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RESUME

La tendance de I'amélioration des performances au moyen des techniques
d’asservissement Fly-by-Wire tend a augmenter en fréquence de la bande
passante du contrbleur, alors que la dynamique flexible des avions de transport
civil tend a étre de plus en plus basse fréquence. Ainsi, ces deux tendances
introduisent un risque d’interaction entre le contréleur et la dynamique flexible.
Cette interaction peut rendre le systéeme dynamique en boucle fermé instable
(phénoméne de spillover) si le concepteur n’en tient pas compte dans son design.
La présente thése a pour objectif d’élaborer des lois de commande robustes et
performantes afin qu’elles soient utilisables pour un avion de transport dont la
dynamique flexible n’est pas négligeable.

L’élaboration de lois de commande s’effectue a partir des modéles qui ne
sont que des approximations de la réalité. Particulierement, en aéronautique civile,
la flexibilité de la structure des avions a été négligée pendant de nombreuses
anneées, et ce sont les modeles rigides qui ont été traditionnellement utilisés pour
la conception des lois de commande. Cette approche purement rigide est en train
de disparaitre parce qu’elle génere le phénomene d’instabilité aéroélastique. En
effet, du point de vue économique, les avions seront de plus grande envergure
avec l'utilisation de matériaux composites plus légers, ce qui entraine une
augmentation de la flexibilité de la structure et a un impact sur le couplage
aéroélastique entre la mécanique de vol et la dynamique de structure,
particulierement a haute vitesse. Un autre point de vue qui représente les besoins
de [lindustrie aéronautique correspond au fait que pour augmenter les
performances de manceuvrabilité d’appareil, les constructeurs envisagent de
remplacer les lois de commande classiques de type pilote-in-the-loop dans la
boucle de contrdle par une technologie purement électrique(F.B.W). Cependant, la
technique F.B.W augmente la bande passante du contréleur qui peut rendre celui-
ci sensible aux premiers modes flexibles (ceux de plus basses fréquences), alors
gu’ils ne I'étaient pas pour un contréle pilote-in-the-loop. C’est pourquoi le risque
de spillover est augmenté si ces modes ne sont pas modélisés et pris en compte
durant la conception du contréleur.

En résumé, que ce soit la conception de la structure de I'avion qui améne

des modes flexibles aux basses fréquences, ou soit 'amélioration par F.B.W des



performances du contréleur qui augmente sa bande passante vers de plus hautes
fréquences, il semble nécessaire de prendre en compte le phénoméne
aéroservoélastique. Ainsi, les constructeurs d’avions ont besoin que soient
développés des outils permettant de s’assurer que leurs avions ne sont pas
affectés par ces problemes. Cependant, si les avions peuvent étre affectés, il faut
des outils permettant de concevoir des lois de commande robustes prenant en
compte les modes flexibles.

Apres une recherche bibliographique sur la modélisation de la dynamique de vol
de l'avion flexible et les méthodes de commande dédiées a ce type de systéme
trées complexe, nous avons tracé deux champs d’investigation permettant des
contributions dans ce cadre de recherche :

Le premiere champ est consacré a I'élaboration et la mise en ceuvre des lois de
commande appliquées a une section d’aile pour un avion flexible afin de
supprimer les problémes d’instabilité aéroélastique qui peuvent avoir des
conséquences graves conduisant a la destruction de l'avion ou un de ses
éléments (actionneur ou surface de commande par exemple). Une premiére étude
est consacrée a un modele aéroélastique linéaire type TAMU Wing Il de
luniversité de Texas avec deux surfaces de contrble. Des incertitudes
parameétriques liees a la structure et a I'aérodynamique quasi stationnaire sont
intégrées dans le modele nominal. Les commandes LQR et PRLQR ont été
synthétisées pour les deux modéles nominal et augmenté. Ensuite, le modéle
aéroélastique non linéaire TAMU Wing Il a été considéré dans la synthése d’'une
loi de commande robuste non linéaire par régime glissant. Les trois méthodes de
commande ont été appliquées avec succes pour retarder la vitesse de flottement
et augmenter 'amortissement rapide des modes d’oscillation malgré la présence

de turbulence.

Le deuxiéme champ a été consacré a la modélisation et I'étude du modéle flexible
de l'avion en boucle ouverte et fermée. Vu la confidentialité des données liés aux
parametres avion flexible, un modéle numeérique disponible dans la littérature a été
utilisé. Ce dernier considere la dynamique longitudinale avec un mode rigide
(short period), cing modes flexibles et deux surfaces de contrdle (gouverne de
profondeur et canard). L’objectif de la validation en simulation est I'étude de la

réduction de l'effet des modes flexibles et de perturbation atmosphérique



(turbulence) sur I'accélération que subi I'avion en utilisant des lois de commande
optimale et robuste. Les lois de commande synthétisées, pour ce cas, sont: la
commande linéaire quadratique gaussienne LQG, la commande H:z et H-. Les
résultats de la validation de ces lois de commande en simulation en boucle fermé
montrent I'élimination presque totale de I'accélération en comparant avec celle en
boucle ouverte. Pour I'étude de la robustesse des lois de commande, nous avons
envisagé d’augmenter le modéle par des incertitudes non structurées
fréquentielles. Ensuite, une commande p-analysis a été synthétisée en utilisant
I'algorithme D-K itération. Apres le calcul des normes fréquentielles et la conduite
de la validation en simulation de ces lois de commande en boucle fermée, on a
constaté la dégradation de la robustesse du contréleur H~ alors que pour la
commande p-analysis, la robustesse est améliorée avec I'utilisation de la méthode
D-K itération. Par la suite, la commande LQR et la commande non linéaire
optimale par mode glissant ont été utilisées pour commander en poursuite la
vitesse de tangage. Un excellent résultat est obtenu par cette derniére commande,

avec une treés forte robustesse.
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CHAPITRE 1

ETAT DE L’ART

1.1.Généralités :

Le progres dans la construction aéronautique moderne conduit les
industriels a fabriquer des avions de transport de plus en plus rapides, Iégers, et
de dimension trés larges. Ces caractéristiques conduisent les avions d’étre plus
flexibles et avoir par conséquent des problemes d’instabilité aéroélastique [1, 2].
De plus, le progres dans l'amélioration des performances au moyen des
techniques de commande de vol électrique connu par « Fly By Wire» a
augmenté en fréquence la bande passante du contréleur, alors que la dynamique
flexible de ces avions tend vers des basses fréquences [3]. Ainsi, ces
progressions introduisent un risque d’interaction entre le controleur et la
dynamique flexible. Cette interaction peut rendre le systeme dynamique en boucle
fermée instable (phénomeéne de spillover : interaction instable entre le systeme de
commande et les modes structuraux flexibles) si le concepteur n’en tient pas
compte dans sa synthése (Dynamique aéroservoélastique) [4, 5].

La recherche dans ce domaine est trés compliquée et donne beaucoup
d'importance aux problémes associés au contréle des avions flexibles tant en
aéronautique civile que militaire. L’élaboration de lois de commande s’effectue a
partir des modéles qui ne sont que des approximations de la réalité.
Particulierement, en aéronautique civil, la dynamique flexible des avions a été
négligée pendant de nombreuses années, et ce sont les modéles rigides qui ont
été utilisés pour la synthése des lois de commande [6, 7, 8,]. Cette approche
purement rigide est en train de disparaitre parce qu’elle génére le phénomeéne de
spillover [9-15]. En effet, du point de vue économique, les avions seront de
dimension importante pour plus de passager et fabriqués avec des matériaux plus
|égers pour avoir moins de poids, ce qui entraine une forte flexibilité de la structure

et un couplage entre l'aéroélasticité et la commande de vol particulierement a



haute vitesse [16, 17]. Un autre point de vue qui représente les besoins de
I'industrie aéronautique correspond au fait que pour augmenter les performances
de manceuvrabilité d’appareil, les constructeurs envisagent de remplacer les lois
de commande classiques de type pilote-in-the-loop par une technologie de
pilotage et de guidage automatique purement électrique appelée CDVG
(Commande de Vol Généralisée) ou FMGS (Flight Management and Guidance
System) [18, 19]. En effet, le FMGS améliore considérablement les performances
de manceuvrabilité d’'un avion dans le domaine fréquentiel (marge de gain et de
phase) et temporel (réponse transitoire et erreur en régime permanent).
Cependant, cette technique augmente la bande passante du contrdleur qui peut
rendre celui-ci sensible aux premiers modes flexibles (ceux de plus basses
fréquences), alors qu’ils ne I'étaient pas pour un contréle pilote-in-the-loop [9-15,
20, 21]. C’est pourquoi le risque de spillover est augmenté si ces modes flexibles
ne sont pas modélisés et pris en compte durant la conception du contréleur.

En résumé : que ce soit la conception de la structure de I'avion qui améne
des modes flexibles aux basses fréquences, ou soit I'amélioration des
performances par un calculateur qui augmente sa bande passante vers de plus
hautes fréquences, il semble trés nécessaire de prendre en compte le phénomeéene
d’instabilité aéroélastique (flottement et cycle d’oscillation limité) et la réponse
dynamique de l'avion a des perturbations atmosphériques (rafale ou turbulence).
Ainsi, les constructeurs d’avions ont besoin que soient développés des outils
permettant de s’assurer que leurs avions ne sont pas affectés par ces problémes,
si non, il faut concevoir des moyennes de commande robuste prenant en compte
dans la modélisation dynamique flexibles.

La présente thése a pour objectif d’élaborer des lois de commande robustes et
performantes afin qu’elles soient utilisables pour un avion de transport dont la

dynamique est flexible.

1.2. Dynamique aéroservoélastique :

La dynamique du vol et I'aéroélasticité sont deux disciplines qui étudient
deux aspects bien différents d’'un méme systéme, en l'occurrence ici I'avion. La
dynamique du vol considére I'avion comme un solide rigide évoluant dans

'espace et reléve l'influence des forces aérodynamiques, de poussée et de gravité
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et plus particulierement des commandes sur I'’évolution du mouvement de I'avion.
L’aéroélasticité quant a elle, en modélisant I'avion comme un solide flexible, met
davantage I'accent sur l'interaction des forces structurales d’élasticité avec les
forces aérodynamiques [22].

L’aéroservoélasticité est a [linteraction de nombreuses sciences et
technique de l'ingénierie mécanique et électrique (figure 1.1) [2, 23]. De ce fait,
certains articles sur le sujet peuvent traiter la modélisation par éléments finis d’un
avion flexible alors que d’autres traitent d’algorithme de contréle. Le champ
d’investigation est trés large. Ainsi cette recherche bibliographique se concentre
sur les travaux présentant la maniere de modéliser la dynamique de l'avion
flexible et sur la maniére de contrbéler ce systeme. La modélisation du systeme
dynamique comprend évidemment la modélisation dynamique d’'un avion flexible
mais aussi la modélisation des actionneurs et des capteurs. De plus, ces modeles
trés complexes doivent éventuellement étre réduits, et des incertitudes sont a
modéliser. Tous ces points sont essentiels a connaitre pour pouvoir tracer un

chemin a la synthése des lois de commande.

AS : Aéroservocommande
AE : Aéroélasticité
SE : Servoélasticité

Servocommand ASE : Aéroservoélasticité
AS SE
ASE
AE Dynamique structurelle

Aérodynamique

Figure 1.1 : Domaine de I'’Aéroservoélasticité.



11

1.3. Classification des problemes aéroservoélastiques :

Historiquement, la conception des avions a subi d'importantes modifications
suite a des progres significatifs dans I'efficacité structurale des avions, notamment
le rapport de la résistance des nouveaux matériaux (composites) a leur poids, et
par l'utilisation des systémes de commande de vol avec une réponse rapide et une
grande autorité. Les concepteurs d'avion, en essayant de réduire le poids
structurel de chaque nouvel avion, ont fait augmenter la flexibilité de la structure.
D'un autre coté, les ingénieurs de la commande de vol ont développé des
nouvelles fonctionnalités pour le systeme de commande automatique de vol qui
ont amélioré la performance de l'avion, la stabilité, et les qualités du vol.
Malheureusement, ces efforts sont généralement indépendants les uns des autres
jusqu'a ce que les premiéres analyses aéroservoélastiques aient été effectuées.

Mener une analyse aéroservoélastique sur un avion est donc un probleme
complexe et tres important, dans lequel les instabilités issues des interactions
entre I'aérodynamique, la structure de l'avion et les lois de contrdle peuvent
survenir en tout point de I'enveloppe de vol. Les problémes les plus importants

résultent de ces interactions sont [2, 24] :

— le flottement : il s’agit d’'une instabilité dynamique, couplant un écoulement
instationnaire aux modes de vibration de la structure, se traduisant par des
oscillations d’amplitude non décroissantes (on parle d’amortissement négatif),
pouvant conduire a la fatigue de structure, une perte de contrble et méme

entrainer la destruction d’une partie ou la totalité de 'avion;

— Oscillations auto-entretenues (LCO limit-cycle oscillations): un état stationnaire
d’oscillation de grande amplitude. Bien que ne présentant pas un amortissement
négatif comme le flottement, cette situation peut accélérer la fatigue des matériaux

et étre une source d’inconfort pour le pilote et les passagers.

— la réponse dynamique : la flexibilité de I'avion peut modifier de fagon significative
sa réponse a des perturbations atmosphériques (rafales, turbulence) ou a des

manceuvres rapides.
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— I'inversion de commande : l'efficacité des surfaces de contréle (gouvernes de
profondeur, ailerons,...) est également modifiée par les effets aéroélastiques, et il

peut méme exister une vitesse au-dela de laquelle leur effet s’inverse.

1.4.Revue de la littérature :

Cette revue de la littérature est basée sur les travaux de recherche dans le
domaine d’aéroservoélasticité. Ces derniers concernent la modélisation et la
simulation des systémes aéroélastiques (une aile compléte, une section d’aile de
I'avion flexible ou I'avion flexible complet) pour prédire les problémes de vibration,
d’instabilité ainsi que les recherches qui proposent des solutions aux problemes

d’aéroélasticité par I'application d’'une commande active.

Modélisation dynamique d’un avion flexible :

Le développement des équations de mouvement de 'avion rigide se trouve
dans plusieurs documentations, et ce, depuis de nombreuse années. Par contre,
le probleme est beaucoup plus complexe et tres confidentiel pour la modélisation
d’'un avion flexible, qui se trouve dans des références trés limité. En effet,
contrairement a la dynamique de I'avion rigide, la dynamique flexible fait intervenir
un nombre trés élevés de degrés de liberté. Dés lors, il est nécessaire d’effectuer
des hypotheses simplificatrices et des réductions sur le modele qui va avoir une
grande influence sur les équations de mouvement que I'on désire obtenir.

Pour le modele de l'avion rigide, il est trés bien documenté dans plusieurs
livres [6, 7]. Dérivé a partir de la loi de Newton, le modéle est composé de douze
éguations différentielles ordinaire non linéaires du premier ordre avec six degrés
de liberté, trois en translation et trois en rotation. La dynamique de l'avion sera
développée en détail dans le prochain chapitre. Au contraire du modele rigide, le
modéle flexible comporte plusieurs versions avec une infinité de degré de liberté.
D’apres notre recherche bibliographique, on distingue deux méthodes principales
de modélisation : la méthode pour le modele intégré de Langley et la méthode
pour le modéle de TONERA.

Développé au Langley research center (NASA), ce modeéle est cité en
référence dans la majorité des articles et théses traitant I'avion flexible [22, 25, 26,
27]. Il n’est pas l'unique modéle, mais il est sans doute le plus documenté et est

représentatif de ce type de modele.



13

Waszak [22] a proposé une méthodologie d’unification de I'aéroélasticité et la
dynamique du vol, basée sur des concepts de I'énergie cinétique et potentielle
avec la formulation de Lagrange en dérivant les équations de mouvement
relativement au repére a axe moyen lié au cops du systéme. L’utilisation des axes
moyens permet de minimiser le couplage inertiel entre le corps rigide et les modes
flexibles. Cependant, ce couplage entre les modes rigides et flexibles de I'avion
existe mais s’effectue par les forces généralisées qui sont dépendantes de tous
les états du systéme, qu’ils soient rigides ou bien flexibles. Grace a l'utilisation de
quelgues simplifications, le modéle conduit & des équations de mouvement non
linéaires intégrant les modes flexibles a celle des équations conventionnelles d’'un
avion rigide qu’il faudra linéariser autour d’'un point de fonctionnement afin
d’obtenir un modeéle d’état de I'avion et, éventuellement, un modéle longitudinal et

un modele latéral.

Un programme de recherche a été lancé par TONERA avec le soutien
technique d’Airbus pour I'élaboration d’'un modéle de I'avion souple (flexible) qui
porte le nom du modéle de 'TONERA, ainsi que des techniques de commande
dédiées a ce type d’avion. De nombreuses theses et articles ont été publiés, tels
que les travaux de Kubica, Livet, Dardenne, Madeleine, et Alazard [9-15, 20, 21,
28, 29]. Aux fins de ces recherches, des modéles d’avion souples ont été mis au
point (restent toujours confidentiels). En consultant les théses de Kubica, Livet et
Dardenne les parties concernant la modélisation de [lavion souple sont
confidentielles a part Puyou [30] dans sa thése ou il a donné un apercu sur la
modélisation mais les résultats numériques sont toujours confidentiels. De plus,
une premiére analyse sur des modeles d’avions souples utilisés montre, en
comparant les résultats numériques obtenues a ceux présentés par Kubica, Livet,
Dardenne et Puyou que les modéles sont strictement les mémes mais dans
différentes conditions de vol.

L’aeroservoelasticité peut étre traitée sur l'avion on considérant 'avion
complet, ou uniquement un élément flexible comme l'aile par exemple ou une
section d’aile a deux degré de liberté. Cette derniére a attiré lintention de
beaucoup de chercheurs pour I'étude de l'effet aéroélasticité non linéaire sur le
comportement dynamique pour prédire le phénomene de flottement et

d’oscillation. La modélisation du systéme peut étre plus au moins compliquée
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selon les hypotheses de calcul, par exemple le régime du vol subsonique,
transsonique ou supersonique et la nature du modeéle aérodynamique considéré
stationnaire, quasi stationnaire ou instationnaire. De plus, le modele peut devenir
plus compliqué en considérant la non linéarité structurelle (le coefficient de rigidité
est incertain ou dépend d’'un paramétre variable comme l'incidence par exemple).
Les phénomeénes d’instabilité apparaissent sur le modéle lors de simulation ou
'expérimentation ont conduit les chercheurs a trouver des solutions pour ces
problemes en se basant beaucoup plus sur la commande active. Cette derniere
fait appel au rajout de surfaces de commande aérodynamiques. Dans ce cas, on
parle des becs, volets et spoilers installés sur les ailes des avions modernes [31].
Les lois de commande dédiées a ce systéme sont multiples qu’elles soient
linéaires ou non linéaires. Dans ce cadre, J. Block [32] a utilisé la commande
optimale LQR avec un observateur pour augmenter la vitesse de flottement d’'une
section d’aile flexible avec la surface de commande de bord de fuite. Le systéme
en boucle fermée montre une stabilité avec des vitesses légerement supérieures a
la vitesse de flottement. J. Ko a investi la commande adaptative sur le méme
modéle avec la prise en considération de la non linéarité structurelle [33]. Les
résultats de simulation montrent une stabilité asymptotique locale avec I'apparition
d’instabilité si le régime de vol est augmenté. Afin d’améliorer ces résultats, J. Ko
suggére l'addition d’une autre surface de commande au bord d’attaque. Les
résultats de cette étude ont été validés expérimentalement avec une nette
amélioration dans la vitesse de flottement [34]. Récemment, plusieurs techniques
de la commande adaptative non linéaire ont été appliquées sur le modele
aéroélastique avec deux surfaces de commande [34, 35, 36]. Afin d’ajouter une
contribution, nous proposons l'application de la technique robuste PRLQR sur le
méme modele avec des incertitudes paramétriques [37, 38, 39]. De méme la
technique la commande par mode glissant été proposée pur améliorer la stabilité

du systéme [40].

Dans le coté numeérique et avec le développement des ordinateurs et les
codes de calcul, l'avion flexible est modélisé numériquement par la combinaison
du code CFD (Computational Fluid Dynamics), CSD (computational Structure
Dynamics) et CFM (Computational Flight Mecanics) [41]. Ces modéles donnent

d’'une maniére exacte le comportement flexible de I'avion et permet uniquement
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d’étudier la stabilité de l'avion et I'effet des modes flexibles sur les modes rigides
ainsi que la réponse de l'avion en cas des perturbations atmosphériques [5, 41,
42].

Synthése des lois de commande pour avions flexibles :

L’élaboration des lois de commande dédiées au pilotage des avions
flexibles est I'un des probléemes supplémentaires et crucial dans les systémes
aéroélastiques. Essentiellement, il s’agit d’ajuster un compensateur de maniére a
obtenir les propriétés et le comportement désirés en boucle fermée, sans exciter
un mode flexible non contrélé, ou bien en amortissant certains modes flexibles
critiques. Cette tache est compliquée par deux difficultés principales. D’'une part, la
conception s’exécute sur un modéle idéalisé de systéme. |l faut donc assurer la
robustesse aux incertitudes de ce modele, c'est-a-dire garantir les propriétés
désirées pour toute une famille de systémes autour du modele de référence.
D’autre part, il s’agit de rechercher un compromis entre la robustesse et la
performance. Cette synthése bibliographique permet de faire I'état des recherches

sur le sujet.
Les différentes méthodes de conception :

Il existe une grande variété de théories et de méthodes de conception de
lois de commande basées sur un modele donné. Les méthodes sont tout d’abord
classées en deux groupes: les méthodes de contréle classique et celles de
contrble moderne multivariable.

L’approche classique :

L’approche classique de contr6le F.B.W est utilisée pour concevoir les
contrbleurs des avions rigides pour lavionique classique. Typiquement, la
structure du contréleur est un suiveur par retour de sortie. La boucle interne, un
proportionnel généralisé, sert d’augmenter la stabilité de systéme. La boucle
externe, généralement un proportionnel intégral (P.l), sert a augmenter la
performance de guidage de l'avion. Shearer [26, 43] a utilisé cette commande
dans la boucle externe pour guider I'avion flexible HALE en altitude et en roulis.

Dans la boucle interne, la commande LQR et la dynamique inverse sont utilisées
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pour le mode latéral et le mode longitudinal respectivement. Les résultats de
simulation de guidage sont acceptables mais moins performants. Ces méthodes
(PID) trouvent vite leurs limites avec un avion flexible, car elles ne peuvent tenir
compte de tous les pbles du systeme et sont donc prédisposées au risque
spillover, l'utilisation de cette approche pour commander un avion flexible conduit
a des résultats médiocres méme pour la performance nominale [4, 9, 10, 11, 26]. Il

faut donc passer a des techniques plus complexes, celles du contréle moderne.
Le placement de poéles :

La technique de placement de péles consiste a déterminer les gains d’un
contréleur en fonction de la position désirée de certains péles choisis par le
concepteur. Si on désire placer tous les péles du systeme, alors il faut effectuer un
contrble par retour d’état. Le retour d’état est un concept trés intéressant et
performant, mais peu utile pour I'industrie aéronautique (nombre de capteurs est
celle des états) et surtout dans le cas d’'un avion flexible ou le nombre des états
est important. Si on désire placer que quelques péles, alors il est possible d’utiliser
un retour de sortie, cette méthode est simple mais moins robuste pour un modele
flexible [4, 21, 44]. D’'un autre cété, elle treés intéressante pour la conception de la
commande par séquencement de gain [45, 46, 47]. Hélas, encore une fois, en
effectuant le placement de certains péles et en ne se préoccupant pas des autres,
on risque d’avoir un phénoméne de spillover comme le démontre Kubica [9-11].
Cette étude démontre que cette technique n’est plus adaptée au probleme de
I'avion flexible. Donc, il faut passer a des méthodes de conception de contrbleurs

plus complexes.

L’approche optimale :

Les techniques de commande optimales sont tres utilisées dans la
littérature pour les avions rigides ou flexibles [4, 16, 26, 43, 44, 46, 48, 49, 50],
car elles permettent de prendre en compte l'aspect énergétique associé aux
modes flexibles et consistent a déterminer le gain d’un contréleur par minimisation
d’'une fonction quadratique de colt. Cette technique est utilisée selon différentes

approches:
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L’approche avec retour de sortie :

Cette technique consiste a utiliser des algorithmes optimaux pour réguler
les gains et obtenir un systéme stable en boucle fermée. En effet, cette technique
permet d’optimiser de fagon numérique la valeur des gains en fonction d’un critére
quadratique. Ce critere quadratique fait intervenir les sorties et les entrées du
systeme a controler, pénalisées par des matrices de pondération régulées
manuellement par le concepteur [3, 5, 51, 52, 53]. Dans [52] par exemple, sur un
modele longitudinale flexible instable, cette méthode est appliguée pour la
commande de tangage en boucle fermée. Les résultats de simulation montrent la
stabilité du modele avec une bonne poursuite. Le test de robustesse de la
commande a été effectué par injection d’'un signal de perturbation sur une surface
de commande, le résultat de simulation montre la dégradation des performances.
Les performances ont été nettement améliorées suite a I'utilisation d’une action
intégrale. Afin de couvrir tout un domaine de vol (plusieurs points de référence), la
méthode de séquencement de gain est exigée. Sur un modele d’avion flexible
latérale, cette technique a été appliguée avec de trés bons succés quant a la

stabilité, mais avec une pietre performance en poursuite [4, 10, 11, 15].

Une deuxieme méthode est proposée par KUBICA [10, 11], pour adapter
les gains d’un régulateur par retour de sortie sans estimateur : la méthode mixte,
car elle cherche a combiner la commande modale et la commande optimale a
travers un probléeme d’optimisation. Les résultats obtenus avec cette méthode
conduisent a un systéme stable, mais dont les marges de stabilité sont moins
bonnes. De plus cette méthode n’assure pas explicitement une robustesse vis-a-
vis des incertitudes paramétriques. Or, la prise en compte de telles incertitudes est
trés importante pour le contréle d’'un avion flexible. La récente technique PRLQR
(Parametric Robust Linear quadratic Regulator) de réglage tres simple permet de
prendre en compte ce type d’incertitude dans un design LQR. Cette méthode est
utilisée par Kron [4], le résultat obtenu lui permet d’obtenir la stabilité robuste
(évite donc le spillover), mais les performances sont trop limitées. Cette méthode

a eté appliquée avec succes sur un modele aéroélastique dans [38].
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L’approche avec estimateur :

La commande optimale avec estimateur LQG a été testée dans [16, 46, 50]
ou le contréleur est composé d’'un estimateur d’état de Kalman et d’un contrdleur
LQR (dont les entrées sont des états estimés). Cette technique semble d’étre
limitée puisqu’elle exige un observateur de méme ordre que le systéme est donc
oblige la réduction du modéle afin de trouver un contréleur d’ordre raisonnable.
Appliquée sur un modéle flexible simple, cette méthode montre une forte
dégradation, tant au niveau de performance qu’au niveau de la robustesse
paramétrique [4, 28]. Dans [16, 48], la commande a été appliquée sur un avion
léger flexible pour réguler les états du systeme vers zéro avec présence de
perturbation. Les résultats de simulation montrent une stabilité du systéme mais
avec des performances médiocres. |l parait donc tres utile de prendre directement
en compte les incertitudes durant la conception. Cette autre approche est

I'approche robuste.

Le contrble Robuste :

D’aprés la littérature, la commande robuste semble incontournable pour les
avions flexibles. En effet, on a vu que la modélisation d’'un avion nécessite de faire
des approximations sur le modéle dynamique, rendant le systéme incomplet et
incertain tant par la dynamique négligées que par la valeur approximative des
paramétres du modeéle ainsi que les perturbations externes. A cette effet,
I'approche robuste tient compte des incertitudes comme contrainte de design du
contréleur et peut donc garantir une stabilité robuste et méme, si désiré, une
performance robuste. C'est pourquoi elle est trés attrayante pour les problemes de
contrdle d'avions. Néanmoins, cette approche a tout de méme des limites, dont la
plus importante est que le contréle a une dimension importante et sa robustesse
se paye par une perte de performance. Tout I'art de la conception consiste a gérer
ce compromis entre performance et robustesse [26, 30, 35, 44, 49, 50].

Les technigues de contrble robuste les plus communes utilisent un modele
nominal sujet a des incertitudes. Alors, le contrbleur est synthétisé a partir du
systéeme nominal pour qu’il respecte un critére garantissant la robustesse. Les
criteres utilisés sont la norme H- ainsi que la valeur singuliére structurée. Le

design H- optimise la norme H- des fonctions de transfert entre les entrées et les
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sorties du systeme non utilisées par la boucle de contréle, autrement dit: le
probléme H- est un probléme de rejection de perturbation [60]. Si le supremum
des valeurs singulieres de la matrice de fonctions de transfert du systéme est plus
petit que l'unité pour toutes les fréquences, alors la stabilité robuste est assurée.
La synthése d’un contréleur optimisant un de ces criteres ne conduit pas
forcement a un systeme aux performances adéquates. En effet, effectuer la
conception par rapport au supremum, c’est effectuer la conception en considérant
le pire cas de perturbation sur tout le domaine fréquentiel. Cependant, ce pire cas
ne se produit, qu'a une fréquence donnée. On effectue donc un design tres
conservateur. Pour y remédier, I'idée consiste a augmenter le systeme nominal
avec des fonctions fréquentielles de pondération de maniére a conditionner le
probleme a obtenir des résultats plus intéressants [3]. La réussite du design
dépend de la capacité du concepteur a augmenter intelligemment son systeme
initial pour que le contréleur ait les propriétés recherchées. C'est I'étape la plus
importante et la plus complexe du design. Ainsi, si elles sont convenablement
utilisées, les techniques H- et p-synthése permettent I'obtention d’'un contréleur
avec une robustesse garantie. Cependant, ces techniques générent un contrdleur
d’ordre trés éleve.

Ces approches ont déja fait I'objet de plusieurs travaux pour le contrble
d’avion rigides, tels que les travaux présentés dans notre thése de magister [67].
De méme, elles sont utilisées pour le contr6le d'avions flexibles militaires de haute
performance, particulierement dans le contrbéle de probleme de flottement [44, 49,
50]. Pour ce qui est des avions flexibles de transport, la recherche utilisant
I'approche H- provient d'’ALAZARD [28], qui a proposé cette méthode et a obtenu
des résultats tres intéressants. L'étude considere deux modeles confidentiels
représentant la dynamique latérale d'un méme avion flexible dans deux conditions
de vol différentes. L'objectif est la conception d'un contréleur fonctionnel pour les
deux modeles. Ici encore, le design consiste a interconnecter judicieusement un
modeéle nominal de design (soumis a une gamme d'incertitudes) a des matrices de
pondérations et a synthétiser un contrdleur robuste par optimisation de la norme
H2. Remarquons que l'interconnexion proposée est tres pertinente aux systemes
flexibles, puisqu'elle tend a placer les péles de la dynamique rigide en des zones

désirées sans exciter les modes flexibles.
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Une meéthode robuste conventionnelle consisterait & définir un modéle
nominal et une gamme d'incertitudes qui recouvre les deux modeéles. Ainsi, un
contrbleur robuste a ces incertitudes garantirait la robustesse pour tous les
modeles. Cependant, en plus d'obtenir la robustesse, ALAZARD désire améliorer
I'amortissement des modes flexibles de I'avion considéré. Ainsi, il considére les
incertitudes uniquement sur les facteurs d'amortissement des modes flexibles. En
effet, par ce biais, la synthése du contrbleur va déplacer proportionnellement aux
incertitudes les poles flexibles vers la gauche du plan imaginaire afin de donner au
systeme bouclé de la marge sur I'amortissement et assurer ainsi la robustesse aux
incertitudes sur ces paramétres. ALAZARD ne cherche pas a modéliser des
incertitudes représentatives aux variations entre les deux modeles afin d'assurer la
robustesse, mais crée des incertitudes fictives comme moyen d'augmenter les
performances du systeme. Evidemment, dans un tel cas, la norme H-, obtenue
peut étre largement trop grande pour garantir la robustesse. C'est pourquoi le
design obtenu doit étre testé sur les deux modeles afin de s'assurer de la
robustesse. Des itérations sont effectuées jusqu'a ce que le compromis entre
robustesse et performance soit acceptable pour le concepteur. Ainsi, cette
méthode détourne I'utilisation des incertitudes qui ne servent plus a modéliser de
véritables incertitudes mais a générer une meilleure performance sur le systeme
nominal. La robustesse du contréleur est testée a posteriori comme pour les
méthodes optimales. De plus, cette robustesse n'est pas validée pour un
continuum d'incertitudes autour d'un systéme nominal, mais sur deux modeles

discrets.

AOUF [49, 50], dans ses articles, a développé des lois de commande
robustes, qui sont appliquées a plusieurs problémes en aéronautique. Ces travaux
contribuent a plusieurs aspects de la commande de vol évoluée par la résolution
de plusieurs problémes théoriques dont les solutions élaborées sont susceptibles
de donner satisfaction sur des modéles complexes d'avions réels. Il a traité le
probleme des rafales et leurs effets sur un avion flexible. Il a montré I'efficacité
d'intégrer des lois de commande robustes afin d'alléger les effets de rafales sur
I'avion et d'améliorer leur performances. La commande robuste a été appliquée
sur le modéle flexible B52 pour une poursuite de I'assiette longitudinale et

minimiser I'effet de turbulence. En plus, il a montré l'efficacité de la commande
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sur un modele longitudinale flexible en poursuite de I'angle de tangage avec la
présence de la turbulence appliqué sur la gouverne de commande. La robustesse
de la commande a été validée suivant différents points de vol [50]. Li [35], a utilisé
la méme commande avec incertitude pour €élaborer un contréleur adéquat basé
sur les méthodes de réduction des modes structuraux. La robustesse de la
commande a été testé par I'addition des bruit blanc au niveau des entrées et
sorties de systeme avec actionneur non linéaire. KRON [4], a son tour, il a montré
I'efficacité d'utiliser ces commandes robustes pour un avion flexible. Ses travaux
présentent des innovations, dont les plus importantes sont : I'amélioration de la
méthode mixte (retour d’état par LQR et retour de sortie), de la technique de
migration des péles et la mise au point d'une approche dynamique a 2-DDL de
synthese H- avec modele de référence spécifiguement adaptée aux avions
flexibles. Des méthodes de réduction et restructuration ont été appliquées afin de
rendre le contrbleur efficace et robuste. Ces techniques ont été testées sur le
modéle latéral de I'avion de transport civil hyper flexible de TONERA. Les résultats

permettent d’obtenir la stabilité, mais une performance robuste de qualité limitée.
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CHAPITRE 2

MODELISATION DE L’AVION SOUPLE

2.1.Introduction :

Dans la discipline de la stabilité et commande avion on va apprendre la
maniere avec laquelle l'avion peut voler et la facilité avec laquelle il peut étre

contrblé.

Par stabilité, on va comprendre la tendance de l'avion de revenir & sa position
d'équilibre aprés avoir été perturbé. La perturbation provient des actions de
commande de la part du pilote ou des phénomenes atmosphériques. Les
perturbations atmosphériques peuvent étre des rafales de vent ou des turbulences
de l'air.

On considére la stabilité d'un avion excellente, lorsque le pilote n'est pas
fatigué en contrélant constamment 'avion soumis aux perturbations externes. Les
avions ayant trés peu ou pas de stabilité aérodynamique ne sont pas sécuritaires
pour voler, sauf s'ils sont équipés d'un appareil électromécanique appelé systeme

d'augmentation de la stabilité (en anglais : Stability Augmentation System).

Deux conditions de vol sont nécessaires pour l'accomplissement d'un vol
excellent de I'avion. Celui-ci devrait étre capable d'achever son vol en équilibre et
devrait étre capable de manceuvrer sur une grande plage des vitesses de vol et
des altitudes. Pour achever I'équilibre ou performer des manceuvres, l'avion
devrait étre équipé des controles aérodynamiques et propulsifs. Le design et la
performance des systémes de commande sont une partie intégrale de la stabilité

et de contrble de I'avion.

Les caractéristiques de stabilité et de contrdle de l'avion sont liées aux

qualités de vol ou de maniabilité. Il est important au pilote que I'avion possede des
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qualités de maniabilité satisfaisantes. Les avions avec des qualités de maniabilité
faibles sont difficiles a voler et peuvent étre potentiellement dangereux. Les pilotes
ont des opinions sur les avions en se basant sur les qualités de maniabilité de
I'avion. Un avion est considéré d'avoir un design faible si il n'a pas des qualités de
vol. Dans I'étude de la stabilité et du contréle, on s'intéresse a ce que rend l'avion
stable, comment on va concevoir les systemes de commande, et quelles

conditions sont nécessaires pour obtenir des bonnes qualités de maniabilité?

Stabilité statique :

La stabilité est une propriété de I'état d'équilibre. Pour discuter de la
stabilité, on devrait premiérement définir ce qu'on veut entendre par I'équilibre. Si
un avion devrait rester en vol uniforme stationnaire, la force résultante et le
moment résultant dans le centre de gravité sont égaux a zéro. Un avion
satisfaisant ces conditions est dans I'état d'équilibre ou il vole pour une condition
de vol. De l'autre c6té, si la somme des forces et les moments n'est pas nulle,

['avion aura des accélérations en translation et en rotation.

Le sujet de la stabilité de I'avion se divise en stabilité statique et dynamique.
La stabilité statique est la tendance initiale d'un avion de revenir dans sa position
d'équilibre aprés avoir été perturbé, donc l'avion devrait développer une force et /
ou un moment qui vont ramener l'avion dans sa position initiale d'équilibre.
Stabilité dynamique :

On regarde ici surtout la variation avec le temps du mouvement de l'avion

apres avoir été perturbé a partir de la position d'équilibre.

La réduction de la perturbation avec le temps indique qu'il existe une
résistance au mouvement et, par la suite, I'énergie est dissipée. La dissipation de
I'énergie s'appelle amortissement positif. Si I'énergie est ajoutée au systeme, alors
on aura un amortissement négatif. L'amortissement positif pour un avion est fourni
par des forces et des moments qui apparaissent lors du mouvement de l'avion.

Dans le cas de l'amortissement positif, ces forces et moments vont
s'opposer au mouvement de l'avion et causer lI'amortissement de la perturbation

avec le temps. Un avion avec l'amortissement aérodynamique négatif est
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dynamiquement instable; pour faire voler un tel avion, I'amortissement artificiel
serait désigné dans l'avion. L'amortissement artificiel est fourni par un systéme

d'augmentation de la stabilité (SAS).

Ce systeme est un appareil électromécanique qui va saisir le mouvement
non-désirable et qui va déplacer les contrbles appropriés pour amortir le
mouvement. Ceci est accompli avec des mouvements faibles de contrdle et, alors,

les actions de commande du pilote ne sont pas influencées par le systeme.

Le degré de la stabilité dynamique est d'un intérét particulier au pilote et au
designer. La stabilité dynamique est spécifiée habituellement par le temps que
prend la perturbation pour qu’elle soit amortie a la moitié de I'amplitude initiale ou,
dans le cas d'un mouvement instable, le temps que prend a I'amplitude initiale de
la perturbation pour doubler. Dans le cas d'un mouvement oscillatoire, la

fréquence et la période du mouvement sont extrémement importantes.

Jusqu’a maintenant, on a discuté de la réponse de lavion face aux
perturbations externes pendant que les contrbles sont maintenus fixés. Quand on
integre le pilote au systeme, des complications additionnelles peuvent apparaitre.
Par exemple, un avion stable dynamiquement aux perturbations externes avec les
contrbles fixés peut devenir instable par des actions de commande de la part du
pilote.

Si le pilote essaye de corriger le mouvement pour une perturbation, et au
cas ou son entrée de commande est en dehors de la phase du mouvement
oscillatoire de l'avion, les actions de commande vont augmenter ce mouvement

plus que le corriger.

Ce type de réponse de l'avion de la part du pilote est appelé oscillation
induite du pilote (P1O). Il y a beaucoup de facteurs qui contribuent a la tendance
PI0 de lavion. Parmi ces facteurs, on peut énumeérer : |'amortissement
aerodynamique insuffisant; 'amortissement du systéeme de commande insuffisant;

et le temps de réaction du pilote.
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Une compréhension des caractéristiques dynamiques de l'avion est
importante dans les qualités de vol ou de maniabilité de Il'avion, aussi bien que
pour la conception des pilotes automatiques. Les qualités de vol de I'avion sont
dépendantes de l'opinion du pilote, alors, le pilote aime ou n‘aime pas selon les

mouvements varies de l'avion.

Commande de vol :

On montre sur le schéma de la figure 2.1 les commandes de vol électrique
dans leur principe. Macroscopiquement on peut dire que : la mécanique du vol de
'avion est excitée par les actionneurs, puis les mouvements générés sont
mesurés par les capteurs avant d’étre traités par les calculateurs afin de délivrer
de nouveaux ordres aux actionneurs en fonction soit des objectifs demandés en
temps réel par le pilote via les organes de pilotage soit des objectifs assignés par
le pilote automatique. Ce sont ainsi les lois qui ferment la boucle de contréle de
'avion. Ainsi la chaine, vue par les lois, qu’il convient de modéliser sera donnée
par la figure 2.2. Nous allons consacrer une partie & chacun des sous-ensembles.
Nous commencerons par les actionneurs, puis nous aborderons le systéme
automatique de vol, et enfin la dynamique de l'avion. Il nous faudra toutefois ici
distinguer deux points. On parlera tout d’abord de la mécanique du vol de l'avion,
en le considérant comme rigide. Puis nous étudierons la souplesse structurelle de
lavion qui a d’'une part un effet sur la partie précédente et d’autre part une
dynamique propre. Enfin nous étudierons la modélisation des capteurs ainsi que

des différents calculateurs.
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capieuss
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ordre pilote calculatenr
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Servo-
gouvernes-
motewr

Figure 2.1: Schéma de principe des commandes de vol [30]

Avion

Actonnenr . capleur calculatenr
SOFVO-GOUY EFHOS- macanigue du vol commande
motewr de vol

Figure 2.2: Schéma de la boucle ouverte [30]

Modeéle Actionneurs :

Il est difficile de parler de maniére générale des actionneurs d’'un avion

puisque leur type, leur nombre et leur positionnement peuvent fortement varier

entre différents modeles. Le schéma de la figure 2.3 fournit a cet égard une bonne

vision des possibilités.

Dans le cas du contréle de I'avion en croisiére nous nous restreindrons a trois

actionneurs: la profondeur, la direction et les ailerons internes et externes.
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. Aileron extarne

—_—— Afleron interne Pilan Horizental Réglable

Profondeur

Direciion

Figure 2.3: Surfaces de contrédle [30]

Systemes de commande automatique de vol :

Les systemes de commande automatique de vol a bord des aéronefs civils ont
deux fonctions principales.

Ameélioration des qualités de vol de 'avion naturel : il s’agit de ramener les
qualités de vol de I'avion naturel a un comportement suffisamment standard
pour [I'équipage et supportable par I'ensemble des passagers.
L’amélioration des qualités de vol de l'avion naturel est réalisée par un
ensemble de systemes dénommeés stabilisateurs (Stability Augmentation

System).

Assistance au pilotage et au guidage : il s’agit de libérer le pilote de taches
fastidieuses ou délicates afin de ne pas altérer la vigilance du pilote. Ces
taches proviennent soit du fait qu’il ait a piloter longtemps (avion long-
courrier) ou du fait qu’elles exigent une trés grande attention comme par
exemple le pilotage par mauvaises conditions météorologiques ou
I'atterrissage de nuit. L’assistance au pilotage et au guidage est réalisée

par un ensemble de systemes dénommeés pilotes automatiques (autopilot).
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D’une maniere générale, les systtmes de commande automatique de vol
permettent d’assurer une meilleure sécurité des vols a un moindre cout (i.e.

amener les passagers a destination en temps voulu et a un prix acceptable).

Systémes de pilotage :

Les systemes de pilotage permettent de faire évoluer de maniere progressive
'avion d’'une situation d’équilibre statique a une autre. Ainsi, le premier principe
utilisé dans la conception de lois de pilotage automatique est celui de la
séparation des petits mouvements de I'avion autour d’'une position d’équilibre dans
son plan longitudinal et latéral. Ceci conduit donc a considérer pour le pilote

automatique des modes de fonctionnement longitudinaux et latéraux.
¢ Modes de fonctionnement longitudinaux :

1. commande de l'attitude longitudinale ou la vitesse de tangage (pilote

automatique longitudinal agissant sur la profondeur) ;

2. commande de la vitesse (auto-manette ou gestion de la vitesse a la
profondeur).

e Modes latéraux :

1. Commande de lattitude latérale ou de roulis (pilote automatique

latéral agissant sur les ailerons) ;

2. Commande de lacet (stabilisateur et coordination des virages

agissant sur la direction).

Les méthodes classiques de synthése de lois de commande automatique
de vol font appel a la théorie des asservissements linéaires a entrée et sortie
uniques (systeme SISO). Un avion étant un systeme dynamique complexe a
plusieurs entrées (braquage des gouvernes et réglage des moteurs) et plusieurs
sorties couplées (ainsi, par exemple, une variation du braguage de la gouverne de
profondeur provoque une variation de la vitesse de tangage, de l'assiette

longitudinale, de l'incidence, de la pente, de la vitesse verticale et de l'altitude), la
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théorie des asservissements linéaires a entrée et sortie uniques n'a pu étre
appliquée avec succes que grace a I'ordonnancement des variables a commander
en fonction de leur vitesse de variation et en tenant compte des relations de cause
a effet existants entre elles. C’est le principe du découplage en fréquence,
appelée aussi commande a plusieurs échelles de temps, qui se traduit dans le cas
linéaire par une superposition des boucles d’asservissement : la réalisation dans
un premier temps de l'asservissement des modes les plus rapides permet
généralement dans un deuxiéme temps de réaliser 'asservissement des modes

les plus lents.

Boucle de pilotage et boucle de guidage :

L’application du principe de superposition des boucles d’asservissement aux
chaines de commande de vol d’un avion de transport commercial conduit alors a

I'organisation du pilote automatique en deux boucles principales :

e La boucle de pilotage, appelée aussi boucle d’attitude ou petite boucle et
qui est associée aux fonctions de pilotage. Cette boucle permet de fixer
I'attitude de l'avion par rapport a son centre de gravité. Sur les avions de
transport anciens, cette boucle commandait I'assiette longitudinale et
I'assiette latérale de I'avion. Sur les avions de transport récents (a partir de
I'Airbus A320), cette boucle (boucle CDVE ou FBW : Commande De Vol
Electrique (Flight By Wire)) commande le facteur de charge longitudinal, le
taux de tangage et de roulis, systéme anti turbulence et 'amortissement

des modes structuraux.

e La boucle de guidage ou grande boucle. Cette boucle permet de fixer la
trajectoire du centre de gravité dans I'espace. Elle permet donc I'acquisition
ou le maintien d’'une trajectoire. Pour les mouvements longitudinaux, ce
sont le niveau de vol, la vitesse verticale, la pente ou vitesse air qui sont
commandés; pour les mouvements latéraux, ce sont le cap ou la route qui
sont commandés. Ces modes de guidage sont sélectionnés soit
directement par le pilote au travers d’'un boitier de commande (FCU :Flight
Control Unit), soit indirectement par le FMS (Flight Management System)

de l'avion.
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Ces deux boucles sont placées en amont du systeme de commande des

actionneurs (boucle de gouverne et auto-manette), comme illustré sur la figure 2.4

suivante :
MCDU : FCU : Flighr Conrrel Unit
Mulrtifunction
Control Display _
ND: PFD :
Navigation Primary
Display

=1
I
Flight Display @ Mini manche
" L Ty

r"? Cran de
-

“** poussée moreur
Py
A

'

Guidage et Systémes de Commande des "

. > ) Stabilisatewurs > ; = *,
gestion du vol pilotage > ActIoNneurs > =

r

Boucles de

) Boucles de ilisati -
Boucles de guidage oucies de stabilisation Chaines de
pilotage

er de gestion du vol mesire

Figure 2.4 : Systémes de commande d’un avion de transport moderne [19]

2.2.Modéle mathématique de I'avion rigide :

Le but de la mécanique du vol "rigide” est de décrire 'attitude de I'avion ainsi
que son déplacement dans I'espace, c’est a dire les mouvements de rotation de
'avion autour de son centre de gravité, ainsi que les déplacements du centre de

gravité dans l'espace.

2.2.1. Description des variables

Pour ne pas surcharger la présentation nous proposons ici une vision
simplifiée des variables utiles a travers la figure 2.5. Ces dernieres sont définies
comme suit :
0, ¢, a,yet B sont les angles de tangage, de roulis, d’incidence, de pente et de
dérapage respectivement. p,q, et r sont les vitesses de roulis, de tangage et de
lacet respectivement. Ny et Nz sont les facteurs de charge latéral et vertical

respectivement.
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Figure 2.5: Angles et conventions [30].

2.2.2 Mise en équation du mouvement avion rigide

Le calcul des équations de stabilité de I'avion se réalise selon les lois de la
physique et les lois de Newton. Ce calcul se divise sur le mouvement de I'avion en
deux grandes parties : la premiere partie pour le mouvement longitudinal et la
deuxieme partie le mouvement latéral de I'avion.

Le calcul des charges (forces et moments) sera fait par rapport & un
systéme de repere lié au corps de l'avion, fixé dans son centre de gravité (CG).
Les axes de l'avion sont orientés selon la direction du nez de l'avion OX, la
direction de l'aile droite OY et vers le bas OZ (selon la regle de la main droite). Le

calcul des forces et moments sera ensuite exprimé dans le repére terrestre T.

2.2.2.1 Les forces agissant sur l'avion

Le systeme avec sous scripte a est lié a l'avion, quant au systéme avec sous
scripte T est lié a la terre. Nous allons d'abord considérer un point matériel de
masse dm et en faisant partie de l'avion a (figure 2.6). Nous allons ensuite calculer
les forces dans un systéme des coordonnées lié a la terre T, en utilisant les

composantes des vecteurs vus dans le systeme de l'avion a.
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Figure 2.6: Repére avion-sol

Les coordonnées de point matériel sm sontx,, y, etz,, et la position de ce point

matériel est décrite par I'équation suivante :
F=Xl +Y,]+2,K (2.1)

Ou i,j, ksontles vecteurs unitaires sur des axes de I' avion x,, y, , z,.

Les projetions des vecteurs v,et @&,sur les mémes axes sont U, V, W et,

respectivement, P, Q, R. On peut alors écrire :
(2.2)

La force totale qui agit sur le point de masse sm doit étre calculée dans le systeme
de coordonnées inertiel lie a Terre T. On peut écrire la force élémentaire agissant

sur le point matériel de masse sm comme suite (seconde loi de Newton) :

- d _
o =< (o) (23)
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La force totale est la somme des forces élémentaires qui agissent sur la totalité
des points matériels. On peut écrire :

~ - dv

E=N"6F="sn— 24
2F =D o 2.4)

La vitesse du point matériel sm est :

dar
G_ 2.5
v Va+dt (2.5)

Ou v, est la vitesse du systeme lie a l'avion vis-a-vis de systéme inertiel, et %est

la vitesse du point matériel considéré vis-a-vis de systéme lié a I'avion.

En remplacant I'équation (2.5) dans I'équation (2.4), on obtient :
- - d . df. dr d (o d? «.
F—Zﬂ:—EZV&n—E [Va+ajﬁn—a(ZVa&n)+dt—22r5m (26)

Le terme Zra‘m est égal a zéro, parce que le systeme de coordonnées lié a l'avion

a son origine dans le centre de masse de l'avion, par la suite :

— dav
= a 2-7
F=m " 2.7)

On peut voir que la force est calculée dans le systeme inertiel T, mais on va
I'exprimer en fonction de composantes vectorielles dans les équations (2.2), qui se
trouvent dans le systeme lié a l'avion a. La transformation de la dérivée du vecteur

V., du systéeme inertiel T au systeme lié a l'avion a est réalisée par I'équation

av, v, L
= + Y
(%) (5] @,

Dans cette équation, intervient, outre la variation temporelle du vecteur de

suivante :

2.8)

la vitesse, la variation supplémentaire induite par la rotation du systeme non

inertiel. Par la suite, en utilisant les équations (2.7) et ( 2.8), on obtient :
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i J Kk
F=mUi+Vj+Wk+/P Q R||=

UV W (2.9)

m(U +QW —RV f +m{V +RU - PW Jj +m{W + PV —QU K

Les variables ayant un point au-dessous sont leurs dérivées de premier
ordre par rapport au temps. Les composantes de cette force, vues du systéme

inertiel, projetées sur les axes de I'avion, sont :
F, =m(U +QW -RV)

F, =m{V +RU —PW) (2.10)
F, =mW +PV -Qu)

2.2.2.2 Les moments agissant sur l'avion

Le moment angulaire élémentaire appliqué dans le point matériel sm est par

définition :

oh = Fxvém = (F xV, ) +[F x (@, xF )]s (2.11)
Le moment angulaire équivalent total est :

h=> sh=> anfxv, +> [Fx(@,xF)lm (2.12)

Le premier terme est nul pour la méme raison que précédemment. Apres

développement du deuxieme terme, le moment angulaire devient :

—

h=(PI, -Ql, —RI, F+(=PI_+Ql, —RI)j+(PI -QI, +RI K (2.13)

Ou les 1,sont les moments d'inertie de I'avion :
o :Z(y§+z§)6m, Ly :Zxayaan, I =Zxaza&n, Iy =Z(x§+z§)§n, Iy =Zyaza5rn,
IZZ:Z(X§+y§)

Sous forme matricielle, le moment angulaire s’écrit :
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Xa Ixx _Ixy _Ixz P
h=|h, |=|-1y, 1, -1.]Q (2.14)
Z, _Ixz _Iyz Izz R

Le moment G dans le systeme inertiel est la dérivée du moment angulaire h, et

sera écrit sous la forme suivante :

G :(fj—fl :(%J +@, xh), (2.15)
Le développement de I'équation (2.15) conduit a I'expression suivante :
G = (g + Qo — RNy F + (e + RN, —Phyg Jj +(hq + P, —Qha K (2.16)
Avec leurs composantes :

L) (he+Qh, —Rhy,

M |=| hy +Rh,, —Ph,, (2.17)
N) [hg+Ph,-Qh,

On remplace I'équation (2.14) dans I'équation (2.17), les équations des

moments de I'avion dans le systéme inertiel deviennent :
L= lxxF’—(lny+|sz)+(l 27 —|W)QR+(|XyR—|XZQ)P+( 2 —Qz)l vz
M = 1y O (g P+ 1y R)+ (1 — 172 PR+ (1 yZP—lxyR)Q+(P2 —RZ)IXZ (2.18)

2

N = 'zzR—(|xzp+|yzQ)+(|yy —|XX)PQ+(|XZQ—|yZP)R+(Q —Pz)lxy

On tient compte de la symétrie de l'avion dans le plan xz, lorsque

l, =1,, =0, on obtient alors les composantes de moments comme suit :

L= |XXF'>—|XZ(R+PQ)+QR(|ZZ—|W)

|v|=|ny—|XZ(P2—R2]+PR(|XX—|ZZ) (2.19)

N :|ZZR—|XZP+PQ(|W—|XX)+|XZQR
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De plus, pour les grands avions de transport qui ne génerent pas de
grandes vitesses angulaires, les troisiemes termes des équations précédentes
sont souvent négligés et les équations de moments deviennent :

L=1xP-1,(R+PQ)
M = IWQ—IXZ(PZ—RZJ (2.20)

N=1;R-1_(P-QR)
D’autres hypothéses sont prises dans ces équations : le produit d’inertie 1,

est assez petit pour qu’il soit négligé. Pour un avion ou les vitesses angulaires

sont basses, les termesPQ, QR et P?-R?peuvent étre négligés. Comme RZest

plus petit que P2, on peut le négliger.

2.2.2.3. L'orientation et la position de I'avion (angles d'Euler)

Les deux systemes des coordonnées T (lie a la Terre) et a (lié a I'avion),
présentés dans la figure 2.6, different suite & un mouvement de translation et suivi
par un autre mouvement de rotation. Les composantes de vecteur vitesse dans le
systeme lié a l'avion a sont U, V et W.

Maintenant la question est de trouver les composantes du méme vecteur
selon les axes du systeme inertiel lié a la Terre T. Pour calculer ces composantes,
on néglige la translation des deux systémes (il suffit que les axes soient paralleles
pour notre démarche). Dans un cas plus général, présenté dans la figure 2.6, on
est capable d'atteindre cet objectif par trois rotations successives. L'ordre de ces
trois rotations est important. Chaque rotation se fait autour de l'un des trois axes,

chaque fois d'un axe différent.
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Figure 2.7: Orientation d’angle d’Euler (@)3, (0)2, (¢)1.

Dans le but d'atteindre la position finale des axes de la maniere montré
dans la figure 2.7, on va réaliser les trois rotations successives classiques : la
premiére rotation d'angle p autour de lI'axe OZ, la deuxiéme rotation d'angle 6
autour de I'axe QY et la troisiéme rotation d'angle ¢ autour de I'axe OX.

La matrice de rotation pour 'orientation (g)s, (0)2, (¢)1 est donnée par :

cos & cos i cos dsiny —siny
C =| (singsin@cosy —cos gsiny) (singsin@siny +cosgcosy) singcos (2.21)
(cos gsin @ cos y +singsiny) (cos gsin@siny —singcosy) cos ¢ cos @

Au final, on trouve 12 équations différentielles non-linéaires dans les 12

inconnues Xo, Yo, Zo, ¢, 6, W, U, v, w, p, q et r puisque les forces et couples

aérodynamiques X,Y,Z,L,M et N dépendent du mouvement de I'avion représenté
par son vecteur vitesse u, v, w et son vecteur vitesse de rotation p, q, r, ainsi que
son vecteur de parameétres de commandes. Ces équations se résument comme

suit :

m(U +QW —RV )=—mg sin 0+ X
m(\/+RU—PW)=mgsin¢cos¢9+Y (2.22)
m(\N +PV —QU)= mg CoS ¢ Cos 8+ Z

|xxp_(|XyQ+|sz)+(|zz_lybeJr(IXyR_lsz)PJr(Rz _QZ)IYZ =L
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|WQ—(|XyP+|yZR)+(|XX 155 PR (1 yZP—lxyR)Q+(P2_R2)|XZ Y (2.23)
lzzR—(lsz+|yzQ)+(lyy —IXX)PQ+(|sz—IyZP)R+(Q2 —|32)|Xy =N

¢ =P +tan O(sing-Q+cos ¢-R)

O=cos¢-Q-sing-R (2.24)

y =sec 6(sin ¢-Q+c0s ¢-R)
Xo = C0s 6 c0s i -U +(sin ¢sin 6 cos y —cos gsiny V +(cos ¢sin @ cos y +sin gsiny W
Yo = C0s 800s y-U +(sin ¢ sin @siny +cos ¢ 00s w V +(cos ¢sin &siny —sin ¢ cos y W (2.25)

Zy =—sin@-U +singcos 8-V +cos ¢ cos §-W

On considérera par la suite le cas le plus fréquent ou le plan xz est un plan
de symétrie. Dans ces conditions, les produits d’inertie Ixy et Iy sont nuls. Si I'on
prend comme axes du repere avion les axes principaux d’inertie, alors le produit
d’inertie Ixy est nul également. Lorsqu’on étudie des petites perturbations autour
d’un état d’équilibre symétrique (et donc un vol sans dérapage), il s’avere toutefois
plus commode d’employer comme repére avion un repére dans lequel I'axe x est
aligné avec la direction de vecteur vitesse a [I'équilibre, car cela simplifie

grandement I'expression des forces et moments aérodynamiques.

Dans I'étude du mouvement de l'avion décrite par ce systéme, on peut

distinguer divers types de problemes :

Stabilité — commandes fixes: Dans ce type de problemes, on étudie le
mouvement de l'avion consécutif a une perturbation, les commandes étant
maintenues en position, c’est-a-dire pour un vecteur de commande constant. En
raison de la non-linéarité du systeme mentionné précédemment, il n’existe en
général pas de solution analytique. Toutefois, pour des mouvements de faible
amplitude, les équations du mouvement peuvent étre linéarisées, ce qui permet

d’obtenir des solutions analytiques.
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Stabilité — commandes libres : Dans ce cas également, on étudie le mouvement
de I'avion consécutif a une perturbation, mais cette fois les commandes sont libres
de se déplacer sous l'effet des couples aérodynamiques qui s’appliquent sur elles.
Les variables de commande ne sont donc plus spécifiées, mais sont elles-mémes
liées aux variables d’état du systéme (orientation, vitesse, vitesse angulaire) par
I'entremise des équations décrivant le mouvement des commandes, qui s’ajoutent

donc au systeme de base.

Stabilité — commandes automatiques : C’est encore une fois le mouvement de
I'avion consécutif a une perturbation que I'on étudie, mais lorsque celui-ci est sous
le contrdle d’'un systéme de pilotage automatique qui actionne les commandes en
fonction de I'évolution des variables d’état et éventuellement de commandes

extérieures telles que données par un systéme de navigation.

Réponse aux commandes : On étudie dans ce cas le mouvement de I'avion
consécutif a I'actionnement d'une commande selon une loi de variation dans le

temps spécifiee, généralement un échelon de commande.

Réponse a la turbulence atmosphérique : L'étude du mouvement de I'avion et des
forces qui s’exercent sur lui en raison de turbulences atmosphériques est
extrémement importante, tant du point de vue de la conception que du point de
vue opérationnel. Les équations du mouvement se modifient simplement par
'ajout du vent atmosphérique, fluctuant en raison de la turbulence, au vecteur

vitesse de I'avion par rapport a 'atmosphére (u,v,w).
2.2.2.4 Théorie des petites perturbations

Dans la théorie des petites perturbations on considere des mouvements de
faible amplitude autour d’'un état d’équilibre ou ce qu’on appelle un vol stationnaire
« steady flight condition » ('avion est en vol non accéléré a une altitude constante
et selon une trajectoire rectiligne). Toutes les variables dans les équations de
mouvement sont remplacées par une valeur de référence plus une perturbation.
Dans ces conditions, les équations du mouvement peuvent se linéariser.
L’expérience a montré que cette théorie simplifiée donne de bons résultats,
notamment pour I'analyse de la stabilité des états d’équilibre et de la réponse aux

commandes.
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2.2.2.5 Linéarisation des équations

On commence par décomposer le mouvement entre I'état d’équilibre de
référence (vol rectiligne uniforme) identifié par I'indice 0 et les écarts par rapport a

cet état (perturbations), identifiés par le caractére minuscule. Par exemple :

A I'équilibre les équations de forces et de moments peuvent étre exprimées

comme suit :

M(QuW, — RV, )=—mgsinéy + X,

m(RyU o — PoW, )= mg sin ¢, cos 6, +Y, (2.27)
m(PyVy —QuU, ) = Mg cos ¢, 00s 8, +Z,,

Lo =—PoQ0' % +QOR0(IZZ_Iyy)

Mo =1 [ R~ )+ PRy 11, (2.28)

No =PoQllyy ~ e 14eQoRo

Les équations des forces et moments correspondent a la perturbation deviennent :
x = m(U +QuW+Woq — RV —V,r + g6 cos 6, )

y =m(V+Ryu+Uor —Pyw—W, p—gecos ¢, cos 6, +gasin g, sind, ) (2.29)
z = m(W+ Pyv +Vy p—QoU —U G+ ggsin ¢ cos &y + g6 cos ¢, sin by )

AL=1,p—1 gt +(1, =1, JQor +Rea)—1,, (Pea+Qop)

AM =104+ (1,5 =1, XPor + Ry p)+21, (P p—Ryr) (2.30)

AN = Izzf_lxzp"'(lyy _IxxXP0q+Q0p)+|xz(Q0r+R0q)

La derniére équation qu'on peut rendre linéaire est I'équation (2.24) qui lie
les vitesses angulaires aux dérivées des angles d’Euler. Les équations liées aux

perturbations deviennent :
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p=g—ysing,
g = 6008 ¢ + 7 Sin ¢, CoS 6, (2.31)
I = 7 COS ¢, C0S B, —Bsin ¢,

L’état de référence étant un mouvement rectiligne uniforme, P, =Q, =R, =0.

De plus, on supposera que I'état de référence est un vol symétrique, de sorte que

V, =4, =0. Enfin, on peut sans perte de généralité prendre W, =0en alignant I'axe x
avec le vecteur vitesse a I'équilibre (repére avion de stabilité) et y,=0en

choisissant la direction xo du repére sol dans le plan de symétrie de I'avion. Les

éguations des forces et moments de perturbation deviennent :

x =m(U +W,q+gédcos ;)
y=m(V+Uor —W, p—gecos ¢, c0s 6, ) (2.32)

z=m(W-Uyq+g@siné,)

AL =1 p—1 ot
AM =14 (2.33)
AN =1—-1,p

Les équations (2.32) et (2.33) peuvent étre séparées en deux ensembles

d’équations, longitudinal et latéral :

Equations pour le mouvement longitudinal :

x =m(U+W,q+gécos ;)

z=m(W-Uyq+g@siné,) (2.34)

AM =14

q=0



42

Equations pour le mouvement latéral :

y=m(V+Uqr =W, p—gecos ¢, c0s 6, )

AL=1,p—1,F (2.35)
AN =1,f—-1,p

p=g—ysing,

r =y cos g,

2.2.2.6 Développement des forces et des moments aérodynamiques :

Les séries de Taylor servent aux calculs des équations linéaires du
mouvement latéral et longitudinal de l'avion. L'expansion des équations des
mouvements longitudinales et du mouvement latérales est réalisée en tenant
compte des variables qui entrent dans le calcul des perturbations des forces et

moments.

Par exemple, pour le mouvement en plan longitudinal, les paramétres qui
varient sont la vitesse axiale u orientée sur 1’axe des Xx, la vitesse verticale w

orientée sur l'axe des y et la vitesse angulaire de tangage q autour de I'axe Oy,.

Le contréle de I'avion en mouvement longitudinal est assuré principalement

par les trois types de surfaces de commande : le gouvernail de profondeur s, , les

volets 5, les aérofreins 5, et la force de poussee 6; .

En utilisant le développement des forces et moments en séries de Taylor,

on obtient par exemple :

—a—xu+a—)$u+a—xw+a—).<v'v+a—xq+a—)$q+ X s +%.(Se+... (2.36)

X = -
U au aw oW 6q 0 aq 0 a8, ©

e

Il est possible maintenant d’écrire 'équation (2.34) et (2.35) comme suit :

X P Py Xy g g X s, O 5, = mlt + Wi+ g cos ;)
ou A aw oW oq  aq 5, s,

e

oz oz, ez oz, oz oz . oz oz . .
ZU+—U+—WH+—W+—q+—g+—3. +—— 0. =m(Ww-U,q+g8sin 6, 2.37
v T aw T a1 1 s, %2 T as, (W-Uog+g o) 2.37)

e
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oM oM . oM oM . oM oM . oM M . .
A - w +__ +_5e+_5e:|yyq
ou ou ow oW aq a9 00, 00,

Pour simplifier la notation, on note:

0 0 0
LK o _10Z, ., _ 10M (2.38)

X, =+ 1oz =
X mox’ max’ Iy 0x

Substituant I'équation (2.38) dans (2.37), le modéle longitudinal devient:
U=X,u+ XU+ X,W+ X ;W+Xq+X3G-Woq—gécos by + X 5 e + X e

W=Zu+Zu+Z W+ZW+Zqq+Zqq+Uq—gasinby +Z5 S, +25 5, (2.39)
q=Myu+Muu+M w+M;w+Mqq+Myq+M; S, +M(5é5'e
0=q

OuX(),Z() et M, : sont les coefficients des dérives de stabilité de I'avion pour le

modele longitudinal.

Par la méme procédure, on peut établir le modele latéral de l'avion et les

éguations (2.35) deviennent :

V=Y VY V+Y T +Y o p+Yif +Y p+Uor Wy p—g cos 6y +Y5 64 +Y5 6,

I
p:Ii|‘+L\,v+L\-,\'/+er+Lr-|‘+Lpp+Lp|:')+L§ac‘)“a+L§r5r
XX

|
r':l—XZ P+NV+NYV+Nr+NF+N,p+Nyp+N;s 5, +N; 6, (2.40)

Y24
¢=p+rtand,

W =rsecH,
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2.3. Modéle Mathématique de I'avion flexible

Lorsque les effets aéroélastiques pour un avion flexible sont pris en
considération, il devient nécessaire d'augmenter les équations de mouvement
pour un avion rigide, en ajoutant aux variables d'état un ensemble de coordonnées
généralisées associées aux modes flexibles. Ces modes flexibles sont calculés en
supposant que le comportement de la structure de I'avion est linéaire et que le
déplacement de la structure est petit par rapport aux dimensions totales de I'avion.
Avec ces suppositions, chaque mode est caractérisé par une fréquence naturelle
distincte [1,27].

La démarche pour obtenir le modéle aéroélastique débute par une analyse
de vibration de la structure. Habituellement la structure de I'avion est modélisée

par des éléments-finis, constitués de N nceuds.

2.3.1 Hypothéses et formalisation

Nous allons nous attacher ici a étudier les déformations structurales dues au
couplage des modes structuraux avec les forces aérodynamiques in-stationnaires.

La démarche adoptée est la suivante: [ 22, 30]

1. On considére tout d’abord la structure libre (i.e. pas de forces

aérodynamiques),

2. Apres une discrétisation par la méthode des éléments finis on obtient un

nombre fini N de degrés de liberté qui sont les déplacements des nceuds choisis,

3. On calcule alors les formes et les fréquences propres par résolution des N

équations différentielles de I'avion structure libre,
4. Par une interpolation de ces N déformations on écrit I'équation de flottement,

5. On ajoute enfin les forces aérodynamiques afin d’obtenir la représentation

d’état de I'avion flexible.
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2.3.2. Mise en Equation

On part classiqguement du principe de Hamilton sur la conservation de

I'energie dans le cas d’'un systéme conservatif qui est donnée par [1, 22, 30] :
l
L S(T-U)dt =0 (2.41)

Ou T est I'énergie cinétique et U I'énergie potentielle.
Ce principe se généralise au cas des systemes non conservatifs par I'introduction

des travaux virtuels des forces dans I'équilibre :

L ST -Ut+ [ &th— (2.42)

Si on note d; les déplacements élémentaires des nceuds sélectionnés, on

peut écrire :

ZZM” idj = dTMd

(2.43)
ZZK” = dTKd (2.44)

W =" Fid; = Fd (2.45)

pour un systeme non dissipatif.

En supposant qu’aux instants t,et t; les déplacements d;sont nuls, on peut

alors écrire I'équation des forces comme un systtme de n équations de

Lagrange :

d( oT oT 6U .
_ —=F i=1..., n
dt (6d J od; 6d

(2.46)
On obtient alors pour un systéme non dissipatif I'équation différentielle suivante :

Md+Kd=F (2.47)
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Pour un systéme dissipatif, il faut introduire la force d’amortissement visqueux

dans les forces généralisées :
Md+Bd+Kd=F (2.48)

Ou on note :M : matrice de masse; K : matrice de raideur; B : matrice
d’amortissement visqueux et F : forces généralisées qui ne sont ni inertielle, ni

potentielle, ni dissipative.

Ces matrices peuvent étre calculées par un modéle d’élément fini de
lavion et la méthode de panneaux pour les forces aérodynamiques
instationnaires. Dans la littérature, on trouve souvent les logiciels de NASA
STARS et NASTRAN qui sont utilisées a cet effet. Une autre méthode
approximative linéaire peut étre utilisée pour les forces aérodynamiques

instationnaires, il s’agit de la méthode du Padé ou Roger [23, 54].

2.3.3. Résolution de I'équation de la structure libre :
On résout I'équation (2.48) du systéme conservatif afin de caractériser la
base modale. On se place ensuite dans cette base modale afin de découpler les

équations par un changement de variable =®*d, ou ® est une matrice de forme
orthogonale qui regroupe les vecteurs propres issus de l'analyse de vibrations
libres

En posant :

— u=®"M® matrice de masse généralisée

— y=0"Ko matrice de raideur généralisée
— p=o'Bd matrice de dissipation généralisée

— F = ®TF® matrice de force généralisée
On obtient 'équation réduite suivante :

uij+pn+ym=F (2.49)
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2.3.4. Introduction des forces extérieures : Equation de flottement

Nous allons maintenant considérer non nulles les forces extérieures.
Examinons tout d’abord les forces issues de la modélisation de I'aérodynamique

instationnaire. On peut écrire :

Faero = qu (M J k)77 (250)

1 . : .
e (= Epv représente la pression dynamique
* K :VQ représente la pulsation réduite

e » les pulsations harmoniques de la structure

e F,la matrice des forces généralisées de mouvement pour I'aérodynamique
instationnaire.

A cela, il faut ajouter les forces induites par le braquage des gouvernes :

Fgouverne = qFé‘ (M , a))é‘ (25 1)

AN

ou

e F, sont les forces généralisées de mouvement dues aux forces

aérodynamiques crées par le braquage des surfaces de commande.
e sestl'entrée correspond au braquage des gouvernes.
Ainsi que les forces générées par la turbulence :

,
Fgust = ng (M ) k)vg

(2.52)

e F,représente les forces generalisées de turbulence dues au vent.

e w,estle torseur des vitesses vent
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Au final :

un+pn+ym= I:aero + Fgouverne+ I:gust (253)

2.3.5. Approximation des forces aérodynamiques instationnaires :

Afin d'exprimer les forces généralisées et de rendre I'équation de
mouvement linéaire pour en extraire une représentation d’état, nous avons adopté
dans notre travail deux méthodes, la premiére est basée sur l'utilisation de
I'approximation de Roger, qui permet de d’écrire les forces sous forme rationnelle
en utilisant la variable s (variable de Laplace) et la seconde basée sur le

développement des forces en fonction des variables d’état.
L’approximation de Roger consiste a écrire la force sous forme d’un
polyn6me en fonction de la variable de Laplace comme suit :

[ ap] [Fo]+[|:1]s +[F2 s +Zi

J3S+7/12

(2.54)
ou

s est la variable de Laplace adimensionnelle s =ik=s/V

Les termes F, traduisent les retards aérodynamiques.

+}/J

De maniére pratique les retards sont choisis arbitrairement dans la bande de

frequence utile et les coefficients Fjsont ensuite optimisés via la méthode des

moindre carrées.

Ainsi on peut écrire :

. . N
S

Fo=Fn+F) Lopg LN Ry =L ——— (2.54)
n 0 1 v 2 V2 ; 1) ] 5+V.7?

_ S
Fs =F 5+F’ T+ Y F]s, 5 =L"
0 z . S+V -y]

(2.55)

Fy = Fow+FY —+|= +ZF w, W, =L{;W] (2.56)
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2.3.6. Mise en forme du modele d’état

2.3.6.1. Modéle de 'ONERA :

Un programme de recherche a été lancé par TONERA avec le soutien
technique d’Airbus pour I'élaboration d’'un modeéle de I'avion souple (flexible) qui
porte le nom du modéle de 'TONERA, ainsi que des techniques de commande
dédiées a ce type d’avion. Ce modéle est considéré dans la plupart des travaux
des chercheurs européens [15, 16, 48-55].

Le systeme d’état est considéré comme suit :

X =AX+BU (2.57)
Ou :

Le vecteur d’état : X =[n 7 n 6 w]"

Le vecteur de commande : U=[s § § ww w[

La matrice d’état et de commande sont données par :

0 I 0 0 0
—Mp Ky = Myl qMyt[F], oM R, aMy IR
AN
0 : vyl 0 0
Iy 0
A= 0 (2.58)
0 0 0 [ vyils 0
0
0
0 0 0 0 vyYL,
L0
0 0 0 0 0 07
M§ MPZ MS MY MY MY
0 0 0 0 0 O
Is
B=]| 0 [] 0 0 0 O (2.59)
Is
L,
0 0 0 0 [] 0
i L,
On note par :
F) R

M?] :lu_qv_22 ; ﬂ}] :ﬂ_qT ; K17:7_q|:0n
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Mg:qM,;lFO'S : Ml(sngr;lFlﬁ : Mg:ViZMglFZE

MY =M, 'R ; leng,;lFl"" ; Mgvzvizlvl,;ll:zw

2.3.6.2. Modéle Langley

Développé au Langley research center (NASA), ce modele est cité en
référence dans la majorité des articles et théses traitant I'avion flexible [1,16, 22,
25-27,47-50, 25-30, 55-59], le modéle dynamique de [lavion flexible est

donné par :

M L'J—rV+qW+gsin9}=QX

M|V - pW +ruU —gsin¢cos¢9} =Qy

M W—qU + pV —gcos¢cos¢9} =Q;

|Xxp—(|xyq+ ot )+ (122 - Iyy)qr+(lxyr— |qu)p+(r2 —q2)| vz =Q (2.60)
|Wq—(|>q,p+|yzr')+(|xx—|Zz)pr+(|yzp—|Xyr)q+(p2—r2)|XZ ~Q
|zzf—(|xzp+ |yzQ)+(|yy— |xx)DQ+(|xzq—|yzp)f+(q2— P2)|xy =Q,

iy + 24 oy + iy =Q) M j=12...

Ou les équations de forces Q )sont données en fonctions des coefficients de

stabilité C() dérivatives comme suit :

1 S 1 _ . S :
Qy :Epvozs(cxo +Cxaa+cx§5+zcxm I]iJ-i-ZpVOSC[Cxaa-‘rCXqq+zcxf7i niJJrTX
i=1 i=1

1 = 1 - .
Qv =3 pvozs[ch +Cy, B+Cy, 5+ Z;CY”' 7; ]+Z pVOSb(le Cy, 7 ]+TY
1= 1=

1 - 1 _ . - .
Q, =Epv025{cz0 +C2a“+czo~5+zl:czfv. ni]+ZpVOSC[CZda+CZP p+Cqu+Zl:CZm qu+TZ
1= 1=

1 - 1 2 .
Q=7 vOZSb[CLO +C, B+C 5+ Cy, ni}zvaSb{ch p+C 1Y CL 7 J+ L (2.61)

i=1 i=1
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1o N 1 v.sc : > Co i
Q :Epvozs{cMo +cMaa+cM55+Zcanij+ZvaSc{cha+Cqu+ZCMm 7 J+ My
i=1 =1

1 - 1 - .
Q, =§pv025b[cN0 +CNﬁ/B+CN§6+ZCNq, ni}rszOSb{ch p+chrZCN,-,i m} N,
i=1 i=1

1 | n . | L N 1 ol | N
Q, :EpVOZSc[Cg‘ +CZJa+CZ,’ﬂ+Cg‘§+§ CZJni}+ZpVOSCZ(CZJa+Cg'p+Cg'q+Cf'r+§ Cf]].]?]iJ
i=1 i=1

Ce modele peut étre linéarisé autour d’'un point d’équilibre et découplé en modéle

longitudinal et latéral en utilisant les méme hypothéses utilisées pour le modeéle rigide.
2.3.7. Le modele longitudinal linéaire:

L'approximation de mouvement longitudinal de courte période est exprimée
sous une forme alternative en utilisant au lieu de la vitesse verticalew, l'angle

d’attaque « . La relation entre ces deux variables « et w est exprimée par:

a- (2.62)

On a supposé que la dynamigue du mouvement longitudinal de I'avion
flexible considéré est associée a cinqg modes de flexion [27]. Le vecteur d’état x

est défini comme suit :
T . . . . .
x' =la a ny i w5 G5 n7 7 ng g ma2 2l (2.63)

ou « estl'angle d'attaque et q est la vitesse de tangage.

Le vecteur de commande u est défini tel que:
u(t) = [58 5hc]T (264)

ou os,est la déflexion de la surface de commande de profondeur et ¢, est la

déflexion de canard horizontal.

a=Z,a+Q+Z,m+2; 1 +25 0 +Z5 One

G=M, a+M;a+M q+M, 7 +M; 7 + My S +Ms S
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. . 2
Th =Me+Mg4 +(— 28,0y + 1y, )’71 +(_ @+, )’71 +115,0¢ + s, One
. . 2
5 =15, +175q4 +(— 2855 + 155, )’75 +(_ W5 + 175, )’75 + 155,06 + 155, Onc (2.65)
- (20n 01 Y+l 1, b= o0
7 =M1 +M7qA+\= 28707 + 1717, J17 +\= @7 + 117, P17 + 175,118 + 17, 118 + 1175, O + 1175, One
o = (-2 s + (@3 1183, 1o + 13, 8o +1155,6
Tlg = Mg 0 +1gq 0 +\= 20 gy +17g;;, g +\= g + 1y, Pl + 118y, 117 + 118y, 117 + g5, Oc + 1185, Ohc
.. . 2
o = Mo @ +112q0— 2812012112 — OoM12 + 1125, O + 1125, Ohe
Il est possible de représenter la dynamique de l'avion flexible sous forme
d'équation d'état:

{x = Ax + Bu (2.66)

y =Cx + Du

Avec la matrice d’état A € R'?*12 et la matrice de commande B € R'2*2? sont
données en Appendice B.

Pour s'assurer de la mesure correcte des variables de mouvement de
I'avion, il serait nécessaire de placer les capteurs de mouvement au centre de la
gravité de l'avion. Cependant, dans la pratique, il est impossible de localiser avec
précision tous les Capteurs au c.g. Une certaine correction est nécessaire. Un
autre réglage est exigé quand le mouvement de flexion est présent. Pour illustrer
ceci, il faut mesurer l'accélération dans un avion rigide avec un accéléromeétre
situé a une certaine distance x, du c.g. (x, est positif quand l'accélérometre est
situé en avant de c.g de I'avion). L’accélération normale mesurée par les capteurs

est alors:
A = 8zcg — Xad (2.67)

L'accélération normale a,., , mesurée dans le c.g de I'avion est donnée par:

Azcg :Uo(d—Q) (2.68)
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Quand les effets de la flexibilité sont inclus dans la dynamique de I'avion,
les accélérations dues au mouvement structural sont ajoutées, de telle sorte que

['accélération normale devient :
an =Ug (d - Q)— XaQ+ @171 +OpsTls +Pa 1717 +Pagllg +Pa12712 (2.69)

Ou ¢,;sont les coefficients de déplacement des modes structuraux.

Si l'accélération normale mesurée est prise comme la sortie, I'équation de

sortie devient :

y=a,, =Cx+Du (2.70)

Ou C € R¥¥12 est donnée comme suit :

C:[Cll C12 C13 C14 ClS Cle C17 C18 C19 CllO Clll CllZ] (271)

Et la matrice D € R'*? est donnée par :

D:[Dll D12] (2.72)
Les coefficients des deux matrices C et D peuvent étre déterminés en

remplacant les équations (2.65) dans I'équation (2.69) et aprés développement on

aura :

Ci1=UoZ, —Xa(M, + M4 Z, )+ Bprthy + Bastlse + Sa117a + Paslsa +Parohon (2.73)
Cio =—Xa (Mg +M g [+ Gastnig +Bashisg +Sarrg +Paellag +$aseizg (2.74)
Cis = daslmy, —2610n) (2.75)
PR (2.76)
Cis = Bas 755, —2¢505) (2.77)
P —— (2.78)

Ci7 =¢a7 (’777‘77 —28704 )+ Pnsllss, (2.79)
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Cis = #az (179, — 02 J+ Bnttey, (2.80)
Cio = Paglrss, —2L50g )+ Bar717s, (2.81)
Cu10= Pns 8y, — 0 )+ Bp1irn (2.82)
Ci11=~$n122$12@1, (2.83)
Cii2 = —Pp120%s (2.84)
Di1=Uo—XaMy)Zs —XaMs, +Baimns, +basss, +Baziins, +Bastiss, + Parolhios, (2.85)
Dip =(Ug=XaMy )Zs, —XaMs, +Baithis, +Bastiss, +Paillrs, +Paslss, +Paiolhios, (2.86)

Le modele adopté dans cette thése est le modéle de Langley avec I'approximation

longitudinale courte période de I'avion bombardier Boeing B-52.

2.4. Modélisation de systeme aéroélastique :

On applique le formalisme de Lagrange sur une section d’aile
bidimensionnelle afin d’obtenir les équations de mouvement qui régissent le
comportement de systéeme aéroélastique. Au départ, le modéle obtenu est un
modele nominal, puis on introduit des incertitudes paramétriques sur ce dernier

pour avoir un modeéle incertain.

2.4.1. Hypotheses du modéle :
Afin de faciliter I'étude de notre systeme on effectue des hypothéses afin
d’éliminer les effets physiques de faible importance. Les hypotheses considérées

dans notre cas sont :

= l'effet de la gravité est négligé
= l'angle de tangage a est supposé faible.
= La force de portance L et le moment M sont calculés en régime quasi-

stationnaire.
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2.4.2. Modéle dynamique :

La dynamique de l'aile posséde deux surfaces de commande de bord
d’attaque et de bord de fuite avec deux degrés de liberté, un mouvement de
tangage a autour d'un axe élastique qui est défini comme étant I'axe
perpendiculaire a l'axe de cisaillement (torsion) et un mouvement vertical h

(flexion) comme le montre la figure 2.8 suivante.

b

ce v .
Au‘,&'!., & ’)

Figure 2.8 : Le modéle aéroélastique d’'une section d’aile

Le modéle mathématique pour cette section d’aile est donné par : [2, 34, 56]

mrh+m,,x,bé + ch+kyh = —L (2.87)
my,bx h+l,qi+c a'+ ky(a)a = M (2.88)
Ou

my : La masse totale de l'aile et de sa structure de support

m,, . La masse de l'aile seulement.

b : Demi de la corde aérodynamique moyenne de profile d’aile.

x, . Le parametre de déséquilibre statique (distance entre le centre de gravité et le
centre élastique)

¢y, . Le coefficient d’amortissement structurel pour le mouvement vertical.

c, : Le coefficient d’amortissement structurel pour le tangage.

k; : Le coefficient de rigidité structurel pour le mouvement vertical

k. : Le coefficient de rigidité structurel pour le mouvement de tangage

I.o: Moment d'inertie autour de I'axe élastique.



56

La force de portance aérodynamique L(t) et le moment M(t) sont donnés comme
suit [2, 56] :

L(t) = pV?bsc,, [a + (3) + (l — a) b (%)]+pV2 bsclﬁﬁ+pV2 bsc,,y (2.89)

2

M(t) = pV? b*sCy,, [a + (g) + G — a) b (%)]+pV2 bzsCmﬁﬁﬂoV2 b?sCrm, Y (2.90)
Avec :

c,: Ladérive de coefficient de portance par rapport a a.
¢, + La dérivé de coefficient de portance par rapport a .
¢, :la dérivé de coefficient de portance par rapportay.
Cm, -La dérivé de coefficient de moment par rapporta «

Cmp: La dérivé de coefficient de moment par rapport a

¢m,  La dérivé de coefficient de moment par rapport a y

B et y: Sont les angles de déflexion de surface de commande de bord de fuite et
d’attaque respectivement.

s : L’envergure de l'aile.

p : La densité de l'air.

V : La vitesse de I'écoulement

a : La distance adimensionnelle entre le centre de gravité et le centre élastique.
2.4.3. La représentation d’état de modéle :

Pour obtenir la représentation d’état pour notre systéme, On substitue
I'équation (2.89) dans (2.87) on obtient :

mph+m,,x.bd + cph+k,h=—pV? bsc,, [a + (g) + G - a) b (%)] —pV? SCg —

pV? bsc,y (2.91)

Et on substitue M par sa valeur dans (2.88) on aura :

my, bx b+l d+k, (@) + c (d)a=

pV2b*sCy, [a + (3) + (l - a) b (%)] pV? b?sCpy+ pV2 b2SCr Y (2.92)

2

Les deux équations précédentes (2.91) et (2.92) peuvent étre écrites comme suit :
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h=as1h + az,a + aszh + azud + by B+ byyy (2.93)
a = a41h + a42a + a43h + a44d + b41ﬁ+ b42y (294)
Ou les coefficients a;; et b;; sont donnés en Appendice B.

Finalement, les matrices du modeéle d’état s’écrivent :

r 0 0 1 0
- 10 0 0 1
A= Az1 A3z Q33 A3y
LAy Agp Qy3 Gyq
0 0
0 0
B= by bs,
by1 by

Avec:x =[x, X, x3%, 1T =[h a d]T- u=I[g vl

2.4.4. Modélisation des incertitudes paramétriques :

Dans cette section nous considérons que le systéme est soumis a des
perturbations paramétriques linéaires. Les parameétres incertains sont: le
coefficient d’amortissement C;, le coefficient de rigidité K, et la pression

dynamique g. Ces derniers sont définis comme suit :

qd = qnom + 04 (2.95)
Ou : gnom €t 8, représentent la pression dynamique nominale et I'incertitude
respectivement.

Ch = Ch—nom + W33 (2.96)

Ou: 85 est la perturbation liée au coefficient d’amortissement tel que 65 €

La pondération sur la perturbation associée au coefficient d'amortissement
nominal C,_,,m pour le mouvement vertical est W5 = esc,_n,omavec esest l'erreur

de pondération.

Le coefficient de rigidité pour le mouvement de tangage peut étre exprimé

comme :
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Ky = Ky_nom + W46, (2.97)
Avec :

d, est la perturbation associée au coefficient de rigidité nominale K,_,,pour le
mouvement de tangage tel que &, € Ret |6, < 1et W, = e,K,_nomreprésente la
pondération sur la perturbation associée au coefficient de rigidité nominal d’'une
erreur e, .

En substituant I'équation (2.95) dans (2.89), on trouve la force aérodynamique

comme Suit :

1

L(t) = qnom2bscy, [a + (3) + (E - a) b (%)] + Gnom 2bsciyB -+ Qnom2bscyy +wy

(2.98)
Avec :wy =642, = 612,
Et
zy = 2bscy, [a + (g) + G - a) b (%)] + 2bsclﬁﬁ + 2bscyy (2.99)

De la méme maniere, le moment aérodynamique devient :

M(t) = Guom2b?sCpy,, [a + (g) + G — a) b (g)] + Qnom2b*sCiny B+ qnom 2b%sCr, v +

w, (2.100)

AveC WZ = 86122 = 6222 et

23 = 20%5C, [+ (2) + (= ) b (2)] + 2b25Cp B + 26°5C v (2.101)

Par combinaison des équations (2.96-101) avec les équations (2.91) et (2.92), on

obtient le modele dynamique incertain comme suit :

h=az;h + aza + azzh + azat +bywi+bs,wy + byzws + b3ywybssB+bsey
G =auh +apa + agzh+ g +hyywi+byywy + bysws + by, + bysftbasy

Zl = Clza + C13h+ C14d +d153+ d16y (2102)

Zy = Cpa@ + Cazht Cp0d +dys B+ daey
Z3 = Wgh = C33’:l
Z4_ = W4h = C42’:l

Ou les coefficients a;;, b;; c;j et d;; sont donnés en appendice B.
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Finalement, le modéle d’équation (2.102) peut étre écrit sous la forme LFT comme

suit :
_h_ _h_
a a
h h
al ra M B1“
Zil = IN Ogus D xl (2.103)
22 C Ozxs Oyx WZ
Z3 3
Z4_ W4-
h B
o Ly
0 0 1 0 0 0 0 0 0 0
o 0 0 1|, |0 0 0 0 10 0
Avec : A = A3y Q33 Q33 Qagl’ M = by; bsp bz bsy b= bss bse
Ag1 QAgp Qg3 Qg by bsy bsz byy bys bag
0 C12 €13 C14 dis die
[ 0 0 0., _10 C22 C23 Caa |, _|d16 d2e
C‘[o1oo]’N‘o 0 Wsy O’D_o 0
0 W, 0 0 0 0

Dans ce chapitre, le modéle dynamique de I'avion rigide et souple a été présenté
en détail. D’apres la recherche bibliographique, le modele souple se présente
sous la forme de deux modéles linéaires représentant le méme systeme dans
deux configurations (modéle de TONERA et de Langley). Sur la base du deuxiéme
modele, on a choisi uniguement le modele longitudinal pour étre utilisé dans cette
thése. En effet, il permet la modélisation de perturbation extérieure comme le bruit
de rafale de vent. De plus, le modéle numérique utilisé présente ce type d’entrée

afin de tester mieux la robustesse des commandes a ce type de perturbation.

Un deuxieme modele dynamique aéroélastique d’une section d’aile d’'un avion
flexible a été aussi présenté et analysé en détail. Ce modele posséde la
caractéristique d’étre un peu simple mais il est non linéaire. De plus, on a
'avantage de proposer la modélisation des incertitudes paramétriques dans le
modele afin de tester la robustesse des commandes vis-a-vis ce type de

perturbation.
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Maintenant que nous avons d’écrit le systéme de l'avion flexible et le modéle
aéroélastique, le chapitre suivant nous présente une synthése de lois de
commandes jugées mieux adaptées au probléme spécifigue des systémes

flexibles.
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CHAPITRE 3

METHODE DE SYNTHESE DE LOIS DE COMMANDES ROBUSTES

3.1. Introduction

Nous nous intéressons ici a la synthese de lois de commande jugées mieux
adaptées au probleme spécifique de I'avion flexible mentionné dans le chapitre 1.
Aprés un rappel de [l'histoire du développement des commandes de vol
automatiques et des méthodes de synthése utilisées jusqu’a nos jours pour leur
conception, nous présentons la méthodologie adoptée dans cette these pour

concevoir les lois de commande de I'avion souple.

3.2. Historique :

Pendant plusieurs années les avionneurs 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 pour assurer un vol stable et pour éviter toute action
néfaste pour la structure de I'appareil et le confort des utilisateurs, les systémes

du contréle doivent fournir la stabilité et les performances adéquate pour le vol.

Dans les années 40, Bode, Nyquist et Nichols ont proposés des méthodes
fréquentielles capables de quantifier la performance et la robustesse d’'un systéme
linéaire SISO a travers les notions de marge de gain et marge de phase. L’analyse
de la stabilité et des performances d’avions équipés de systéme de commande
s’est alors développée. Et nombre d’avions actuellement en service, volent avec
des lois de pilotage synthétisées principalement a l'aide de ces techniques

monovariables classiques.

Dans les années 60, et par l'utilisation de représentation d’état et des
techniques d’optimisation, des propriétés de robustesse intéressantes ont été
montrées sur le régulateur LQR et LQG. Dans la fin des années 80, Doyle et al.
ont proposés [I'utilisation de la norme H,, , pour la synthése d'une loi de

commande H,,, cette derniére est un outil tres intéressant pour analyser la



62

robustesse en stabilité des systemes vis-a-vis des variations paramétriques et le
rejet des perturbations. De maniere générale, le probleme H,, est un probléme de
stabilisation du systéme et de rejet des perturbations. Ces techniques ont été
utilisées pour la synthese de lois de commande sur les avions rigides. Les
premieres applications aéronautiques significatives remontent a 1978 chez
I'avionneur Boeing : la loi de pilotage automatique latéral du Boeing 767 a ainsi
été intégralement utilisée avec succés par une approche LQ afin d’éliminer un
phénoméne d’oscillation latérale constaté en vol. De méme, ces méthodes sont
largement utilisées pour le probleme de contréle actif du flottement ou pour la
commande des structures flexibles [27, 48, 60], car elles permettent d’assurer un

amortissement global et simultané de nombreux modes flexibles.

Basée sur la minimisation d'un critere quadratique, la commande LQR
classique engendre des lois de commande stabilisante qui sont réglées par
'intermédiaire des fonctions de pondération dont la manipulation exerce une
action sur les réponses du systeme (états ou sorties) et les commandes. La
résolution de cette commande est immédiate et donne des résultats satisfaisants,
assurant de bonnes marges de robustesse quand I'état est entierement disponible
(commande par retour d’état) [25, 46]. Par contre, lorsque tous les états n’est pas
mesurable, on peut utiliser une approche qui consiste a transformer le retour de
sortie a l'aide d’un filtre de Kalman qui reconstitue I'état du systéme (approche
LQG). Cette derniére garantit la stabilité mais ne conserve généralement pas les
bonnes propriétés de robustesse [28]. La synthése d’un régulateur LQG consiste
comporte deux étapes duales et indépendantes, a savoir la synthése du retour
d’état (LQR) et d’'un filtre de Kalman. Une robustification a posteriori est donc
nécessaire : une solution est d’utiliser les techniques de type PRLQR (PRLQG)
mais elles requierent une modélisation des variations paramétrigues du modéle
d’état, non disponible pour le modéle de I'avion. Par contre, on a développé un
modéle aéroélastique incertain dans le chapitre 2 afin d’appliquer et pour la
premiere fois a notre connaissance la commande PRLRQ qui va étre une

contribution dans cette thése.

Les techniques de synthése H., et u, actuellement en plein essor, sont

utilisées dans la commande de vol et des structures flexibles [3, 52]. Initiée par
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Zames au début des années 1980 fut développée ensuite par Doyle, Glover,
Khargonekar et Francis, la commande H, est une nouvelle approche de
'Automatique Fréquentielle. Elle permet de résoudre un probléme de stabilité
interne du systéme commandé tout en minimisant I'impact de perturbations
externes ou certaines incertitudes, souvent introduites sous formes d’erreurs.
Devenue une des méthodes puissante de la commande robuste, elle est utilisée
pour la mise au point rapide de lois de commande robustes basée sur la résolution
de deux équations découplées de Riccati. Dans cette approche, 'un des points
intéressants est qu’elle permet de prendre en compte, a priori et explicitement, via
des filtres de pondérations, tout un ensemble de spécifications fréquentielles et
temporelles du cahier des charges, qui est ainsi traduit directement sous forme
d’un critére mathématique a vérifier. Celui-ci est formulé en utilisant la norme H,,

d’ou le nom qu’on donne a cette méthode de synthése.

La commande H, peut étre considérée en premiére approche comme une
méthode de stabilisation robuste face a une perturbation non structurée de
modele. Toutefois, en présence d’incertitudes structurées (erreur paramétriques

par exemple), la modélisation adoptée par I'approche H,, devient inadéquat [48].

Afin d’obtenir une condition nécessaire et suffisante de stabilité, on recourt
alors a la notion de la valeur singuliere structurée (V.S.S) ou pu, introduite par
Doyle et Safonov dans le cadre des systemes linéaires. En pratique, on calcule

une borne supérieure ou inférieure de la v.s.s u.

Les techniques H,/ u ont par conséquent été utilisées pour la commande des
structures flexibles. En effet, elles permettent de prendre en compte les différents
types d’incertitudes présentes dans les modéles flexibles [28, 49, 50], soit sous

forme d’incertitudes paramétriques [56, 61].

L’'une des principales raison qui peut freiner l'utilisation de ces techniques
pour la synthése des lois de commande est que, d’'une maniére générale, la non
linéarité des modeles élaborée par les lois de la physiques. Dans ce cas, on a
choisi la commande non linéaire par mode glissant dont nous détaillons son

principe a la fin de ce chapitre.
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La commande par mode glissant ou la commande a structure variable par
mode glissant a essentiellement pour vocation de permettre I'obtention, en boucle
fermée, d’'une dynamique largement indépendante de celle du processus et
surtout de ses variations éventuelles. En ce sens, elle peut étre considérée
comme appartenant a la classe des commandes robustes. Les premiers travaux
sur ce type de commande ont été menés dans I'ancienne U.R.S.S a partir des
années cinquante (Popovsky, 1950 ; Neimark et Emelyanov, 1957 ; Filippov, 1960
; Utkin, 1966 ; Mira et al., 1972 ; Utkin, 1978) [62]. Le véritable essor de I'utilisation
de cette technique date de la parution des livres d’ltkis, 1976 et d’Utkin, 1978. Par
la suite, ces travaux ont été repris ailleurs, soit pour compléter I'étude théorique,
soit pour étudier quelques applications (Slotine et Coestsee, 1986 ; Hashimoto et
al., 1987 ; Sira-Ramirez, 1988 ; Hsu et al., 1990 ;Fliess et Messager, 1992 ; Nouri
et al.,, 1993 ; Lopez et al., 1994 ; Lopez, 1997 ;Edwards et Spurgeon, 1998 ;
Fridman 1999 ; Tondu et Lopez, 2000 ; Perruquetti et Barbot, 2002 ; Shtessel
2002, 2007, 2009, 2012 ; Song 2013 ).

Sur le plan théorique, la technique des modes glissants consiste & amener
le systéme vers la surface de glissement et de le faire commuter a I'aide d’'une
commutation appropriée autour de celle-ci jusqu’au point d’équilibre, d’ou le
phénoméne de glissement, et d’y rester par la suite sur cette surface malgré

d’éventuelle perturbations.

Sur le plan pratique, I'utilisation d’'une commutation dans la commande peut
évidemment poser a priori des problemes correspondant au phénoméne de «
chattering » qui a freiné le recours aux régimes glissants pendant plusieurs
années, puisque, idéalement, la commande bat a haute fréequence.

Cet inconvénient n’est plus fondé aujourd’hui car :

— le « chattering » au niveau de la commande de [Iactionneur est
considérablement réduit par le concept de la commande équivalente en mode
glissant.

— le «chattering » au niveau de la sortie ne se voit pas, vu le caractere filtre passe-

bas des systemes réels bouclés.
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De plus, la composante discontinue peut étre linéarisée dans un voisinage de la
surface de commutation, permettant ainsi d’éviter le phénomeéne de « chattering ».
Les applications de ces méthodes de commande a un modele aéroélastique ou
avion souple sont confidentielles ou n’existent pas d’aprés notre recherche
bibliographique, comme le cas par exemple de la commande par mode glissant
sur un avion flexible. C’est pourquoi on estime pertinent de mettre en ceuvre ces
techniques, voire de les adapter et de les appliquer a un modéle de I'avion flexible
afin d’obtenir notre propres résultats et de déterminer qu’elles sont les capacités

de performance de ce type de contrlleur.
3.3. Commande Linéaire Quadratique Optimale
On suppose que la dynamique de lavion soit modélisée sous la forme

différentielle suivant:

{ x = Ax(t) + B u(t) (3.1)

y(t) = Cx(t) + Du(t)

Ou xT = [a qny 11115 s N7 117 Ng NgN12 N12] € R? est le vecteur d'état du systéme,
y = a,, € R! est l'accélération normale mesurée est prise comme la sortie, A €
R12¥12 ggt la matrice d’état de systéme, B € R'2*? la matrice de commande, C €
R*12 Matrice d'observation, D € R¥*? la matrice d'action directe. u=

[5, 8,c]T € R? le vecteur de commande.

Pour minimiser l'effet de I'accélération dans I'avion dd a la turbulence, le critére

suivant doit étre minimisé :
J= [y" Qy + uTRuldt (3.2)

Ou (QR) Sont des matrices de pondération symétrique positive semi-définie et

positive défini respectivement.

On peut transformer I'équation 3.1 sous la forme :

J= % Jy [xT(Q1 — NRyNT)x + ul Rywy ]dt (3.3)
Ou: Q,=CTQC,R, =D"QD, N = CTQD, u; = u+ R{'Nx

La commande optimale minimisant le critere de I'équation 3.3 est donnée par :
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u; = —R7'BTPx (3.4)

Par conséquent, la commande finale minimisant le critére de I'’équation 3.2 est

donnée par :
u=—-R{YBTP+NT)x (3.5)

ou P est une matrice positive définie solution de I'équation algébrique de Riccati

suivante :

PA+ ATP — (PB+N)R™Y(BTP +NT) + Q = 0 (3.6)

3.4. La commande LQR avec observateur :

Dans tout ce qui précede, hous sommes partis du principe que le systeme est
parfaitement bien connu et toutes les composantes du vecteur d'état sont
mesurables. Nous avons donc supposé que le systéme soit certain et
complétement instrumenté (tous les états sont mesurables), mais en réalité, les
systemes physiques sont incertains et trés peu instrumentés. La solution pour
faire face a ces contraintes est d’utilisé des commandes robustes ou bien désigné
un observateur qui permet d’estimé les états a partir des informations d’entrée et
de sortie. Deux types d’observateurs sont utilisés a cet effet: le premier est
destiné pour un systeme déterministe ou LTI standard appelé I'observateur de
Luenberger, alors que le deuxieme est I'observateur de Kalman destiné pour un
systéme stochastique. Puisque les conditions de vol sont de nature stochastique

(turbulence atmosphérique), on s’intéresse uniquement a la deuxiéme commande.

3.4.1. Commande LQG et filtre de Kalman:

Le filtre de Kalman est basé sur un traitement du processus probabiliste et
sur la mesure des bruits. |l est un observateur utilisé pour la navigation et d’autres
applications qui exigent la reconstruction de I'état a partir de mesures bruitées.

On suppose que la dynamique de I'avion est modélisée par:

{ x = Ax + Bu + Gw 3.7)

y=Cx+Du+v
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Ouw et vsont les vecteurs qui représentent les sources de perturbation
atmosphérique (turbulence ou rafale de vent) et les effets du bruit de mesures
(bruit du capteur) respectivement.

On sait que n’'importe quel signal gaussien peut étre caractérisé par sa valeur
moyenne o et sa covariance p. On considére dans un premier temps que les bruit
sont blancs centrés de variance E{wwT}=Q>0 et E{ vv"}=R20.

A partir du vecteur y de mesures bruitées (retour de sortie), nous recherchons une

loi de commande qui minimise le critere de I'équation 3.2.

Basé toujours sur le principe de séparation, I'observateur de Kalman permettant

de donner I'estimée x de x par la relation suivante :
x=A2+Bu+K;(y —9) (3.8)

Ou y le vecteur de sortie estimée et Ky le gain de I'estimateur calculer pour

réduire au minimum la covariance d’erreur d’estimation définie par ¥ = x — x. Il est

donnée par :

K; = P.CTR™1 (3.9)
Avec Py la solution de I'equation algébrique de Riccati de covariance d’erreur
suivante :

P AT + APy — P.CTR™'CP; + GQG" =0 (3.10)

Ainsi, le régulateur quadratique et le filtre de Kalman peuvent étre utilisés
ensemble pour construire le régulateur LQG.

Dans le cas ou le signal w n’est un bruit blanc mais une rafale de vent, il peut
étre générée a partir d’un filtre linéaire de Dryden (ou de Von karman) excité par

un bruit blanc (voir appendice B).

3.4.2. Choix des matrices de pondération :

La commande LQR repose directement sur les matrices de pondération Q et
R. d’aprés la littérature, il 'y a pas une regle générale qui permet de choisir ces
derniéres d’une maniere exacte. Au départ, on choisit généralement des matrices

pondérations symétriques et diagonales égales aux matrices identités que I'on
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peut ensuite améliorer par simulation successives jusqu’a obtenir un correcteur

satisfaisant.

3.5. Lacommande PRLOR :

Pour appliquer cette méthode, tous les états du systeme doivent étre
observables, et le systeme aéroélastique incertain développé dans chapitre 2
doit étre de la forme LFT suivante :

X A M Blrx
z|=|N 0 D [Wl (3.11)
y C 0 O0ltu

Le principe de la commande PRLQR permet d’obtenir un gain de retour
d’état, robuste aux incertitudes paramétriques bornées. Ce retour d’état est défini
par [3, 51, 63]:

u(t) = —Kpriorx(t) (3.12)
Avec :

1
KPRLQR = ;BTP (313)

Ou P est une matrice définie positive et solution de I'équation de Riccati suivante :
PA+ATP + (Qxo + yNTN) — P (% BBT — %MMT) P=0 (3.14)

Ou :Qx, et p ont respectivement les pondérations sur I'état et la commande,
choisies pour le systeme nominal, et y une constante positive choisie a priori et

suffisamment élevée pour que P existe.

L’expression de la fonction colt qu’on cherche a minimiser est définie par [3]:
J=1J, (xTQXOx + xTyNTNx + xT%PMMTPx + puTu) dt (3.15)

L’expliciter revient a la décomposer en quatre termes pénalisants :

% Le premier d’entre eux x TQyox, est la pénalisation sur la performance
choisie pour le systtme nominal.

» Le second terme,x”yNT Nx, traduit I'énergie incertaine, c’est-a-dire I'énergie
du systeme vue par les directions incertaines (les plus sensibles) de

I'espace d’état.
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> Le terme xT%PMMTPx est en fait un terme, permettant de prendre en

compte une perturbation pire cas dans la direction M définie par les
parametres incertains.

» Enfin, puTu est le terme de pondération sur la commande. Il permet de
limiter 'amplitude de la commande et selon la valeur de p, la bande

passante du systeme differe.

Nous avons donc augmenté la garantie de robustesse en stabilité par rapport
aux incertitudes modélisées et les garanties de robustesse en performance on
ajoutant des termes au critere LQR. Les effets de ces termes sont de minimiser
'influence de I'énergie incertaine stockée par le systéme et de réaliser une
barriéere aux perturbations pire-cas agissant dans la direction des parametres

incertaines M. Leur importance relative est pondérée pary.

Le rble de la constante y est de réaliser un compromis entre la minimisation

de I'énergie incertaine (yNTN) et la désensibilisation aux perturbations pire-cas

orientées dans la direction des parameétres incertains (%PMMTP ). Si y est tres

grand, I'énergie incertaine du systéme est fortement pondérée. Cette pondération

suffit a rendre le systéme robuste aux incertitudes paramétriques, mais les

performances sont dégradées dés que yNTN > Qyy,.

En revanche, quand y tend vers 0, plus aucune perturbation n’est permise
dans la direction M. Autrement dit, les parametres incertains ne doivent pas

influencer la réponse du systeme.

Pour un meilleur compromis, il est préférable de prendre une valeur

intermédiaire de .

Le second role de y est, de fait, d’influencer la bande passante du systéme en
boucle fermée. Il est facile de vérifier que la commande PRLQR donne une bande
passante plus grande que la commande LQR, puisqu’on désensibilise le systéme
aux variations paramétriques. Par ailleurs, plus la bande passante n’est large et
moins le systeme est robuste aux incertitudes hautes fréquences non modélisées.
C’est la contrepartie « redoutable » de la bonne robustesse aux incertitudes
paramétriques [3]. Pour plus de détail, le lecteur peut se référer aux références [3,
38, 63].
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3.6. Synthése de loi de commande par I'approche H..:

Cette section présente la technique de commande robuste H, envisagée
pour la réduction de I'effet de turbulence sur 'accélération de I'avion. Mais avant
I'élaboration de la loi de commande, on doit introduire brievement des notions

préliminaires concernant la robustesse a I'incertitude.

3.6.1. Robustesse a I'incertitude :

L’élaboration d’'une commande s’effectue a partir d'un modéle souvent appelé
modéle nominal ou modeéle de référence. Ce modeéle est établit a partir des
équations de la physique ou d’'un processus d’identification. En tout cas, ce
modéle n’est qu'une approximation du modéle réel. L'origine de cette
approximation est due aux dynamiques et non linéarités négligées ou mal
connues, incertitude sur certains parametres physiques, hypotheses
simplificatrices pour réduire la complexité du modéle, erreurs de mesure des
capteurs, etc. De plus, certains parameétres du systeme sont sensibles aux
conditions de fonctionnement et varient avec le temps. Enfin, des facteurs
externes imprévisibles peuvent venir perturber le fonctionnement du systéme
asservi.

Il est donc insuffisant d’établir une commande par rapport au modéle nominal:
il faut aussi prendre en considération lincertitude de modélisation et les aléas
externes. Bien que ces facteurs sont mal connus, mais on dispose en général
d’'informations sur leur amplitude maximale. Par exemple, I'intensité maximale de
rafale du vent, ou des bornes min et max sur la valeur d’'un paramétre de vol.
C’est a partir de ces incertitudes qu’on va tenter de “robustifier” 'asservissement.

On distingue d’'une maniére générale une classe de facteurs incertains qui
comprend selon la figure 3.1:

— les perturbations de la commande qui peuvent provenir d’erreurs de
discrétisation ou de quantification de la commande ou d’actions parasites sur les
actionneurs.

— Les perturbations en sortie qui correspondent a des actions extérieures
secondaires ou imprévisibles sur le systéme; par exemple, une rafale de vent, un
changement de pression ou de température atmosphérique pour un avion en vol,

etc.
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— Les bruits de mesure au niveau des capteurs qui dégradent I'estimation de la

valeur courante de la sortie y.

Wi W

Figure 3.1 : Boucle de suivi (tracking).

Une deuxieme classe de facteurs incertains réunit les imperfections et
variations du modéle dynamique du systeme. Rappelons qu’en générale les
techniques de commande robuste s’appliquent a des modéles linéaires de
dimension finie alors que les systémes réels sont généralement non-linéaires et
de dimension infinie. Par exemple, pour le cas d’'un avion flexible ou les équations
de la dynamique sont non-linéaires et les modes flexibles ont de dimension infinie.
En pratique, le modéle utilisé néglige donc les non-linéarités et les modes flexibles
de haute fréquence, donc il n'est valable que dans une bande de fréquence
limitée. Il dépend de plus de paramétres physiques dont la valeur peut fluctuer et
n‘est souvent connue qu’approximativement. Pour des raisons pratiques, on

distinguera:

— lincertitude non structurée qui rassemble les dynamiques négligées dans le
modeéle. On ne dispose en général que d’'une borne supérieure sur 'amplitude de
ces dynamiques. On doit donc prendre des précautions pour le pire des cas dans

la limite de cette borne sinon on peut avoir un probleme de spillover.

— L’incertitude structurée qui est liee aux variations des parametres physiques du

systeme. Ces dernies interviennent principalement lorsque le modeéle est obtenu a
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partir des équations de la physique. La maniére dont les paramétres influent sur le

comportement du systeme détermine la “structure” de l'incertitude.

Les incertitudes non structurées peuvent étre représentées en géneérale de deux
facons additives et multiplicatives comme le montre la figure 3.2. Le modele

incertaine est écrit comme suit :

Gp(s) = Ag(s) + G(S)[I + A (5)] (3.16)
Ou A(s) est une fonction de transfert stable qui vérifier

W, (AW, ()l <1 (3.17)

Ou W;etW,sont des fonctions de pondérations permettent d’incorporer
'information sur la dépendance fréquentielle et directionnelle de I'amplitude

maximale de A(s).

= f”; = Ge¢ = G M I+A,(5) = —

Figure 3.2 : Systeme en boucle fermée avec incertitudes

3.6.2. Formulation standard:

Pour effectuer la synthése de la commande H,,, il est nécessaire d’introduire
sa forme la plus simple dite standard représentée par la figure 3.3, ou P(s) est le
modele de synthese augmenté des pondérations traduisant les objectifs de
performance et de robustesse et K(s) le gain de commande en feedback. w sont
les entrées exogénes qui peuvent étre les consignes ou les perturbations. z sont
les sorties a régulées. Le probleme est un probleme de réjection de perturbation
ou bien de minimiser I'effet d’'une perturbation sur le comportement du systeme. ||
s’agit donc de synthétiser a partir de la sortie mesurée une loi de commande u =

K (s)y qui minimise I'impact de w sur z.
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P(s)

Y

u y

K(s)

Fy

Figure 3.3 La forme standard

La matrice de transfert P(s) qui représente un systeme LTI modélise les
interactions dynamiques entre deux ensemble d’entrées et deux ensembles de
sorties comme sulit :

() o) (G52 )G

Ainsi, le transfert boucle fermée de w a z est donné par la Transformation Linéaire
Fractionnelle (LFT):

Fy(P, K) = Py1(8) + P12(S)K(s) (sl — Py, (S)K(S))_l-Pm(S) (3.19)

Le probleme décrit ci-dessus peut se formuler mathématiquement comme suit:
Probleme Hstandard sous-optimal : étant donné y > 0 , trouver un compensateur

K(s) qui stabilise le systeme de maniere interne et assure||F;(P(s), K(s))|le < Y.

Probléme H,standard optimal : trouver un compensateur K(s) qui stabilise de

maniére interne le systeme bouclé et minimise||F;(P(s), K(5))||c-

3.6.3. Synthese H., pondérée pour avion flexible :

Une mise en ceuvre possible de la synthése H, consiste a introduire des
fonctions de pondérations sur les entrées exogenes w et les sorties régulées z. Il
s’agit donc de bien choisir ces filires de pondération afin d’obtenir les propriétés
désirées en boucle fermée. Il est important de souligner dans ce contexte que les
fonctions de pondération peuvent étre placées a différents endroits a l'intérieur du
systeme augmenté comme le montre la figure 3.4, de maniére a avoir une matrice

de transfert pondérée entre les entrées exogenes w et les sorties a minimiser z.
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L’augmentation par des matrices de pondération du systeme flexible de
'avion correspond a la méthode assez courante pour la préparation a la
synthese H,,. Cette approche consiste a considérer, en plus des sorties
d’incertitude z; deux sorties de performances (le signal de commande z; et les
sorties d'intéréts z,) a considérer, en plus des entrées w,; d'incertitudes, deux
entrées pondérées (un bruit sur la mesure w, et une perturbation sur la
commande w,,. Les mesures réelles y sont utilisées pour la rétroaction, et le signal
de commande u est issu du contrdleur. L’ajout des entrées et sortie de la méthode
a deux utilités : C’est avant tout une astuce permettant de bien conditionner le
probléme pour qu’il puisse étre résolu par les algorithmes de calcul. On note que,
le bruit de n’est pas spécifié, la matrice de pondération de bruit de mesure est
réglée petite. En effet, ce réglage permet tout simplement de conditionner
I'algorithme par I'ajout de I'entrée w,, sans vraiment influencer le design, puisque
'influence de bruit trés petit sur le contréleur se manifeste sous forme de
dynamiques tres rapides et non dominantes qui peuvent étre tronquées par la
suite. L’autre utilité de la méthode est d’empécher que la H, conduise a une

solution avec annulation entre pdles et zéros.

- . 4 -
=0 GE) T O W, >
» : r Wa
n G'w(sj Ve
L Wy

Figure 3.4 : Systeme pondére.
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Considérons dans un premier temps un cas particulier et simplifier du schéma
général précédant comme le montre la figure 3.5. Cette forme est utilisée pour
élaborer un contréleur robuste afin de réduire l'effet de turbulence sur

'accélération verticale de I'avion flexible.

A A
e u
* K(s >
@ © G) .y
H Wn
n 5 F(s) Gu(s) —|
LW . |

Figure 3.5 : Modele Avion pondéré.

Le modele de l'avion est représenté la matrice de transfert suivante :

G(s) = [/C‘ B DGw]] (3.20)

Les matrices de pondérations W1 et W2 sont ajoutées afin de réduire
'accélération au minimum avec un effort raisonnable sur le braquage des

gouvernes de commande.

Le signal w, représente une rafale de vent, il peut étre generee a partir d'un filtre

linéaire de Dryden F(s) (ou de Von karman) excité par un bruit blanc.

Le systtme de la figure 3.4 peur étre transformé facilement sous la forme
standard de la figure 3.3 et le modéle augmenté de I'équation 3.18 devient comme

suit (ici on néglige I'incertitude sur la mesure) :

P(S):(llj;gg 22%3) [[WZG] [WZG]] (3.21)
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Maintenant une fois le modéle de I'avion est préparé pour la synthése de la
commande H,,, cette derniere va générer un contréleur K(s) qui minimise la norme
H,, de 'ensemble des fonction de transfert entre les entrées et les sorties de P(s).

Autrement dit, réduire la norme ||T,,;llc = [|F;(P(s), K($))|lco-
3.6.4. Choix de fonction de pondération

Le choix requiert en générale plusieurs essais et il est difficle de donner des
regles absolues qui fonctionneront dans tous les cas. Néanmoins, il existe
quelques guides pour le choix initial, qu’il faudra éventuellement affiner par la

suite :

e le gabarit sur la fonction de pondération sur I'erreur nous permet de fixer
plusieurs aspects de I'asservissement. On prend en général un passe-bas
d’ordre 1 de la forme :

N
—+twq

W(s) =24 (3.22)

Stw1€&1

La pulsation w;pour laquelle le gabarit posseéde un gain unitaire peut étre
interprétée comme la bande passante minimale souhaitée. La précision du
systéme est assurée par un faible choix de &; aux basses fréquences. Enfin
la valeur de M; aux hautes fréquences limite le maximum de la réponse
fréquentielle de S = (I + KG)™1, ce qui impose une marge de module au
moins égale a 1/M,.

e Le gabarit de la pondération sur la commande permet de limiter I'action du
contrbleur lui-méme. On prend typiguement une constante ou un passe-

haut d’ordre 1 de la forme :
W(s) = ﬁ (3.23)
£25+wy

L’amplitude de |SK|aux basses fréquences est essentiellement limitée par
les capacités de I'actionneur ; le gain M, est choisi en fonction. La pulsation
w,perme de régler la bande passante du contréleur ; au-dela de cette
pulsation, un certain roll off est censé atténuer les hautes fréquences. Enfin
on rend le filtre propre grace a une faible valeur de ¢,, qui introduit un pdle

aux hautes fréguences.
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3.7. Technique de p-analyse et p synthése:

Les lois de commande présentées précédemment sont destinées a priori
pour un modele d’avion nominal. Alors que pour des modeles incertaines, la
commande y analyse fournie un cadre général pour I'étude de la robustesse d’'une

boucle fermée soumise a des incertitudes paramétriqgue ou dynamiques négligées.

3.7.1. Synthese de la commande p analyse

Considérons dans cette section que notre modéle d’avion nominal est
soumis a différentes incertitudes au niveau des actionnaires et capteurs comme le
montre la figure 3.5.

Z Z,

f 1 . 9

W, W, Wun.> Ay W3 Wun_» Ay L W,

+ K(S) T + + -+ $-> y

r=0 e u G(s) ]

T Gus) | W

Figure 3.6 : Modele Avion incertain

Si on désire appliquer la technique de p analyse, on doit transformer cette boucle

de fagon a se ramener au schéma d’interconnections standard M(s) — A suivante :

e S B

Figure 3.7 : Forme standard de p synthése



78

Ou M(s) la matrice de la boucle fermée nominale et A les effets des incertitudes

sur la boucle.

3.7.2. Valeur singuliére structurée :

La valeur singuliere structurée VSS de M est définie, notée également
u(M,), de la maniere suivante :
u(M,) = min{G(A)\det(I — AM,,) = 0}
Acd (3.24)
u(M,) = 0 si det(I — AM,,) # OVAE A.
Ou A est 'ensemble des fonctions de transfert entre les entrées et les sorties du
bloc A(s) définie par :
A=
A= diag(511R1, ey SmIRm' 611C1’ ey 6TLICn' All ey Ap ): 61' € R' 6] (= C’ Ake CQquk’
1<i<ml1<j<nl<k<p
(3.25)
Supposons maintenant que la u(M,) soit calculée sur toute la gamme de

fréquence w et que sa valeur pic soit nommeée y. Cela veut dire que toute matrice

A de structure appropriée satisfaisant maxa(w) <% est stable. De plus, il existe

une matrice de perturbation A de structure appropriée satisfaisant maxa(w) =%

qui cause l'instabilité.

Le calcul de p est connu comme étant un probleme difficile de complexité qui
croit en fonction de la taille du probleme. On a généralement recours a un
encadrement par valeur supérieure, tel que
ur(M) < o(M) (3.26)

Dans les cas réels et pour les systémes flexibles, le tracé de la borne
supérieure présente généralement des pics trés étroits. Avec la discrétisation
fréquentielle, il y a de grande chance de sous évaluer 'amplitude du pic, ce qui
revient a dire que la borne supérieure obtenue n’'est pas réellement une borne
supérieure. La méthode suivante visant a obtenir une majoration garantie est

disponible.
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3.7.3. Méthode basée sur les scalings :

On présente ici de maniére tres succincte I'approche classique de calcul de
la borne supérieure. Il s’appuie sur un multiplieur D(s) appelées scalings qui doit
avoir la propriété de commuter avec la perturbation A de modéle i.e :

D™ 1(s)A(s)D(s) = A(s) (3.27)

Ou, le multiplieur D(s) peut appartenir a 'ensemble suivant :

— P R R C Cc Cc c .
o _ [P =diag (DE, ..., DE, DY, ..., DE, S, .., d1, )

(3.28)
Df € R4, Df € C"i*"i,dy € C
La nouvelle borne supérieure de u s’écrite :
ur(M) = ua(DMD~1) < 5(DMD™1) (3.29)

3.7.4. La u-synthese :

La u-synthese est la minimisation, a travers tous compensateurs stabilisants K (s),
de la valeur du pic de py(M) = up(F,(P,K) :

min [max U (M)] (3.30)
G R

La u-synthése s’effectue en fait au moyen d’un processus itératif nommé la D-K
itération. Il existe des matrices (multiplieurs) D(a ne confondre avec la matrice D
du systéeme), telles que py(M) = up(DMD™1). Le processus consiste a effectuer
une synthése H,, sur (D,M(jw)D;') plutét que sur M(jw) ol les matrices D et K

sont alternativement optimisées pour minimiser pu.

3.8. La Commande par mode glissant (SMC) :

La commande par mode glissant ou la commande a structure variable par
mode glissant a essentiellement pour vocation de permettre I'obtention, en boucle
fermée, d’'une dynamique largement indépendante de celle du processus et
surtout de ses variations éventuelles. En ce sens, elle peut étre bien adaptée pour
la commande des systéemes aeroélectriques linéaire ou non linéaire. Dans cette
section, la commande par mode glissant annonce deux contributions majeures de

cette thése. La premiere consiste a élaborer d’'une loi de commande pour
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'amélioration de régulation des états de déplacement vertical et l'angle
d’'incidence du systeme non linéaire aéroélectrique, la deuxiéme, il s’agit de
combiner la commande classique LQR et la commande par mode glissant afin de

commander la vitesse de tangage de 'avion flexible.

3.8.1. Principe de la commande par mode glissant.

Le principe de la commande a structure variable, par mode glissant et a
commande discontinue peut s’énoncer ainsi (voir figure 3.8) : on applique a
I'entrée de I'actionneur, une commande u(t) fournie par un algorithme utilisant une
fonction S (fréquemment linéaire) de la sortie y(t) et de ses dérivées (ou de I'erreur
en sortie e =y —y,; et des dérivées de l'erreur), fonction appelée par abus de
langage SURFACE car ses zéros appartiennent a la surface dite de glissement
d’équation S = 0 construite dans I'espace d’état. La surface S = 0 peut étre une
droite ou une hypersurface selon l'ordre du systeme a commander, dans I'espace
des phases de la sortie (ou I'espace des phases de l'erreur en sortie). La
commande nécessaire u(t) est solution d’'une équation dépendant du signe de la
fonction de surface S. Sous cette commande discontinue u(t), le comportement
dynamique du systéme bouclé devient celui du systeme défini par S=0. Il y a
ainsi «structure variable» puisque la dynamique du systéeme a commander est
maintenant définie par S =0 au lieu d’étre définie par la transmittance entre la

sortie y(t) et 'entrée u(t).

—k sign(.)
Yd
— + u

- Systéme a ¥
'@’__' commander

5

f(y.y....)

Algorithme de commande
woaregime glissant

Figure 3.8 : Schéma de principe d’'un systéme bouclé par mode glissant.
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La commande se compose de deux termes, une commande dite équivalente
caractérisant la dynamique du systeme sur la surface de glissement et une
commande discontinue en fonction du signe de la surface de glissement.

u(t) = Upqg + up (3.31)
u.q. Correspondant a un mouvement idéal de glissement (pour lequel non
seulement le point de fonctionnement reste sur la surface mais aussi pour lequel
la dérivée de la fonction de surface reste nulle). Elle est obtenue grace aux
conditions d’invariance de la surface de glissement.

n . c'est le terme qui impose au point de fonctionnement de rester au voisinage
de la surface (voir figure 3.9). Le glissement est utile pour compenser les
incertitudes du modéle. Il est constitué de la fonction signe « sign » de la surface

de glissement, multipliée par une constante.

H..r_T

elx)

L)

Figure 3.9 : Différentes modes pour la trajectoire dans le plan de phase.
3.8.2. Elaboration de la commande pour le aéroélastique.

Rappelons que le modéle dynamique non linéaire est écrit comme suit :

mﬁab mv;zab] [Z]Jr[c(;l ca] [h] [0 k(za) ]:[;ﬂ (3.32)

Aprés réarrangement et simplification le modéle est présenté sous forme d’état

adéquat comme suit :



82

)'C1=x2
Xy = Ap Xy + Qj Xy + A, X3 + Ao X2+ A X3 + g, X4 + bg B+ D
2 h1 1 h1 2 a11 3 a2 3 a3 3 a1 4 ﬁl ]/1]/

X, (3.33)

=
w
Il

X4 = QX1 + W Xy + Ay X3 + Ay, X5 + Ay, X3 + Ag, X4 + bg, B+ by
Avec le vecteur d'état défini par: [¥1 X2 X3 x4]"=[p h a ] et les
coefficients du modéle d’équations 4.3 sont donnés en appendice B.

Considérons a nouveau le modele dynamique 3.33 sous forme d’état suivant :

J'Cl = xZ

v — . 2 3

Xp = Qp X1 + A Xy + Qg X3 + Qg X5 + Qg X3 + Qg X + U + Wy

).C3 = X4 (334)

. , 2 3
X4 = Ap, Xy + Qp, X + Qg X3 + Agy, X5 + Qg X3 + g, X4 + Uy + W,

Avec :

w;et wyreprésentent des perturbations bornées dont lorigine sont des
dynamiques négligées comme l'effet de I'aérodynamique instationnaire ou bien

externe comme la turbulence.

u, et u, combinent la déflexion des deux surfaces de commande comme suit :

uy = bg B+ b,y (3.35)
u, = bg, B+ b,y (3.36)

Pour élaborer les deux lois en mode glissant, considérons une trajectoire désirée

x& et une erreure tel que :
e = x;, — x4 (3.37)
La dérivée de e; conduit a :
€ =% —x =x, — xJ (3.38)

Définissons une surface de glissement comme suit :

51 = Clel + él (3.39)
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Avec c; : est une constante positive.

Pour atteindre les objectifs de la commande en performance désirée, désignons

notre contréleur comme suit :
U= U, +Ugs, T Au (3.40)

Uq €st la commande équivalente pour avoir $ =0 quand s =0, Au est la
commande par commutation et u;xs, = —Ks;,K > 0 est une compensation par

feedback.

Considérons maintenant la dérivé de la surface de glissement s; donnée par:
$1=c1(% — ) + (0, %) +uy +wy — & (3.41)
OU f1(x,%) = ap,x1 + ap x; + aq, X3 + Aoy, X5 + Gg, X5 + A Xy

La commande est tirée a partir de s; = 0 et on suppose que w; =0

Upeq = (—¢1 (B — 2f) — fi(x, %) + &7 (3.42)

3.8.3. Conditions de convergence et d’existence (reachability condition):

Les conditions d’existence et de convergence sont les criteres qui
permettent aux différentes dynamiques du systeme de converger vers la surface
de glissement et d’y rester indépendamment de la perturbation.

La théorie impose pour le glissement sur s; =0 la condition globale a tout
instant s;$; < 0. C’est la premiére condition de convergence, elle est proposée et
étudiée par EMILYANOV et UTKIN. Cette condition traduit I'attractivité de la
surface S pour la trajectoire du point de fonctionnement. Autrement dit, quand sa
trajectoire se dirige vers s; =0 alorss;s; < 0; quand la trajectoire s’en écarte
5181 > 0; quand la trajectoire est sur s; = 0 alors le glissement est idéal. Cette
condition (nécessaire et non suffisante) de glissement est générale, théorique et
globale. Elle est indépendante de la nature non linéaire ou linéaire de la surface

(cette condition reste vraie pendant le régime transitoire) et peut étre tirée

facilement par le choix de la fonction de Lyapunov candidate V = %512 .
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Une autre condition locale est ajoutée par (Slotine et Li, 1991),s’écrit sous
la forme [64, 65] :

5151 S —,u|51|, ﬂ > 0 (343)

Cette condition permet d’accéléré la convergence pour atteindre la surface

Is1(0)|

de glissement en un temps fini (t, ST) et d'y rester par la suite sur cette

surface malgré d’éventuelle perturbations.
Finalement, la commande pour le premier sous-systeme qui conduit s; vers le
zéro avec un temps fini est donnée par :

U = —(ah1 + piyC )Xy — (a,-11 +c1)x; — (aa11x3 + ag,, %5 + A, %3 + ad1x4) — K5, —
U151 — My.sign(s,) (3.44)

Avec la méme maniére, on peut obtenir la loi de commande pour le deuxieme
sous-systeme.
Pour étudier la stabilité dynamique de s;, une fonction de Lyapunov candidate est

introduite comme suit :

V= §52 (3.45)

La stabilité asymptotique autour du point d’équilibre S = 0 est obtenue sous les
conditions suivantes :

1. V<OpourS+0

2. lim V=0

|S]—00
Les deux conditions sont vérifiées directement via la fonction de Lyapunov.

3.8.4. Elaboration de la commande par mode glissant pour I'avion flexible :

On considere un systéme linéaire de I'avion, défini par son équation d’état :
X = Ax + Bu+ Gw (3.46)

OUA€ERY™ Be RY™m xe R"etu € R™,G € R™*P

Supposons que le systéme est contrélable alors la matrice B est de rang plein.
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Définissons m surfaces de commutation et le glissement sera supposé se faire a
I'intersection de ces m surfaces.

Soit donc les surfaces de glissements définies par :
o(x) = Sx(t) (3.47)

OuU S une matrice appartenant a I'espace R™*" et tel que (SB)™?! existe.
Si on est en glissement, c’est-a-dire o(x) =0 , alors on a également 6(x) =0
D’aprés I'équation 3.46 et si on néglige dans un premier temps la perturbation, la

dérivée de I'équation 3.47 peut étre écrite comme suit:
Sx(t) = SAx(t) + SBu(t) =0 (3.48)

Et donc tout se passe comme si le systéme était soumis a une entrée équivalente

donnée par :
Ueq = —(SB)*SAx(t) (3.49)

On remarque bien que la commande équivalente dépend de la surface de

glissement et la disponibilité des états du systéme.

La commande de commutation permet au point de fonctionnement de rester au
voisinage de la surface et d’'augmenter la robustesse vis-a-vis les perturbations.
Cette commande est obtenue a travers la condition d’attractivité od < 0 qui doit

étre vérifiée. Pour cela considérons la surface de glissement suivante :
S = BTPx (3.50)

Ou P est une matrice définie positive qui représente dans notre cas la solution de

I'équation (3.6) de Riccati. La dérivée de cette surface permet d’écrire :
S = BTPx = BTP(Ax + Bu + Gw) (3.51)

Pour simplifier un peu le probléme, on pose Gw = Bw, avec |w,| < & , 'équation
(3.51) devienne alors :
$ =BTP (Ax + B(u+wy)) = BTPB(uy + w,) (3.52)

Si on choisit la commande de commutation u,, comme suit :
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u, = —(BTPB)~'(|B"PB|&f + k)sign(S) (3.53)
Avec k est une constante positive et sign( ) est la fonction signe.
L’équation ( 3.52) devienne :

S = —(IB"PBI¢ + k)sing(S) + BTPBw, (3.54)
Si on va choisir la fonction de Lyapunov candidate = %52 ,onaalors:
V =SS =—(IB"PBI|&; + k)|S| + BTPBw, < —k|S]| (3.55)

D’ou la stabilité au sens se Lyapunov.

3.8.5. Phénomene réticence ou de chattering :

Les notions précédentes de glissement sur S, de dynamique équivalente
(continue) et de commande équivalente (continue), ne doivent pas faire oublier
gu’un tel fonctionnement robuste n’est possible que grace aux discontinuités sur la
commande qui obligent le systéme a rester sur la surface de commutation.
L’évolution du point de fonctionnement de part et l'autre de la surface de
glissement correspond a des variations de signe pour la fonction S et par suite
une commande de type discontinue Cela signifie donc que la commande « bat »
de + U a — U a une fréquence infinie (si la commutation est instantanée). Ce

phénomeéne est appelé « le phénoméne de réticence ou de chattering».

Cependant, dans les systemes reels, il est impossible de réaliser une telle
commutation de la commande pour des raisons technologiques telles que : la
présence de retard, limitation des actionneurs et des surfaces aérodynamiques de
commande qui exigent une commande souple. De plus, ces oscillations dans la
commande peuvent excitées des vibrations structurelles surtout pour les avions
dont la structure est considérée comme flexible allant jusqu'a une fatigue

importante et parfois jusqu’a la rupture de la structure. Il est donc important de
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pouvoir limiter, voire supprimer, ce phénomeéne tout en gardant la robustesse de la

commande.

Pour remédier ce probléme, plusieurs solutions ont étés proposées jusqu’a ce
jour pour réduire ce phénomene (probleme de recherche ouvert), parmi les

solutions on peut mentionner :

= Ultilisation du concept de la commande équivalente et exploitation du
caractere filtre passe-bas dans les systéemes réels bouclés ;

= Remplacer la fonction discontinue « sign () » par une fonction continue ou
souple, tel que la fonction saturation a grand gain ou bien une fonction
souple [64]. Cette solution conduit a réduction du chattering mais avec une

perte de robustesse vis-a-vis aux perturbations.

D’autres solutions récentes sont proposées par les chercheurs du domaine tel

que :

= La commande par mode glissant d’ordre élevé ( SOSMC, HOSMC) ou le
terme de commutation est caché derriere I'action intégrale [37-39]

= Mode glissant avec un gain dynamique [65].

Ce chapitre est donc, consacré a I'élaboration des lois de commande classique
et modernes pour la stabilité du systeme aéroélastique et le pilotage de I'avion
flexible. Il présente deux méthodes pour modéliser les incertitudes sur les deux
modéles aéroélastiques et les approches d’élaboration de contrbéleur robuste qui

leur sont associées.

La premiére méthode consiste a modéliser le systéme incertain par une
augmentation du systéme nominal par des matrices de perturbations. La
robustesse est alors garantie par la minimisation de la norme H,, H.et la VSS. La
p-synthése est une méthode itérative qui augmente l'ordre du contrdleur pour

minimiser la VSS.

La deuxieme méthode pour modéliser le systeme aéroélastique incertain,
consiste a augmenter le modéle nominal par des incertitudes paramétrique. Le
contréle PRLQR permet d’obtenir par optimisation un contréleur robuste. Cette

méthode est itérative et ne modifie pas I'ordre du contrdleur.
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Ce chapitre fait aussi la synthese de la commande non linéaire par mode
glissant. Cette commande conduit a un systeme indépendant des parametres du

modele et elle est trés robuste vis-a-vis les perturbations.

Le chapitre suivant est consacré a la mise en ceuvre en simulation de ces
techniques de commande qui permet de conclure sur leurs pertinences pour les

modeles flexibles envisagés, leurs avantages et leurs limites.
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CHAPITRE 4

RESULTATS ET SIMULATION

4.1. Introduction

Une partie essentielle de cette thése consiste a évaluer et & comparer les
lois de commande envisagées pour deux modeles aéroélastique : le modele de
I'aile flexible et le modéle longitudinal de 'avion flexible. En effet, ces modéles ont
éte utilisés par plusieurs auteurs pour I'étude de I'efficacité des lois de commande
robustes [27, 56]. La premiére partie est dédiée I'application de lois de commande
LQR, PRLQR et le mode glissant pour une section d’aile aéroélastique de l'avion.
L’objectif est de réguler les états du systéme pour 'amortissement rapide des
modes de vibration et augmenter au maximum la vitesse de flottement par rapport
a la vitesse critique de flottement en mouvement libre. Pour le modéle incertain,
'amélioration consiste a remplacer la commande LQR par la commande robuste
PRLQR. Cette approche conduit a un contréleur beaucoup plus intéressant qu’un
LQR classique. En effet, elle permet de prendre en compte les incertitudes
paramétriques du modéle sans augmenter I'ordre du contréleur. Pour le modéle
non linéaire, I'amélioration consiste a utiliser la commande non linéaire par mode
glissant. Cette méthode conduit a un contréleur tres performant et tres robuste
qu’un contréleur linéaire. La deuxieme partie est dédiée a la commande de I'avion
flexible pour la réduction de I'effet de la turbulence sur la 'accélération verticale et
le contrble de la vitesse de tangage. Puisque l'ordre du modele est trés élevé et
posséde un terme de bruit en entrée, les méthodes LQG, H,et H,semble bien
adaptées pour alléger l'effet de la turbulence sur I'accélération verticale. Afin de
tester la robustesse de la commande, le modele nominal est augmenté par des
matrices de perturbation au niveau des actionneurs et de capteur, 'amélioration
de la robustesse dans ce cas consiste a utiliser la méthode p-synthese. Cette
méthode conduit a un contrdleur robuste mais avec un ordre plus éleve. En fin, les
commandes LQR et le mode glissant sont élaborées a la commande de la vitesse

de tangage de l'avion flexible. D’aprés notre recherche bibliographique, aucune
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documentation ne fait état de [lutilisation de cette derniére. L’efficacité de
I'approche par mode glissant pour le contrdle robuste d’avion flexible nous semble

démontrée par cette application.

4.2. Simulation du modéle aile flexible type TAMU WING I

Dans cette partie, nous allons appliquer différentes lois de commande pour
notre systeme aéroélastique, et nous présentons les résultats de simulation sous
'environnement MATLAB/SIMULINK®. Dans un premier temps la commande
LQR est appliquée sur le modele linéaire nominal, ensuite il sera question de la
mise en ceuvre de la méthode PRLQR pour le systéme incertain développé dans
la section 2.4 du chapitre 2. Enfin, la commande non linéaire par mode glissant est

validée pour le modéle aéroélastique non linéaire.

4.2.1. Analyse du modéle en boucle ouverte :

Le modele dynamique développé dans la section 2.4 dépend de la vitesse
de I'écoulement aérodynamique, pour étudier le comportement des états du
systéme et repérer la vitesse de flottement, un modele numérique est calculé a la
vitesse V=13 m/s donné par :

h 0 1 0 h
d 0 0 1 al
h —214. 1696 —9.2941 -2.8623 —0.1670||h
a 860. 0497 —24.0620 8.6826 —0.21064|g

]
_s. 7551 0. H22 [ (4.1)
| 19681 —4.8177

La réponse temporelle du systeme linéaire donné par I'équation 4.1 suivant

conditions initiales [h a h a] [0.01 0.1 0 0]" est présentées sur la figure
4.1, on constate qu’a la vitesse 13m/s, le systéeme posséde des oscillations de
faible amplitude pour le déplacement vertical h et 'angle de tangage a puis
convergent lentement vers I'équilibre (le systéme prend 5s pour les amortir) avec
des coefficients d’amortissement positifs (¢, = 0.08,e, = 0.0594).

Un autre modele est calculé pour une vitesse d’écoulement égale a 14 m/s, la

réponse de systeme est montrée sur la figure 4.2, le modéle devient instable, les
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modes du systeme possede un coefficient damortissement neégatif (e, =

—0.0071) ce qui illustre la présence du phénoméne de flottement.
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Figure 4.2 : Réponse de systeme en boucle ouverte a la vitesse V=14m/s

D’aprés ces deux simulations, on constate donc qu’il existe une vitesse de
transition s’appelle la vitesse de flottement, qui conduit le systéme de la stabilité

vers l'instabilité. Avec des simulations successives, cette vitesse est repérée a V=

13.954m/s.
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4.2.2. Application de la commande LQR pour le modéle aéroélastique linéaire :

Le probléme du régulateur LQR par retour d’état consiste a trouver la matrice

du correcteur K qui minimise la fonction de co(t suivante :

] = %fooo[xT Qx + u” Ruldt (4.1)

Oux=[hah o'c]T est le vecteur détat, u=[f y]" est le vecteur de
commande, ( Q,R) sont des matrices de pondération symétrique positive semi-

définie et positive défini respectivement.

La matrice de gain K qui minimise cette fonction est donnée par :

K= R7'BTP (4.2)
Ou P est la solution de I'équation algébrique de Riccati suivante:

PA+ ATP—PBRBTP+Q =0
(4.3)

La commande LQR peut étre résolu en utilisant un retour d’état linéaire donné
par :
u= —Kx(t) (4.4)

Le schéma-bloc de la figure illustre un tel contréleur. Pour effectuer un tel control,

le systeme doit étre contr6lable et bien sdr tous les états doivent étre disponibles.

Systéme

Figure 4.3 : Schéma bloc du régulateur par retour d’état.

Les résultats de calcul et simulation en boucle fermée en appliquant la

commande LQR sont obtenus pour les cas suivants :
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1 ®'cas :V;=13 m/s, les matrices de pondérations sont choisis comme suit:
Q;=11000;0100;0000; 0000],R=1[10;01],

Le gain de la commande calculé est donné par:

| -4.6022 -0.0063 -1.0653 -0.1539
| -0.7500 -0.0830 -0.0574 -0.0143

D’aprés la figure 4.4, on constate que les deux états convergents plus rapidement
(2 secondes) et avec des amplitudes moins importantes par rapport a celles en
boucle ouverte. On retrouve aussi une amélioration dans le coefficient
d’amortissement € aprés I'application de la commande (on passe de 0 .08 a 0.3),
ce qui rend le systtme bien amortie. En ce qui concerne la commande, on
constate que les angles de déflexions des volets sont dans la limite autorisée
(£0.2rad en B, £0.02 rad eny) .

0.4

~henBO —alpha en BO
002l | h\ — henBE 0 | —alpha en BF
=M g 1l
= Alann & LA AA A
= v F AR
o.mu V C
02
1
002 U /
0.03 2 4 6 8 10 045 2 4 6 8 10
time (s) time (s)
0.03 0.15
] 0 —beta
1
0.02
0.05
g oot T o I’\A\/\
= E
i 0 N\ g-o.osl
|
001 U -0.15 ’
0.025 2 4 6 8 10 0% 2 4 6 8 10
time (s) time (s)

Figure 4.4 : Résultats de la commande LQR aV,; = 13 m/s.
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En appliquant la commande LQR pour la vitesse V,=14 m/s, on obtient un
systeme fortement stable et une convergence tres rapide avec une amélioration
tres appréciable dans le coefficient d'amortissement ¢ (d’'une valeur non amortie
de -0.06 vers une valeur amortie et positive 0.75). La convergence des états
observés se fait avec des angles de braquage des gouvernes dans la limite
autorisée (+0.4rad en B, £0.25 rad en y).

4.2.3 Robustesse de la commande

Afin de tester la robustesse de la commande, plusieurs simulations sont
réalisées vis-a-vis la variation de la vitesse d’écoulement (variation des
parametres internes de systeme). La figure 4.6 montre la réponse du systéme

pour une plage de vitesse entre 11 m/s et 16m/s.

0.05 0.5
0.04 , —henBO 0.4 —alpha en BO
0.03}—¢ —hen BF 03 [\ —alpha en BF
0.02 ﬂ 0.2 1”
_oo1 ,{\ ’go.l N\
E o s O
5-0.01U %0.1 \H‘ l
0.02 l 0.2 V l
0.03 0.3 l
0.04 lul 0.4 \’
0.055 : . . . = -0.5; 5 . : . -
time (s) time (s)
0.25 [ﬁ 0.4
02 —gama - —beta]
0.15 .
:g 0.1 g 0
< It f
% 0.05 2 02
e 0
\/ﬁ 0.4
-0.05¥
-0.6
01; 2 4time (s) ° ® 10 ’ i 4time (s) ° ’ 1

Figure 4.5 : Résultats de la commande LQR aV, = 14 m/s.

On remargue bien la dégradation de la réponse du systéme en performance
lorsque la vitesse augmente au-dela de la vitesse de flottement mais le systéme
reste stable. La vitesse de flottement en boucle fermée est repérée a 20.1793 m/s,

ce qui donne un gain en vitesse de 6.2253 m/s.
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Figure 4.6 : Résultats de la commande LQR vis-a-vis la variation de la vitesse.

A partir des résultats précédents on peut dire que la commande LQR concgue
conduit a des résultats satisfaisants en terme de gain en vitesse et de la rapidité
d'amortir les oscillations, notamment avec l'utilisation des matrices de pondération
adéquates. Ces résultats sont obtenus avec un modele dont ses parametres
structurels sont supposés linéaires, cependant des non linéarités structurelles et
aérodynamiques peuvent exister, donc il est nécessaire de tester la robustesse de
cette commande vis-a-vis ces non linéarités.

On va étudier dans ce qui suit la robustesse de la commande vis-a-vis la non
linéarité structurelle pour le coefficient de rigidité K,. Mais avant de simuler le
systéme en boucle fermée, on doit tout d’abord repérer la vitesse de flottement de
systeme non linéaire en boucle ouverte. Aprés plusieurs simulations successives,
la vitesse de flottement est localisée a 10.65 m/s. Ce résultat montre que, la non
linéarité structurelle agit d’'une maniére néfaste sur les caractéristiques
dynamiques du systéme par rapport au systeme linéaire, ce qui confirme encore

I'effet de la flexibilité sur les systémes dynamiques.

A une vitesse supérieure a la vitesse de flottement, la réponse du systéme non
linéaire en boucle fermée est montrée sur la figure 4.7. On remarque bien que la
commande a réussi de stabiliser le systtme malgré les fortes oscillations

enregistrées en boucle ouverte (phénomene de LCO). Avec des simulations
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successives, la nouvelle vitesse de flottement du systéme non linéaire en boucle

fermée est repérée a Viortement =12.74 m/s. Donc, on obtient un gain de vitesse
égale a 2.09 m/s.
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Figure 4.7 : Réponse du modeéle non linéaire aV = 11m/s.

4.2.4. Application de la commande PRLQR.

La synthése PRLQR et ses équations sont présentées a la section 3.5 du
chapitre 3. Elle permet de synthétiser un contrbleur robuste aux incertitudes
paramétriques (modeélisées sous forme LFT de la figure 4.8) prise en compte lors
du design. Le critere colt PRLQR est donné par I'équation 3.15. Le gain qui

minimise ce critere est donné par I'équation 3.13 qui dépend de I'équation de



97

Riccati 3.14. Ces trois équations font intervenir des parameétres qu'il faut
fixer :Q,M,N,y et p. Pour la matrice Q, on pose tout simplement Q = CTC. En
effectuant I'analogie des matrices de I'’équation 2.103 du chapitre 2 avec celle de
I'équation 3.11 du chapitre 3, les matrices M et N sont immédiatement identifiées.
Les paramétrés y et p sont réglées en fonction du compromis

performance/robustesse.

KerLar

Figure 4.8 : Schéma bloc du régulateur PRLQR.

La vitesse de flottement du systeme incertain en boucle ouverte est localisée a
13.2 m/s. Si on compare cette valeur a celle du modéle nominal (13.954 m/s), on
remarque bien que les performances du systéme sont dégradées, ce qui confirme
I'effet néfaste des incertitudes sur les systémes physiques.

Pour appliquer cette commande, tous les états du modeéle aéroélastique doivent
étre observables, et le systeme incertain doit étre de la forme LFT de I'équation
3.11.

Les résultats présentés dans ce paragraphe sont obtenus pour une vitesse
V=13 m/s comme l'indique le Tableau 4.1.

On note que la valeur importante de gain conduit a des meilleures
réponses de systéme en termes d’amortissement des oscillations, mais avec une
grande énergie délivrée par la commande. Pour résoudre ce probléme, il est
préférable de choisir a partir du Tableau 4.1 un gain intermédiaire qui permet de

combiner ces deux objectifs.
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P 14 P Kprigr
1 1 P<0
Ll o | K_|86736 2.56-24.45 -5.74
g | -374.97 -1.85 -4.31 -3.67
. A . |k [-218.88 2.55-23.74 -1.50
P =
- | -135.27 -2.50 -0.08 -1.54
1 Lo | Ko|16076 2.28-35.29 -0.84
- | -112.86 -4.41 1.28 -1.55

[-143.06 0.61-109.37 -0.45
1 100 P>0 K=

| -126.87 -18.74 6.48 -2.82

A 4 o K_‘-54.72 0.63 -5.93 -0.37 |
gl | -33.81 -0.62 -0.02 -0.38
0! 10 o « _|16:07 0.22 -352 -0.08 |
g | -11.28 -0.44 0.12 -0.15]

Tableau 4.1 Gains de la commande PRLQR.

Pour des valeurs de gain intermédiaire on choisit le gain correspondanta p =

4et y=4est:

La réponse temporelle du systeme bouclé sur Kpg,or €St présentée sur la
figure 4.9. On obtient un systéme bien amortie dont La convergence se fait sans
oscillations avec un temps de réponse de 1s néanmoins les angles de déflexion
des surfaces de commande sont en dehors des limites autorisées, car la valeur
initiale de B = 1.5 radety = 1.6 rad. Pour remédier a ce probleme, on ajoute une
action des saturateurs dans la commande. Ceci est illustré dans figure 4.10, on
constate que cette modification dans la commande n’a pas d’'impact significatif sur

la réponse de systeme.

Le test de robustesse de la commande vis-a-vis la variation de vitesse est
illustré sur la figure 4.11. On remarque une excellente robustesse de cette

commande pour les variations des parametres internes du systeme.
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Le calcul de la vitesse de flottement en boucle fermée conduit a la valeur de
28.8716 m/s. Donc, on a une marge considérable, de 15.6716 m/s ce qui

confirme de plus la robustesse de la commande.

A partir de ces résultats obtenus, on peut dire que la commande PRLQR
permet d’avoir des résultats trés satisfaisants en termes de la robustesse vis-a-vis

du changement de la vitesse d’écoulement et les paramétres incertains.
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Figure 4.9 : Réponse du systéme incertain pour V=14 m/s.
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Figure 4.10 : Résultats de la commande PRLQR avec saturation.
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Figure 4.11 : Réponse du systeme pour des vitesses entre 11m/s et 16 m/s.

4.2.5. Application de la commande non linéaire par mode glissant :

L’objectif de cette section est d’améliorer les performances et la robustesse de
notre modele aéroélastique en boucle fermée par la commande non linéaire par
mode glissant comme le montre la figure 4.12. L’amélioration concerne
I'annulation rapide du phénomeéne LCO et I'éloignement de la vitesse de flottement
par rapport a la vitesse critique de flottement en boucle ouverte. De plus, un gain
élevé par retour de surface de glissement est ajouté a I'équation de commande
par mode glissant afin d’améliorer la vitesse de convergence et réduire le
phénomene de chattering.

_ — N rti
mode By | 25 ‘Modéle sorhe

|
glissant > A > >

Ryl Aéroélastique

Figure 4.12 : Schéma bloc du régulateur mode glissant.

La loi de commande élaborée dans le deuxieme chapitre pour le sous-systeme 1
est montrée sur le tableau 4.2. De la méme maniere on peut obtenir la loi de
commande pour le sous-systeme 2.
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5(1 == x2
vt . ‘ 2 3
Sous-systemel Xy = Ap, X1 + Qp Xy + Qg X3 + Qg , X5 + Qg X3 + Qg Xa + Uy
+ wy

surface de S1=C1%1 + X,
glissement

u1 = uleq + ulKS + Au
Loi de commande

Uteq = _(ahl + #101)351 - (ahl + C1)x2

2 3
— (agy X3 + g, X5 + Qg X3 + a4, X4)
Uigs = — K159
Au = —py51 — My.sign(sy)

Tableau 4.2 : Synthese de la commande par mode glissant.
Résultats de simulation :

Dans cette section, on va présenter les résultats de simulation du modele
aéroélastique non linéaire en boucle ouverte et en boucle fermée. La méthode de
Runge-Kutta avec un pas variable est utilisée pour résoudre les équations de
notre systeme implantées en SIMULINK.

La figure 4.13 montre le mouvement de tangage et le déplacement vertical
du systeme en boucle ouverte. Cette simulation est réalisée avec une vitesse
aérodynamique U = 19.0 m/s supérieure a la vitesse critigue de flottement
localisée aU = 10.7m/s). Les valeurs de conditions initiales sont choisies

comme suit : x(0) = (h, &, h, &) = (0.01m,5.73°,0 m/s,0°/s)

On constate d’aprés la figure 4.13 (a) et (b), que le systéme posséde un
mouvement oscillatoire instable. On remarque aussi, que le systeme présente au
départ un mouvement vertical chaotique montré sur la figure 4.13(d) et devienne

oscillatoire instable par la suite.

Ce mouvement indésirable pour la stabilité est le confort des avions
flexibles conduit la structure vers la fatigue ou bien pour le pire des cas a la
destruction de I'appareil. Donc, pour faire face a ce phénomeéne, une commande

performante robuste est exigee.
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Figure 4.13 : Réponse du systéme non linéaire en boucle ouverte.

Les simulations en boucle fermée sont réalisées avec les mémes conditions qu’en

boucle ouverte et les parametres de commande sont choisis comme sulit :
ci=C=u=p,=1 K, =1, K, =10,M; = 0.05, et M, = 0.1.

Une forme sinusoidale est utilisée pour simuler la turbulence, elle est donnée par :
wy = w, = 0.01sin(t) .

La figure 4.14 montre le mouvement du systéme en tangage et en déplacement
vertical ainsi la déflexion des deux surfaces de commande de bord d’attaque (LE)
et bord de fuite (TE). On constate bien qu’avec la commande par mode glissant
les oscillations sont éliminées et les états de tangage et de déplacement vertical
convergent d’'une maniére souple vers le zéro pendant 2s. Néanmoins, le
braquage de la gouverne dépasse les limites autorisées, ceci est en dehors de la
capacité de l'actionnaire qui peut étre détruit facilement (figure d). Les figures (e)
et (f) montrent I'évolution de la surface de glissement, on remarque une
convergence rapide vers le zéro. L’évolution des états (x;,x,)et (x3,x,) dans

'espace des phases sont considérés dans les figures (g) et (h) respectivement.
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On constate que la trajectoire du point de fonctionnement aprés avoir atteint la
surface de glissement (durant un régime transitoire appelé « reaching time »)
oscille de part et d’autre de la surface (avec une fréquence élevée et une
amplitude faible) et tend rapidement vers le point de fonctionnement désiré. La

régulation reste tres satisfaisante en présence de perturbation.
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Figure 4.14: Résultats de la méthode SMC.

La figure 4.15 montre la réponse du systéme avec une contrainte sur la déflexion
des gouvernes limité entre £25° . On note que, les deux mouvements convergent
aussi rapidement vers le point d’équilibre, le signal de commande se limite dans
les capacités des actionnaires. Néanmoins, le temps de réponse est un peu lent

par rapport au cas précédant.
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Figure 4.15 : Résultats de la méthode SMC avec une contrainte sur le braquage

des gouvernes de +25°.

La figure 4.16 présente la régulation des deux mouvements du systeme avec une
fonction de commutation contenu au voisinage de la surface S = 0 pour éviter le
probléme de chattering. Nous remarquons une trés bonne performance de
régulation malgré la présence de perturbation et la contrainte sur la commande ce

qui témoigne la robustesse de la commande.

La figure 4.17 présente une comparaison entre la commande proposée et la
commande conventionnelle. On remarque clairement la dégradation des
performances du systéme en utlisant la commande par mode glissant

conventionnelle par rapport a la commande proposée.
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Figure 4.16 : Résultats de la méthode SMC perturbée avec une contrainte sur le

braquage des gouvernes de +25°;

Pour tester encore mieux la robustesse de la commande, cette derniére est
engagée 2s apres le début des oscillations comme le montre la figure 4.18. On
constate bien que ces dernieres sont rapidement amorties, ce qui justifié encore

I'excellente robustesse de la commande.

D’autres simulations sont considérées pour des vitesses supérieures a la vitesse
de flottement. On a remarqué toujours la convergence des deux mouvements vers
le point d’équilibre comme le montre par exemple la figure 4.19 pour une vitesse
de35m/s. Une autre remarque trés intéressante d’aprés la figure 4.20 ci-
dessous, montre que dés qu’on augmente la vitesse, la commande devienne de

plus en plus efficace et converge vers les limites de capacité des actionnaires.
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Figure 4.17: Résultats de la méthode SMC (...) Conventionnelle et SMC (—)
proposée.
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Figure 4.18 : Résultats de la méthode SMC perturbée avec une action de la

commande apres 2 s et une contrainte sur le braquage des gouvernes de +25°;
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Figure 4.19 : Résultats de la méthode SMC avec perturbation a U = 35 m/s ;
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Figure 4.20 : Evolution de déflexion des surfaces de commande en fonction des

vitesses aérodynamiques.

Pour conclure cette partie, le tableau 4.3 suivant établit une comparaison entre les
méthodes de commande élaborées pour le modéle aéroélastique. La premiére ligne
nous indique que la vitesse de flottement du modéle diminue en présence des
incertitudes et dues non linéarités du modeéle, autrement dit, que ces derniers jouent
un role néfaste sur les caractéristiques dynamique du modéle. Avec la présence de

la commande constate bien que les caractéristigues du modéle vis-a-vis la vitesse
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de flottement sont nettement améliorées surtout par la commande PRLQR et mode

glissant, ce qui nous permet de dire que, la robustesse les performances sont tres

bien améliorées en utilisant les commande PRLQR et mode glissant.

Pour la commande PRLQR, un gain en vitesse tres important est obtenu ce qui

montre la robustesse de la commande vis-a-vis du changement de la vitesse de

I'écoulement ainsi que les incertitudes paramétriques qui affecte le systéme.

Pour la commande par mode glissant, puisque la non linéarité est supprimée par la

commande équivalente et les perturbations internes ou externes sont compensées

par la commande de commutation, donc la robustesse de la commande est

garantie.
La commande utilisée Commande Commande | Commande non
PRLQR linéaire par mode
LQR .
glissant
Vitesse de flottement en 13.9540 13.2000 10.65
BO en m/s
Vitesse de flottement en 20.1793 28.8716 néant.
BF en m/s
Gain en vitesse en m/s 6.2253 15.6716 -
Performance moins performante tres performante
performante
Robustesse Moins robuste Robuste trés robuste

Tableau 4.3 : Résumé des résultats obtenus.

Pour conclure, on peut dire qu'une forte amélioration dans la vitesse de

flottement est obtenue en utilisant la commande PRLQR et la commande non

linéaire par mode glissant par rapport a la commande classique LQR, ce qui

justifie leurs robustesse vis-a-vis les incertitudes paramétriques et la non linéarité

du modele respectivement.
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4.3. Simulation du modéle longitudinal de I'avion flexible B52.
4.3.1. Simulation et interprétation des résultats en boucle ouverte :

La dynamique longitudinale de [I'avion flexible B52 est considérée dans
cette étude, ce dernier est composé du mode courte période (short period) et cing
modes flexibles. Le modéle d’état est caractérisé par 2 entrées de commande, 3

entrées de perturbations, 2 sorties, et 12 états.
Les 2 entrées sont :

» Une commande de braquage des gouvernes de profondeur §, permettant
le mouvement de l'avion autour de son axe latéral (mouvement de
tangage) ;

» Une commande de braquage des gouvernes de canard §. permettant la

réduction de l'effet de la turbulence ;
Les 2 sorties correspondent aux mesure de :

» La vitesse de tangage ;
» L’accélération longitudinale effectuée en 3 points régulierement espacés

sur le fuselage.

Le vecteur d’état se compose de :

» 2 états rigides, I'angle d’'incidence «a et la vitesse de tangage q ;
» 10 états correspondant a 5 modes flexibles modélisés entre 7 et 39 rad/s.

Les états sont sous forme de coordonnées genéralisees n;et 7; (j =
1,..5).

L’analyse numérique des modes rigides et flexibles sont indiquées dans le tableau
4.4
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Modes Valeurs Amortissement Fréquences
propres (rad/s)
mode Short period [-1.76 + 2.61i 0.559 3.14
1. mode flexible  |-3.03+ 6.97i 0.399 7.60
2. mode flexible  |-0.856 + 15.2i | 0.0563 15.2
3. mode flexible |-0.214 +19.7i | 0.0108 19.7
4. mode flexible [-1.36 + 20.2i 0.0672 20.2
5. mode flexible  |-0.877 £38.3i | 0.0229 38.3

Tableau 4.4: modes Rigides et flexibles en boucle ouverte.

Ces données permettent de caractériser les modes du systéeme en termes
d’amortissement et pulsation. On constate que les modes flexibles sont moins
amortis que le mode rigide. On remarque aussi que le premier mode flexible est
beaucoup plus amorti que les autres modes flexibles et il est trés proche du mode
rigide. Sur le plan fréquence, on remarque que les pulsations des modes flexibles
sont proches de la bande des modes rigides et surtout pour le premier mode

flexible, ce qui confirme les notions qu’on a présentées précédemment.

4.3.2. Réduction des effets de turbulence sur les accélérations.

Le schéma bloc de la figure 4.21 suivante représente le principe de la
commande en boucle fermée pour la réduction de l'effet de turbulence sur

'accélération de 'avion.

Le modéle de l'avion pondéré G est présenté sur la figure 3.5 dans la
section 3.6 du chapitre 3. Il posséde deux entrées uetw, et une sortie y. La
commande u représente le braguage des gouvernes de profondeur et de canard

horizontal.
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Figure 4.21 : Schéma bloc de réduction de I'effet de turbulence
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Le signal de turbulence Wy = [ Wg1 Wy wg3] agissant sur l'avion en trois

stations par rapport au centre de gravité est généré par le filtre de Dryden selon la

figure 4.22 suivante :

Dryden
71— Filter -

" Gals) oWy
- 1 H- Wea

0.065+1
1 Wez

+
» 01455+1

Figure 4.22 : Rafales des vents utilisées [27]

La figure montre que wy,, est la premiére rafale sur I'avion. La deuxieme et la
troisieme rafale wy, et wy; représentent la rafale wy,retardée par 0.06s et 0.145s

respectivement.

Pour le bon conditionnement du correcteur et des ordres, on fixe un gain constant

en pondération afin de minimiser I'amplitude et l'ordre du contréleur par

W; = diag(5,2). La spécification en performance ”ngy(jw)” est renforcée par la
fonction de pondération W2 pour avoir”Wszgy”oo < 1. Apres plusieurs essais en

simulation, la fonctionne W2 est ajustée comme W,(s) = ﬁ , k=500, T = 0.05.

Une pondération faible de l'ordre de W, = 10~* est prise pour les bruits de

mesures.
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4.3.2.1. Discussions des résultats en simulation :

Les résultats du programme qu’'on a développé sous MATLAB/SIMUINK dans
cette partie sont basés de maniére similaire a l'étude présentée dans [50],
permettant ainsi d’obtenir nos propres résultats, a des fins de comparaison et
reviennent a étudier I'importance du régulateur pour alléger l'effet de turbulence
type orage (o, = 4m/s, L, = 580m). On compare les résultats réalisée entre la
réponse de I'avion en boucle ouverte et la réponse en boule fermée avec les trois

régulateurs envisageés (LQG, Hz et Hx ).

La réponse temporelle de I'avion en boucle ouverte due aux rafales verticales
agissant sur l'avion est représentée sur la figure 4.23. La figure 4.23 (a) montre la
réponse de l'avion en termes d’accélération aux signaux d’entrée des rafales
présentées sur la figure 4.23 (b, ¢, d), on constate que I'accélération est trés

seévere et inconfortable ( +2g).

(b)
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Vertical acceleration nz (g)

Vertical continues gust wg' (m sec™')

(d)

: s . . 2 1 ’
Vertical continues gust wg”(m sec') O
N

Vertical continues gust wg? (m sec ™)

10 15 n} 5I . 1 IU 1£
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u]

Figure 4.23 : Réponse de I'avion :(a) Accélération a,(g) ; (b), (c), (d) : sighaux des

rafales des vents.
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4.3.2.2. Application de la commande LQG :

Le schéma bloc de la commande optimale avec estimateur LQG est montré sur
la figure 4.24 ou le contréleur est composé d’'un estimateur d’état de KALMAN et

d’un contréleur LQR (dont les entrées sont des états estimés).

Y=dz

L= flese <=
K <4

-t

Figure 4.24 : Régulateur LQG.
Selon la figure 4.24 et I'étude présentée dans la section 3.4 du chapitre 3, la

représentation d’état du correcteur LQG s’écrit :

O=("""L7% )06) 45)

La mise en ceuvre de la commande optimale LQG sur notre modéle avion ayant
pour effet d’alléger la rafale de vent est présentée sur la figure 4.25. Dans cette
figure, la variation de I'accélération verticale de I'avion dans le temps est montrée
sur la figure (a) ou le controleur LQG va agir sur les deux gouvernes de
commande du mouvement longitudinal : la gouverne de profondeur et le canard
horizontal. Ainsi, on voie bien que l'accélération est radicalement réduite par un
facteur de 10~* par rapport a la réponse en boucle ouverte. Cela signifié que cette
accélération est presque nulle et elle tres confortable. La déflexion des deux
surfaces de commande sont acceptables ( +0.015rad pour la gouverne de

profondeur et ¥1.5 10~3rad pour le canard) d’aprés les figure (b) et (c).
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Figure 4.25 : Résultats de la commande LQG.

4.3.2.3. Application des commandes H, et Hy,:

Pour élaborer le contrbleur H, et H,, sur le modéle nominal de I'avion afin
d’atteindre les spécifications de performance et de robustesse, ce dernier a été
augmenté par les fonctions de pondérations mentionnées précédemment sur la

figure 3.5 dans la section 3.6 du chapitre 3.

La synthése H, et H, vise a concevoir, a partir du modeéle nominal de
I'avion flexible, un contréleur qui minimise suffisamment la norme H,(H,) pour
que le contrdle réduit I'effet de la turbulence sur I'accélération verticale. La
structure de schéma bloc du systeme en boucle fermée est présentée sur la figure
4.26.
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Figure 4.26 : Régulateur H, et H,
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Pour le bon conditionnement du correcteur et des ordres, on fixe un gain

constant en pondération afin de minimiser I'amplitude et I'ordre du contréleur par

W, = diag(5,2). La spécification en performance ”ngy(jw)” est renforcée par la

fonction de pondération W2 pour avoir”Wszgy” < 1. Apres plusieurs essais en
[ee]

simulation, la fonction W2 est ajustée comme suit :

W,(s) = rskﬁ k=500, 7 = 0.05.

Une pondération faible de I'ordre de W, = 10~* est prise pour le bruit de mesure

afin de limiter son influence sur I'élaboration du contréleur.

Le comportement temporelle de I'avion en accélération sous I'effet de turbulence

en appliguant la commande H, et H, est montré sur la figure 4.27 et 4.28

respectivement.
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Figure 4.27 : Résultats de la commande H,.

On voie clairement que I'accélération est radicalement réduite presque par
un facteur de 10~7 pour les deux commandes H, et H,, par rapport a la réponse en
boucle ouverte. Ce qui donne une accélération presque nulle et tres confortable.
La déflexion des deux surfaces de commande est acceptable ( +0.25 rad ) pour la
gouverne de profondeur et +0.6 rad pour le canard) d’apres les figures 4.27 (b, c¢)
et 4.28 (b, c).

Dans le domaine fréquentiel, la figure 4.29 suivante montre la variation de la
fonction de pondération et la fonction de sensibilité accélération-turbulence. On
constate bien que pour les deux commandes H, et H,,, le transfert entre la sortie
accélération et la turbulence est inférieure a 10~> dans bande de fréquence des

modes de l'avion [3, 38] rad/s. On remarque aussi, que dans cette bande

”ngy” < |[[wo™Y|| cest-a-dire que I'objectif de performance est atteint.
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Figure 4.29 : Amplitude de la fonction de pondération et la fonction de sensibilité.

On peut dire que les performances et la robustesse de la commande dans

ce cas dépondent fortement du choix des fonctions de pondération (filtres

complémentaires). Néanmoins, un bon choix des fonctions de pondération est une

tache qui n'est pas facile qui est un savoir-faire lié a 'expérience, a des intuitions

et a de bonnes connaissances dans I’élaboration des controleurs.
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4.3.2.4. Application de la commande p-analyse.

Les lois de commande présentées précédemment sont appliquées sur le
modéle nominal de l'avion flexible. Alors que pour des modéles incertaines, la
commande p analyse fournit un cadre général pour I'étude de la robustesse d’une
boucle fermée soumise a des incertitudes paramétrique ou dynamiques négligées.
Cette partie démontre comment mettre en ceuvre la commande p-analyse pour
obtenir des performances robustes lors de la synthése d’'un contréleur pour le
modéle d’avion flexible incertain. Rappelons que la méthode est décrite dans la

section 3.7 du chapitre 3.

Puisque dans la plupart des systemes dynamique les pannes ou les
incertitudes se localisent dans la partie commande (actionneurs) et mesure
(capteurs), selon le schéma bloc de la figure 3.6 du chapitre 3, on a introduit pour

modéliser le systeme incertain deux incertitudes A, et A, pondérées par

Wiy €t Wy, respectivement.

0.75s + 80
s + 400 0 _ 0.15s + 3

0.75s + 30| ey = 5700
s + 400

Winu =

Une incertitude de 20% et 8% est spécifiée pour les deux actionneurs et de 3%
pour le capteur en basses fréquences. Ces incertitudes augmentent a des valeurs

constantes en hautes fréquences comme le montre la figure 4.30.
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Figure 4.30 : Norme des pondérations en incertitude.

Le programme Matlab suivant permet d’avoir le nouveau systéme incrémenté par
les pondérations et les incertitudes.

systemnames ="' wl w2 wuncu plant wuncy’;

inputvar = '[z3(2);z4;dn;gust(3);control(2)]’;

outputvar = '[wl;w2;wuncu ;wuncy;plant+wuncy;-plant-wuncy-0.001*dn]’;
input_to_plant = '[ control+z3;gust]’;

input_to_w1 =] -plant-wuncy-0.001*dn |;

input_to_w2 = "[control]’;

input_to_wuncu = '[control]’;

input_to_wuncy = '[plant]’;

sysouthame ='P_icp’;

cleanupsysic = 'yes";

sysic

L’application de la commande H, sur le modéle incrémenté donne le résultat

présentée sur le tableau 4.5.
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Test bownds: 07758 < gamma <= 100.0000
gamma hamx eig xinf ez hamy eig wnf eig mho xv pf
100.000 23e-001 22e-006 27e001 -93e011 00012 g
50388 23e-001 2Ee004 27e001 00eHOD 00047 4
25582 23e001 2Ze-008 27e001 -13e017 00123 p
13179 23e-001 2 Ee-006 27e001 00eHl0D 006EF g
6977 23e-001 23e006 2.7e001 -1%e010 02462 p
JETT 23e001 289e006 2.7e001 -93e011 02093 p
2326 23e-001 29e006 2.7e001 00e+000 232068 f

3566 23e001 29e006 27e001 0.0eHIOD 09592 g

G atmna value achieved: 353665

Tableau 4. 5: Résultats de calcul de la commande H, .

On remarque bien que le contréleur calculé par la commande H,,, conduit & une

norme de 3.5665 en boucle fermée, ce qui conduit bien sir a une perte de

. . 1 e iy z
robustesse de la commande pour une incertitude de ||All, = Ttecs et a l'instabilité

du systéeme.
Le calcul de la valeur singuliére structurée par la u-analyse sur un ensemble de

valeurs de la pulsation donne les résultats présentés sur la figure 4.31.

On observe une valeur maximale de la VSS égale a 1.39 qui reste élevée par
rapport a 1. C'est-a-dire que le systéme reste moins robuste avec une marge de

1

1.39 °
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Figure 4.31 : Valeur singuliére structurée pour l'analyse en performance.

Afin de remédier, on doit minimiser sur I'ensemble des compensateurs
stabilisants, la borne supérieure de u en utilisant I'algorithme de La D-K itération.
Apres deux itérations de calcul, les résultats de la VSS sont présentés sur la

figure 4.32 suivante :

ors

oesf LW 1
ne
ossf 1

05k 1

045 (

7| E——— R
10 10 10° 10

F résguae el i rail

Figure 4.32 : Valeur singuliére structurée avec D-K itération.

On observe bien d’apreés la figure 4.32 que la borne supérieure est égale a 0.676.
Ce qui signifie que I'objectif de la robustesse en performance est atteint avec une

marge de 1.48.
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En résumé, le tableau 4.6 permet de faire une comparaison entre les méthodes

utilisées dans cette section.

commande LQG H, He,nom/Hyinc u u(DK)
Accélération 6x107* | 55x1077 5.5x 1077 2x10°° 5x107°
verticale nz (g) /2 x107°

166 |max(rad) 0.015 0.35 0.4/0.45 0.45 0.45
16| max(rad) 2%x1073 0.65 0.8/1.5 1.5 1.9
Ordre du 12 13 13/16 16 36
contrbleur

Norme||. || 0.25 0.15 0.1/3.56 1.39 0.676
Marge de 4 6.66 10/0.28 0.71 1.47
robustesse

Tableau 4. 6: Résultats de calcul des méthodes utilisées

La premiére ligne du tableau 4.6 montre le facteur de réduction de
I'accélération des trois premiéres méthodes utilisées pour le modéle nominal. On
remarque une forte réduction de I'accélération des méthodes H, et H,par rapport
a la méthode LQG. Ce qui montre une bonne robustesse de ces commandes vis-
a-vis les perturbations externes. Pour le modéle incertain, les commandes H,, M-
analyse et p-analyse via D-K itération montrent encore leurs robustesse pour
réduire I'effet de la turbulence sur I'accélération. On constate que la p-analyse via
D-K itération est meilleure que les méthodes H.et p-analyse. Le rejet de la
turbulence sur I'accélération est traduit par la déflexion maximale des surfaces de
commande présentée dans la deuxieme et la troisieme ligne du tableau. On
remarque que la déflexion de [I'élévateur reste acceptable pour toutes les
commandes. Alors que, pour la gouverne de canard, cette déflexion devienne
importante est inacceptable pour les commandes H,,, H-analyse et p-analyse via

D-K itération. Pour régler ce probléme, l'avion doit éviter une intensité de
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turbulence dont I'accélération dépasse 0.5 g. Le tableau 4.6 présente aussi I'ordre
du contréleur pour les commandes utilisées. On remarque bien que l'ordre est
égale a 'ordre du systéme sauf pour la commande D-K itération ou I'ordre devient
trés élevé ce qui constitue un grand probléme pour I'implantation. Le calcul de la
norme présentée dans le tableau, nous permettre de comparer la marge de
robustesse des méthodes utilisées. Les trois premieres méthodes présentent une
bonne marge de robustesse vis-a-vis les perturbations externes pour le modéle
nominal. Cette robustesse se dégrade rapidement dés qu'on ajoute des
incertitudes dans le systeme. Cette dégradation dans la robustesse est améliorée

par les méthodes p-analyse et garantie par la p-analyse via D-K itération.

4.3.3. Commande de la vitesse de tangage :

Dans cette section, on s’intéressé a la commande de la vitesse de tangage
pour un avion dont la structure est large et sensible a l'effet de vibration
structurelle. Le modéle dynamique de l'avion flexible est considéré avec le
mouvement longitudinal dont la dynamique rigide est approximée par le mode
coute période. La dynamique du systeme est associée aux quatre premiers modes
flexibles. La commande du mode rigide permet la stabilité d’attitude et ainsi
mettre l'avion sur sa trajectoire. La commande linéaire optimale LQR est
combinée avec la commande non-linéaire par mode glissant pour construire une

commande performante et robuste.

Le modele numérique utilisé pour la simulation est sélectionné de la
référence [52]. La figure 4.33 représente la réponse de I'avion a une excitation
d’incidence de 0.1 rad en boucle ouverte. On constate bien que tous les modes
du systéme (rigide et flexibles) sont instables. Cela signifié qu’une petite action sur
le manche ou une excitation suite a une rafale de vent peuvent conduire I'avion
vers linstabilité et la perte de sa trajectoire. Donc, un contréleur performant et
robuste est nécessaire pour une le maintien de la stabilité et la trajectoire de

I'avion.
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Figure 4.33 : Les modes flexibles et les modes rigides.

4.3.3.1. Application de la commande optimale LOQR :

La synthese LQR et ses équations sont présentées a la section 3.4 du

chapitre 3. Le critére colt LQR est donné par I'’équation 3.2. Le gain qui minimise

ce critére est donné par I'équation 3.5 qui dépend de I'’équation de Riccati 3.6. Les

matrices caractérisant I'indice de performance Q et R sont choisies comme sulit :
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Le schéma bloc de la méthode LQR pour commander la vitesse de tangage est
donné sur la figure 4.34. Il est important de noter que la sortie utilisée pour la
réponse temporelle n’est pas le vecteur de mesure utilisé par la commande. Pour
le vecteur de commande, on a choisi une commande qui représente la moyenne

de déflection de I'élévateur et le canard horizontal, comme suite :
1 N
u=- (6, — One), une telle commande est standard dans les systemes

aérospatiaux et appelée « control allocation »[52] .

+ + ]
o i : b vitesse de
d d 5 - tangage q

Kiar

Figure 4.34 : Schéma bloc de la commande LQR.
Le gain de la commande LQR calculé est le suivant :
K=12.3109 0.7432 -0.9765 -0.0597 -0.0000 -0.0000 0.0168 0.0028 -0.2739 -0.0551]

La réponse du systéme en boucle fermée commandé par LQR, ainsi que le
braquage de la surface de commande sont présentées par la figure 4.35.

On constate une trés bonne poursuite de la réponse de I'avion par rapport a la
consigne avec un braquage de la gouverne acceptable en amplitude et souple en
variation. Cette réponse est justifiée par le fait que la commande LQR possede
une bonne performance due principalement a la méthode elle-méme et a la

disponibilité de tous les états (systeme bien connu).

Afin de tester la robustesse de la commande vis-a-vis la perturbation
atmosphérique, nous avons utilisé le modéle de Dryden de la figure 4.22. La

réponse en tangage est présentée dans la figure 4.36.
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Figure 4.35 : Evolution de la vitesse de tangage par la commande LQR.
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Figure 4.36 Evolution de la vitesse de tangage commandée par LQR en

présence de perturbations atmosphérique.

On constate une dégradation dans la poursuite du signal de référence. C'est-a-

dire que la commande est moins robuste en performance.

On peut conclure que la commande LQR ne permet pas d’éliminer les

erreurs de poursuite et elle est sensible aux incertitudes et aux perturbations

externes. D’ou la nécessite de faire appel a des lois de commandes non-linéaire

plus avancées qui permettront une meilleur adaptation de la commande au

systéme pour avoir une meilleur poursuite du signal de sortie par rapport au signal

de référence choisi.
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4.3.3.2. Application de la commande non linéaire par mode glissant (SMC):

D’aprés nos investigations, la commande par mode glissant n’a pas été
appliquée aux problémes de I'avion flexible ce qui présente une contribution dans

cette thése pour la mise en ceuvre de la méthode.

Le schéma bloc permettant de commander la vitesse de tangage par mode
glissant est donné par la figure 4.37. La synthese de la méthode a été
développée dans la section 3.4.8 du chapitre 3. Comme le montre la figure 4.37, la
commande est basée sur le vecteur de mesure des états x correspondant aux

mesures prises par les capteurs utilisés.

+ +
o i m b vitesse de
i d 5 -3 tangage q

mode
glissant

Figure 4.37 : Schéma bloc de la commande par mode glissant.

La réponse temporelle de I'avion pour la vitesse de tangage ainsi que le braquage
de la surface de commande sont présentées dans la figure 4.38, en absence de
perturbations.

On observe une excellente poursuite de la réponse par rapport a la consigne,
avec une commande trés acceptable. La figure 4.39 montre la réponse lorsqu’on
injecte les perturbations dues a la rafale. On constate une excellente poursuite
malgré la présence de perturbations. En effet, la commande par mode glissant
améliore nettement la réponse du systéme et elle est trés robuste aux

perturbations.
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Figure 4.39 : Réponse du systeme par mode glissant en présence de perturbation

Dans ce chapitre, nous avons montré les résultats qu’il a été possible d’obtenir
pour le contréle robuste appliqué au modéle aéroélastique et de I'avion flexible par
les différentes lois envisagées. La premiére partie a été consacrée a la commande
du modele aéroélastique nominal par la commande classique LQR. Pour le
modéle incertain, I'amélioration consiste a remplacer la commande LQR par la

commande robuste PRLQR. Cette approche conduit a un contrdleur beaucoup
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plus intéressant qu'un LQR classique. En effet, elle permet de prendre en compte
les incertitudes paramétriques sans augmenter l'ordre du controleur. Pour le
modéle non linéaire, I'amélioration consiste a utiliser la commande non linéaire
par mode glissant. Cette méthode conduit a un contréleur trés performant et tres
robuste qu’un contrdleur linéaire. La deuxiéme partie a été dédiée a la commande
de l'avion flexible par la réduction de l'effet de la turbulence et le contrble de la
vitesse de tangage. Les méthodes LQG, H, et H, ont été appliquées sur le
modéle nominal pour réduire I'accélération verticale en présence de perturbation
atmosphérique. Par la suite, le modéle nominal de I'avion a été augmenté par des
matrices de perturbation au niveau des actionnaires et le capteur accélérométre,
'amélioration de la robustesse consiste a utiliser la méthode p-synthese. Cette
meéthode conduit a un contréleur robuste mais avec un ordre plus élevé. Ensuite,
la commande LQR et par mode glissant ont été mise en ceuvre pour la commande
de la vitesse de tangage de [lavion flexible. D’aprés notre recherche
bibliographique, aucune documentation ne fait état de [utilisation de cette
derniére. L’efficacité de l'approche par mode glissant pour le contréle robuste

d’avion flexible nous semble étre démontrée par cette application.
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CONCLUSION

Dans cette thése, I'élaboration et la mise en ceuvre des lois de commande Fly
by Wire robustes pour le guidage et le contréle de la stabilité d’un avion flexible
sont considérées comme l'objectif principal de cette recherche. Nous avons
présenté au début un état de l'art afin de bien situer le probleme et dégager un
champ d’investigation bien précis. Cette recherche bibliographique a constitué une
premiére contribution dans cette thése puisque elle présente une synthése
multidisciplinaire adaptée a l'industrie aéronautique. A partir de la, nous avons
dégagé deux grand champs d’investigations dans le domaine

d’aéroservoélasticité :

1. L’élaboration des contréleurs dynamiques et robustes adaptés a une
structure flexible aéroélastique.
2. L’élaboration des contréleurs dynamiques et robustes adaptés au guidage

longitudinal d’'un avion flexible.

L’étude de la dynamique du systéme a constitué le contenu du deuxieme
chapitre. Malgré les difficultés et la confidentialité du sujet, nous sommes arrivés a
établir deux modéles dynamiques afin d’aboutir aux objectifs de la thése. Le
premier concerne la dynamique de I'avion flexible ou le modéle linéaire de Warzak
est démontré, puis ce modéle a été simplifi€ pour aboutir a la dynamique
longitudinale courte période « short period » avec plusieurs modes flexibles. Ce
dernier peut conduire a un véritable danger pour le guidage de I'avion s'’il n’est pas
pris en considération lors de la conception de la commande ainsi que les modes
flexibles. Le second modéle constitue un cas particulier de I'avion flexible, puisqu’il
considére le mouvement de tangage et le déplacement vertical d’'une section d’ail
d’avion. Une telle dynamique peut conduire a un phénomene trés dangereux pour
les avions, c’est le phénoméne de flottement. Le modéle dynamique incertain
développé sous forme LFT, constitue ici une bonne contribution pour qu’il soit bien
adapté aux lois de commande par la suite.

Dans ce document, I'étude des contréleurs dynamiques et leurs choix pour

les systémes aéroélastiqgues est abordée dans le troisieme chapitre. Celui-ci fait
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un rappel des techniques dynamiques de contréle robuste les plus représentatives
de I'état de I'art actuel et pour lesquelles des logiciels de mise en ceuvre sont
disponible pour certaines méthodes comme la commande LQR, Hz , Hinf et p-
synthese. Alors que pour la méthode PRLQR et le mode glissant, on a développé
notre propre programme de mise en ceuvre. Il se présente comment un systeme
dynamique, dont les parametres sont incertains, peut étre représenté, soit par un
modele nominal en rétroaction avec une matrice d’incertitudes paramétriques
(forme LFT), soit par un ensemble fini de modeles choisis judicieusement pour la
mise en ceuvre de la méthode. Dans le premier cas, classiquement, I'analyse de
robustesse s’effectue par la p-analyse et la conception du controleur par les
méthodes LQG, H2z , Hinf Ou par la p-synthese. Dans le second cas (ensemble fini
de modeéles), 'analyse et la conception sont effectuées par les méthodes LQR et
PRLQR. L’application et la mise en ceuvre de ces techniques de commande fait
I'objet du dernier chapitre. Les méthodes de commande choisies sont appliquées
d’'une maniére trés efficace afin d’améliorer les performances du systeme
aéroélastique et avoir une marge de vitesse de flottement trés significative et de
réduire I'effet de la turbulence sur le contréle du mouvement de tangage « pitch
rate », puisque la maitrise de ce dernier facilite beaucoup la tache devant le pilote
pour un bon guidage de l'appareil et la poursuite de la trajectoire. Dans cette
partie de la thése, la mise en ceuvre de la commande PRLQR sur le modéle
aéroélastique incertain constitue une premiére application dans la littérature et elle
a 'avantage d’améliorer la qualité des réponses temporelles. De plus, I'ajustement
des parametres du PRLQR pour faire un bon compromis performance/robustesse
et le choix de parameétres de pondération de la fonction de colt sont critiques et
sollicitent plusieurs essais pour démontrer I'efficacité de la méthode. Mais cette
technique reste limitée a un nombre fini de modeles linéaires. C’est pour cela,
nous avons proposé la commande non linéaire par mode glissant pour améliorer
encore le compromis performance/robustesse sur le modéle aéroélastique réelle.
L'efficacité de la mise en ceuvre de cette méthode nous a permis d’atteindre
facilement notre objectif et constitue une autre contribution dans cette these.

Une autre contribution visait a la mise en ceuvre des contréleurs LQG, H: ,
Hint et p-synthese pour alléger I'effet de la turbulence sur I'accélérations verticale
de l'avion flexible.
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Pour la commande H., les résultats montrent son efficacité dans la
réduction de la turbulence avec une dégradation de la robustesse vis-a-vis les
incertitudes introduites sur le modéele nominal. Afin de remédier cette situation, la
commande u-synthese semble bien adapté puisqu’elle tient en considération des
incertitudes lors de la synthése du contrdleur. Par voie de conséquence, I'ordre du
ce dernier devient plus élevé si on augmente le nombre d’itérations, ce qui
constitue un obstacle majeur dans la pratique. Dans I'ensemble, ces commandes
semblent bien adaptées sur le plan théorique, mais moins désirables sur la plan
pratique surtout lorsque l'ordre du systeme est élevé comme dans le cas des
avions flexibles.

Ensuite, nous avons proposé et pour la premiére fois la combinaison de la
commande LQR et mode glissant pour contréler la vitesse de tangage sur I'avion
souple B-52. Cet objectif a été atteint et les résultats de simulation pour le
mouvement longitudinal de l'avion B-52, confirment la fonctionnalité¢ de la
méthode.

L’inconvénient de la théorie de LQR avec retour d’état nécessite souvent la
mesure de toutes les variables d’état ce qui est impossible dans la pratique, bien
gu’elle soit performante et efficace en termes de stabilité et peu sensible aux
perturbations extérieurs. Pour cela on a fait appel a la commande non-linéaire
optimale par mode glissant afin d’améliorer les performances du systéme en
boucle fermée et augmenter sa robustesse. Toutes ces propriétés sont obtenues
en choisissant convenablement la surface de glissement et les matrices de

pondération de la commande LQR.

Enfin, si la présente these a montré la fonctionnalité et le potentiel de certaines
lois de commande pour certains systémes aéroélastiques, le domaine
d’aéroservoélasticité et la commande des avions souple reste trés compliqué dans
le sens ou on ne trouve plus jusqu’au aujourd’hui des produits fini et disponible en
matiere de logiciel pour bien servir la recherche scientifique et l'industrie

aéronautique.
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APPENDICES

A. Liste des symboles

Uz, - accélérations normale mesurées au centre de gravité de 'avion.

a,, . accélérations normale mesurées a une certaine distance de centre de
gravité.
d; déplacements élémentaires des nceuds.

g . accélération de la gravité terrestre.

m . masse de l'avion.

7 . vecteur de position du point matériel dans le repére avion
&, . UN point matériel.

<)

: vitesse du systéme lie a I'avion

O0F :force élémentaire agissant sur le point matériel.

&dh : moment angulaire élémentaires.
h : moment angulaire équivalent total.
F:
I;

vecteur de force totale.
; - Composante du moment d’inertie de I'avion
G : moment dans le systéme inertiel.

C : matrice de rotation d’orientation

L :moment de roulis

M : moment de tangage
N :moment de lacet

Xa» Ya, Z, . l€s coordonnées du point matériel

i,j, k :vecteurs unitaires sur les axes de I' avion.

v : vecteur vitesse linéaire dans le repere avion.

a
@, . Vecteur vitesse angulaire dans le repére avion.
¥ . Angle de Lacet, rad

® :angle de Tangage, rad

@ :angle de Roulis, rad

X0, Vo, Zo . Position de I'avion dans le repére terrestre.
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. vitesse de Roulis
. vitesse de Tangage
. vitesse de Lacet
. vitesse longitudinale de I'avion
. vitesse latérale de I'avion

p

q

T

U

%4

W . vitesse verticale de I'avion
X  :Forces aérodynamiques suivant 'axe OX

Y  : Forces aérodynamiques suivant 'axe OY

Z . Forces aérodynamiques suivant 'axe OZ

x, :point de mesure de I'accélération par rapport au c.g de l'avion.
w . vitesse angulaire

w, . vitesse de la rafale verticale

U, :vitesse a l'équilibre de l'avion.

a : angle d’attaque

6., : angle de déflexion de la gouverne de profondeur.

6, : angle de déflexion de la gouverne de gauchissement.
6, : angle de déflexion de la gouverne de direction.

one . angle de déflexion de la gouverne horizontal (canard).
(03 : matrice de passage modale

p : Densité de I'air, kg/m3

n; . déplacement des modes flexion

¢; . coefficients d’amortissements aérodynamique

F : Vecteur des forces aérodynamiques, N

I : Moment d’inertie total, kg m?

C : Corde aérodynamique moyenne de l'aile, m

q; : Coordonnés généralisé

Q; : Force aérodynamique généralisée

c.g :Centre de gravité

T : énergie cinétique

U : énergie potentielle

SW : travail virtuel

M : matrice de masse

K : matrice de raideur

B : matrice d’'amortissement visqueux
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F : forces généralisées qui ne sont ni inertielle, ni potentielle, ni dissipative.
4 . matrice de masse généralisée

y : matrice de raideur généralisée

£ matrice de dissipation généralisée

g: représente la pression dynamique

k :représente la pulsation réduite
o :les pulsations harmoniques de la structure

F,: matrice des forces généralisees de mouvement pour |'aérodynamique

instationnaire.

F : forces induites par le braguage des gouvernes

gouverne

F,.s - force générée par la turbulence

Faero =0F4 (M. k)7 force générée par 'aérodynamique instationnaire

C() : coefficients de stabilité dérivatives aérodynamiques

c. g :Centre de gravité
my . La masse totale de l'aile et de sa structure de support
m,, . La masse de l'aile seulement.
b: Demi corde moyenne de profile d’aile.
X, . distance entre le centre de gravité et le centre élastique)
¢y, . coefficient d’'amortissement structurel pour le mouvement vertical.
c, . coefficient d’'amortissement structurel pour le tangage.
k, : coefficient de rigidité structurel pour le mouvement vertical
k. . coefficient de rigidité structurel pour le mouvement de tangage
I.,: moment d'inertie autour de l'axe élastique.
nom - Pression dynamique nominale et I'incertitude respectivement.
84 . pression dynamique incertain
:vecteur longitudinal de commande
. vecteur d’état du mouvement longitudinal

u
X
y : vecteur de sortie du systeme
X :estimé de x

A

: Matrices d’état du systeme



B : matrice de commande du systeme

C : matrice de mesure d’état

D : matrice de I'effet de la commande sur la sortie

G : matrice de perturbation

Q, R : matrices de pondération pour la commande LQR

P : matrice de Riccati
K : gain de commande

J : index quadratique de performance

t:temps

ty . temps terminal

Sy . matrice de pondération pour les états terminaux

H : fonction Hamiltonienne de la commande LQR
A index optimal

e : erreur d’estimation

M : gain de précommande

H., : commande robuste H-infinie

H, : commande robuste H-2

W, . grammien de controlabilité et d’observabilité
W, : grammien d’observabilité

A; : valeurs propres d’'une matrice

Ymin » Ymax . DOrNe inférieure et supérieure

M (s): matrice de fonction de transfert d’'un systéme

A(s) : matrice de fonction de transfert d’incertitude
d(t) : perturbation agissant sur le systeme

n(t) : bruit de mesure
S(s) : fonction de sensibilité

T(s) : fonction de sensibilité complémentaire
F; : fonction de transfert en boucle ferméé

Omax . Valeur singuliere maximale
Ws, Wr : fonctions de pondérations
W;(s) : filtres de pondération

F : modéle de référence
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K. : gain de commande

Ky . gain d’estimation

X, Y :soution de I'équation de Riccati

D(s) : multiplieur scalings

U.q - COMmMande equivalente par mode glissant
u, : commande discontinue par mode glissant
S(x) :surface de glissement

V' : fonction de Lyapunv

A : matrice d’état en boucle fermée

o(x) : hyper surface de glissement

FBW : commande de vol électrique
FMS : systeme de gestion de vol

LQR : régulateur quadratique linéaire (Linear Quadratic Regulator)
LTI : systeme linéaire invariant (linear time invariant)

LQG : linéaire quadratique gaussien

PRLQR : régulateur quadratique linéaire paramétrique robuste

LFT: transformation Linéaire Fractionnelle
VSS : commande a structure variable

SMC : commande par mode glissant

137



138

B. Les coefficients du modele aéroélastique TAMU Il :

Modéle aéroélastique nominal

h=az;h +aza + azzsh + azea + b3+ b3,y ;
@ = agh + Q0 + Guzh + el + byy B+ byyy
Avec :

—knleq

d=mrl,q — (mwxab)z; as; = d

ke (@)Myxqgb—pV? b3SCrm My Xq—pV? bscyyleq |
azz = '
d

—pV2b3sCinmwXq—lea|ch+pV2bscy,| |
a33 - i)

d
1 1
_ camwxab—szb4scma(E—a)mwxa—pVszscla(E—a)lea )
a34 - d )
b = —pV? b3sCmBmea—pV2 bsclﬁlea _
31— d ’
_ —pV? b3SCmymea—pV2 bscy, lea
b32_ d i)
knmyxgb |
A1 = —
__ pVZb%sc,myxg—mrka(a@)+mrpV? b%sCpm,
a42 - d L)
CRMwXgb+pV2bZscy, My Xq+mrpV2b2sCpyy
A43= '
d
pVZb3sclaG—a)mwxa—mTca+mTpV2b3sCma(%—a)
QAuq = d ’
b = pV? bzsclﬁmwxoﬁsz bzsCmBmT _
41 — d )
_ pV? bzscl},mwxwﬂoV2 bzsCmymT )
b42 - 1

d
Le modéle numérique a la vitesse de 13 m/s est comme suit :

0 0 1 0
A= 0 0 0 1 |.p_
—214.1696 —9.2941 —2.8623 —0.1670]’
. 860.0497 —24.0620 8.6826 —0.2106
0 0

—5.7551 0.4122
19681 —4.8177

Le modele aéroélastique incertain :
h=azh + az;a + azzh + az,d +b3;wy+bs,wy + b3zws + baaWybssf+bsey

@ = agh +ana + a43h + Ag40 +hyyWitbyyWy + bysws + baawy + bysB+bagy
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AVec :

d= Myleq — (mwxab)z; asz; = -

a _ kanommwxab_QnomZDS(Clalea+Cmamwxab2) .
32 — ]

d
1
_Ieachnom_QnomZbS[ClaIea"'Cmamwxabz](v) .
a3z = '
d
1 b
Qan = Camwxab_QnomZDS(Clalea+Cmamwxab2)(§_a)(§) D= —leq . Das= —leq
34 — d » V31— d '’ 337 d
—MyXgb myXxab
Dan= wXaD Das= wXaD |
32 d » V34 d ’
_ _Qnomzbs(clﬁlea+cm3mwxab2) _ —qnomZbS(Clylea+Cmymwxabz) )
bss= d » D36— d '
_ knmyxgb _ _mTkanom+Qnom2b5(meCma+mwxabcla) .
g1 == Qa2 = ,
d d
1
meabchnom+qnom2bs(mrbcma+mwxabcla)(l—,) _
Ayu3 = d ’
1 b
_ —mTca+qnom2bs(meCma+mwxabcla)(5—a)(v) _
a44 - d )
myXgb mr MmyXagb
b = _wra~. b = — b = "
41 d » Y42 d » V43 d 1
b, = -mr b = qnomst(meCmﬁ+meabclB) )
44 d "’ 45 d ’
_ qnomst(meCmy+mwxabcly) .
bag = - :
2bscy, 1 b .
C12 = 2bscy;¢13 = — iC1a = 2bscy, (E — a) (;) ;dis = stclﬁ ;
2b?sC 1 b
— . — 2 . — mg . — 2 .
dig = 2bscly, Co2 = 2b%sCpy ; Co3 = — iCu = 2b*sCpy,, (E - a) (;) ;
— 2 . — 2 .
d,s =2b sCmﬁ,, dye = 2b sCmy ;
0 0 1 0
0 0 0 1

A=1_2141696 -92941 -2.8623 —0.1670]

860.0497 —24.0620 8.6826 —0.2106



0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 :
—-0.0753 -0.3024 -0.0753 0.3024 -5.7551 0.4122 |~

0.3024  8.2595 0.3024 —8.2595 19681 —4.8177

B =

0 1.5305 0.1177 0.0263
[0 —0.0501 -0.0039 —0.0009]
c—|0 0 10.9720 0 . D=
_|0 1.7625 0 0 | ' -
1 0 0 0
lo 1 0 o |
[O 0 0 0 0.8584 —0.0355]
IO 0 0 0 -0.0290 —0.0043|
|O 0 0O 0 0 |
0 0 0 O 0 0
lO 0 0O 0 0 J
0 0 0 O 0 0
Le modéle aéroélastique non linéaire :
).Cl = x2

Xy = Qp, X1 + A Xy + Qg X3+ g, X5 + g, X3 + g, X4 + bg B+ by y
X3 = X4
Xg = Qp, X1+ QX + Ay, X3+ Ay, X2+ g, X5 +az,xs+bg B+ b

4 hz 1 h2 2 173 az27v3 3773 a4 ﬁz ]/zy
Avec

ahl = —dlakh
d= (mtla - (mwxab)z)_l
1

1
ap, =d ( locp — Igcicy, (5) — mwxabczcma_eff (E))

Aq,, =d (mwxabkl — lgCi0, — mwxabczcma_eff)
Ag,, = MyXgbk;
Ag,, = MyXgbks

1 b 1 b
oa, = d{ myrabes = oesey (3 =) (g) = murbesen, oy (3 0) ()

bg, =d (—Iaclclﬁ - mwxabczcmﬁ_eﬁ)
b, =d (—Iaclcly - mwxabczcmy_eff)

ap, = dmy,x,bky

1 1

Ag,, = d (—mtk1 + mwxabclcla + mtczcma_eff)
Ag,, = —dmik,
Ag,, = —dmks

1 b 1 b
S R L R o

bg, = d (mwxabclcllg + mtczcmﬁ_eﬁ)
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b, =d (mwxabclcly + thszy_eff)
c; = pU?bs,
c, = pU?bZs,

Modéle Dynamique de I’avion flexible
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La matrice d’état et de commande du modele longitudinal de I'avion flexible

sont données comme Ssuit :

Avec
Z, 1
All = Ma Mq
0 0
Na nlq
A =10 0
Nsa n5q
(—2510)1 + 7]11'11)
0
0

A A A1z Agg
A— A21 A22 A23 A24
A31 A32 A33 A34
A41 A42 A43 A44
Zy, Zy, 00 0 0
My |:A2=|M; 0 Of;A53=[0 0
0 1 0 0 0 0
(n1n1_w%)
0 ; Ay =
0
0 0
0 1 ;

(Msns — @3)  (=2¢5ws + sy )

[0 0 O
A23 =|0 0 O
0 0 O

0 0 O
;A4 =10 0 O0Of;

0 0 O

[ 0 0 0 0 0 O
Az1 = |N7a N7q 0] ;A3 = [O 0 0]; A3z =

L 0 0 0 0 0 O

0 1 0
(1o — @) 0(=287007 + 173, n%];

0 0 0

0 0 O
Azy = N7, O O] ;

L1 0 o0

Nga n8q 0 0 0 O 7]87;7 T]th (7787]8 - wé)
Ay =| 0 0 0];A4,=|0 0 O0f;A4s3=] 0 0 0 ;

M12a N12q O 0 0 0 0 0 0
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(—20gwg +1Mgp,) O 0
A44 = 0 0 1 1
0 _wfz —2{1,013

B:[ZSe Mé‘e 0 N1se 0 Nsse 0 N7se 0 Ngse 0 N126e ]T
Zsch Msecn 0 Misen 0 Mssen 0 Mysen 0 Mgsen 0 Mizscn

Modélisation de la turbulence

Lorsqu'un avion vole ses mouvements peuvent étre affectés par plusieurs

facteurs comme les commandes des manceuvres, les perturbations
atmosphériques et autres.
Les commandes des manouvres sont appliquées par un pilote ou sont fournies
par un systeme de navigation ou de guidage. Ces commandes sont des entrées
aux systemes actifs de commande, et elles devraient changer la trajectoire de vol
de l'avion. D'autres effets sont des perturbations non désirées pour le mouvement
de l'avion. Une des fonctions principales des systemes actifs de commande est la
suppression ou la minimisation le plus possible des effets indésirables des telles
perturbations non désirées.

L'air par lequel un avion vole ne reste jamais fixe. Par conséquent, toutes
les fois que l'avion vole, le mouvement de l'air autour de l'avion est erratique,
perturbe, donc turbulent. La nature des perturbations de l'air est influencée par
beaucoup de facteurs externes. Habituellement on considere la turbulence qui
apparait au-dessus de la région ou I'atmosphére se comporte comme une couche
limite. Ainsi, les sources de la turbulence, les caractéristiques des rafales
discréetes et continues, la théorie de la densité spectrale de puissance ainsi que le
facteur de chargement sont décrites dans les sections suivantes.

Les sources de la turbulence sont les suivantes :

- L 'orage, la source la plus commune de turbulence grave.

- Le nuage accumule' qui a le méme mécanisme que I'orage, mais il est moins
grave.

- La turbulence claire d'air, CAT (Clear Air Turbulence), habituellement
beaucoup moins grave que les deux premiéres sources, qui par définition n’est
pas visible, peut étre produite par des vents qui coulent au-dessus et entre les
montagnes, et par convection due au chauffage de l'air prés de la terre le matin,

particulierement au-dessus du disert.
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Caractéristiques des rafales :

Le phénomene de turbulence étant varié, les meilleures méthodes pour I'analyse
des problemes dynamiques dans lesquelles la turbulence est impliquée sont les
meéthodes statistiques. Car méme, des rafales de large amplitude, qui sont
modélisables par une fonction déterministe peuvent apparaitre, mais a des temps
aléatoires.

Dans le but de voir I'effet des rafales sur la structure de I'avion, on peut utiliser une

rafale discréte ou continue.

Rafale discrete

Ce modéle de vent est défini dans le domaine temporel par :

Wy = ;[1— cos(27/T k]

ou T: est la durée de la rafale(s) tel que T=L/u,u -est la vitesse de l'avion a

I'équilibre (m/s), ¢ : est la corde aérodynamique moyenne de l'aile de I'avion (m), L
est la longueur d'onde de la rafale (m), donc L=25c et enfin k est un facteur choisi
pour réaliser l'intensité exigée de la rafale.

L’équation algébrique de la rafale Delta est donnée par :

Al foro<t<ty
%]
wg (1) = —Atl+2Afortlstst2
1
Oelsewhere

ou A est la valeur maximale de la rafale verticale de la forme Delta (m/s).
Rafale continues

Il y a deux représentations analytiques pour la fonction de densité spectrale
de puissance DSP de la turbulence atmosphérique, qui sont utilisés dans les
études des systémes actifs de commande de vol comme suit :

Formulations de Von Karman
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0 0

S V6
[1+[1.339LW‘"J }
Ug

2
o2 |1 3[4 339w
Up| 8 U

| S

Oy (o) =

Formulations de Dryden
Lo’
2
GWLW[1+3[UOJ ]
2 2
ﬂu{l{w) ]
U

o, estle RMS de la turbulence (m/s),

Oy (w) =

L, estI'’échelle de turbulence qui varie avec laltitude.
U, est la vitesse d’équilibre de I'avion (m/s).

Génération des rafales continues transrationnelles

Pour générer des signaux de rafales sous la forme Dryden ou Von Karman
avec l'intensité exigée, il est nécessaire qu'une source de bruit avec une fonction
DSP 4, (»)est utilisée pour fournir le signal d'entrée a un filtre linéaire. Ce filtre est
choisi tel qu'il donne une réponse en fréquence appropriée, tel que le signal de

sortie du filtre ait me fonction DSP ¢ (w). Ce schéma est représenté dans le

diagramme bloc de la Figure suivante.

Nst—" G.ls) |[—*u{s)

Genérateur de rafale

ou

N(s) : estun bruit blanc
w(s) : Rafale de vent

G,(s) : Fonction de transfert

La décomposition de la DSP pour la turbulence verticale nous amene a:

Filtre de Dryden
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Yo .
3{.]00'\%/ ‘/§LW D

~ ]
Ly,

Gu(s) =

Filtre de Von Karman

1+ 2.747{LWJS + 0.337{"st2
Ly Uo Uo

‘UO 2 3
1+2.9958 "W s +1.9754 Sw | 201539 Lw | ¢3
Ug Ug Ug

La variation de I'amplitude de ¢(w) en fonction de o, est représenté dans la figure

Gu(s)=0

ci-dessous. On remarque que la plage des fréquences de 0.1 Hz a 1 Hz
représente l'intensité maximale du spectre de la rafale de vent. Au fur et a mesure

que la fréquence augmente, l'intensité de la rafale diminue.

P30

Lii
10!
Freouence radfs)

Densite spectrale de la turbulence verticale pour plusieurs de o

Le modele d’état de a partir de filtre de Dryden est donné par [58] :

Xw = AwXxy + ByN
wy = Cy
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0 1 0
Avec: A, = [—/15‘/ —ZAW] ; By = [1] Cw = [\/E.Bw \/E]
T = 2 By = 2 ky = 20

Ce modele est utilisé pour représenter le modéle de l'avion avec présence de

turbulence.

C. Notions préliminaires sur la stabilité et la commande des systémes

Définition de la stabilité

La notion de stabilité dans un systéme est une exigence critique dans le
désigne d’un contréleur. Une perte de stabilité conduit a un comportement
oscillatoire et donc a une situation incontrdlable; au pire la génération de signaux
de grande énergie qui vont endommager ou détruire le systéeme.

On s’intéresse dans un premier lieu a la stabilité BIBO (bounded input/bounded
output) et la stabilité interne pour un systéme LTI. La premiére notion traite le
comportement externe du systéme asservi et exige que I'énergie des signaux en
sortie soit bornée dés que I'énergie fournie en entrée est bornée. En terme des
fonctions de transfert, correspond a la stabilité de la fonction de sensibilité
complémentaire T. Alors que la seconde exige que tous les signaux circulant dans
la boucle soient d’énergie finie. Cette derniére est plus restrictive et plus
importante en pratiqgue puisque les composants a l'intérieur du systéme sont
également sensibles aux énergies excessives. Afin de mieux expliquer cette idée,

considérons le schéma de la boucle suivante :

I/EL\IJE_

Systeme en boucle fermée
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Définition 1: Le systeme bouclé de la figure (Ill.1) est bien posé si les neuf
fonctions de transfert entre les signaux d’entrés (r,d,n) et de sortie (u,y,v)
existes.

Théoréme 1: Le systeme est bien posé si et seulement si la matrice

1 0  H(s)
—G.(s) 1 0
0 —G(s) 1

n‘est pas singuliere c'est-a-dire, le déterminant de la matrice 1+
G(s)G.(s)H(s)n’est pas égale a zéro.

Définition 2 : Le systeme de la figure précédente est internement stable si les
neuf fonctions de transfert entre les signaux d’entrés (r,d,n) et les signaux
internes (x4, X2, x3) sont stable.

Les neuf fonctions de transfert sont données par :

X1 1 1 —G(s)H(s) —H(s)
X, | = G (5) 1 —G (S)H (s) I l
xJ 1+ G(s)G.(s)H(s) G(5)G.(s) G(s)

Théoreme 2 : Le systéme est internement stable si est seulement si les deux
conditions suivantes sont satisfaisantes :
1. Lafonction de transfert 1 4+ G(s)G.(s)H(s) n’a pas de zéro dans Re(s) = 0

2. G(s)G.(s)H(s) n'a pas de simplification pole-zéros dans Re(s) = 0

Dans le second lieu, la notion de la stabilité est considérée pour un systeme
continu décrit par une équation différentielle non-linéaire suivante :

x=f(x) xeR"
Définition 3 (Point d'équilibre)
Un vecteur x, € R" est dit point ou état d'équilibre si f(x,) =0
Remarque: Tout point d'équilibre peut étre ramené a l'origine par un simple
changement de variable X < x—X,. Donc, sans perte de généralité, les définitions
et théoremes qui suivent seront établis en considérant x, = 0
Définition 4 (Stabilité locale et asymptotique)
Le point ou I'état d'équilibre x, = 0 du systeme est:
stable si, pour tout & >0, il existe r=r(¢), tel que
lx(t=0)|<r=|lx@®)|<evt>0

asymptotiquement stable, s'il est stable et si r peut étre choisi tel que :
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lx(t=0)||<r= tlin}ox(t) =0

marginalement stable, s'il est stable sans étre asymptotiguement stable.
Définition 5 (Stabilité asymptotique globale)
Si le systeme est asymptotiquement stable quel que soit le vecteur d'état
initial x(t=0) alors le point d'équilibre est globalement asymptotiquement (ou
exponentiellement) stable.
Stabilité au sens de Lyapunov : méthode directe
La stabilité au sens de Lyapunov indique que si I'’energie totale d’'un systéme se
dissipe continuement (c’est-"a-dire décroit avec le temps) alors ce systeme est
stable (converge vers un état d’équilibre). La méthode directe cherche donc a
générer une fonction scalaire de type énergétique ou quadratique qui admet une
dérivée temporelle négative.
Définition 6 : Fonction positive définie
Une fonction scalaire V(x) contenue différentiable a x est dite positive définie dans
la région Q autour de l'origine si :

1. V(0)=0

2. V(x) >0 Vx €Qpourx+0

3. SiV(x) = 0 alors la fonction est dite semi-positive définie.

Définition 7 : Fonction quadratique positive définie

La fonction quadratique V(x) = xTQx ou Q,x,€St une matrice réelle symétrique,
est dite positive définie si toutes les valeurs propres de la matrice Q,x,sont
strictement positives

Théoréme 3 : (Stabilité locale) L’état d’équilibre x, = 0 est stable si il existe une
fonction continuement dérivable V(x) telle que :

(1) V) =0,

QVx)>0Vx#0,xeQ

@)V <0Vx#0,xeEQ

Ou V est la dérivée de V par rapport au temps et Q est une région autour de 0. Si
de plus (3) est remplacée par V(x) <0 alors létat d'équilibre est

asymptotiquement stable.
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Théoreme 4: (Stabilité globale) L’état d’équilibrex, est globalement
asymptotiguement stable si il existe une fonction continument dérivable V(x) telle
que :

(1) V(x) > 0 V x # 0 (définie positive)

(2) V(x) < 0 V x # 0 (définie négative)

(3) V(x) = = quand ||x]| = «

Normes de sighaux et systemes :

Les normes de signaux et systemes sont introduit afin de servir comme étant la

base de la commande robuste.

La taille d’un signal u(t) est souvent mesurée dans la norme £, définie par :

lu@®ll, = <f Iu(t)lpdt>

Ou p est un entier positif. Les normes suivant sont couramment utilisées :

1/p

La norme £y :llu(®)ll; = [ lu(®)| dt

La norme £, , qui mesure la puissance du signal :||u(t)|l, = ff:u(t)zdt

La norme L. :||[u(t)|l. = sup;lu(t)|

La taille d’'un systeme présenté par une fonction de transfert G(s) est souvent

mesurée par la norme H, et H..

La norme H,est définie par :

1 [+
G ()l :\/Ef |G(jw)|?dw
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Cette norme représente I'énergie en sortie du systeme lorsqu’on injecte un Dirac
en entrée. La norme ||G(s)||,est finie si et seulement si G(s) est strictement

propre.

La norme H..est définie par :

ly@®ll2
IG(s)||l- = su
LA OB
Ou u(t) et y(t) sont I'entrée et la sortie du systéme respectivement. Pour un

systeme stable, la norme H., du systeme peut étre calculée par :

1G ()l = sup|G(jw)|

Cette norme mesure le gain maximal de la réponse fréquentielle de G (jw) et elle
représente la plus grande valeur singuliere pour les systemes MIMO comme le
montre la figure suivante.

On note que les valeurs singuliéres permettent de visualiser les bandes passantes
et les bandes atténuées du systeme. Elles jouent donc un rdle tres important pour

définir les performances, la stabilité et la robustesse d’'un systéeme.

3
1GIl..

o

G(jo)| 1

Norme H., gain de Bode maximum

Propriétés des normes L et H : [66]

L lly@®llz = G l-llu@llz
2. lly®lls = Gl Nu@l-
3. 1G1()G2()l-e < N1G1 ()G ().

Synthése de la commande 7,

Le probleme de la commande optimale #, est de trouver un controleur

stabilisant le systeme augmenté P(s) donner par :
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A B, B,

P(s) ;-[C;-LD;;___QLZ
C2 1 D1 Dy

De tel sort que la norme H, de la transformation LFT donner par :
| Tow (2 = IP11(s) + Pi2(S)[I = K(8)Pao ()] 'K ()P ()l < 1
Soit minimisée.
Le contr6leur optimal #,est donné par :
K - [A — K;C, — B,K + K;D;,K K

¢ K 0
Avec :

Ke=(YC] + Np)w ™1

Ou Y une matrice symétrique positive définie solution de I'équation de Riccati
AY + YAT — (YCT + N )W (CY + N ) +V =0

Et la commande par retour d’état u, = —Kx avec

K =R™'(BJX + N}) = (Df,D1,)"*(B] X + D{,C,)

Ou X une matrice symétrique positive définie solution de I'équation de Riccati

ATX + XA— (XB, + No)R"Y(BIP+N)+Q =0
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