exprimée par un systeme de trois angles d'Euler :
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Les angles x.¥.p
sont ici positifs

Figure |.3-triédre aérodynamique par rapport au triedre normal terrestre

Lesanglesc , g et y sont les angles d'azimut aérodynamique, de pente aérodynamique et angle

de gite aérodynamique respectivement.

Matrice de passage d’un triédre aérodynamique aun triédre normal terrestre :[R |

Gail 6ol
e, U_ [ a
ey = Rl &og (1.d)
ezt g2

€C0S Ca COSCh Sin CaCoOSGh - SING u

ou [R']=gcoscasingasinm-sincacosga COSCaCOSM +SiNCaSiNgaSiNmM cosgasinmg...(l.e)
§SiNCaSiNG: +COSCaSINGCOSM SN CaSINCGhCOSM - COSCaSINM COSE:COSM]

1-2-2 EQUATIONS DU MOUVEMENT RELATIVE AUN SYSTEME
D’AXE LIEAL’AVION :

|-2-2-1 Principes mécaniquedu vol :

Toute action d’un pilote humain ou automatique sur les gouvernes modifie, par suite du
changement de géométrie du véhicule, les moments des forces aérodynamiques, ce qui provogque
une rotation de I’appareil autour du centre de gravité. Ce changement d’attitude par rapport ala

vitesse engendre alors une modification en grandeur et en direction des forces aérodynamiques et
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entraine, par conséquent, des modifications de la vitesse et de la courbure de latrajectoire. Celle-
ci peut étre également modifiée par les forces de propulsion En mécanique du vol classique,
I’avion est considéré comme un corps solide soumis a trois types de forces extérieures: la
pesanteur, les forces aérodynamiques et les forces de propulsion. L’application a ce corps des
deux théorémes fondamentaux de la mécanique rationnelle (quantité de mouvement et moment
cinétique) fournit le systéme des équations dynamiques qui régissent les variations du vecteur
vitesse et du vecteur rotation, auxquelles on associe |es équations cinématiques de latrajectoire et
de I’attitude. Ces équations ne sont qu’exceptionnellement envisagées en totalité, car la plupart
des mouvements s’accommodent d’une réduction importante du nombre des variables a

considérer, qui est adaptée chague fois au probléme traité. (Voir annexe modélisation).

[-2-2-2 EQUATIONS CINEMATIQUE :
Considérons un triedre Pxyz en mouvement par rapport au triedre fixe Oxyzet M un point de
coordonnées x y z dans le triédre mobile Rxyz :

Y4:® Y#® ¥ 3®

OM = OP +Q L PM e (11)

® ® ®
Soient i ] g K lesvecteur unitairesdesaxes X Ry Rz,

®

- ® ®
AVEC: W Pi 0 ] FT K oo (12)
La position relative du triedre avion Oxyz par rapport au triedre fixe terrestre Ox,y,z, est
définie par les trois anglesY ,Qet F . En reprenant la définition des angles Y,Q,F , une

®
rotation Y s’effectue autour de I’axe Oz, une rotation Q autour de I’axe Oyh et une rotation F

autour de I’axe Ox . Par conséquent :

G) - ® )
® W=F i +Q jntY Kouiiiieciececsceeeceeeen, (13)
avec ! | vecteur

unitaire del'axe Ox

®
jn est le vecteur unitaire de I'axe Oy,

®
ko est le vecteur unitaire de l'axe Oz,
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Lamatrice de transformation R permet d’écrire :(Voir figure 1.2)

® . ® . @ @
ko =-sinQi +cosQ SINF j + COSQCOSF K ..o, (14)

® ® ®
[T vo <] T 1 Y i T (15)

Remplacant les expressions (1.4) et (1.5) dans (1.3) on aura:
. .® . . ® . . ®
W=(- Y sinQ+F)i+(Y cosQsinF +QcosF) j +(Y cosQcosF - QSINF)K ...cccocevevrrrrnnne. (16)

Ainsi, par identification les composantes de Q dansle référentiel avion sécrivent

e . : u
A -YsnQ+F .
épu g Q u
é u_~& - : u
&= @Y cosQsinF +QcosF rrssssssmmemmmmmsssssssss x.7)
gt

é. - u
8Y cosQcosF - QsinF
e 1]
ou bien, sous laforme matricielle:

¢y & 0 -snQ U
é u U
éqq: 20 coskF costmF@
gy €& -sinF cosQcosFy

MDD, (D> (M>.(D> (D> D+
B> B P
oo\nonoooc

On peut déduire Lesrelations inverses alors:

F =p+tgQ (@sinF +rcosF)  (1.8.)

i

!

i O=qcosF -rsinF EI:1 ) N (1.8)
: :

i v :qsmF +r cosF (18.0)

I cosQ

[-2-2-3 EQUATION DYNAMIQUE:
L'étude de la stabilité dynamique de l'avion Sappuie sur la théorie linéarisee des petits
mouvements autour d'un régime de vol. Les six degrés de liberté sont tous considérés, mais la
linéarisation et les symétries conduisent a un découplage entre, d'une part, la dynamique
longitudinale qui régit le mouvement de tangage, I'incidence et la vitesse et, d'autre part, la
dynamique laterale qui concerne les mouvements de roulis, de lacet et de dérapage. Dans les deux

cas, I'analyse permet d'établir les fonctions de transfert de I'avion, qui sont nécessaires al'étude

| 1)
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Des hypothéses simplificatrices appropriées au type de probléme que I'on cherche a

traiter sont nécessaires a fin d’entamer cette étude puisque I’avion est un systeme dynamique
complexe, difficile a aborder, Il est soumis a des forces externes tres variables, dépendant a la
fois de satrgectoire, de son attitude, de ses déformations et de I'action de la pesanteur terrestre. 1|
n'est pas nécessaire de prendre en compte simultanément tous les facteurs régissant le
mouvement de l'avion

» Hypothese 1:

Laterre est supposé plate et fixe dans I’espace comme une référence inertielle dans laquelle
les lois de Newton de mouvement sont valides et I’atmosphere supposé fixe a la terre en
négligeant ainsi |'accélération due a la courbure de la terre qui assume par conséquent la terre
pour étre une armature a inertie (Galiléen), ou les lois de newton sont applicables.

» Hypothese 2

L’avion est assimilé a un corps rigide (la distance entre deux points quelcongues de ce

corps est invariante).

» Hypothese 3
Dans cette étude la masse totale de I’avion est supposé constante avec le temps dam =0.

En appliquant le principe fondamental de la dynamique a un corps rigide, on obtient les
équations différentielles de NEWTON suivantes :

@

i
im Z—;’ = SFe
L (19)
|
ld— = SMe
I dt
®
dv
Ou E représente I’accélération du centre de gravité de I’avion par rapport a un systeme de

®
référence galiléen. h représente le moment cinétique de I’avion autour du centre de gravité.

®
S F représentela résultante des forces extérieures agissant sur I’avion (force de pesanteur mg

® ®
forces aérodynamiqueF, , force de propulsionF; ).

11
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SMe est le moment résultant des différentes forces agissant sur I’avion (moment des forces

aérodynamique et moment des forces de propulsion).

Calculede I’accélération et de la dérivee du moment cinétique :

La matrice de transformation T permet d’écrire les composantes u, v, w de la vitesse <\@/ dansle
triedre avion sachant que les composantes de la vitesse (V, 0,0) de triédre aérodynamique par
définition :

iu = Vcosb cosa

fv=vsnb (1.10)

1w = Vcosb sina

Alors I’expression des forces deviennent :

d ® ® ® o
> F ZEmu = Mgx+Fmx+Fx aL =dnh /dt =Ap-Fgq - Ef
S F d MQy+F a+F aM =dh,/dt
=—mv = Oy Ay Ty a =
Y dt et T (1.11)
® ® ®
Fzzimwz Mg:+F x+F anN = /dt
dt ’

En utilisant un éément de masse dm qui tourne avec une vitesse angulaire Q, on peut développer
I’expression des moments cinétique représentées dans (1.12)

Le moment de quantité de mouvement élémentaire de I’élément dm est donné par :
® ®
Th =RLV IMYaVaVaVaVaVaYaVaVaYaYa............ VaVaYaYs (112)
La vitesse de cette élément dans un corps rigide rotationnel est donné par :

® ® ® ®
v=ve+tWLR (1.13)

®
Ou Rest le rayon vecteur issu du centre de gravité de I’avion pour positionner cette élément de

®
masse dm, et vc est le vecteur vitesse du centre de gravité de I’avion. Par suiteon a:

dh = RLdmV, + RLAM (WL R) oo (L14)

En intégrant I’équation (1.14) sur toute la masse de I’avion donc le moment cinétique résultant de

I’avion est:

12
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h = RLAMV, + QRLAM(WL R)..coovveeeeeerirseseeeeeeeeseeeeeeessessssnnanans (115)

®
Ve et congant par rapport a la sommation et puisque c est le centre de gravité de I’avion et

donc: (Rdm =0
L’équation (1.15) devient :
h = (RL (WL R))dm = JWR? - R(RLW))AM.....ccvvveeerrrrrreeeoriceseeeiennnns (116)

L es composantes scalaires de cette équation sont suivant les axes: tenant compte que p.q et r étant

indépendant de la masse d’ou :
he=pd(y2 + 22) Tm - qixy) Im- re) (xzN m
h, = qi{x? + 22)dm- pxy)Tm- rHOYDTM (117)
h, =rgfx2 + y?) Im- pgxz)Im- Q) (yzNl m

par ailleurs si A,B,C sont respectivement les moments d’inertie (Ixx,lyy,lzz) et D,E,F sont les

produits d’inertie de I’avion respectivement lyz,Ixz,Ixy par rapport aux axes avion Oxyz , le

moment cinétique h a partir I’équation (1.17) devient :

Sur I'axe Ox h, = Ap-Fq — Er
Sur I'axe Oy hy = - Fp + Bg = DI oo (118)
Sur 'axe Oz h,=- Ep - Dg + Cr

Du fait que le plan Oxy est le plan de symétrie autrement dit les produit d’inertie
lyz =Ixy=0 (D=F=0).
Et al’aide des hypothéses précédentes (1.2¢et3) les équations décrivent le mouvement sont alors :

aL =dh, /dt =Ap-Fq - Ef aF, zg—tmu
aM =dh, /dt =-Fp + Bq — Df ET & Fy:(;j—tmv ..................................... (119)
aN =dh, /dt =- Ep - Dg + Ci éFZ:;j—tmw
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Les vitesses et |les moments cinétique sont représentées par rapport au triedre avion, qui est le
systeme de coordonné xyz rotationnel (non inertiel), d’ou les lois de Newton definit par avant

peuvent pas étre appliqués.d’ou la necessité de passer a un systéme d’axe fixe.

|-2-3 DEVELOPPEMENT DESEQUATIONS DU MOUVEMENT
SUIVANT UN SYSTEME D’AXE FIXE :

L accelération mesurée dans un systéme d’axe fixe est donné par :

® ®
dv dve ® ®
ot Pxovee T Tgp I F WLV e (120)

® ®
W Voir (1.2), et v peut étre écrite sous laforme de ses composantes :
® ® ® ®

V SUT AV W K o (121)
® ® ®
ik
® ®
Ou WLV=lp q r
u v w

u, vV et W sont les composantes de vecteur vitesse V' et p, q et r cellesde W

Donc : \@/)VL\T:?)(qw = vr) +(ur— wp) +(vp - uq)

L’expression de la résultante des forces extérieures s’écrit comme :

AF =m@U+qw - vr)
AF, =MU+ U — WD) s (122)
aFE=mW+ vp - uq)

De laméme maniére, La variation du moment cinétique en fonction du temps dans un axe fixe

s’écrit :
e & o
® ® [
dn XoY,Z, :% xyz +WL h ® @ :
adt dt WLh=lp q r
hx hy h:

On aura:

|14
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® ® ®
WLh=i (gh,- rh,) +J (th,— ph,) + K (ph, = ah,) wiiree (123)
dhx )
=Ap - Fq-E
& p q-Er
dh : - :
d—ty=-Fp +Ba =D e, (1.24)
dh: _

CEb_Du+C,
ot p q r

Prenant en considération que le systeme d’axe choisi est lié a I’avion et tenant compte les

hypotheses précédentes les expressions résultantes du moment s’écrivent :

L= d(;‘tw: A p-Fg- Er +qr(C-B)—p(Fr-gE) + D(r2- g9
ZI\/I:d;‘tYO: Bd‘Df-Fb+pr(A-C)+E(p2—r2)+q(Dp_|:r) ......... (1.25)
SN= dgtzozc'r -Ep-Dp+pg(B - A) + r(Eq - Dp) + F(c?- p?)

En écrivant que les dérivées des coordonnees x,y,H ou (H=- Z ) du centre de gravité sont egales

®
a Ugs Vg, - W, OU™ U,V , W, sont les coordonnées du vecteur vitesse v sur le triedre terrestre en

utilisant la matrice de passage R) il vient :

k:ug =ucosY cosQ+ v(- sSinY cof + cosY S sirF )+ wsiny sk +cosY sinQcosF ... (1.26)
y =vg =usinY cosQ +v (cosY cosF +sinY sinQsinF )+ w(- cosY sinF +sinY sinQcosF ) ............. 1.27)
H = -w,=usinQ-vcosQsinF -w cosQcosF L (1.28)

|-2-3-2 ETUDESDESFORCES ET DESMOMENTS EXTERIEURS:

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

maintenant les seconds membres (forces et moments extérieures).

a) Laforcedepesanteur :

® ®
Mg est portée par I’axe Oz, , d’apres la matrice R les composantes du poids m g dansle triédre

avion Oxyzsont :
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suivant I'axe Ox: - mg sSiQ
suivant |'axe Oy: mgcd®@ sSikR (1.29)
suivant |'axe Oz : mg cdl cs

L’angle d’azimute W n’intervient pas dans cette équation, car on a la supposé que la terre est
plate dans I’hypothesel.
b) Laforceaérodynamique:
a pour composantes par définition des coefficients Cy, Cy, C,:
1

suivant I’axe OX : Er SV 2C«
SUIvant Isaxe Oy %r S/ZCy ................................ (130)
suivant I’axe Oz : %rS/ 2Cz

c) Lesforcesdepropulsion :
Ont pour composantes Fry, 0, Fr, (Nous supposons ce qui est généralement le cas que les forces
de propulsion n’ont pas de composante perpendiculaire au plan de symétrie).
d) Lemoment desforcesaérodynamique:

apour composantes par définition des coefficientsC ¢, Cm et Cn :

suivant I’axe OX : %r SV 2C,
SUIvant |’aXG Oy %rsevzcm ............................................ (131)
suivant I’axe Oz : %r SV 2Cs

Remarque

Les forces aérodynamiques et les forces de propulsion dépendent entre autre de la masse
volumique de I’airr . La loi de Laplace d’équilibre de I’atmosphére et la loi de Mariotte-Gay
Lussac (I’air est suppose comme un gaz parfait) .

D’une vu mathématique, les équations cinématique (1.8), des forces (1.22) et des moments (1.25)
composent neuves équations différentielles avec neuves variables :

L es composantes de la vitesse (u,v,w), lavitesse angulaire (p,q,r) et lesanglesd’Euler (Y ,Q,F ).

| )
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|-2-5 EQUATIONS GENERALESDESPETITSMOUVEMENTS:

Le modéle décrivant le comportement de I'avion est ainsi résumeé par les neuves équations ci-
aprés. En soustrayant des équations genérales du mouvement (1.8), (1.11) (1.25) et (1.28)
régissant F,Q,u,v,w, p,q,r,H

Q=qcosF - rsinF

F =p + tgQ(q SinF + r cosF)
m@Uu+qw —vr)= X - mgsinQ
m(+ur — wp) =Y + mg cos QsinF
mW +vp — uq)=2Z + mg cosQ cos F

H =u sinQ-ucosQsinF - w cosQcosF

aL =Ap- Fq- Ei+qr(C - B) - p(Fr - gE) + D(r2 - @2

4 M= Bq-Dr- Fp+pr(A - C) + E(p2 - r2) + q(Dp - Fr)

4 N=Cr- Ep- Dp+ pq(B - A) + r(Eq - Dp) + F(q2 - p2?)
Les équations d’équilibre sont:

goCoSFo- rosinF o=o \

P, + t9Qo(q,SiNF o+r,cOSF 0) =0
VoSingo=U,SINQo- VoC0SQoSINF 0- W 0cosQoCosF o

m (quO— rovo) =X,- mgsinQo
m (rouo_ pOWo) =Y, + mg cosQ_sinFo > ... (1.32)

m ( PoVo— Goly) = Z,+ Mg cosQocosFo
(C - B)qoro + po(Fro_ Eq o) +D(r20_ qoz)

L, =
M, = (A = C) r,p, +d,(Dp, - Fry) + E(p% - %)
No= (B = A)polo+ o (Ede— Dp,) + F(02- p%) /
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Et en considérant les variables

F =F-Fo
Q =Q- Qo pP=p- po
u=u-to d=4- Qo
V=V -Vo r=r-ro
W_=W - W o
H =H -Ho

Comme des premiers ordres par rapport aux valeursde Qo, F o, po,qo,ro,Uo,V o,W o

les équations régissant les variables  F | Q,H ,u,v,w, p,q,r s’écrivent (en tenant

compte de ce que Vo est nul). [1]

6:-F_(qosinFo+rocosFo)+acosFo.FsinFo ( )
_ . - (1.33
_ N + J— J— J— —_
F= GosinF o rOCOSI:()+th()(qc>cosFo- resinFo)F + p +sinF otgQoq + cosF atgQor
€0s2Qo
u=X-Xe gcosQoQ +rov- Gow- Woq )
m
= Y-Yo . L= - - - = -
V= - gsinFosinQoQ + g cosQocosF oF - rou+ pow+Wop - Uor > (1.34)
m
— Z-Zo L= L= ===
W:T- gcosF oSiNQoQ - gcosQosinF oF + gou - pov + UoQ )

- - - _ _ _ 3
Ap- Fg- Er=L- Lo+ p(Eqo- Fro)+q((B- C)ro+ Epo+2Dqo) +r((B- C)qo- Fpo- 2Dro)

Bg- Dr- Fp=M - Mo+q(Fro- Dpo) +r((C- A)po+ Fqo+2Ero) + p((C- Aro- Dgo- 2Epo) » (1.35)

Cr- EB- Da: N - No+r(Dpo- Eqo) + p((A- B)qo+ Dro+2Fpo+q((A- B)po- Ero- 2Fqo) |

H - V,sing =C_)(W0 cosF 0sinQo +U0cosQo) + F W 0cosQosinF o+UsinQo- v cosQosinF o- W cosQocosF o - (1.37)
par ailleurs les variables auxiliaires v, o et p sont liéeau,v et w par

- = : — V =CcoSaol +sinaow
U =V coSao-VoSinaoa

v =V obo .. (1.38). a
w =V sinao+V 0cosaoa

_ €oSa oW - sinaou

|8
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Il est enfin utile de faire intervenir les variations du nombre de mach

m=m-m  (m=Vo/a)

Comme a=./grT et T=To— kH (en atmosphére standard T;=288.15 et k=6.5 10"* au dessous de

11000 met T¢=216.65 et k=0 entre 11000 et 20000m)

Il vient E:V_ﬂ+£@ﬁ
Vo 2To

— - . =  km—=
m=—(cosaou+sinaow)+——H
0 2To

Calculons maintenant les variations des six composantes du systeme de forces.

a) Force: leséquations de force suivant les trois axes sont données par :

N
X -onél’S\/sz» %I’ oSV o®C? +(F - Fo)cosw

Y -Yo= %rsvzcy. %rsvozc;’ ’

Z-70= %rS\/ZCz- %I’S\/OZCS + (F-Fo) sinw )

6 .V _
Lraveci- Lrosvice = trsvicr oo Y+ LA colaTl (1.41)
2 2 2 é Vo rodH 0
F-Fo= RLLakv2RR Ll L (1.42)

v H 1d

Or rappelonsque (C, =-C,,, C,=+C,,, C,=-C,)

C,= -cosa cosb C, - cosa sinb C, +sina C,
C,= -sinb C + cosb C, ... (1.43)
C,= -sinacosbC, —sinasinbC, —cosaC,

L)
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iC? =- cosa,C. +sina,C,
|
D’oU icoc=0 . (1.44)
T .
1C2 =-sna,C’ - cosa,C’
— u v w % ol 10 — — — — \
Cx =CXu +CXV_+CXW_+CX _+Cx _+Cx _+CXHH+CXd4d£+CXd dm+C><d dn
0 Vo Vo P Vo ! Vo r Vo " "
—~ v w re = - -— -—
CY = CYu +CYV +CYW_+CYp p€ CYq\;%-FCYrV_-'-CYH H +CYd/d£+CYdmdm+Cdedn > (1'45)
0 0 0 0 0 0
— . u v w % ol re — — — —
Cz _CZUV_O+CZVV_O+CZW70+CZpV_O+CZqV_O+CZr_O+CZHH +CZdéd€+Cdedm+CZdndn )

Nous supposonsici que les coefficients aérodynamique ne dépendent pas de aehb.

Autrement dit, nous négligeons les phénoménes d’aérodynamique instationnaire, (Les forces

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

instantané).

C,, =-sina,Cy, +m,cosa,Cam
C,, =-sina,Cy, +m,cosa,Com
CYu

=-sina,C, +m,cosa,Cim

C,, =cosa,C) +msina,Cim
C,, =cosa,Cy, +msina,Cym

C,, =cosa,C2 +msina,Com

— 0
CXv - CXb
—_ 0
CYv - CYb
—_ 0
CZv - CZb
K
Col :ETﬂcxm
0
K m
Co ==M e m
YH 2 TO Y
K
c,, :ETﬂczm
0

| %)
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Cya =sina,(Cy +Cy,) +cosay(C; - Cy,) avec: t=p, qourét
Cy, =sina,Cy, - cosa,Cy,
C\?a = C\?a Cgt :T[C_>< Cgt :&
CO :CO _ CO ﬂK T[K
Yo Yb X VO V0

C2, =sina,(C?- C2,)- cosa,(Co, +C?)

Cgb =" sinaOCS(b - Cosaocgb et: i=¢,m, n

Cy, =- cosa ,Cim+sina ,Cim

Co =CJ)m

C2, =-cosa,Com- sina,Cym

C,, =- cosa,Cy +sina,Co

_ 0

CYt - CYt

C, =-cosa,Cy - sina,Cy,

Cyg = - c0sa,Cy, +sina,Cy,
— 0

CYdi - CYdi

C,s = - 00sa,Cy - Sina,Cyy
b) Moments:

La variation de I’une des trois composantes L, M, N peut s’écrire :( R. est la composante du

moment de la poussée sur le méme axe).

Lestrois équations de moment s’écrivent alors:

Ap Fq Er—L utL,v+L, W+L p+L q+Lr+L,H+L,d, +L,d, +L,d_ +L,d,

Bg- Dr- Fp=M_u+M,v+M,w+M p+M q+M r+M H+M,d, +Myd, +M,d, +M,d, [ (146)

Cr- Ep- Dg=N,u+N,v+N,w+N p+N.g+N,r+N,H+N,d, +N,d, +Ngd, +Ngd,

avec .

|2
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L, = %r :Sr2V,Co, + Eq, - Fr,

L, = %r S2V,C, +(B- C)r, + Ep, +2Dq

L = lr oS/, CL, +(B- C)q, + Ep, + 2Dr,

2
1

M, = >f o SIA/,Che +(C- A, - Dg, - 2Ep,

M, = %r oSV, Cp, + Fry - Dp,

M, =21 SV,Ch, +(C- AP, + Fa, + 267,
1

N, :Er 0862\/0Cf,p +(A- B)q, - Dr, - 2Fp,
1

N, :Er 0S€2\/0C,‘jq +(A- B)p, - Er, - 2Fq,
1 0

N, :5" o SIV,Cy, +Dp, - Eqq

Cestrois équations se mettent sous laforme

p=l,u+l v+l w+l p+l g+l r+l H+lI

d. +l

dx ™ x

@ dl+]

dm

d_+l,d |

m n

g=mu+my+mw+m,p+ma+mr+mH+md, +m,di+md, +md, L (148

r=v,u+v,v+v,w+v p+v,q+vr+v,H+v,d, +v,dl +v, d +v,d,

Les|,,m,v, sontliéeaux coefficients L,,M,, N, par

|, =[L,(BC- D?+M, (CF +DE) + N, (FD + BE)]/D

m =[M, (CA- E?9 + N, (AD + EF) + L, (DE +CF)]/D

v, =[N, (AB- F2) + L, (BE + FD) + M, (EF + AD)|/ D

Ou bien sous forme matricielle :

> ... (1.49)

| %)
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g,y BC-D? CF+DE BE+FDU &, 0
a_1Llé ué, u
guig——gCF+DE CA- E2 AD+EF gl\/li@
& @BE+FD AD+EF AB- F2§ N {
avec
D=ABC- AD2?- BE2- CF2- 2DEF
Bs = QCy ! By, = QCpq !
By, = QCm B, = QCyqy ! By, = QCu4m
833 = Qden B42 = QCYdm B53 = QCZdn
_cosv F B,; = QCy4, _sinv IF
By, = —— B, = L
m 9d, m 9d,
et i=u,v,w,p,qrH,d d,.d_.d

A, 0
A, 0
0 A,
A42 A43
A52 A53
0 I,
0 m
0 Vv,
A92 A93
Avec:
et

sont donc régies

par un systeme de neuf

0o 0 0 A, A, OuéQusgéo 0 0 Ou
I ez S .
0 0 1 A, A, O0z&Fggo o0 o0 oy
A34 A35 A36 A37 A38 A398 gUH 2831 BBZ B33 B348éd l:l
U oy U
Ay A45 A46 Ay A48 A49l] ?VU éB41 B B Oued u
Uewyusé aému -
A54 A55 A56 A57 A58 AsgL',l e\ﬁ, l;|+ ZBSl BSZ BS3 8540 Eﬂn l;l 0
Iv Iw Ip Iq Ir |Hl'J§pl,J éldé Idm Idn |de'JgdU
hé=U0 & q&d o
mom m om M Mgl gme M, m, i
n a6 o ousrlEe o o o
9 9 aegHQg e u
H =H-V,singg, ... (1.51)
1A, =-q,sinF ;- r,cosF
|
iA,=cosF, . (152
%A18=-Sin|:0

~—~
!_\
rm

23&
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:ErS\/ozlm
2

i, _(,SinF,+r,cosk,

If c0s2Q,

, A, =t9Q, (g, cosF , - r,sinF )
.:.A27 =sinF ,tgQ,

T A, = cosF tgQ,

A21

1Az =-9gcosQ

! Q . _ 1

: A, = V—gZC‘X’ cosa, - Cy, sina,+C{ m cosa,f+ —-cosa, cosv
! 0

i

T A = gco +r

: 34 VO xb 0

i _Q . . , L1 F
::: A, = V—OSZCS sina, - Cj, cosa,+Cj mysina,f+ -cosa, cosv v
I

| - Ql ~o

TA, ==C°

: 36 Vo p

T _Ql Lo

AL, ==2C0 - w

: 37 VO q 0

i _ Q¢

'|'A38 - V_Cgr

: 0

i é U

| A39 = Q éid_r + Cgmhﬂu+_cosv ﬂ_

i éro, dH 2T,0 H
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i
:
i
ITA,=-gsinF,sinQ,
: A ,, =gcosQ, cosF ,

: o

. — 0 : 0

1AL —V—[— CY.sina, +Cy m,cosa, |-,
0

! Q
: Au= V_chb
fr _Qr o 0o
1A —V—[- Cy,cosa,+Cymysina, |+p, .. (1.56)
| 0
: .
:I:A46 =(\?/_C$(p tW,
| 0
! Q/
: Ay = V_OC?”‘
y
:::A48 :%Cgr - U
0
:
. k m
TA =0C°® 20
T 49 Q Ym 2 TO

A, =-gcosF ,sinQ,
A, =-gsinF  cosQ,
A

i
i

i Q sro 0 o 0 .1 . IF

| =—@2C’ cosa,- C, sina,+C cosa,H+—cosa,sinv —+

| 53 Vo 8 z 0 za 0 zmrnO OH m 0 TIV qO
i

. _ Q

-:-A54 _V_C(z)b - Po

. 0

I

) Q 0. o o . .1 . qMF
iA,,=—82C,sina,+C, cosa,+C, msina,j+—sina,sinv— ... (1.57)
. 55 V08 0 0 OH m 0 aw

i Qr

|A =_CO

'|' 56 Vo Zp

i 9

PiA,=—C% -u

i 57 Vo Zb 0

i ot

TA,, ==C¢

.I. 58 V0 zr

T . N

:I:A59 = Qgid_r gm£&3+ isinv E

1 gr, dH 2To0 T
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Fai sons maintenant |es hypotheses suivantes :
a) conditions d’équilibre
Vol symétrique en ressource dans e plan vertical (au voisinage de la pente nulle)
P,=1r,=0 F,=0

b) Les coefficients aérodynamique longitudinaux ne dépendent pas du dérapage B et des
vitesses deroulisp et de lacet r.

c,=¢,=C_,=C,=C, =C,=0

C.= = =0

mb mp mr

C) les coefficients aérodynamiques latéraux ne dépendent pas de I’incidence @, ni de la vitesse

de tangage q ni du nombre de mach m

Cpo= Cypy =0

cr=C,.=0

‘m =

Cuo= C ;= Cog =0

d) [I’avion est non seulement géométriquement mais aussi massiquement symétrique ains :
D=E=0

et les moments d’équilibrage latéraux Lo, N sont nuls.

Cette approche suppose que les mouvements sont découplés. Celle-ci est valable pour des angles

d'incidence et de dérapage petits et a I’aide des hypotheses simplificatrices.

Dans ces conditions il est facile de voir que le systeme des neuves équations du mouvement libre

se sépare en deux sous systéme indépendants :

é-u

& o
é'_ f] A YIS l:l
& G g 0 0 0 1 O 3 Y
e u g gcosQ, Ay As Ay A39L] SJ—H

Le systeme longitudinal qui s’écrit : S\X/H =& gsnQ, A, As A, Agl gvyg ... (1.58)

S o @ U a p
o e O moom om mg&l
é. u 8 A91 SinQo - COSQO 0 0 H gﬁﬂ
eH U

g H
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gF'—u

a =

& 0 éqeigQ, 0 1 19Q, U g_:g
— 8 a
& 0 Sgcos A, - & (

Le systéme latéral - & gz Au Be Agged (1.59)
&=y € O I, | D I, u AP,

A 7 e u

ePa € 0 vV, V v U & 1
é'—u e v p r u g U
e

Ces remarques justifient donc la séparation des deux mouvements dans le cas du vol équilibré
rectiligne ou en évolution dans le plan vertical (au voisinage de la pente nulle) et précisent les
hypothéses complémentaires nécessaires.

En ce qui concerne le mouvement forcé (action des gouvernes) les deux mouvements se séparent
dans la mesure ou’ poussée du moteur et gouverne de tangage n’induisent pas des moments
latéraux autour de Ox ou deOz, ni de force latérale et ou’ les gouvernes de lacet et de roulis
n’induisent pas de forces suivant Ox ou Oz ni de moment longitudinal autour de Oy

Dans le cas général du vol stabilisé en virage le systeme des neuf équations ne peut se séparer en
sous systemes et le mouvement libre est géré par une équation caractéristique du neuvieme ordre

dont les racines pour les faibles taux de virage sont voisines des racines des deux équations

caractéristiques du 5™ ordre pour le longitudinal et du 4™ ordre pour le |latérale.

1-2-6 APPLICATION SUR UN AVION DE TRANSPORT DE TYPE
AIRBUSA300: [1]
|-2-6-1 Les caracteristiques d’un AIRBUS A300 :

Géométrie — Masse — Inerties:
S=260m2, L=6.61m

m=120000K g

A=5.55 10° Kg.m?, B=9.72 10°Kg.n?, C=14.51 10° Kg.m?
D=0, E=-3.310"Kg. M2, F=0

Parameétres Moteurs:

Bimoteur dont la poussé du moteur au point fixe au sol Fp=120000 N
Coefficient A=0, Coefficient m=1, calage=1°

Distance de I’axe moteur au plan de symétrie XZ=8m
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Aérodynamique:
a) Longitudinale :

Polaire 100C, = 1.75 + 6C,
C,=a /115 (a endegré), C,, =4.982rad™, C,,,, =0.435rad™*, Cma =-5
C,=-07,C.=-03C,=-01C,, =-146 C =-15 C =-146

-15 0.05 0.3

1.3 -13 2.9 -0.33 0.25
175 -15 -75 -0.125 -1.0

Condition de val :
L altitude H= 30000ft, densité d’aire p=0.458312 Kg/m *
L angle d’attaque initial 00=3°,825

b) Latéral :

Nombrede mach ¢ =0.8, lavitesseduvol Vo=242.54m /s

1-2-7  SIMULATION EN BOUCLE OUVERTE:

Dans cette section, et apres avoir découpler le modéle en mouvement latérale et longitudinale afin
de simplifier I’étude et on va étudier la stabilité de I’avion A300 (le comportement de I’avion

latérale et longitudinale ) en simulant le systeme en boucle ouverte toute en observant I’ évolution

en lui appliquant deux types d’entrées un échelon et uneimpulsion.

Les courbes ci-aprés fournissent les résultats en simulation de I’avion en boucle ouverte.
En appliquant les caractéristiques de I’avion A300 sur le model mathématique obtenu on trouve

|es matrices suivantes :

28
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C%) .('D)%) Q) CD%('D) (DéD.\

o.o.oooooc

a) Pour le mouvement latéral :

Le mouvement latéral se compose de roulis (angleF , vitesse angulairep) d’un mouvement de

lacet (vitesse angulairer) et d’un dérapage latéral, caractérisé par I’angle de dérapage

latéral b .deux actionneurs permettent de stabiliser ce mouvement et de guider I’avion le long de

latrajectoire désirée : I'angle des ailerons et I'angle de la gouverne de direction.

Compte tenu de ce que v =Vob on retrouve la représentation en espace d’état du mouvement

latéral du systeme avion comme suit :

D:D> D> D> D>

¢ 0.18063 - 0.9978 0.668 0.0404uébu €0.0060211 0036127u

28056 - 0.3269 - 0. o ugd e- 0.19639 -15985 éd,
0.3269 - 0.06187 ad a4 du e

- 54416 033165 -14776 0 Uépd 9-1.3759 1.0528 u &, o

0 0 1 0 &g & O o 4

En boucle ouverte, ce procédé possede les valeurs propres suivantes :

M2 = -05681 + 2.4436 i : paire complexe conjugué qui caractérise le mouvement de
lacet qui est amorti, dont la pulsation propre wn=2.51 et le coefficient d’amortissement

& = 0.226, encore appelé leroulis hollandais (Dutch roll).

A3 = -0.8426 qui représente le mode (roulis)

M =-0.0065 qui représente le mode (spiral), ce mode est tres faiblement amortie.

Avec un temps de réponseTs = _4 . 6154 s.

|0.0065]

Lafigure (1.0) représente les poles et les zéros du mouvement latéral du system.

Lesfigures (1.1) (1.2) (1.3) (1.4) (1.5) (1.6) représentent la simulation du mode latérale en boucle

ouverte en lui appliquant des signaux d’entré de différant types.

Lafigure (1.1) représente la ssmulation du mode latérale en boucle ouverte en lui appliquant un

signal d’entrée de type échelon seulement sur I’entrée de la gouverne de direction.

Lafigure (1.2) représente la ssmulation du mode latérale en boucle ouverte en lui appliquant un

signal d’entrée de type échelon seulement sur les ailerons.




| CHAPITRE I
MODELISATION

Lafigure (1.3) représente la ssimulation du mode latérale en boucle ouverte en lui appliquant un

signal d’entrée de type échelon cette fois simultanément les deux commandes gouverne de

direction et les ailerons.

La figure (1.4) représente la simulation du mode |atérale en boucle ouverte en lui appliquant un

signal d’entrée de type impulsion seulement sur I’entrée de la gouverne de direction.

Lafigure (1.5) représente la ssimulation du mode latérale en boucle ouverte en lui appliquant un

signal d’entrée de type impulsion seulement sur les ailerons.

Lafigure (1.6) représente la simulation du mode latérale en boucle ouverte en lui appliquant un

signal d’entrée de type impulsion cette fois simultanement les deux commandes gouverne de

direction et les ailerons.

Pole-Zero Map

2.5

SRR LN R =T o T 0.065 003
S~ System: sys N ‘. Vo2
2r - Tt~ - Pole:-0.568 +2.44i  ~- NTTRITTT T
944 - ~ Damping: 0.226 .. AN \ ‘{5
1.5 el Overshoot (%): 48.2 L=y - - Sam - N oo 2
~ 7" System: sys -r?tiuency () sec):; System: sys
L1202 _ Pole : -0.843 _lise----- Pole:-0.00646 .
Damping: 1 ~~~. Damping: 1 L
2 0.5f--- Overshoot (%):0 ~  ~=---______ Overshoot (%): 0 =
< Frequency (rad/sec): 0.843 _----"7"7 Frequency (rad/sec): 0.00646 '
e T e ————— eI ZIZI:Z= ==
© I~ -
£ S~ ----7C (
£ 05F~~--___ eeeemmTTTTT . ,_———_’v:::;’"': :‘:‘/‘/7'07_5'#
1 07T T :::::"“—':—' - —A—,—,r:: . - ’,_’_’_,_,_’:/_,: L _':’___
C T ------_____--7"_ System: sys e S
1.5 ’__—”‘ Pole : -0.568 - 2.44i "‘?’*---;‘--;’---ll-g-
o4 - o _ . Damping: 0.226 e S .
% ~--7"- Overshoot (%): 48.2 - ---- e e 2
- Frequency (rad/sec): 2.51 e ’ 2
_______ 03--" B i 0. 0.065 0.03
2.5 - - X - - - - - | A S 4 / I
09 08 07 06 05 -04 03 -02 -0.1 0
Real Axis

Figure (1.0) Carte Pole-zéro du systeme latéral en boucle ouverte
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Figure. (11) : Réponse du systeme latéral
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b) Pour le mouvement longitudinal :
Le mouvement longitudinal est gouverné par les deux commandes dmet dx, cependant, nous
allons procéder notre contréle avec manette a gaze fixée, donc la poussée sera en fonction de la
vitesse, de la température, de I’altitude et des conditions de vol, et contenu de ce que W =Voa
on trouve |le systéme matriciel suivant :

é 0

fa o \

eu ¢ 0 0 0 1 Qu ¢ 0 1

g“ 3 g 0.7881 - 0.0058 19.3961 - 17.5435 og gJ 3 20.8476 3

@ (=& 00027 -00002 -00453 10819 OO éa U+ & 00523 Udm (1.62)
e é aé a é a

i € 0 -00027 -93654 -26043 Oy g & 93011

é U @24254 00667 - 241.997 0 Of 8HY & O H

€

e a

Les racines de I’equation caractéristique :
A1=0 caractérise le mode énergétique (apériodique).
A 23=-1.32 + 291 un pare conjugués dont la pulsation propre est w,= 3.19 rad/s le
coefficient d’amortissement & =0.414 qui caractérise le mode short period.
A 45 = -0.0049 £ 0.0404i : un paire conjugués dont la pulsation propre est wy= 0.0407

rad/s et le coefficient d’amortissement &=0.122 qui caractérise le mode oscillatoire
(phugoide). [1]

La figure (1.7) représente la ssimulation du mode longitudinale en boucle ouverte en lui

appliquant un signal d’entrée de type impulsion seulement sur I’entrée de la gouverne de
profondeur.

La figure (1.8) représente la simulation du mode longitudinale en boucle ouverte en lui

appliquant un signal d’entrée de type échelon seulement sur I’entrée de la gouverne de
profondeur.
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Figure. (1.8) : Réponse du systeme longitudinale @ un échelon de durée t
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INTERPRETATION :

A partir des résultats obtenues suite a une simulation des deux systemes latérae et
longitudinale en boucle ouverte en appliquant des entrées impulsionnelle et de type échelon on
remargue que les deux systemes ont des pdles a parties réelles négatives qui donne théoriquement
une stabilité générale au system avion
Un de ces poles est trés proche de I’axe imaginaire (marginalement stable) qui est défavorable
pour la stabilité et néfaste pour la structure de I’avion donc ces résultats ne sont pas acceptables
en pratique d’ou la nécessité de faire appelle aux commandes pour contréler en boucle fermée le
systéme afin de stabiliser I’appareil.

Nous avons testé |la stabilité des deux systémes latéral et longitudinal, en boucle ouverte on
appliquant des entrés impulsionnelle et de type échelon. On remarque que les deux systémes
possédent des pbles avec des parties réelles négatives d’ou la stabilité théorique est acquise, mais
ces résultats ne sont pas acceptables en pratique grace ala présence des pole tres proche de I’axe
imaginaire qui conduit I’avion vers le probleme de décrochage, d’ou la nécessité de faire appelle

au control de vol pour stabiliser le systéme en boucle fermé.

CONCLUSION :

Dans ce chapitre deux étapes ont éte élaborées la modélisation mathématique en premier et
ensuite lasimulation.

Dans une premiére étape |le modele mathématique du system avion a été développé a I’aide du
concept de mécanique du vol ,en ce qui concerne cette partie le principal avantage de la
démarche, lorsqu’elle est aboutie amene a une description mathématique représentative au
systeme avion sous forme finale matricielle, est de disposer d’un outil 8 méme de générer, de
mani ére reproductible, des réponses relatives a différentes interrogations sur le systéme
De méme, un modéle n'est jamais parfait, ni totalement représentatif de la réalité : le choix des
parameétres et des relations qui les lient éclaire la finalité. Au sein d’un méme modele, le choix
des valeurs des parametres peut permettre d’appréhender divers aspects, ou encore des réalites
différentes.

En suite apres le découplage du modéle en mouvement latérale et longitudinale afin de simplifier
I’étude on na étudier le comportement de I’avion (latérale et longitudinale) toute en observant

I’évolution de I’appareil en simulant le systéme en boucle ouverte.
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L’un des problémes des avions est de présenter un trés faible amortissement pour I’un des modes
du mouvement latéral, I’'une des taches de I’asservissement qui va étre mise en place sera

d’augmenter ce coefficient d’amortissement et améliorer le temps de réponse ce qui I’objectif des

différents commandes.
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.COMMANDESLINEAIRESDESSYSTEMESMULTIVARIABLES

INTRODUCTION: :

X(t) = Ax(t) + Bu(t)
y(t) = Cx(1)

Entrées —» ——»  Sortées

Figurell.a: model espace d’etat en boucle ouverte

Apres éudier le comportement de notre system avion A300 dans le chapitre précédent On
s’intéresse dans ce chapitre a la commande de I’avion par retour d’état et retour d’état avec
action intégrale pour le stabiliser et améiorer laréponse du system,
On aen geénéral plusieurs points a résoudre lors de la détermination de commande. D’abord,
il faut assurer que les sorties ‘y” suivent les références ‘r’ en générant les commandes ‘u’
L’étude se portera sur deux commandes linéaires les plus utilisée et qui sont :

» Lacommande linéaire par retour d’état Figurell.b.

» Lacommande linéaire par retour d’état avec action intégrale Figurell.c.

I1-1. COMMANDE LINEAIRE PAR RETOUR D’ETAT :
I1-1.1 Calcul laloi decommande:

Soit le systéme physique donné par les équations d’états suivantes :
X(t) = Ax(t) + Bu(t)
{y(t) = Cx(®)

pour le mouvement latérale de notre sustem avion
Avec x=[b r p CIJ]T
On associe a une représentation d'état linéaire, une loi de commande linéaire par retour d'état :

U= =KX + KT e, (22)
Ou K est la matrice de gain deretour et K, est |la matrice de gain d’allée.
Laloi de commande est entiérement déterminée par le choix des matricesde gains k et Kk,

En utulisant les equation precedentes (2.1) et (2,2) on obtient (2.3):
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Oyl kr | 5@ Bl i(9=4x(t)+ Bu() c

K

FigureIl.b : Schéma synoptique de commande par retour d’état

X =(A-Bk)x +Bk;r

{y =Cx
On defini un systeme en boucle fermée stable si les valeurs propres de la matrice A-BK sont a
parties réelles négatives, ceci est assuré en fonction du choix de lamatrice de gain K.
[1-1.2 Calcul desmatricesde gainsdelaloi decommandeK et Kr :
Il sSagit ici de déterminer les matrices de gains K et Kr de telle sorte que la dynamique du
systeme commandeé par cette loi de commande obéisse a différentes caractéristiques (modes et
découplages) et que la sortie du systeme soit telle que :

y-r=0

[1-1.2.1 Calcul dek :
On vérifié la controlabilité du system, on trouve C,,, =B BA BA® BA®|, elleest derang

cont

4 donc elle valide le théoreme de contrélabilité le systeme est contrélable.
On procede par la methode de placement des pdles et a I’aide de la fonction PLACE sous le
logiciel MATLAB on peut caculer lamatrice de gain K.

[1-1.2.2 Calcul deKr :

La représentation d'état du systeme linéaire invariant commandé a l'aide de la loi de
commande ci-dessus explicitée devient :

Sachant qu’il faut assurer que les sorties y suivent les références donc :

L’erreur finale : ¥ —7 =0 quand t tand vers I’infini , alors par suite C X =t a I’infini.

Si laconsigner est une valeur constante donc X =0

Alors: e=r-y=r-0Cx
Et Cx=F = - [CA BK BK=F

= -C[A-BK] BK, =

m
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Kr =|-C (A-BK)" BT I,

AVec :
—0.18063 -0.9978  0.668  0.0404 0.0060211 0.036127
| 28056  -0.3269 -0.06187 0 _|-019639 -15985| [0 0 0O 1
| -5.4416 033165 -1.4776 o |' | -13759 10528 |' |1 0 0 O
0 0 1 0 0 0

[1-1.3. Calcul laloi de commande en presence de perturbations:
Dans cette section nous alons prendre en confédération les perturbations externes sur notre
system a fin d’observer I’évolution de la commande en présence des perturbations.
Laforme des perturbation est d(t) :
X(t) = x(t) + Bu(t )+d(t)
{y(t) = Cx(1)
Avec u= —kx + kr
Dol {); ::g\(— Bk)x + Bk r +d(t)

[1-1.4 SIMULATION ET INTERPRTITAIONS:

Aprés I’obtention des lois de la commande, et en utilisant pour la smulation le logiciel
MATLAB, on va exciter le system pout avoir sa réponse a un signal de référence, en
imposant un temps de réponse spécifié anotre modele d’avion .

Les reponses des variables d’état ainsi que les commandes correspondantes sont tracés dans
lestous les cas
e Réponseindiciele: C’est laréponse du systeme lorsque le signal d'entrée est un échelon
Figure (11.1.1) : Représente, la simulation de la commande par retour d’état a placement de
pole: A3 =[-0.2+1i;-0.2-1i ;-1;-2],il resulte letemps de réponse

t =ﬁ‘_T42‘ =20s. ou P, est le pole dominant.

min

en utilisant lacommande PLACE on obtient les matrices de gainsK et K, :

{- 0.7489 - 0.6455}

0.2255 -0.9541

1.6477 -0.0016 -0.2385 -0.6486
-1.9484 -0.8276 -0.1673 -0.9122
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Degrés

Degrés

Degrés

On remargue que les sorties B (angle dérapage) et @ ( angle d’inclinaison), suivent les
références r; =10, r,=0 respectivement, aprés une phase transitoire oscillatoire et avec un
dépacement de 3° pour I’angle de derapage B. Le pole utilisé dans ce cas resulte un temps
de reponse egale a 20 seconde. On observe aussi que les commandes sont bornées, donc le

systéeme est stable.
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Figure (11.1.1) :Commande par retour d’état avec placement de péle A,
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Figure (11.1.2) : Dans une deuxiéme étape on joue sur le placement des pble et on change
ces valeur a afin de voir clairement I’effet du coefficient d’amortissement (X ), On

augmente la partie réelle des pbles complexes, |e pble devient :

A2 =[-05+1i; -05-1i ; -1; -2] Temps de répense t, =|Pi

min|

i =8¢. les matrices de
[-0.5

1.7477 0.2719 -0.7983 -1.0825 }

gains K et K;, respectivement deviennent :k =
-1.6956 -0.6657 -0.0414 -0.7618

-0.6818 -1.0685
0.4588 -0.7972

On remarque que le systeme est mieux amorti par rraport au premier cas correspond au
pole A1, les signaux suivent bien les refférances ry,r, par raport au premier graphe avec un
petit dépacement de 0.5°, Les commande sont toujours bornées, la stabilité du systéme est

donc maintenue.

Angle de dérapage (beta) [3 Angle de roulis (phi) @
12 T T T 3 r : T
1 1 1 1 1 1
1 1 1 1 1 1
10f - - f=Shen—m : | | |
1 1 1 2 I E L - T T 1
8f-f--- P o
\a 1 1 1 \@ 1 1 1
S 6f{--- R REEE e Y L LREEEr oo
v 1 1 1 o 1 1 1
[a) | | | o 1 1 1
4" A r=--=--= | I 1 1 1
L O ===t Tt
2KH----- F--—-—- F--—=- == === = 1 1 1
1 1 1 1 1
1 1 1 1 1 1
O ] ] ] _1 ] r I
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Temps (s) Temps (s)
Commande rudder 0, Commande ailerons d ,
25 . . . . r
1 1 1 1 1
1 1 1 1 1
1 1 1 Lo - Lo
-==---- I-====- e I I
1 1 1 1 1
I I I oL v ___r_____]
1 1 1 1 1 1
7)) | | [ wn 1 1 1
Y 1 1 1 ‘o 1 1 |
g I I I g . . R
a [ T T T o 1 1 1
I I I r r-—-=-=-- r——-=-=--n
1 1 1 1 1 1
_____ L S DU | 1 1 1
1 1 1 F—_——— PR —
1 1 1 1 1 1
1 1 1 1 1 1
0 ] ] I3 _30 ] ] ]
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Temps (s) Temps (s)




. CHAPITRE II
COMMANDES LINEAIRES MULTIVARIABLES

Degrés
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Figure (11.1.2) Commande par retour d’état avec placement de pole A,

A3=[-0.9+1i;-0.9-1i;-1;-2]

4 4
Temps de répense t, =———— =4.44¢
IPoin| |-0.9)

min

_ _ 2.7952 -1.3224 -0.5551 -1.6913
lesmatricesde gainsK et K, sont: k =

-1.0955 -1.3186 -0.2789 -0.8060

0.5576 -1.7414
1.1374 -0.8676

en comparant avec les courbes de la Figure (11.1.2) On remarque que les reponses
dynamiques sont sensiblement les mems avec une amelioration et precision en terme de
temps de reponse pour atteindre la valeur stable et en terme d’amortissement ou les
signeux de sortie suivent parfaitement les signaux de reférances, le systeme est mieux
amortie que le roulis hillondais de la boucle ouverte avec un dépacement de 0.1°. la

stabilité du systéme toujours assurée.
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Figure (11.1.3) Commande par retour d’état avec placement de pdle A3

Figure (11.1.4) Figure (11.1.5) montrent la Commande a retour d’état avec perturbations
externes d’amplitude 1° et 5 ° respectivement due a une rafale de vent .

Ces figures representent le cas ou I’avion subit une pertrbation externe de forme bruit aleatoire
de moyenne costante, on distingue son influance par une augmentation d’amplitude du signal
de sortie ; en causant la création d’une erreur statique sur les angles et ® . La perturbation est

absorbée par les commandes.par contre les commandes restent bornées.
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[1-2 COMMANDE LINEAIRE PAR RETOUR D’ETAT AVEC ACTION
INTEGRALE :

[1-2.1 Déter mination delaloi de commande:

Le probleme avec la commande avec retour d’état est que les erreurs (au repos) peuvent
avoir lieu. Pour cela, on combine une action intégrale pour résoudre ce probléme. Le terme de

I’action intégrale n’est autre que I’integrale de I’erreur déefinie par {2.6} :

e MEE

o) X, =J;e(t )dt
J

c 70

X(t) = Ax(t) + Bu(t)

A 4

> k

Figurell.c :Schéma synoptique de commande par retour d’état avec

t
Xp = [6@)AE (26)

0
Xi=T1T =CX (2.7)

La commande est :
U= —KX+ KX e (28)
Ou K;: matrice des gainsintégrales

X(t) = (A= BK)X(t) + BKX(t) oo (29)

X, =r—-Cx

On définit un nouveau vecteur d’état augmenté

K'=[k —k] (210)

Soit encore:
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X | [A 0,]|[B 0
o YO W —— (21

[1-2.2 Détermination lesmatricesdesgainsK et Ki :
On déduit alors la représentation de la dynamique du systéme en tenant compte que le choix
deK et K; est dicté par I’utilisation du nouveau systeme augumanté qui est de laforme:
Z=Az+Bu
Avec u(t) = -K'z
ou K =[k k] avec k e R* et k; e R*?

Utilisant lafonction PLACE de MATLAB et par palcement de pdle, on calcule cette fois-ci le

vecteur K~ et on deduit les matrices gains K et Ki

[1-2.3 Calcul laloi decommande en presence de perturbations:
prendre en considération les perturbations externes sur notre system a fin d’observer
I’évolution de la commande, la dynamique est toujours presenté par I’equation (2.2)
laforme des perturbations sont representées par d(t)
X(t) = (A - BK) x(t) + BKx;(t)+d(t)
X, =r1r—-CX
[1-24 SIMULATION ET INTERPRTITAIONS:
Nous allons suivre les mémes étapes celles de la commande par retour d’etat, en choisissant
un échelon comme signal de référence, pour les simulations.
Figure (11.2.1) : Représente, le résultat de simulation d’une commande par retour d’état avec
action intégral par placement de pole
Aq=[-0.2+1i ;-0.2-1i ;-2;-1;-10; -10];

4 4
Letemps deréponse t, =———— =20<
Pl |02

A I’aide de I’instruction PLACE , lesgains sont :

22.6251 -5.9166 -5.2924 -9.2838
13.2771 -6.6470 1.6432 -0.2350

. |-15.0921 -0.2255
-7.0504 -5.8043

On remarque que les signaux de sorties b , j suivent les références ry ,r, respectivement,

sans erreur statique aprés une phase transitoire oscillatoire, on observe que le signal est mal
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les commandes sont toujours bornées, la stabilité du

amorti, avec un dépacement de 2.5°.

systéme est maintenus. on va jouer sur I’amortissment pour éliminer la phase oscillatoire.
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Figure (11.2.1) Commande a retour d’état avec action integral par placement de pble A4
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Figure (11.2.2) Représente, le résultat de simulation d’une commande par retour d’état avec
action intégral par placement de pble. En fait augumanter la partie reél des p6les complexes

jusg’a atteindre une reponse suffisante.

. . . . 4 4
As= [-0.5+1i;-0.5-1i;-2;-1;-10;-10]; il en résulte le temps de repense :ﬁm =8¢
les gains pour ce placement de pdle sont:
_119.1240 -5.6455 -5.5920 -10.3919 Ki = -14.7582 4.4661
114.0919 -6.6909 1.7975 0.7567 | -9.5825 -4.1049

A partir des résultats obtenues on remarque que les signaux de sorties b ,f suivent bien les

références ry ,r, respectivement, sans erreur statigue sous I’effet de I’action integrale . On

voix ainsi que le signal est bien amortie par rapport au cas précédent, avec un dépacement
de1.5°.
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Figure(l1.2.2) Commande a retour d’état avec action integral par placement de pole As

Figure (11.2.3) Cette figure représante les meme simulations que précédemment seullement
gu’on aimposé au system bouclé le pdle comme suit : A g=[-0.9+1i;-0.9-1i;-2;-1;-10;-10]
Il enresult laloi de commande suivante : avec ts=4.44s

_[4.4273 -4.6176 -7.3977 - 20.8309 __[0.6885 17.6767
110209 -6.4622 0.9260 -7.2153 |-8.1426 83595
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On remarque que les signaux de sorties b , j sont bien amorti et suivent parfaitement les

référencesry ,r, respectivement et sans erreur statique, en gardant toujours la stabilité.

Ceci montre que les valeurs propres Ai déterminent le taux de croissance de la réponse du
systeme
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Figure(l1.2.3) Commande a retour d’état avec action integral par placement de pole Ag
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Figure (11.2.4) et Figure (11.2.5) Commande a retour d’état avec action integral avec
perturbations externes d’amplitude 1° et 5° respectivement.

Ces figures representent le cas ou I’avion subit une pertrbation externe de forme bruit
aleatoire de moyenne constante, on distingue son influence qui se caracterise par une
augmantation ou diminution des signaux de commandes par raport aux cas precedents, selon
les resultats, on note qu’il y a une bonne poursuite des signaux de sortie aux signaux de
référence, on déduit que la commande est sensiblement robuste face a ces perturations et
maintien le system stable avec des commandes bornnées.

Il en result laloi de commande suivante:

{2.7952 -1.3224 -0.5551 -1.6913}

0.5576 -1.7414
-1.0955 -1.3186 -0.2789 -0.8060

1.1374 -0.8676
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1.3 Conclusion :

Dans cette partie Nous avons entamé la phase de contrdle et nous avons commencer par les
commandes linéaires multivariable .

on s’intéresse ala commande de I’avion par retour d’etat et retour d’etat avec action intégrale
pour :

—stabiliser le systéme,

— obtenir de meilleure performance de suivi de consigne : en terme de temps de réponse des
sorties et un bon amoertissement avec une erreur statique nulle, et dynamique sans
oscillation.

— rejeter les effets des perturbations exterieures.

Nous avons étudié la réponse des deux commandes classique lorsque ils sont appliquées a un

systeme linéaire.

A partir des résultats obtenus, on constate que la commande par retour d’état avec action
integrale est plus efficace que celle par retour d’etat, et ceci par I’annulation de I’erreur
statique. Cependant, les paramétres du systeme doivent étre connus et supposé constants, d’ou
une variation de ces parametre entrainera une instabilité du systeme. Alors, la nécessité de
faire appel a des lois de commande optimale basant sur un critére quadratique caractérisé par
une fonction quadratique permettre une meilleure adaptation de la commande et une meilleure
poursuite du signal de sortie par rapport au signal de référence. Pour cela on av étudier dansle
prochain chapitre une commande quadratique appelée commande Linéaire Quadratique

Gaussienne.
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.COMMANDE LINEAIRE QUADRATIQE GAUSSIENNE LQG

I ntroduction :

Développée au début de la seconde moitié du 20eme siecle a partir des années 60, on
commence a voir apparditre des travaux portant sur la synthése de loi de commande
minimisant un critere de type énergétique. On parle alors de commande optimale. Les
premieres approches de type Linéaire Quadratique (LQ) sont proposées et permettent alors de
calculer un gain de retour d'état. Dans la foulée, les techniques de filtrage de Kaman ou
encore de synthése Linéaire Quadratique Gaussienne (LQG) ont permis de régler des
difficultés sur la notion de filtrage de bruit sur I'éat ou les sorties. Toutes ces techniques
reposent sur l'existence d'une modélisation la plus fine possible représentative de la
dynamique réelle du systéme.

La commande LQG présente l'intérét de sappliquer a des systemes dont I'état n'est pas
mesuré, et appliquée lors du programme spatial Apollo pour la stabilisation de lanceurs, elle
est apparue comme la premiere méhode générale pour l'asservissement des systémes
multivariables. De ce fait, elle a connu un grand succes comme en témoigne les nombreuses
publications sur le sujet. Depuis la fin du 20eme siecle, la commande H-infini apparait
comme un sérieux concurrent pour l'asservissement robuste des systémes multivariables.
Néanmoins, lacommande LQG n'en demeure pas moins un standard industriel.

Au cours des années 70, |e principe de robustesse a commencé a étre plus précisément abordé.
On définit la robustesse comme une propriété permettant de garantir la stabilité et la
performance d'un systeme incertain; I'incertitude pouvant étre de nature variée : fréguentielle,
paramétrique, ... Plus récemment, des techniques de synthése prenant en compte

explicitement |a robustesse ont éé proposees : la commande H_, la p-synthése, la commande

LQG-LTR ou encore lacommande QFT ([9], [10], [11]).
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111.1 Commande Linéaire Quadratique Optimale:

111.1.1 Stratégies dela Commande Linéaires Quadratiques Optimale:

La commande Linéaire Quadratique LQ est une commande a retour d’état, calculée sur un
modele, supposé parfait et non bruité, du systéme a régler. L’introduction d’un observateur de
Kalman a permis de relacher I’hypothese de mesurabilité de I’état, tout en prenant en compte
I’existence de bruits supposés blancs et gaussiens [12].

Considérant un systeme donné par son modele de |'espace d'état :

x(t) = Ax(t) + Bu(t)

y(t) = Cx(t) + Du(t)
ou X est appelé vecteur d'état du systéme et composé de grandeurs internes caractérisant de
facon minimale I'état physique du systeme a un instant donné. n sappelle I'ordre du systéme.
Les équations d'état et d'observation représentent des relations de causalité entre les signaux
dentrée u et I'état interne du systéme x d'une part et les signaux de sortie y d'autre part.
Présentant I'index suivant d'exécution pour la conception de contréleur optimale:

J:%XT (t. )SX(t, )+ %f [xT OQt)x(t) + U’ (t)R(t)u(t)]dt, ........... (32)

Ou Q et R présentent des matrices de pesés pour les variables d'état et les variables d'entrée,

respectivement, et t, est le temps terminal pour I'action de commande, qui signifie que

I'action de la commande est dans un intervalle de temps fini. S > 0 est la matrice pesante

pour les états terminaux.

Ce probleme de commande optimale désigné sous le nom (LQ) de la commande linéaire
quadratique optimale. Pour Résoudre ce probléme de commande optimale de LQ, on doit

d'abord construire unefonction dite Hamiltonienne
H= -%[XT OQX(®) +u" QRu®) [+ 17 O[AXD) +BU®)] e (33).

Quand il n'y a aucune contrainte sur le signa d'entrée, (dans ce cas-ci, le minimum) la valeur
optimale peut étre résolue en prenant la dérivée de H par rapport a u et puis en résolvant
I'équation suivante:

oH T
- RUE) +BTT () =0 e (33.1)
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Dénotons par U (t) le signa de commande optimal de u(t). Puis, u (t) peut ére
explicitement écrite sous la forme suivante:

UM =R™BT () s (34)

D' autre part, le multiplicateur lagrangien | (t) peut ére écrit comme:| (t)=-P(t)x(t),
t, > oco. OU P(t) est la matrice symétrique de la solution de I'équation différentielle bien
connue de Riccati (DRE)

P(t) = -P()A - ATP(t) + P)BRBTP(1) -Q  eoeerrrreecene, (35)

avec sa valeur finale P(tf) = S. Donc, le signal de commande optimal peut également étre
écrit comme suit :

U ) =-RIBTPEIXE) e, (36)

Il est intéressant de noter que la solution du probleme de commande optimale fini du temps
LQ savére étre une boucle retour d'état linéaire avec une matrice de gain variable en temps, a

laquelleest égdl -R'BTP(t)

[11.1.2 Problemes de Régulateur Quadratique Linéaire:

Quand tf est fini, résolvant de probleme de commande de LQ optimal conduit a résoudre
I’équation DRE (3.5) ce qu’il est trés difficile a résoudre

Dans beaucoup d'applications, un davantage est concernée par I'exécution réglementaire, qui
implique cela t, -« comme dans beaucoup de processus de commande des systemes.

Par conséquent |e probleme de commande optimale de LQ désigné sous le nom d'un probléme
de LQR (régulateur quadratique linéaire).

Dans le probléme de LQR, le t, >o et le systéme en boucle fermée seront
asymptotiquement stabilisés.

La solution matrice P(t) de I’équation de Riccati tendra & une matrice constante, c-a-dire
P(t)=0

Dans ce cas-ci, le DRE réduit a I’équation algébrique de Riccati prétendue (ARE) comme suit

PA-ATP+PBR'BTP-Q=0 .o (3.7)
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Puis, le probléme de LQR peut étre résolu en utilisant un retour linéaire d'état avec une
matrice constante de gain, c.-a-d.., Le probléeme est de trouver un retour d’état stabilisant,
optimal au sens du compromis rapidité — énergie de commande. 1l s’agit donc de trouver la

matrice de gain du retour d’état K :

U =-KX(), e (38.1)

K=RBP, s (382)

Ou la matrice d’état du systeme en boucle fermée vaut : (A-BK)

111.1.3 Conception d'observateur :

Dans la conception de LQR, nous avons explicitement assumeé que :

1. lemodele du systeme est parfaitement connu, et

2. tous les états sont directement mesurables

Si lapremiére prétention n'est pas vérifiée, c.-a-d., le modéele peut contenir I'incertitude, nous
emploierons le cadre robuste de conception de commande. Dans cette section, nous nous
concentrons sur le cas quand la prétention 2 n'est pas vraie. En fait, dans la pratique, les
variables d'état ne sont habituellement pas tout mesurables. Si seulement les signauix de sortie
plutbt que les états sont mesurables, qui est souvent le cas dans beaucoup d'applications,
pouvons-nous néanmoins employons-nous un LQR? La réponse est “oui” si nous pouvons
concevoir un observateur pour observer les états de l'information d'entrée et de rendement.
Naturellement, le systéme doit étre observable.

Il est normal et pratiquement important de demander, “est ce le contréleur congu robuste
contre I'incertitude et les perturbantes ?

En ce chapitre, nous présentons un nouveau cadre dans lequel I'incertitude et la perturbation
peuvent prendre en considération explicitement et quantitativement pendant la conception du
contréleur.

Ceci désigné sous le nom de la conception robuste de contrdleur et a été le centre de la
recherche pendant des décennies. La commande robuste continuera a étre une matiére
davantage de recherche puisque la question de robustesse de n'importe quelle conception de
contréleur est un probléme inhérent qui doit toujours étre adressé.

D'ailleurs, larecherche sur la commande robuste sera multipliée.

La raison est évidente: les différents types de connaissance au sujet de l'incertitude et de la

perturbation meneront a différentes méthodes de conception robustes de contrdleur.




. CHAPITRE III
COMMANDE LQG

Nous présentons e probleme linéaire quadratique gaussien (LQG).
3.2 Lacommande Linéaire Quadratique Gaussienne :
La commande de LQG est considérée une méthode de contrdle robuste, puisque le bruit dans
les égquations d'état et de rendement est explicitement considéré. En outre, des informations
quantitatives sur le bruit sont employées dans la conception de contréleur
Probleme de LQG :
Considérant le modele de I'espace d'état du systeme :
X(t) = Ax(t) + Bu(t) +x( 9 ,
YO = CX®) +q(t), e (39)

Ou & () et B (t) sont les bruits aléatoires dans |'équation d'état et |es mesures de sortie
respectivement. Supposez que le & (t) et le 6 (t)sont les processus al éatoires gaussiens de

moyens z€éro avec matrices de covariance données par :

Ext)x" 0] =E>0, E[qi)g" )] =0>0,  .oecereernnee. (310)

Ou E [x] désigne lavaleur moyennedex et E [XXT] est lamatrice de covariance de signal x

gaussien de moyen nulle. Les signaux aléatoires & (T) et 6 (t) sont en outre suppose étre
mutuellement indépendants, a savoir, E [x (T)q’ (t)] = 0. L'indice de performance pour

un contréle optimal est défini comme :

J= E{T[ZT (H)Qz(t) + U’ (t)Ru(t)]dt} .............................. (311)

0

Ou z( =T (k) estlacombinaison linéairedu vecteur d'état x (t) avec T défini par:

I'utilisateur pour mesurer la performance. Les matrices constante de pondération Q et R sont,
respectivement, symétrique semi positive-définie et symétrique définie positive matrice,
cest-a-direQ=Q" 20, R=R" >0

Vu la fonction de colt (3.2); Q est relié avec de I'énergie des états, R est relié avec de
I'énergie des entrées commandées. Dans LQR, on cherche un contrdleur qui réduit au
minimum les deux énergies, cependant, diminuer I'énergie des états exigera un grand signal
de commande et un petit signal de commande ménera a de grands états la déviation

La solution de ce probleme s’appuie sur le principe de séparation qui établit que lacommande
optimale est obtenue [13].

Le probléme de LQG peut étre divisé en deux sous-problémes suivants :
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1. Le contrle de retour d'état optimale de LQ, et
2. L’évaluation d'état avec des perturbations.

Contréle de LQG avec filtresde Kaman :

[11.2 LeFiltredeKalman :

Le plus utilisé pour I’estimation, Le filtre de Kalman est un observateur non linéaire en boucle
fermée dont la matrice de gain est variable. A chaque pas de calcul, le filtre de Kalman prédit
les nouvelles valeurs des variables d'état du system.

Le but de cette section est de démontrer les résultats du filtre de KALMAN en régime
permanent afin de donner les ééments théoriques juste nécessaires pour comprendre son
utilisation dans le cadre de la commande stationnaire des systémes linéaires et de montrer la
dualité parfaite entre commande et estimation. En effet dans une utilisation en boucle fermée
telle que nous allons la présenter, on oublie rapidement les considérations stochastiques qui
sont a la base du filtre de KALMAN. Les paramétres de réglages du filtre (c’est-"a-dire les
matrices de covariance des bruits d’“etat et de mesure) sont utilises comme des parametres de
réglages du correcteur LQG finalement obtenu (au méme titre que les matrices de

pondérations du critere LQ),

WALAGURRNRRRR e il
- R e

0 200 400 600 800 1000

Figure: 111.1 Séquence al éatoire de 1000 points avec une distribution gaussienne de moyenne zéros et DSP=1

111.2.1 Principedu filtrede KALMAN :

Considérons le systeme linéaire continu d’ordre n suivant :
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X(t) = Ax(t) + Bu(t) + x (t)
yO =Cx() +DU) +q(t) (312)
ou x(t) et q(t) représentent respectivement.
— le bruit sur I’équation d’état sensé représenter les perturbations extérieures agissant
sur le systéme

— le bruit de mesure lié aux capteurs utilisés.

Un filtre de KALMAN est un systeme dynamique avec 2 entrées : la commande u et la
mesure y, c’est-"adire tous les signaux connus du systeme. L’état Xou la sortie de ce
systéme dynamique est un estimé de |’état x du systéme.
L’equation du filtre de KALMAN s’’ecrit :

X=(AR+BU) + K, (Y-CR-DU) oo (313)

Note:

Le gain Kf est calculé en fonction de la confiance que I’on a dans le modéle relativement a la
confiance que I’on a dans la mesure. Si le modéle est tres bon et la mesure tres bruitée alors le
gain Kf devra étre tres petit.

Schéma fonctionnel du filtre de KALMAN : voir Figure. lll.a

e Hypotheéses:
Nous supposerons que :
— La paire (A, C) est détectable, c’est-"a-dire qu’il n’y a pas de mode instable et
inobservable dans le systeme,

— lessignaux x(t) et q(t) sont des bruits blancs gaussiens centrés voir figure (111.1).

a) En recherchant I’estimé optimal X (au sens de la variance d’erreur minimale) de I’état

x par la méthode du Filtre de KALMAN, c’est-'adire on estime I’état x par
I"équation classique du filtre de KALMAN (3.13)

X=(ARH+BU) + K, (Y-CX-DU) coccceereeeereeeessnnenneen (313)

b) en employant cet estimé comme s’il était la mesure exacte du vecteur d’état, pour
résoudre |e probléme de commande optimale linéaire déterministe (méthode LQ)
UZ-KCX e (314)

Lafigure I11.b représente la structure du correcteur LQG dans la boucle de régulation.

La représentation d’état du correcteur LQG s’ ecrit :
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¢1 TA-BK, -K,C+K,DK, K,] [X
= e 1 K (315)
u _Kc 0 y

Les états peuvent étre estimés de facon optimale

s un filtre de Kalman, plut6t qu'un observateur, est utilisé

u(t) (1) y(®)
—>»{ B I > C

\_

A e > X(1)

K

Figure. I1l.a Filtre de Kalman

On peut d'abord trouver une estimation optimale d'éat du signa X(t), ce qui minimise la
covariance E [ (x — x) (x — x) " |, et ensite utiliser le signal estimé X(t) pour remplacer

I'état actuel des variables telles que le probléme d'origine peut étre réduite a un probléme de
contrble ordinaire LQ optimal.
Le schéma de principe du filtre de Kaman est montré dans la figure I11.a, ou la matrice de

gain de filtre de Kalman K, est donnée par :
S S o OO (316),
Ou P, satisfait al'équation algébrique de Riccati (ARE) :
PA" -AP -PC'O'C P+MEM"=0 oo (317)
et P, est une matrice symétrique semi positive définie, c-ad P =P" >0
E=E[x(t)*x" ()] O=E [at)*a" )]

11 .3 Théoreme de séparation :
Principe de séparation pour la conception de LQG :
La solution de ce probleme de commande optimale de processus stochastique est bien connue
sous le nom de théoréme de séparation (Seperation Theorem ou Certainty Equivalence
Principle). Ce théoreme énonce que la solution du probléme est composée de deux parties:

- un observateur de Kalman permettant de donner I'estimée X de x qui est non biaisée et

avariance minimale,
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- la commande par retour d'état u’ (t)=-K_X(t) a appliquer a X ou K est calculé en
considérant le probleme LQ correspondant (en enlevant x(t) et q(t) de I'éguation
d'état et E dans le critere).

Ce théoreme est intéressant dans la mesure ou il donne la solution du probleme complet
comme étant la réunion des solutions de deux problémes plus simples et dgarésolus : celui de
la commande LQ et celui de I'estimation de Kalman. Pour une démonstration de ce théoréme
voir [13] et [15].
Lorsque le signal optimal de filtre X(t) est obtenu, le schéma de principe du compensateur
L QG peuvent étre construits, comme le montre la figure I11.b, avec le contréle optimal u’ (t)
donnée par :

U (D)=-KX(®) s (3.18)
et lamatrice optimale de retour d'état K. donnée par :

Ko =R™BTP. e, (3.19)
ou P. lamatrice symétrique semi positive- définie satisfaite I’equation de Ricatti:

AP +PA-PBR'B'PR+M'QM =0 ... (3.20)

A partir des discussions ci-dessus, nous pouvons observer que, dans le probléme de
commande de LQG optimal, I'estimation optimale et les problemes de commande optimale
sont résolus séparément.
Cest le principe de séparation “separation principle.” c'est-a-dire, pour concevoir un
contréleur LQG, on peut d'abord concevoir un estimateur d'état et ensuite employer les états
estimés, comme s les éats sont exactement mesurables, pour concevoir le contréleur de
retour d'état de LQR.

Contréleur LQG :
Soit le modéle de system de |'espace d'état :

%(t) = Ax(t) + Bu(t) + x(t)
y(t) = Cx(t) + D(u) +q(t)
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B | mesure ( (t)
% (t) u(t) l y(®)
j > K. » G(s) —O—

Bruit du
system X (t)

A L Q) | I

Figurelll.b : Structure de commande de LQG.

et le critére d'optimisation
o b T, T Q N || X
J=limE {jo [xTu ]{Ng o Mu}dt} .............. (3.22)

ou Nc peut normalement étre chois comme matrice zéro, le contréleur de LQG est illustré
dansle schémalll.b. Apresavoir calculélamatrice de gain de retour d'état kc et la matrice de
gain de filtre de Kalman K, ont été obtenues par I'intermeédiaire du principe de séparation.
L 'estimateur d'état :

L'estimateur d'état sSappuie sur la commande u et sur la mesure y du systéme pour donner
I'estimée de I'état la plus plausible, compte-tenu des incertitudes et bruits affectant le modele
et la mesure. Une premiere approche du réglage du filtre concerne le cas ou I'hypothese de
départ sur le modele est respectée ; c'est-a-dire que le seul défaut du modéle est d'étre affectée
par des signaux stochastiques blancs. Dans ce cas, le réglage se fera directement par une
évaluation des variances des bruits.

Evaluer le bruit de mesure x(t) en observant y est direct ; ce qui n'est pas le cas du bruit

d’étatq(t). Ce bruit peut étre attribué a la commande u en choisissant q(t) = BEB', avec

E lavariance du bruit de mesure.

Cependant, la principale source de bruit d'état d'un modéle provient généralement des erreurs
de modélisation qui sont déterministes et non stochastiques. Néanmoins ces erreurs de
modélisation sont généralement mal connues et il n'est pas aberrant d'en tenir compte
globalement gréce a un terme stochastique. La validation du filtre de Kalman peut aors se
faire en simulation en introduisant des erreurs sur le modéle telles que des variations sur ses

parametres.
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I ntroduction:

Dans ce chapitre, nous allons appliquer lacommande LQG au systeme avion de type A300
et nous présentons notre résultat numeérique et graphique de simulation en utilisant
MATLAB/Simulink®. Nous avons effectué trois expériences comme suit:

Aprés I’obtention des lois de la commande LQG, on va exciter le system pour avoir sa
réponse a un signal de référence, en imposant une pondération spécifiée a notre modele
d’avion en mouvement latéral.

Les réponses des variables d’état ainsi que les commandes correspondantes sont montrées par
les graphes.

Considérant la représentation d’état dynamique du mouvement latéral de I’avion eq (1.61)

Nous commencons en notant que le system est sensiblement stable, par des valeurs propres
calculées par la fonction et contrélable, (voir le premier chapitre), en premier temps un
régulateur de LQ (linéaire quadratique) peut étre congu avec des paramétres appropriés de
codt, tels Q. et R,

En suite, nous voudrons récupérer |'exécution réglée par retour d'état avec un filtre de Kalman
basé sur la mesure des deux sorties. Puisgue le system est observable avec les sorties, on peut
facilement concevoir un tel filtre de Kaman.

La premiére partie consiste a appliquer la loi de la commande LQG multivariable a notre

system avion A300 sans perturbations avec pondérations déf érentes.

V.2 Résultats et interprétation :

Les figures (IV.1) , (IV.2) , (IV.3) et (IV.4) représentent le cas ou la commande LQG est
appliquée a notre systeme d’avion sans aucune perturbation pour deux valeurs de pondération

Q. et R, enrésultant leslois de commandes ou K. legain derégulateur LQ et K, legainde

I’estimateur Kalman correspond a chague cas:
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Figures (IV.1), (IV.2) 1% cas: Q,=1*eye(4) etR,=1*eye(2)

¢ 0.0537 0.0083u
_2-0.0669 -0.00013 €0.5945 -0.4938 -0.5969 -0.83090

f~ a il KC u
&-0.0308 0.06824 €.6142 -1.1977 0.0411 -0.47544
€ 0.0061 0.0666

Figures (1V.3) (IV.4) :2émecas: Q,= 100*eye(4) et R, =1*eye(2)

€01492  0.0285(

_§ 03240 0.010g; ¢ 25181 38696 893828429

1 €00330  0.24350° ©E 73330 93835 36498941 (]
€ 00252 0.1255,

K

On observe une bonne poursuite des signaux de références par I’état et I’estimé, sans aucune
erreur statique avec un signal de commande a énergie minimale. L’estimé et I’état sont
confondus. Un dépassement dans le signal de sortie de I’ordre de 0.18 degrés montré par les
graphes du premier cas qui a éé annulé en choisissant des nouvelles pondérations

La commande atteint la consigne désirée, le choix des matrice de pondération favorise

nettement I’économie d’énergie dans le deuxieme cas au détriment de la vitesse de réponse.

Lacommande L QG avec perturbation externes:
Figures (IV.5) et (IV.6) (IV.7) et (IV.8) dans ces figures nous allons présenter les
résultats de ssmulation qui montrent la réponse de la commande LQG avec les pondérations

Q, et R, en présence d’une perturbation externe de variancelO ®, puis avec une perturbation

de variance 10 On observe que la commande garantit la stabilité globale du systéme, et ne

sature pas malgré la présence de la perturbation. Nous pouvons observer aussi que la réponse
converge vers une valeur a I’équilibre, avec la présence d’un dépassement au début du

contréle du a I’influence de la perturbation sur I’estimation qui joue sur lasortie.
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Figure (1V.1) LQG et estimateur kalman sans perturbation avec

pondération Q, etR,, angle B
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Figure (1V.2) : LQG et estimateur kalman sans perturbation avec
pondération Q, et R, , angled
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I11.41 Simulation dela panne derudder :

Avant présenter les résultats correspondent a cette partie on définisse quelque mots clé
importants.

Robustesse : une commande est dite robuste si on peut garantir la satisfaction d’un certain
niveau de performances malgré la présence d’erreur (bornée) de modéle (notion

d’incertitude).La robustesse & un caractere global. [12].

Panne:

"Une panne est une interruption permanente de la capacité d'un systéme a effectuer une
fonction requise dans des conditions de fonctionnement spécifiées ». [ 21]. Résultant d'un ou
plusieurs défauts, une défaillance est donc un cas ou termine le fonctionnement d'une unité

dans le systeme. Sur un avion.

Tolérance de panne:

Systeme de contr6le tolérant de panne c’est un systéme de contréleinsensible aux
défaillances et capable de commander le  systéme avec satisfaisante  représentation méme
s un ou plusieurs défauts, ou plus en critique, un ou plusieurs échecs se
produisent dans ce systeme. Lessystemes de controletolérant aux pannes peuvent étre
regroupés dans deux famillesprincipales:  contréleurs tolérant aux  pannes passives

et contréleurs tol érant aux pannes actives. [21].

Figure (IV.9) : cette figure montre le comportement du systeme par le contrdleur
LQG en cas d’une présence d’une panne exprimee par le blocage du Rudder en une position
de 5 degrés, et en voulant que I’angle de dérapage atteint le niveau 1 (step de 1).0On constate
gue la commande assure la poursuite de I’anglé désiré aprés un certain temps, cette intervalle
du temps de retard du au fonctionnement normale de la commande mais parce que
I’actionneur qui fait tourner I’angle de dérapage est blogué, la commande commence a
compenser le blocage du rudder par une action sur I’actionneur des aillerons pour arriver a
I’angle de dérapage commandée, par consequent on deéduit que la commande LQG est

tolérante de panne.
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Conclusion :

+* Le réglage du correcteur LQG nécessite la donnée de quatre matrices de pondération :
Q et R pour le retour d'état ; et celui de I'estimateur. La méthode de réglage la plus simple
repose sur un réglage séparé : régler les pondérations de kalman de sorte que |'état soit bien
reconstruit et régler Q et R pour avoir un bon retour d'état qui assure la robustesse de la

commande et garantit la tolérance aux pannes.

+ Pour que le comportement du systeme bouclé ne soit pas modifié de fagon notable par
la présence de I’estimateur kalman, il suffit que la reconstruction de I’état soit rapide devant la

dynamique du systéme bouclé: autrement dit les poles de (A -K, C) sont de grand module

devant ceux de (A -BKc).

Lastabilité du systéme bouclé n’est pas affectée par la présence de I’estimateur si celui-ci est
sans biais (c-a-diretel que (A -K, C) soit stable).

+ S les dynamiques de la régulation sont relativement lentes devant celles de
I'observation, on peut supposer que I'état est parfaitement connu du point de vue du retour
d'état et la commande est robuste, le cas ou on veut obtenir un régulateur avec des

dynamiques élevées, larobustesse n'est plus assurée [18].




CONCLUSION GENERALE ET PERSPECTIVES

Conclusion générale et per spectives
Les travaux de recherche présentés dans ce mémoire visent essentiellement a éudier la
commande linéaire quadratique gaussienne appliqué a un avion de transport de type airbus,
Afin de mieux percevoir les principaux apports de ce travail, ceux-ci peuvent étre présentés
sur trois plans :
La modélisation de la dynamique de l'avion : il concerne la mise en équations, la
validation et la calibration par rapport a des données réelles, Des études paramétriques
exhaustives de la dynamique ainsi modélisée et |'écriture de représentations d'état non
linéaires, puis grace a des hypotheses de linéarisation on a découplé le systeme en
deux sous systéme latéra et longitudinal .
la mise en ceuvre des commandes linéaires des systemes multivariables : la commande
a retour d’état et la commande a retour d’état avec action intégrale.
Présentation de laloi de lacommande LQG (Linéaire Quadratique Gaussienne)
La mise en ceuvre de la commande linéaire quadratique gaussienne afin de contréler
le mouvement de roulis et de lacet, ou nous avons approuvé la robustesse de la
commande LQG devant les perturbations externes et les tol érances des pannes.

Per spectives:

En perspectives on peut poser les questions suivantes : est ce la commande LQG est robuste
devant les perturbations internes ? et quels sont les techniques pour améliorer I’optimalité de
I’estimateur kalman ?

On peut auss appliquer la commande LQG mais sur un systeme avion d’autre type,
I’étudier en utilisant le filtre de kalman étendu (KFE) pour une estimation plus précise est

moins sensible aux perturbations.

Les parameétres du systéme doivent étre connus et supposé constants, d’ou une variation de
ces parameétres entrainera une instabilité du systeme, d’ou lanécessité de faire appel adeslois
de commandes non-linéaire qui permettront une meilleure adaptation de la commande et une

meilleure poursuite du signal de sortie par rapport au signal de référence.

Aspect pratique: [I'implémentation de telle commande (Linéaire Quadratique
Gaussienne) sur les petits drones est réalisable et assure un contréle plus au moins efficaces

pour des hauteurs limités et des missions comme la photographie et |a vidéosurveillance

o |

etc....
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A. Réponse aux commandes:

A.l. Introduction :

La réponse de I’avion a I’actuation des principales commandes : gouvernes de
profondeur et de direction, ailerons et manette des gaz. Remarquons que ce ne sont pas les
seules commandes qui peuvent étre employeées. Ainsi on a parfois recours a I’orientation de la
poussée ou encore a une commande directe de portance. Etroitement liés & ces problémes sont
les réponses de I’avion a un changement de configuration de vol : déflexion des volets

hypersustentateurs, 1acher de masses (bombes ou réservoirs), déploiement des agrofreins. .

A.2. Guidagelongitudinal :

Les deux grandeurs principales a controler en vol symétrique sont la vitesse et la pente
de la trajectoire. Pour ce faire, il faut bien entendu étre capable d’appliquer des forces
paralélement et perpendiculairement a la trajectoire de vol. On agit sur les premieres au
moyen de la commande de poussée (manette des gaz) et en réglant la trainée (aérofreins), et
sur les secondes en réglant la portance par I’entremise de la gouverne de profondeur ou de
volets. Il est évident, par simple raisonnement physique (ou en se fondant sur les équations du
mouvement) que la réponse initiale a une augmentation des gaz (et donc de poussée) est une
accélération. De méme, la principale réponse initiale a une déflexion de la gouverne est un
mouvement de tangage, qui induit par la suite une variation d’incidence et de portance, et
donc un changement de direction de val.

Asymptotiquement, le nouvel état d’équilibre correspondant aux nouvelles positions
des commandes se détermine précédemment. Ainsi, un changement de la poussée a braquage
de la gouverne (et donc a incidence) donné produit un changement de pente de la trgjectoire
sans changement de vitesse. Au contraire, une déflexion de la gouverne modifie I’incidence
d’équilibre (cfr section 2.3) et donc la vitesse, ce qui, a poussée constante, entraine
secondairement un changement de pente de latrgectoire.

On constate que les effets initiaux et asymptotiques des commandes sont en quelques sortes
inversees. Il est donc necessaire d’étudier les transitoires qui lient ces réponses initiales et
finales. Nous verrons par la suite que ceux-ci sont dominés par I’oscillation faiblement
amortie et de longue période qu’est la phugoide, et que I’état final n’est obtenu que

longtemps apres I’actuation de la commande.
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Figure (5.6)- Contrdle de tangage

A.3. Guidage latéral :

Les fonctions des commandes latéral es sont triples :
- assurer I’équilibre en cas d’asymeétrie de la poussée due a la défaillance d’un moteur,
- corriger les mouvements indésirés induits par la turbulence atmosphérique,
- permettre d’effectuer les manceuvres de virage.
Les deux premieres fonctions s’obtiennent grace aux couples de lacet et de roulis produits par
les commandes. Pour latroisieme, il faut appliquer une force horizontale perpendiculaire ala

vitesse de I’avion, ce qui s’obtient en inclinant I’avion d’un angle de gitef .

Les commandes latérales permettent donc de mettre I’avion en virage comme sous-produit de
leur faculté de controler I’angle de gite.

D’ordinaire, les réponses au braguage des ailerons ou de la gouverne de direction sont trés
compliqueées, tous les modes latéraux étant simultanément excités. Dans ce cas, seule la

solution des équations non-linéaires du mouvement permet de le décrire correctement.

Figure (5.11)- Braguage de la gouverne de direction.

Lafigure suivante presente 1€s QITTErents creareurs ae mormernts aeroaynamiques
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B. Démonstration La commandea critére quadratique::

B.1 Principe

Considérons un systéme linéaire :
X(t) = Ax(t) + Bu(t) + T'(t),
y(t) = Cx(t) + q(t),

B.2 Hypothése:

La pare (A, B) est stabilisable, c’est-"adire qu’il n’y a pas de mode instable et
ingouvernable dans le systéme. La commande par retour d’"etat qui stabilise le systéme et

minimise le critere LQ :
1 T 1t T T
X (t, )Sx(tf)+§ L 0 [X" (HQWX() + u” (HRAU®) e, .......... (B.2)
Avec

UM =R™BT (L) e (B.2)

B.3 Démonstration [23]: La dynamique du systéme en boucle fermée sur la loi de
commande u(t) =—-KXx(t) obéit ‘a I’équation :
() = (A-BK)X(L) corveeeeerrrereeeerereeeee (B.3)
La réponse autonome de x(t) s’ ecrit alors.
x(t) =e"'x, avec A, =A-BK et x,=x(t=0)

Lecritére Jdevient :

I=[ (T OQX() + U ORUDIIE e (B.4)
= j: X" ()(Q, K" RK)X(A)Tt ..o (B.5)
=T ( [ ¥ (Q +KTRK)e )xo .......................... (B.6)

Lacontrainte A, stable entraine que P vérifie I’"equation de LYAPUNOV :

ATP+PA, +Q +K'RK = 0 ..oooccerrrrrree (B.8)

Par ailleurs P>0carj =x{Px, e J>0 V x, (critere quadratique).

—
o
| —
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Soit Kc la valeur optimale de K qui minimise J, et Pc la solution correspondante de
I”"equation de LYAPUNOQV (B.8), soit :

(A-BK )" Pc+PC(A-BK )+Q, +KT RK_ =0 .oooovrrve, (B.9)

Considérons une variation DK autour de Kc ; soitP=Pc+ A, , alorsil en résulte une variation
A, autour de Pc ; soit P=Pc+ A, qui véifie:
(A-BK +A )" (R+Ap)+(PctA) (A-B(K +A, )+ - -
QK A ) RK 4AL) =0 e, (B.10)

Kc est lavaleur optimale au sens du critéere J, ssi le critére augmente pour toute variation A,
autour deKc; soit: A, >0V A, /A-B(K,+A, ) stable

(s A, esttelleque A-B(K_ +A, ) estinstable, alors le critere devient infini). Si on retranche
I’"equation (B.9) de I’"equation (B.10), nous obtenons :

(A-B(K,+A¢ ))T Ap _AL B' P +Ap (A-B(K +A )+ -
A RA HALRK +KIRA, =0

(A-BK)" A, +A, (A-BK)+- - -
-+-AL (RK_-B"P.)+ (RK_—B"P,)' A, +AL RA, =0
C’est une I"éguation de LYAPUNOV. A-BK étant stable, A, est positif ssi (théoreme de

Lyapunov) :

Ay (RK_-B'P)+(RK,-B'P) A, +A{RA, >0 V A,
or ALRA, >0 V A, car R> 0, il faut donc que:
RK,-B"P. =0, soit:
K, =R"'B'P,
Si on reporte cette |"équation dans I’éguation (B.9), nous obtenons I’"equation de RICCATI

de commande :
PA+ATP-PBR'B'P +Q, =0.

Remarque: Cette démonstration s’appuie sur le théoréme de LYAPUNOV. Une
démonstration plus g'générale utilise le principe du maximum (voir [4], par rapport "a ce
cadre plus général, le cas qui nous traitons ici est celui de la régulation “a horizon libre des

systemes linéaires avec un critére quadratique). [23].




ANNEXE C

C.1 BRUIT BLANC GAUSSIEN : [23]

Un bruit blanc est un signal aléatoire stationnaire de puissance infinie dont la fonction
d’auto-corrélation est proportionnelle “a un Dirac (c’est-"a-dire un spectre complexe constant
sur toute la plage des fréguences). Cela traduit que les valeurs du signal pris “a deux instants,
méme tres proches, ne sont pas du tout corrélées.

Les bruits blancs gaussiens centrés w(t) et v(t) que nous allons utilisés dans le cadre du filtre
de KALMAN sont donc entierement définis par leur densités spectrales respectives
W() et V(1) :

E[wOw(t +1)" ] =W(O8(z), E[VEV(t +7)T 1 =V(©8() .....(C.1)

Bien que toute la théorie de KALMAN soit valable dans le cas non-stationnaire, nous
supposerons de plus que les bruits blancs gaussiens centrés w(t) et v(t) sont de plus

stationnaires et indépendants :

E[w(OW(t +1)7 1= WS(), oo (C.2)
EVOV(t+0)T 1= VS(@M), e (C.3)

EvOw(t+1)" ]=0. (C.4)
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