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INTRODUCTION GENERALE

Durant- les trois décennies qui suivent la Seconde Guerre mondiale, des
progrés considérables sont enregistres dans tous les domaines de
I"industrie aéronautique. On augmente réguliérement la capacité et la
vitesse' des appareils, tout en améliorant les conditions de decollage et
d'atterrissage, ainsi que le confort despassagers. On dote les avions de
cabines pressurisées, ce qui leur permet de voler a trés haute altitude, de
\'ordre de 10000 m. équipés d'instruments de navigation plus fiables, les
appareils commerciaux deviennent plus sirs et plus confortables, tout en

présentant des performances technigues bien meilleures.

Le but ultime pour laviation militaire et commerciale est détre
opérationnel tout le temps. Pour réaliser ce but, il doit étre possible de

faire des approches et des atterrissages sans référence visuelle a la piste.

Ceci peut &tre accompli par un systeme automatique d'atterrissage qui
guiderait lavion en bas dune pente de glissement prédéeterminee lors
dune altitude pré-sélectionnée et faire atterrir lavion avec un taux de

descente bas et acceptable en gardant un alignement exact avec la piste.

A fin darriver 4 savoir comment guider notre avion au seuil de la piste
datterrissage, nous allons donner dans le premier chapitre des généralites
sur lautomatique pour savoir les principe de la conception de nos systemes
ot les commander, et dans le deuxiéme, illustration des moyens de
radionavigation utilisés (VOR, ILS ).

Ainsi que dans le troisieme chapitre, nous allons faire une étude complete
des modes de base utilisés dans l'autopilote, pour guider notre avion a la
phase d'approche,

Le guatrieme chapitre sera consacre pour la simulation de notre modele a
aide du logiciel MATLAB-SIMULINK, en donnant des interprétations et des
conclusions.



Motons que notre modéle de simulation est celui de avion JET-Transprt, a
cause de la c‘sponibilité des documentations techniques (fonctions de
transfére, données dynamlques et aérodynamique,..) et sa simplicité de
pilotage { commandes de vol simple, centrage,...).

/ —
JET-Transprt
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1.1 L'AUTOMATIQUE :

Le substantif " automatique " estscuventconfondu avec d 'autres termes,
tels gu'automation, automatisation, automatisme, cybernétique, etc...., si bien gu'il
est neécessaire d 'en préciser le sens.

De facon trés générale, ant peut dire que | 'automatique est un ensemble de théories
mathématiques et une technique de raisonnement qui concement la prise de
décision et la commande des systémes.

Les systémes automatiques permettent avant tout de réaliser des opérations
qui ne
peuvent étre confiées & | 'homme, pour différentss raisons. Parmi celle-Ci .

= |g précision

La pénibilité ou I'impossibilite d'étre faite par | 'homme.
La complexité.

La répétivité,

L'augmentation des rendements.

1.2 DEFINITION D '"UN SYSTEME :

C 'est une combinaison de parties qui se coordonnent pour conNcourr a un
résultat ; en ce sens, un systéme s'oppose & une collection elémentaire sans lien ni
structure ; il y a systéme si, entre les éléments, existe une certaine dépendance.

1.2.1 UN SYSTEME EN BOUCLE QUVERTE :

Un tel systéme est dit & tache ouverte, si la grandeur d'entrée controle
directement la grandeur de sortie (figure 1.1).

Un systéme a chaine ouverte a | 'avantage d 'étre simple, le passage d'un
systéme & | 'autre se fait sans aucune oscillation, mais pas avecune precision

suffisante.

Enirée éysl_.‘-;me de Sortie
Commande e

_T]gure 1

1.2.2 UN SYSTEME EN BOUCLE FERMEE :

Le systéme & commander est | 'ensemble de deux systemes dont le premier
commande la sortie vis 4 vis a une erreur entre l1a l'entrée et la sartie gui est
comparée directement : on dit que la sortie est ramenée avec un retour unitaire (voir
l'exemnple sur la figure 1.2).

Dans cet exemple, les décisions concernant la direction, 'accélsration et le freinage
du véhicule sont prises en tenant compte des mesures effectuées par | 'cell, et d 'un



Cimpire | Gwrslints

certain critére de performance, qui peut étre un compromis entre la durée du trajet, le
confort, la consommation ou la légalité ...

La conduite de véhicule peut étre schématisee par la figure suivante !

Information CRMVeaL direction, accélération, voilure-roule elfets des
Concernant freinage, ... actions
la tache a —— : ) |

il | el fme b=
e Béflexion _>|‘ Action > velime ,l -

Observation

p

Figure 1.2 ; systéme en boucle fermée

Le schéma-bloc précédant montre bien que | 'opération de bouciage, les
résultats des observations étant, aprés réflexion, utilisent pour élaborer des actions,
donc il est claire que d 'effet d'un tel bouclage est d'ajusier, en permanence, les
actions de telle sorte que les grandeurs réelles suivent au mieux les consignes.

1.3 LES SYSTEMES ASSERVIS LINEAIRES :

La théorie de | 'asservissement estun domaine de sciences techrigues qui
s'occupent de la projection et de calcul des systémes asservis destinés a stabiliser
une grandeur physigue quelcongue ou |'a régler d'aprés une loi etablie davance,

1.3.1 CARACTERISTIQUES D 'UNE FONCTION D "ASSERVISSEMENT :

La fonction d 'asservissement linéaire est caractérisée par Deux regimes
(figure 1.3):

o Régime transitoire : le signal de sortie fait des oscillations par rapport au signal
d'entrée représentées par des termes exponentiels

o Régime permanent : le signal de sortie est une fonction gui a la méme forme
que le signal d'entrée, en gardant en certain écart §

Les difféerantas phazes d'une répanse d'un systém e

Amphlude  0.%

kegime
Irapaitnir

porm anemn

i :

1 i Ragim o Figure 1.3
I Temnpe de |
‘ rEponse

o 5 T i3 10 15

Tan oE lERE]
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-une entrée E : grandeur physigue souhaitée,
-une sortie Y : grandeur physique obtenue réellement ou instantanément.
-un écart £ : £= E-Y c'est le sgnal d'erreur.

-representation  mathématique sous équations différentielles qui lient | 'entrée E a la
sortie S ¢

Lode  Jd'e dy
D g O Y[ 1dt) =0
e e Je Yirwald )

Le systéme est dit linéaire, si et seulement si, I'équation precedante est
linéaire a des coefficients constants.

P SYSTEME ;
Entrée E(1) —Fﬁ——> Sortie Y(t)

figure 1.4

1.3.2 PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT :

e Comparaison a tout instant l'entrée & |la soriie.
= Obtenir les lois pour réaliser la condition £ — % 0.
» Elimination des perturbations gui provegquent l'instabilite de la sortie,

Désignons E(s) et Y(s), les transformées de LAPLACE de Y(t) et Y(f) ; eten
tenant compte des conditions initiales, on obtient la fonction de transfert qui
caractérise chaque systéme, selon son ordre.

-+
Mt ]

- commandea

relour

o 1 o [ o
L]

F(s)
figure 1.5 | schéma synoptique d'un systéme asservi

1.3.3 CLASSIFICATION DES SYSTEMES ASSERVIS :
1.3.3.1 Asservissement de position :

Les grandeurs dentrée et de sortie sont de méme nature, ce sont
généralement des positions angulaires (e., Bs) et c'est la totalite de la grandeur de

sortie qui est ramenée 2 'entrée ; on dit pour cette raison, gu'ils sont a retour unitaire.

5
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La sortie 8i(t) doit, dans la mesure du possible, suivre avec une erreur nulle
les fiuctuations du signal d'entrée B(t) ou appelé signal de commande, d'autre part
on définit une grandeur importante gue I'on appelle fonction de transmittance :

T'(s)=Y(s) &(s) : d'oll la fonction de transfert - G ,(5)
1+ G, (s)

1.3.3.2 les régulateurs :

Les grandeurs dentrée et de sortie sont généralement de nature différente,
c'est ainsi que pour un régulateur de vitesse l'entrée est une tension. Dans ces
conditions, le retour n'est pas unitaire mais il comporte obligatoirement un bloc de
transmittance H(s). Dans ces conditions l'erreur est @ E(t)=E(s)-G(s). His}) d'ou
|'expression générale de la transmittance :

Fe) = — (7 (&)
1+ G{s)H (5)

1.4 STABILITE D'UN SYSTEME :

Un systéme est stable, si pour une entrée bornée la sortie est bornée. On se
basant sur cette definition, un systéme ayant une fonction de transfert G(s), implique
que :

Y(s)=G{s). E(s); On peut écrire :}’{s)=n—g{'ﬂ , et par des méthodes algebriques

I{s+ )

i=1

de décomposition en fractions partielles, il résulte ¥(s) = i{—ﬂ‘ } ;. donc:
i lya p

Y()= ia Pt il est claire pour que Y(1) scit bornée, il faut que p=0.

Un systéme est stable, si et seulement si, toutes ses racines de I'équation
caractéristique sont a partie, strictement, reelle négative

1.5 PRECISION D'UN SYSTEME : .
considérons un systéme asservi (figure 1.6) , dont les perturbations d'exterieur

seront définies par une entée secondaire X(t), alors |

Perturbations
influanis sur

un systéme
asservi (1)

S5 s )] Cxts) >

| H(S) |- =

Figure 1.6
i
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Par définition, on dira que ce systéme est d 'autant plus précis que le signal
d'erreur g(t)est plus petite. En pratique, il en est autrement, car |

< La consigne varie : la recherche de la minimisation de &(t), en depit de ces
variations, constitue un probléme de suivi ou de poursuite.

< Un signal de perturbation aléatoire, un bruit par exemple, vient se superposer
au signal utile en un peint de la chaine : le maintien de £(t) au voisinage de 0, en
dépit de la perturbation, constitue un probléme de régulation.

L'erreur £(t) se décompose en:
- Une erreur transitoire ou aynamique &q.

-une erreur permanente ou statique &s.

et pour un systéme ayant un schéma fonctionnel (figure 1.7)simplifie &

et bp G(s) - g
H(s)
Figure 1.7
Nt
&, = lim; ’“{p'I _!_G(S)_H(_g)}

1.6 PROCEDES D'ETUDE D'UN SYSTEME ASSERVI :
1.6.1 Introduction :

Pour faire | 'étude d'un systéme guelcongue, on doit déterminer sa reponse
non seulement vis-a-vis du signal utile, mais encore vis-a-vis des perturbations. Il est
bien évident que ces différentes réponses ne peuvent étre calculées ou mesurees
dans les conditions de fonctionnement puisque ces signaux d'entrée sont al@atoires ;
aussi pour permettre certaines comparaisons entre les systémes, alors on est amane
a leur appliquer des entrées parfaitement définies. On ulilise a cet effet deux
méthodes principales

< On applique un signal non sinusoidal de forme parfaitement définie (echelon,
rampe,. ) et I'on détermine la réponse compléte sans négliger le terme transitoire.
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< On applique un signal sinusoidal que 'on maintient suffisamment longtemps
pour que le régie transitoire ait disparu, puis on représente en fonclion de la
fréquence, le module et la phase du signal de sortie.

Si I'on compare ces deux méthodes, on constate que la premiere a 'avantage
de donner une connaissance directe des régimes transitoires provenant de différents
signaux d'entrées tandis que la deuxiéme ne permet que linterprétation indirecte de
ces régimes. En revanche, la méthode harmonique a 'avantage de permettre une
étude expérimentale beaucoup plus simple.

1.6.2 Réponse & des signaux non sinusoidaux :
Pour simplifier le probléme, nous raisonnerons sur un asservissement de

position a retour unitaire (figure 1.8).

Réponse a un échelon de position :

L'agplitude signal de sortle s(1)

Signal d'entrée E{W

Erreur transitoire

W

figure 1.8

Pour ce 1a, sachant que l'erreur statique est I'écart entre l'entrée et la sortie
quand le régime permanent est atteint, on constate gu'un régime transitoire dun
asservissement doit posséder deux qualités fondamentales quil est difficile de
congilier, il doit étre bien amorti tout en demeurant assez rapide (figure 1.9).

o Amortissement °

On caractérise le degré d'amortissement d'un régime transitoire par les
dépassements successifs de la réponse unitaire, on considére principalement le
premier dépassement que l'on appelle : rebondissement

Pour étre acceptable, le rebondissement ne doit pas dépasser un certain
pourcentage de la valeur définitive. Suivant 'emploi du servomecanisme, on admet
habituellement un dépassement de 30% a 50%.

o Rapidite

Pour apprécier la rapidité de réponse, on definit deux aulres grandeurs
importantes qui sort le temps de monté et le temps de réponse
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E=1 R NS
5

D2

P

; - i TV |
Figure 1.9: échelle temporelle qui caraclérise un systeme assen

s Le temps de montée t, est le temps nécessaire pour passer de 10% a 80% de
la valeur finale,

s Le temps de réponse est le temps au bout duquel 1a réponse du systeme (la
sortie) atteint la valeur finale + 5%

Pour obtenir une réponse rapide, on est amené & provoquer des oscillations
dont la fréquence représente la fréquence propre du systéme (autrement dit |2
pulsation propre we ).

1.6.3 Représentation des zéros et des pbles :

Il est particulierement intéressant de représenter dans fe plans complexe les
zéros et les poles dun systéme qu'il soit 2 chaine ouverte ou fermee car,
connaissant leur répartition, il est facile d'en déduire les performances d'un systéme.

A cet effet on montre que la transmittance d'un systéme lingaire est une fonction
lindaire formée par le quotient de deux polyndmes en s, le degré du numérateur
étant inférieur ou au plus égal & celui du dénominateur, donc on aura l'expression :

f{i] _ K.G{S] _ 1_1_-[- a5+ 511-5'1 + + (T 3'"
|+ 585+ hs +...+ h,s

avec m<n, alors on peut ecrire

-K I:I -+ 71)(1 . I'z,ll---

fis :
=R ..

K représente la valeur de la transmittance pour s=0, c'est une constante
indépendante de s que l'on appelle : gain statique du systeme, ¢, 7. 1o Taeen SONL
des constantes de temps.



Mais le travail en mode complexe nécessite d'avoir les péles, de préferable on
ordonne les deux polynémes suivant les puissances décroissantes de s, on aura !

Fis) = kils) =k & T ess” totas (=282
.'!l'q * .'rjl',,..| .’i.'" L i ¥ bu ('5' S:}(J _J!'z}"'

k est une nouvelle constante qui n'a pas de sens physique, elle est liee au gain
statique par la relation :

ALy g e
J'rJ., Ti Taeens

Les racines du numérateur et du dénominateur de G(s) sont !

1 I ]

, ' | 1
Les zéros {z] = gs=——..p BtIESPOIES < p ———. 5= .. du systéme.
T1 T2 l L T T3 !

1.6.4 Erreur en régime permanent :

Comme il a été énoncé au début, un systéme asservi devrait posseder deux
qualités fondamentales difficiles & concilier : la stabilité et la précision, alors que la
stabilité est indépendante du signal appliqué, celle-ci n'étant fonction que de
transmittances insérées dans la boucle, la précision, en revanche, dépend non
seulement des éléments de ceite boucle, mais aussi de la nature des signaux
appliqués au systeme.

Certains de ces signaux sont utiles, tels sont les signaux de commande quli
sont O l'entrée du systéme, d'autres, sont nuisibles, ils peuvent alors intervenir soit 0
I'entrée, soit en un point déterminé de chaine.

Pour simplifier 'étude, on va raisonner sur un asservissement de position 3
retour unitaire selon les difiérentes entrées ou au niveau de chague point dela
boucle.

1.6.4.1 Influence d 'un signal d'entrée :

+ Coefficient d'erreur :

g K ]:—a|5+...
AR b= —
S8 (5) Fla bt

pour p=0, cette fransmittance tend vers linfini, pour remédier & cet
inconvénient on définit les coefficients d'erreurs suivants :

- constante de position: K,=lim K.G(s), guand stend vers 0,

1
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- constante de vitesse : Ky=lim p. KG(s), gquand stend vers 0,

- constante d'accélération : Kp=lim p?% K.G(s), quand s tend vers 0.

¢ Erreur de réponse a un échelon de position :

Si I'on applique un échelon de position e(s)= Ey/s, onen deduit par application du
théoréme de la valeur finale

. i = : z‘.{:l"l "
8 = ¥ -IIJ'E r = EE ) .' 3 = &l d Uu :
&, = limy 80 = lim. o 360) = him T KGG)
i
L= n K,

¢ Erreur de réponse & un échelon de vitesse :

Pour un échelon de vitesse g(t)=w,.t, ona: E(s)= wyls?, soit ;

. ; , € .
& = lim e 80) = lim, 05080 = lim. e (0N
’ T i+ s K G(8)
o= th
K.

¢ Ermreur de réponse & un échelon de position :

e(f) --é-}ﬂ-fzn d'ou ili'[a'-]:};—; et l'ona:
& ‘5.
A

S —, alors:
&+ g K G(x)

Dans ce cas, g, = lim. ..&(0 = lim 5605} = lim ..

il
e

Ea 7

1.6.4.2 Influence d'une perturbation :

L'étude par rapport a la perturbation B(t) raisonne sur E(t)=0 et donne (figure 1.10}:

] 5 ]_'
T;

Figure 1.10
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Ye) 7, — Bis)-
B(s) 1+T,T: SRS oR

Comme le signal d'entrée est nul, le signal de sortie constitue, au signe prés,
I'erreur, d'ol i g, = lim, ,.8(0) =lim, ,,%.¢{s5).

1.6.4.3 Ermreur globale :
Par application du principe de superposition, i est pessible d 'obtenir la

réponse lolale du systdéme en tenant compte & la fois du signal utile et |a
perturbation, et si le gain T=T1.T2, on aura:

Y(5)y=—=F(5)+ Lo i IT' Bis). el dans lecas le puls défavorable, 'erreur globale égale a la somme
: +
des valeus absolues des deux erreurs, soit

£ =lem |1 lend

1.7 PERFECTIONNEMENT DES QUALITES D'UN SYSTEME ASSERVI :

Ce |3, signifie I'augmentation de la précision et I'amélioration de ces propriétés
avec le but d 'obtenir la marge nécessaire a |a stabilité et la rapidite des réponses.

% L'amélicration de la précision:
Mous utilisons les méthodes suivantes :

o L'augmentation du gain de 'amplification : (commande proportionnelie kg )

Cette méthode est la plus efficace et |a plus simple (dans la chaine directe) |
L'augmentation du gain permet de diminuer l'erreur, cependant un tel gain limite
toujours [a stabilité du systeme.

o Utilisation de la régulation : (commande intégrale k; )
L'intégration rend 'erreur évolutive dans le temps, c.a.d que E(t)-Y(t)=e(t)+] £(t)dt=0
Cette méthode a comme inconvénient gu'elle baisse la rapidité du systeme.
< L'amélioration de la stabilité :
Nous introduisons dans la chaine directe les éliments de correction !

a Type intégrale k, dans la chaine de commande.

u Type dérivé kg dans la chaine de retour.

12
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1.8 La comrection des systémes asservis :

Dans cette étape 14, nous allons montrer le principe de la régu1atir:_:r'| a I'aici_e
des contrbleurs de base amplificateur opérationnels seulement, paur avoir les trois

commandes :

+ Proportionnelle P
¢ Proportionnelle-integrale P,
« Proportionnelle-dérivative Pp

o la commande proportionnelle :
voir la figure 1.11 ;
£(t) e'(t)
E(t) Ko [»| Gpls) |——»Y(D) €)= Kp.e(t)

£'(t)=Kp{E(t)-Y(t)}, d'ou’:
l'équation caracteristique

1+ Kp. Gp(s) =0

Figure 1.11

u la commande proportionnelle-intégrale :

voir la figure 1.12 ¢

Gp(s) Y()  E(S)=(KpHKiS) £(S)

E(t)

= S0 =K, e+ K, ot dt
(4]

figure 1.12

o la commande propoertionnelle-dérivative :

vair |a figure 1.13 :

et) £'(t) |
E(t) K, J Gp(s) » Y(t)
Figure 1.13
— 1 TS

£(8)=K,. £(5)- Kp. KasY(s) = £'()=K,. e(t)- Kp. Kq. dY(t)/dt.
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2.1 LE SYSTEME V.O.R
2.1.1 Généralités :

Le systéme V.O.R " Very high frequency Omnidirectional radio range”,
normalisé en 1949 en qualité d'aide a la navigation & moyenne distance, est un
radiophare tournant. il émet une fréquence V.H.F, comprise entre 108 et 118
MHz modulée de maniére a fournir simultanément l'information QDR, avec une
precision d'emploi 5°.

Le V.O.R permet de suivre une route quelcongue (figure 2.1.1), passant
par une station gréce a une instaliation de bord qui comprend une chaine
manuelle foumissant une information d'écart par rapport & la route sélectée, et
une chaine automatique donnant une information de Q.D.R +180° assimilée aun

QDM

N

Figure 2.1.1

2.1.2 Principe duV.O.R:

Le principe du radiophare VOR est émettre une porteuse VHF modulee de
fagon & transmettre simultanément et indépendamment, deux signaux de
navigation & 30 Hz dont |a difféerence de phase dans un azimut donng soit
précisément égale a cet azimut(figure 2.1.2).

L'information angulaire @ est transmise sous forme de différence de
phase entre deux signaux sinusoidaux :

« Le signal 30 Hz de reférence :
Dont la phase est identique dans ftous les azimuts (rayonnement
omnidirectionnel).

e Le signal 30 Hz variable :
Dont |a phase est égale, par rapport au précedent a ©.

14
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mﬂﬂ"!ﬂl = ﬂt— 'B'! ¢l3|:. raf =0t donc: {Bﬂ[,'l{er— mﬂ-ﬂ var = 8.

| Ampli

1F dulati
VHF modulation
Ref
J0Hz
—— Var

Schéma synoptigue d'une station VOR

—1 Reéception

4,( Demodulation

Schéma synoptique d'un récepteur de bord VOR

—>

Filtrage +

s¢paration

_: comparaison |0y

Figure 2.1.2

=
% g, T
'!l‘_‘-_'

Figure 2.1.3
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2.1.3 FORMAT DU SIGNALV.O.R:

2.1.3.1 Fréquence porteuse :

Elle ulilise la bande aéronautique VHF-navigation 108-118 MHz,
adjacente & la bande communication air-sol 118-136 MHz, avec un espacement
de 1/10 MHz et une polarisation horizontale.

2.1.3.2 Modulations :

En amplitude par !

+ Le signal 30 ., dont le déphasage arriére par rapport au signal 30 25t
egala 8

+« Le signal sous-porteur du signal reférence amplitude constante,
fréquence centrale 9960 Hz, modulée en frequence par le 30, avec un
indice de modulation égal & 16 (excursion =£480 Hz).

» Le signal 1020 Hz est lndicatif, découpé en code MORSE, chaque station
a 2 ou 2 lettres.

« Le signal radiotéléphonie.
Donc les taux de modulation !

9960 : 30%
30 o : 30%
1020 . 05%
phonie : 30%
La somme doit &tre : inférieure ou egale : 100%.

2.1.3.3 Laformule du champ VOR :
Dans une direction 8, on aura les expressions fondamentales |

o La sous-porteuse 9960 Hz modulée en FM le 30 Hz rer
B=Bocos(wg.t+n.sin(Q.1)).

o La porteuse moduléa en AM par la sous-porteuse 9960
A=Ag=(1+m cos{we.t+ n.sin({L.1).

Ié
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o La porteuse modulée en AM par le 30 Hzya:
A=Ag(1+m.cos(().t- 8)

5i nous ajoutons lindicatif et la phonie avec les valeurs numeriques des
taux de modulation et des fréguences, nous obtenons |'expression générale du

signal VOR

H=F, ll +m.cos(yg, +n.sinCl) + m.cos(Ql — )+ n.coSgy o 0 casmp,,.rj COSaLt

2.1.3.4 spectre du signal VOR :

Il est représenté sur la figure 2.1.4

" A

A A

I I

! i

il ing N 11 D AT
f-9960 f f+9360
+480 +30 +480
Figure 2.1.4

2.1.3.5 Diagramme de rayonnement !

Le principe se pose sur la combinaison des champs issus de deux
diagrammes (voir figure 2.1, 3) |

o Circulaire, c'est-a-dire omnidirectionneal.
o Bi-circulaire tournant a 30 trfsec.

E(t)=Eu(1+m.cos(().1-8)).cosw.t
E(t)= Eaf(t w). cosw.t

f(it.w)= 1+m.cos{(11-8)

17
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le cas ol 0.t=0 il reste que f(t,w)=1+m.cos8 : c'est un cardioide
A

» 0

Figure 2.1.5

L'aérien VOR est donc en principe constitue de .
o Une antenne fixe (polarisation verticale) omnidirectionnelle dans le plans
horizontal au-dessus, alimentée en courant "porteuse” modulée en amplitude
par la sous-porteuse et les signaux phonie.

a Une antenne tournante & 30 tr/sec a diagramme double-cercle dans le plans
horizontal et au-dessus, alimentée par une fraction de courant "porteuse”.

Cette derniére antenne peut &lre constituée par un doublet horizontal tournant
autour d'un axe vertical.

Si l'en wveut réaliser avec une antenne fixe, la décomposition
trigonomeélrique donne :

e A, cos{Q — @) cos et = g, A cosl.coswi + gy, Apsin Qesind cos

Alors, le résultat nous fournit deux signaux, le premier est modulé en AM avec
cos8 qui est rayonné avec une antenne cosB (un doublet),

le deuxieme est aussi modulé en AM avec sin® et rayonné avec sing (un
doublet perpendiculaire au précédant, voir figure 2.1.8).

18
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cosl
Démaodulateur Genérateur de [
> —»| Bande latérale | $1°
Emitteur
VHF o
Antenne omnidirectionnell
i
f .
Modulateur Geénérateur
= - 0960 Hz
T %
QOscillateur La phonie
1020 Hz 300-3000 Hz

Figure 2.16

2.1.4 Antennes:

La principale combinaison se compose de !

% Un goniométre capacitif permettant le rayonnement dun huit tournant a
30tr/sec.

% Un aérien constitué de cing cadres ALFORD, quatre d'eux sont utilisés
deux & deux en opposition de phase ; le cadre restant émet le signal de
référence de facon omnidirectionnelle. la figure 2.1.7 résume son principe.

\ 4 Y

‘ fl) 30tr{sec

30Hzer+indc+gh

L]
T ]
A A

Figure 2.1.7 :  antenne d'émetteur VOR -lype cadre ALFORD

goniometre

19
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2.1.5 Puissance et portée du radiophare VOR :

Pour les recommandations de 'OACI: uVfm® de champ (- 107 dB w/im’
en puissance) 2 ['altitude minimale et & la distance utile maximum spécifiée.

Dans ces conditions, les portées réalisables en fonction des puissances
apparentes rayonnées (EPR) et des puissances approximatives emetteurs
équipés d'antennes classiques, sont !

Puissance / portée | 185 NM 160 NM 9ONM
EPR 23 dBw 17dBw | 11 dBw

La réception du VOR n'est permise qu'en visibilité radioélectrique soit a peu prés.
.IJ.I_J,'.','I.; = ] EJ;?;‘:E; Ll f.:".'-'.ul = 4' L'UII'E

2.1.6 EQUIPEMENT DE BORD V.O.R:

Il comprend

< Une antenne VHF dune polarisation horizontale a diagramme plan E le
plus omnidirectionnel possible, en pratique @ une antenne en V ou boucle
horizontale,

< Un récepteur VHF a démodulation d'amplitude et de fréquences calées.
< Un adaptateur pour isoler et exploiter les signaux de navigation.

£ Des indicateurs manuels (OBS) ou automatique (OBIi. RMI, SGU) | la
dernigre chaine de réception est aussi utiisable pour les signaux
d'alignement de piste ILS-loc.

K

O cas®
Y Sy P Y I e -@ m—-—-——“m
Figure 2.1.8:
boite de commande VOR _@ @
Rt R 2 L FELE T el TR, P S TTHS

@ @
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21.7 La chaine manuelie du VOR :

Le schéma synoptigue suivant illustre l'exploitation du signal VOR par la
chaine manuelle ; (figure 2.1.9)

De 'antenne

b Récepteur
VHF

Filtres
1020Hz+phonie

f.

N 2

Filtre
9960Hz
Filtre
Démn 30Hz a0Hz
Selecteur d'azimut ‘
il Chercheur manuel 1 |
Dephaseur | o
2 ,.] Phaseméatr
Figure 2.1.9 ¢ ecart
latéral
Déphaseur
w2
v v indicateur
Phasemétre ‘ RMI 7/L
TolFrom |
il
Figure 2.1.10
indicateur VOR- RMI
mhﬂ
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21.8 Phénoméne de cOne de silence :

A laverticale de la station, les diagrammes de rayonnement présente un nul, du
moins théoriguement et de plus, l'information d'azimut n'est plus définie.

Au voisinage de celte verticale, le signal est inexploitable ;| niveau trop
faible, champs parasites de réflexion proche.

Ce phénoméne intervient & 'intérieur d'un volume conigue daxe vertical
dont l'angle d'ouverture dépend du type d'aérien de la station sol, mais aussi de
I'équipement de bord (figure 2.1.13).

La norme OACI exige que langle de site soit égal &4 40° pour les signaux
utilisables. On observe a l'intérieur du céne :
< Déviation jusqu'en butée du CDI
< Passage TO/FROM avec équilibre instable a la verticale ou par le travers
proche.

< Sortie (plus cu moins nette) du drapeau avertisseur,

A Tintérieur du cone, le guidage VOR n'est plus assuré, d 'ou une incertitude de
la position avion & |a sortie.

2.1.9 Association VOR-DME :

Trés généralement utilisée, car elle constitue un moyen de radionavigation

complet en coordonnées polaires. Elle implique limplantation rapprochée des
antennes VOR et DME :

o 30 m maximum pour les besoins & courte distance.

u 600 m maximum pour les beosoins en route.

w Ou mieux la co-implantation, c'est & dire antenne DME superpocsée a
I'antenne VOR

De plus,

2
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u Les fréguences sont appariées suivant un tableau OACIH{200 voies VOR
appariées & 100 voies DME mede X + 100 voies mode Y), ce qui permet a
berd le choix simultang et sans erreur des fréquences VOR et DME.

o Les indicatifs sont identiques et combinés, en 30s 1 indc DME+3 indcVOR

On Véra a la fin de ce chapitre une explication d'un systeme DME.

|

L
[ T
[ 1] L
Figure 2.1.11 5 [
indicaleur VOR- DME
- ST ELATAE
ASE S RATIEN
W PR TR

2.1.10 LE MODELE MATHEMATIQUE DU V.O.R :

La figure 2.1.12 montre la géomatrie du systéme VOR, la simple utilite de
ce systéme est de permeltre au pilote de suivre ou de voler selon une radiaie
(route) qui doit étre sélecte par I'OBS (Omni Bearing selector) celte route de
référence est appelée la route désirée notée CD (ou en anglais Course Datum].

On définit a déviation de route : Myog qui est égale a la différence entre la
route de référence et la route désirée.

Cette infarmation est affichée, comme on l'avait dis précedemment, sur
les instruments de navigation a bord de l'agronef & laide d'une chaine manuelie,
autrement elle est exploitée par une chaine automatique distinée & suivre des
radiaux biens définis.

Certains avions modernes ont des systémes de navigation guidée trés
avancés, appelés Aerea Navigation Systémes, qui permettent I'utilisation de
plusieurs signaux des slations différentes pour construire ce qu'an appelle les
points tournants | waypoints en anglais,
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Antenne VOR

o
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Figure 2,1,12; La géométrie do la navigation VOR

Dans cette étude, nous se limitons par {utilisation du systeme VOR pour le
cheminement d'une radiale VOR.

Dans lordre & compter ce signal pourles principes de simulation, il est
nécessaire de connaitre les positions exactes de la
station VOR et I'avion en respectant une référence fixe (repére-terrestre;.
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Si la position de la station VOR est donnée par les coordonnees
(%vor,Yvor,Hvor) et 1a position de l'avion par (%, Ye, H); I'éguation suivante peut
étre utiliser paur calculer MNyor !

t o Wi
(DR = arctan{ @}
Xe ™ Kot

Teon =CD - ODR
La valeur tipicale pour une large déflexion des instruments de bord est
Mvor=10°

Ainsi, il nécessaire de connaitre aussi comment l'avion vole-t-il, TO ou
FROM par rapport au  émitteur ?. cet information est visualisee a bord & l'aide

de lindicateur TO/FROM. Si |T—QDR| > gQ" lindicateur TO doit &tre visible; si
W - 0Dt 90" est le cas pour lindicateur FROM,

Le couvrage VOR et le cone de silence :

La distance sur laterre Ryor peut étre utilisée pour déterminer comment
l'avion vole dans la zone couverte par le signal VOR (figure 2.1.13), cetlte
distance est égale a

Roow = ‘\.H{X b= 8 Pl mr):

Si l'avion vole dans une certaine zone & voisinage directe, la condition
mathématique pour éviter l'incertitude di au cone de silence, alors :

)= 90"~ (40" @60

H -
£ = arctan{—————

Le tableay de la figure 2.1.14 donne le couvrage maximum du signal VOR
en fonction de l'altitude par rapport au niveau de la mer.

En se basant sur ce tableau. on cbtient |a fonction approximative de la
porté VOR .

D =12 ha + '\ler‘.];l,n;-,]
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2.1.11 Les erreurs statiques du systéme VOR :
Le signal nominal VOR subit une distorsion par les bruits radioélectrique et les
erreurs statigues.

Il existe deux types derreurs systématiques : erreurs du station terre et erreurs
des équipements aéroportés; Chacun de ces derniers comprend deux facteurs

= Erreurs d'eguipements et antennes,

< FErreurs de site et locations.

40° & 60°—P&——40" 4 60°

Roghe

|
|
|
|
|
|
|
" ; !
Cone de =silence [ r
I
[
|
|
I H-Hybn
|

OO AR ////

-

|
i
Ryor
Figure 2.1.12 - e Cne de silence

Portée VOR (NM) |
Altitude (ft) - - |
1000 50 , 4
| 5000 192
' 20000 182 ‘
30000 220

Figure 2.1.14 : Table de couvrage VOR
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L' ICAQ a établi les régles suivantes
1. Lereur dii aux équipements aéroportés doit étre inférieur 2+ 2% a la
distance de l'antenne de quatre fois la longusur donde et al'angle
d'élévation de 0" & 40°,

2 L'erreur maximale de |a station terre est de #3.5°

27
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2.2 LE SYSTEMEILS :

2.2.1 Généralités .

L'ILS (Instrument Landing System)est un systéme d'aide a |'atterrissage aux
instruments. |l permet de respecter une traecloire de descente aboutissant a une
piste. Les informations délivrées au pilote sont une information d'écart |atéral par
rapport a l'axe de la piste (Locafizer) et une information d'ecart vertical par rapport au
plan de descente idéal (Glide Path) qui est généralement de l'ordre de 3° (sait
environ 5%). Une information discontinue de distance par rapport au seuil de piste
est donnée par les markers et permet également un controle de la trajectoire. Les
plans du localizer et du glide avec les déviations des aiguilles associges Le boilier de
commande et linstrument de lecture de I'ILS sont trés semblables a ceux du VOR
avec toutefois une indication supplémentaire donnée par l'aiguille du glide. Surun
cadran de lecture ILS, on peut donc recevair une information de radial VOR sur
l'aiguille du Jocalizer. Dans ce cas, linterprétation de I'écart de l'aiguille différe
(débattement maximal de l'aiguille du localizer égal & 10° en utilisation VOR contre
2.5° en utilisation ILS). En utilisation VOR d'un ILS, l'aiguille du glide est inopérante
et une alarme (ou flag) apparait sur le cadran de lecture. Surun ILS classique, il
n'est pas nécessaire dafficher le QFU (orientation magnetique de la piste) pour
obtenir une information correcte. Le fait d'afficher la fréquence de I'ILS est suffisant
En revanche, il faut impérativement afficher le QFU sur un plateau de route HSI
(Honzontal Situation Indicator) pour que linformation recue soit cohérente(vair la
figure 2.2.1).

2.2.2 Présentation et fonctionnement du systéme ILS .

L'ILS fonctionne dans la gamme trés hautes fréquences VHF de 108 a 112
MHz par 1/10 de MHz impairs. Le Gfide Path fonctionne lui dans la gamme ultra
hautes fréquences UHF de 329 MHz & 335 MHz. Mais, les fréquences associees au
glide sont appariées aux fréquences du localizer. Lors de I'utilisation, on affiche donc
uniquement la fréquence du localizer, obtenant ainsi la réception du glide
directement,

On distingue trois catégories d'ILS selon la hauteur de decision (HD) permise,
c'est-a-dire la hauteur & laquelle le pilote remet les gaz s'il ne voit pas la piste |

u Catégorie | (CAT 1} : HD supérieurs & 200 ft (60 métres).
o Categorie Il (CAT Il : HD comprise entre 100 et 200 ft.
u Catégorie Il (CAT Il) : HD de moins de 100 ft et jusqu'a O ft.

Cependant, LS présente certaines faiblesses qui generent des contraintes
opérationnelles. Elles sont dues en premier lieu a la susceptibilité des signaux aux
perturbations radioélectriques (émissions FM dont la bande est proche de celle de
I'ILS. par exemple). En second lieu, I'LS est aussi sensible aux réflexions de signaux
émis par des batiments proches ou par les avions prés des emetteurs. Encasde
faible visibilité (CAT W), il est ainsi nécessaire de réduire le «débit » de la pisie pour
protéger les avions en approche finale des perturbations engendrées par |es avions

28



Chmpitre & Le roeie e rediomvipaton-le EEtisTe LG

précédemment posés. Cela conduit & imposer un espacement important (au
minimum 8 NM soit environ 15 km) entre les appareils en approche,

Une autre limitation vient du fait que IILS ne définit qu'une seule trajectoire
d'approche. De plus, le secteur de guidage ILS est relativement étroit, ce qui induit
des contraintes pour la «capture » de 'axe d'approche. Face & ces insuffisances, un
nouveau systéme a été développé : le MLS (Microwave Landing System)

G gt e e
.l rn_}_j@ﬁﬁdmf"'??_tm m

T g

Figure 2.21: Le schémalique d'un systéme ILS

2.2.3 Principes de formation d'un alignement en azimut et en site ;

Il existe des différentes techniques de formation d'un alignement en azimut et
en site.

A l'aide de champs modulés en amplitude, on site par exemple
o Alignement dit équisignal,

o Alignement dit & référence zerg,

a3 Alignement 2 2 ou 5 antennes,

5 Alignement a reseau directif.

Ici. on s'intéresse que par la premiére technique supposée utilisee dans noire etude
aver sa simulation.

29



LSapive ¢ Le impide de radiomvipation be s erdme WS

2.2.4 Radiophare d'alignement de piste (localizer ) :

Des anternes sol placées en bout de piste (300 m) rayonnent une onde
porteuse VHF(108-112 MHz). Ceite porteuse est modulée en amplitude par deux

fréquences : 90 Hz et 150 Hz.
Le rayonnement se fait de facon & ce que les taux de modulation dependent

directement de la direction de I'emission.

La différence des taux de modulation (DDM) mesurés a bord de 'avion donna
la position de I'appareil par rapport & 'axe de piste. Si 'avion se trouve a droite de
l'axe de piste, le taux de modulation du 150Hz est plus grand que le taux de
modulation du 90 Hz et inversement si I'avion est a gauche de |'axe de piste. Aligné
sur I'axe, la différence des taux de modulation est nulle.

2.2.4.1 Principe de formation d'un alignement en azimut équisignal :

A parlir de deux émissions de méme porteuse, modulees en amplitude avec
des taux de modulation identiques(0.4) et par deux fréquences BF 80 Hz et 150 Hz,
et dont les diagrammes de rayonnement sont directifs et symetriques par rapport & la
direction de I'axe de la piste OX, et ont méme origine (figure 2.2.2).

80 Hz a gauthe 150 Hz a droite
A B lobe principal
lobe secondaire

Figure 2.2.2 : Diagrammes d'émission localizer A etB

Le signal regu dans un azimut donné B est :

[, = b4 + 0.4 cos(2m. 150.00) + B(1 +0 dcos(27.90. ) }sin 27, f 1

0
- cos{2x.1500) +

Ea=(A+ H}{l i 4%; .unsfz:r.?{l.r}}. sin 27 ,f'?,.r

A
on aura les taux de modulation

044 _ .. OAB 4 oo
TM i< = P et T = s 3 fin d'avoir:

pon < D44 0aR =—q-'-£§—{.4—3]
A+B 44+ B A+B

selon la position de l'avion, il résulte que :

s Surlaxe de la piste A= B, donc DDM = 0,

el
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+ Adroite de l'axe dela

piste A> B donc DDM =0,

« Agauche de l'axe de |a piste A< B donc DDM >0 (figure2.2.3aetb).

On définie SDM |a somme des taux de modulation : SDM =

0.44 048
A+B A+ B

04

0.4

SN ¢ 1< ’

" e
secteurid'alignement

0.4

DDM = ke
Figure 2,23 a

\

FigUFE 2.2.3 D \

—

2.2.4.2 Principe d'un équipement de bord LOC :

Il comprend :

« Une antenne ' a diagramme omnidirectionnel.
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« Un recepteur VHF : celui qu'est utilisé pour la réception VOR, équipé de
circuits de mesure des signaux LOC, dont le principe est le suivant

Fitre }——
= , ~| 90 Hz
démodulation
I— Fillre :
t60H — - ;
L i__
Figure 2.2.4 La synoptique d'un récepteur ILS-loc.

2.2.5 Radiophare d'alignement de descente (GLIDE PATH) :
Il s'agit de matérialiser dans I'espace le plan de descente . perpendiculaire au

plan vertical d'axe de piste, incliné d'environ 3° au-dessus de seuil de piste (figure
2.2.5)

_..--"""'_FF.'.

Le plan de descente

Figure 2.2 .5

2.2.5.1 Principes de formation d'un alignement en site !

Le principe est analogue & celui du focalizer. L'antenne du glide est placee a
proximité du seuil de piste et est désaxée a 150 métres de I'axe de la piste.

Le systéme est directif dans le plan vertical, en utilisant un emetteur UHF
(329 - 335MHz) dont la porteuse est modulée en amplitude par les signaux S0 et 150
MHz de telle fagon qu'a lintérieur d'un secteur angulaire de 1° environ douverture
en site et centré sur 2 site 3%(figure 2.2.6), la différence des taux de modulation
(DDM} soit proportionnelle & I'écart angulaire en site.

80 Hz

Figure 2.2.6
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SDM = 0.8

0.175.

P ——————— A

{]D

N ;L 1} E R, L] =Y (| —

0175

SDM<

sacteur d'ouverture

Figure 2.2.7
2.2.5.2 Principe d'un équipement de bord GLIDE :

Il comprend :
« Une antenne doublet ou équivalent horizontale & l'avant de |'avion,
e Un récepteur UHF, 40 voies préréglées,

« Des circuits de navigation et d'affichage.

2.2.6 Les radiobornes (markers ) :

Notre simulation ne nécessite pas les radiobomes, donc l'liustration détaillee
de leur systéme ne sera pas utile ici, alors qu'on va donner le principe avec une
simple représentation, le lecteur pourrait avoir le détaille dans la documentation

concernant la radionavigation.

Principe et fonctionnement des radiohornes
Ce sont des radiobalises a émetteur VHF dont la fréquence est unigue et

égale & 75 MHz et & diagramme directif, destinees a marquer a bord le passage au-
dessus de points spécifiés, au cours de l'approche ILS.
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2.2.7 Les erreurs du systéme ILS :

Généralement, les emreurs d'un systéme LS reviennent aux phénoménes de
réflexion parasite, alors que les erreurs dinstrumentation et dinstaliation sont
négligeables par rapport & ceux des réflexions parasite. Dans ce cas 13, la
propagation multitrajet provogue pour le systeme ILS-loc .

* une erreur statique :

Chagque obstacle gui renvoie & l'avion une fraction p du champ issu de la
station & coté de l'axe de la piste done l'interférence des deux porteuses modulées
en amplitude, mais présentant entre elles un déphasage VHF y (difference de trajet
et déphasage de réflexion).

La résultante des fréquences latérales en phase : R= Fg+ pFga cOS W
La résultante des fréquences latérales en opposition: R'= Fo'+ pF's cOS ()= pF's cosy
D 'ol: DDM = 0.4 p{F'sf Fp) cosy.

= une erreur dynamicue :

Pour un mobile supposé maintenu rigoureusement sur l'axe. l'erreur va osciller
entre de valeurs maximales.

Il en résulte une structure d'axe pseudo-périodique, en fonction de la vitesse
de l'avion et de sa position par rapport 2 la station et I'obstacle,
Les erreurs du systéme ILS-G/S soni identiques & ceux cu systéme ILS-loc, sion
tient compte que la technique de formation reste la méme.

2.2.8 Le bruit :

Il est due sux effets dinterférence causés parles zones immobilieres, les
hautes voltages,.... Les signaux actuels de I'ILS vont subir une distorsion dans les
deux domaines : temps et espace. A ['approche d'un avion, ces distorsions
apparaissent comme un bruit SUperposé aux signaux nominaux. Basé sur les
données expérimentales, le bruit de localizer et de glide-slope doivent étre
approximé par les signaux stochastiques qui ont des fonctions spectrales de densité
de puissance plutdt simple. Ces fonctions seront illustrées dans la partie de modeles
mathématigues.

229 Lanormalisation des erreurs et de bruit :

L ' ICAO a établi les limites de calibration des erreurs de | 'ILS provoguées par
les équipement sol. Ces limites sont naturellement les plus rigoureuses pour la
catégorie 3, les tables suivantes donnent ces limites pour les émetteurs localizer et
glide-slope, le plan nominal de descente doit passer par Fextérieur du seuil de la
piste & une altitude de 15£3 m. les valeurs maximales des courants du localizer et
glide-slope sont :
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e = lgs =+150pA. Ces valeurs sont considérées comme des écarts compiets pour
une déflexion sur les instruments correspondants {voir |a figure 2.2.8).

| catégorief Dévialion max pour |a sensivité | Déviation max du
| Performance MNominale de localizer (%) plan de référence
loc au seuil dela
. x piste

1 +17 + 10.5

Z +17 (x10 en pratiqus) + 7.5(4.5 pour une
| nouvelle install

2 £17 3

Les erreurs minimums permissibles de I'état d'équilibre du localizer,

catégorie/ Déviation max pour 12 sensivité | Déviation max de
Ferformance Mominale de glice-slope (%) L'angle de site
1 - 125 _Er;:nﬁﬁnrﬁv;,, |
EIEEa | £20 . £ 0.075yy
A £10 N E0.04y=

Les erreurs minimums permissibles de I'état d"équilibre du glide-slope.

Figure 2.2.8

2.2.9 LE MODELE MATHEMATIQUE DE ILS:

2.2.9.1 Classification des catégories :

On dit quune installation appartient & une certaine catégorie d'exécution,
représentant les conditions météorologiques dans lesquelles elle doit étre employée.
Ces conditions sont récapitulées sur le paragraphe "présentation”. Une installation
ILS de la catégorie 1 est prévue pour fournir un guidage vers le bas a une altitude
de 200 ft.

Une installation de la catégorie 2 est prévue pour foumnir un guidage vers le
bas & une altitude de 100 ft. et une installation de la catégorie 3 doit fournir un
guidage vers le bas & surface de |a piste d'atterrissage.

Seulement les signaux de la catégoric 3 peuvent étre Utilisés entierement
pour les atterrissages automatiques. St I'avion fait une approche dans des conditions
du catégorie 1, le pilote devrait voir les lumiéres de piste a une altitude de 200 ft ou
décommander I'approche finale et I'arondi.
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: Ko
H A K ——}
1. antenne glide-slpoe !
A 0 g e | |
g antenne |ocalizer :
Yas i
IR R — i

] e L R s st s E——— . _|'.

O A T A — :
T T P S—— |
[}

Figure 2.2.9: Positionnement des éguipements-sol de | 'ILS

Les signaux de localizer et de glide-slope sont requs a bord de ['avion. lis sont
affichés sous différentes formes et peuvent étre, aussi bien, donnés directement au

pilote automatique.

lls seront sous expressions & termes de courants, fournis aux instruments de
pilotage. La valeur du courant de localizer dépend de l'angle [ee mesurée en radian
entre le plan de référence du localizer et le plan vertical qui passe a travers ['antenne
localizer, comme il est montré dans la figure 22.8
Le courant du localizer est :

|i|‘|'-|: = t';f-'!r i I_'.I'rln:- I“A}
ol Sie €5t 12 sensivité du systéme localizer, S doit satisfaire & I'equation suivante :

Sie=1.40%0 [ pArad’]

Ol % est la distance de I'antenne localizer au seuil de |a piste (mesurée enm).

2.2.9.2 Repéres et coordonnées :

Pour la simulation d'une approche ILS, un repére de référence piste (fixe)
Fr= OeXeYeZr sera introduisee.
L'axe Xr est dirigé le long ligne centrale de la piste, dans la direction de décollage et

atterrissage.
Les points Zr en bas et points Yr @ droite comme le montre l'avion en approche

finale.

A t= 0 la position du centre de gravité de I'avion coincide avec |e l'origine du
repare de référence terre (fixe), d'ol |
%z = 0, ya=0et H = Hy. La position de Of a t= 0 est donneée par les coordonnees Krw
et yaw mesurées relativement au repere de reférence terre (fixe) et I'aftitude de la
piste par rapport au niveau de la mer : Hrw.

En se basant sur les figures figure 2.2.10 et 2.2.11 le passage du repere Fg
au repére Frpeul étre obtenu par les transformations suivanies |

Xp = (Xe = Xpur}COS Wi + 614l J"'nlp'}sm W

_r_.‘ = [-Te EE IH!F'}Sm l|fl"'r_l.l|| + {.l’l.:a .]’:J'i‘:&'} cos !l'u.lf”"

3
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oll Wew est le cap de la piste (QFU), mesuré relativement au Nord, et l'altitude de
I'avion par rapport au niveau de |'aérodrome Hyest égale 4
Hr = H-Haw

Comme on peut avoir de la méme figure, Mg peut étre calculée a partir des
coordonnées ¥ et yy comme suivant :

I "
.IFT‘_I'.;." : "II _!-'l..l.- i {._r .’{)[_'_.r1f :' el;

d]’m— = .};r e rlrm iy arcgin{_rﬁi}_

e

Mec el dioe SONt positive si I'avion vole & la coté droite du plan de référence localizer le
vers la piste.

Le plan de descente a un angle de site ygs qui est, normalement comprise entre -2°
et -4° Evidemment ys. est négative depuis gque l'avion commence a descendre

selon le glide-slope.

L'amplitude du courant glide-slope est proportionnelle a I'erreur d'angle glide-slope
£g= €N radian .
Jl:gi- ¥ I-qg'.i Egr [;1 ‘IJ"']

ol Sy, est la sensivité du systéme glide-slope,

-

s “':.,.{ Pl ]
- 3 u ‘N.._‘\H-
- MiBauu de lamer ~v

‘- e
7. | Le Qi‘:\’\
e Mord &

Figure 22.10 Définition du repére fixe-teme el le repére fine-piste
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L moEe de radionevies tee-le st W

X )
i g Antenne
. La piste — | noalizer
= [ e ata ot st S St —— I ;_:_;Z:—}.__.J ]
o I'be [+]
o P
= - VL;______________J-
Pasition duCG‘-d/}(j//// .
de 'avicn at=0 | The

E

La géometie du Localizer

antenne
Glide slope

La géomeétrie du glide-slope
figure 2.2.11

Il estclaire daprés le schéma que |'angle d'erreur &g peut étre ::alculéf- a partir
des coordonnées xcet y; et 'altitude par rapport & |a piste Hy avec les expressions |
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R.E-‘-‘ = \{'{Igj-.r.r')q + [yg.'-'_-l".f')z

- : fy
£ = ¥, TarCEAN(—7)
I,

la distance del'avion jusqu'a le plan de réféence glide -slope est:

il = {Rﬁ.t&n ¥ + H. ]cos'}‘p

Dans cette expression &g et dgs sont positives si 'avion vole au-dessus de la
ligne de référence. Notons gue ygs est toujours négative a l'ordre dassurer que set
avion vole dans le secteur d'ouverture (I'angle Mo est calculé aussi) du a |a position
de lantenne glide-slope, cet angle n'est pas exaclement egal a g, bien quela
différence soit trés petite, pour le calcul on a |

Y.~ Y.
' = arcsin(-———)
g

Pour les turbulences atmosphériques, on suppose souvent que leurs vitesses sont,

seulement, des fonctions de la position dans latmosphére.
Donc le bruit de |'ILS peut étre modélisé comme un bruit blanc et envoye a travers
des filtres aux plusieurs voies comme des déviations des turbulences

atmospheériques.
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3.1 INTRODUCTION :

Les modéles de simulation jouent un réle trés important dans la
conception et I'évaluation des lois de commande pour des différents types
d'autopilote qui contrile les agronefs,

Ce projet sert & avoir une expérience dans la conception d'un
autopilote d'éraflure aux testes de vol actuel.

Les lois de commande ont ét& basées surles théories classiques de
controle, qui résultent dun autopilote qui serrent comme un exemple pour
des développements similaires pour les nouvels avions et foumissent encore
des références qui modernisent les methodes de conception.

En effst ce chapitre décrit les théories exigées dans la phase
d'approche finale, avant atterrissage.

3.2 LE GUIDAGE A L'APPROCHE :

Pour maintenir des programmes de vol dans une visibilité faible et
d'autres mauvaises conditions et pour sauver le carburant il devient de plus
en plus nécessaire de compter sur la capacité de faire les approches
automatiques mais de faire également des atterrissages et des rouler-sorties
automatiques.

Pour ce la, nous allons faire une étude compléte pour les modes de base
utilisés dans l'autopilote. & fin d'arriver a savoir comment guider notre avion
au seuil de la piste d'atterrissage.

Comme toute fonction réalisée automatiquement, le guidage & l'approche
nécessite des informations d'entrée instantanées qui définissent la position de
lavion & chague moment(centrale gyroscopique ou inertielle et LS dans
nolre cas), des systémes de commande et de contrble permettants un
pilotage selon des lois biens déterminaes et en sécurite de l'avion{AFS, FCC,
commandes de vol,...).
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3.3 LES FONCTIONS DE BASE D'UN AUTOPILOTE :

Les fonctions d'un autopilote peuvent éire divisees en parties de
guidage et de contrdle, ces fonctions sont définies comme suit

o Guidage :

C'est l'action de déterminer la route et la vilesse suivies par ['agronef
par rapport a des systémes de réiérence.

o Contréle ;

C'est le développement et l'application des forces et des mouments
appropriés a laéronef qui .
1. Stabilisent les états d'équilibre de I'aéronef en mouvement,

2. récupérent | 'états d'équilibre (paint de fonctionnement ) degrades etfou
font la régulation selon les limites désirées.

La limite qui sépare ces deux modes est rarement stricte & cause des
interactions fonctionnelles, opérationnelles et dans les équipements.
Cela peut se parlager comme suit :

la boucle de contrble assure la stabilité et la rapidité de la réponse de
l'avion par rapport aux commandes crées par |la boucle de guidage.
Ils doivent aussi. éliminer Influence des perturbations extérieures comme la
turbulence atmosphérigue.

Comme il résulte de la séparation entre les taches de guidage et de
contrile, la structure le 'autopilote peut étre divisée en boucles intérieures et
extérieures, la fonction de contréle est réalisée par la boucle intérieure (fig-
3.1), qui peut contrdler les angles de tangage et de roulis de I'avion, cad:
I'attitude par rapport 2 la terre.

Les commandes de tangage et de roulis sont actuellement crées par
des boucles extérieures le long du chemin de vol désiré. (Tig-3.2)

La combinaison entre des boucles de commande nécessaires a
réaliser une co.taine fonction de guidage ou de contrdle, est appelee le mode
autopilote et il est possible de distinguer entre ces modes lateraux et

longitudinausx,

QQuoique les mouvements latéraux et longitudinaux de I'avion ne solent
pas totalement indépendants, donc pour empécher des mouvements latéraux
qui affectent les performances d'un guidage longitudinal cu une boucle de
controle par exemple. Il est nécessaire dinciure quelgues interconnections
latérales-longitudinales ainsi qu'une compensation de virage qui compense [a
diminution de la poriance directe due au roulis (mouvement latéral} en
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utilisant par exemple des braquages (déflexions) sur la gouverne de
profondeur (Elevator) qui est un contrdle longitudinal.

3.3.1 LES MODES LONGITUDINAUX DE L'AUTOPILOTE :
3.3.1.1 Le mode PAH (Pitch Attitude Hold) :

C'est le maintient de I'assiette longitudinale (I'angle de tangage 8 ), Ce
mode est le mode de base dans la partie longitudinale d'autopilote, if permet
de contrbler (garder) l'angle de tangage en appliguant des braquages bien
déterminés sur la gouverne de profondeur en cas ou la valeur de cet angle
actuelle est différente de celle désirée (valeur de référence).

Le mode PAH sert comme une boucle intérieure pour les modes ALH,
ALS et Glide-Slope (aprés la mise d'un filtre dans |la chaine de 8), de méme,
la partie longitudinale de l'arrondi (Go-Around) est basée sur les lois de
commande du PAH.

Des commandes proportionnelies et intégrales sont appliquées a
l'ordre d'assurer que l'erreur statique (régime permanent) dans Pangle de
tangage © sera éliminée (aura une valeur négligeable).

Au temps gue le signal derreur 8- B¢ ne soil pas égale a zéro, e
signal provenant de lintégrateur sera incrémenté ce qui améne & un
braguage correspondant pour eliminer [erreur.

En plus, un signal de retour dont le taux de variation de l'angle de
tangage a été introduit pour compenser les oscillations & court periode dues
au signal de retour B

Le schéma fonctionnel du mode PAH est montré surlafig 3.3 ; Une
boucle pour compensation de virage sera ajoutée et quelgues signaux seront
limites.

Ces derniers sont obtenus en utilisant une carte électronique et des
capteurs gui ne sont pas représentés dans le schema.

3.3.1.2 Le mode ALH (Altitude Hold) :

C'est le mode de maintenir l'altitude, il est utilisé pour maintenir une

altitude de référence spécifide par le pilote, ce mode utilise le mode PAH avec
un filtre additionnel (effaceur) dans la chaine de retour 8 comme une chaine

intérieure, autrement dit, le mode ALH réalise des fonctions de guidage de
base pour I'autopilote des différents types d'avions.

Si l'altitude de référence differe beaucoup de celle actuelle, ie mode
controleur fait une commutation automatigue vers le mode Altitude Sélectée

La différence entre l'altitude de référence et laltitude actuelle AH,
dort AH= Hger-H est un signal de retour a travers un amplificateur dans la
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e

boucle intérisure et A ce moment |4 la boucle extérieure génére un signal de
commande (signal référence) de tangage pour la chaine inténeur.

Signal
d'erreur

Signal ds +
reférence -

intérieure

Commande
du boucle [—™

Signal
de commande

Avion

Variation de
A FI'I’JOI.!".I'EW et

Figure 3.1 fonction de contrble réalisé par boucle intérieure de l'autopilote

Signal Signal
derreur de commands o
Signal de Commande ; | wanation de
Avion |
—= du boucle moyvement y,
= T intérieure
Commande
o ,b?uc_!e 4 Paramétres relativas
extereure au chemin de vol

Figure 3.2 fonction de guidage réalisée par boucle extérnieure de |'autopilote

intégrateur
- 1
5
& . v 3]
Retard Cables et 5 Dispositifs =T
Orer Ka Ry calculé EI’_E&; Verins 5| dynamigues
dynamiques de vol L T

H;!, 3

Fig 3.3 Schéema fonctionnel du mode PAH (sans compensation du virage)
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Ca;r-les = -:usltr_s; 1T H =l
et FEpoSiL = ]
HL"L@—» | Werins ELE,_ Dynamiqu- | € 1
Dynami -e5 da vol i
~gues _I »
= e
K
Filtre effaceur

Fig 3.4 schéma fonctionnel du mode ALH (sans compensation de virage)

Le fillre effaceur dans la boucle B est nécessaire car dés que Hyy est
atteinte le signal B.r sera amené & zéro, considérant que la valeur actuelle de
l'angle de tangage au niveau de vol différe toujours de zéro,

Mais depuis que le signal attaquant le filtre passe-bas serait lrés petit
si les changements dans I'angle de tangage sont nuls ou proches de zéro, la
chaine intérieur ne va pas essayer de garder encore 8 =0,

Le schéma fonctionnel du mode ALH est montré sur la figure
précédents, une boucle de compensation de virage sera ajoutée apres.

Les signaux de retour sont obtenus par un ensemble de carles
électroniques et des capteurs qui n'ont pas été représentés dans ce schéma.

3.3.1.3 Le mode Altitude Select (ALS) :

Le mode allitude sélectée contrdle instantanément |e taux de montée
de |'avion, ce taux H' est un signal de retour & travers un filtre passe-bas vers
la boucle de tangage.

Le mode PAH avec un filtre effaceur ajouté dans la chaine 8 sert
comme une boucle intérieure pour le mode ALS, donc ce mode peut étre

considérer comme un mode de guidage.

Si le pilote choisit une certaine altitude de référence desir€e, le mode
contréleur pour |'autopilote décide automatiquement guel taux de montée doit
&tre maintanu
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Par conséquent, si la différence entre l'altitude de reférence et celle
actuelle a une certaine valeur, le mode ALS sera automatiquement engagé et
le mode contréleur fait une commutation de I'ALS a I'ALH . Ainsi qu'il est
essentiel que le pilote maintienne une vitesse propre suffisante par
lincrémentation de puissance des moteurs pendant la montée par ce que
jamais  la valeur référence de taux de montée ne peut efre atteints
rapidement que par cette procédure car notre systéme ne posséde pas le
mode " AUTOTROTTLE " ou I'automanette.

Les signaux de retour sont obtenus par un ensemble de caries
électroniques et des capteurs qui n'ont pas été représentés dans ce schema.

mT[g;
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H'et Ky ¥ caiculs | YO S O¢ | Dynamiqu- o1,
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A = A [ %T::m T 7 i
L - | e
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Kg; - S d i
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Fillre effaceur

Fig 3.5 schéma fonctionnel du mode ALS

3.3.2 LA PARITE LONGITUDINALE DU MODE APPROCHE
(GIS) :

Dans le mode approche, 'avion est guidé le long du plan référence de
descente (glide path)etle plan d'alignement de la piste (localizer), ces deux
plans de référence sont générés par des signaux radio-électriques de [1LS et
qui peuvent étre détectés & bord de l'avion comme on [avait illustre au
chapitre 02 concernant la radionavigation,

Le mode Glide-Slope (G/S) est la partie longitudinale de I'approche qui
améne l'avion dun niveau de vol 3 la descente suivant le plan de référence
G/S, rappelons que les signaux GfS sont émis par une antenne gui se trouve
4 300m du seuil de la piste d'atterrissage et l'angle entre I'norizon et ce plan a
une valeur nominal de 3%(de 2,5° &4 3,.4°%).

Le mode Glide-Slcpe utilise comme signal de retour le signal de 'angle
d'ereur g (ou [ dans la partie de simulation) entre [a ligne rejoignant 'avion
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a l'émetteur G/S et le plan de référence de ce dernier{voir le modele de
radionavigation ILS).

Le taux de variation estimé de cette erreur est aussi obtenu par

£ e " A . YA

'emploi d'un filtre differentiateur ﬁpﬂur le signal de retour, ce qui aide a
5+

réduire les oscillations (dépassement & deux signes) quand ['avien capte les
signaux GIS et ce fitre est engagé dés que [aulopilote sera en
fonclicnnement ¢a pour assurer que la transition pendant les premieres
secondes, aprés |'engagement, n'affectent pas les performances du mode

G/S.
Le fiitre fournit aussi une bornne approximation du temps dérivatif
actuel & cause de sa petite difféerence de phase,

Chacune de 4 et la distance entre avion-emetteur et le glide path .
dgs. sont mesurés positivement si l'avion vole au-dessus du plan reférence

G/S.
Il y a deux phases différentes pendant 'approche selon le mode Glide-Slope |

1. Glide-Slope armé :

Cette phase est engagée dés que le mode approche serait sélecté par
le pilote, le mode longitudinal d'autopilote gardé par l'avion avant sélecter 12
mode approche est toujours ALH, qui sera maintenu jusqu'a ce que l'avion ait
atteint le plan de réference G/S.

2. Glide-Slope couplé ;

Cette phase estinitialisée dés que l'avicn passe a la pramiére fois par
le plan référence G/S. dans cette phase les lois de commande annulent
toutes les tache de guidage longitudinal de I'autopilote.

| =
A

S <
S+K. | Filtre passe-bas

5|

Fig 3.6 : schéma fonctionne! de mode Glide-Slope couplé
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Le schéma fonctionnel du mede G/S couplé est maontre sur la figure

) , f oy
3.8, notons que les signaux de retour 8 etgou: ¢ =1f—ﬂ, sont mesuras a
f

l'aide dune carte électronigue et des capteurs{centrale gyroscopique) qui
n'ont pas étés représentés sur ce schéema.

Le signal provenant du récepteur G/S dépend instantanément de la
position géographique de ['avion par rapport 3 la piste et cette position a été
interprétée par un signal de refour représentant les coordonnées X, yrer et 2
hauteur Hr au niveau du récepteur G/S, donc par calcul on aura ggs.

De plus, le gain Kege est réduit quand l'avion se rapproche de sauil de
la piste 3 lordre de compenser laugmentation de la sensibilité dans la
mesure du signal g5 le plus étroit si 'avion vole respectant le glide path,
l'angle eg la plus large provient par une ligne référence dgs constants, lorsque
cet effet soit comparable avec I'augmentation du Kegs, il peut étre compensé
par l'augmentation de ce dernier, sice gain reste constant le systeme sera
instable, ainsi que la distance de 'émetteur est réduite & une certaine valeur

limite.

Pour quelgues pistes, il est possible de calculer la distance par rapport
au seuil en utilisant l'information élaborée par le systéme DME, mais en
général, cette information doit &tre obtenue par différentes manieres.

Pour notre cas d'autopilote, i n'est pas possible dutiliser cette
information pour des raisons de limitation matérielle (HARDWARE), donc la
distance sera calculée comme une fonction de l'altitude en gardant une
approximation suffisante et si la déviation par rapport au glide path est tres
petite :

R . -..Iil]rrr_i' — IIHi,J..’ i }{ﬁqf DD -

50|y |
§gr

R : estla distance en trois dimensions & |'émetteur,

H:es . est l'altitude relative,

Vgs @ €5t I'assiette longitudinale que doit maintenir I'avion pendant sa descente
selon le glide path,

Rg st la distance terre & I'émetteur G/S (inconnue),

Il est commode pratiquernent d'utiliser le radio-altimétre pour
déterminer H. pour des raisons de classification du gain. Pour cet avion,
nous avons utilisé l'altitude pression par rapport au niveau de la mer ceci
fonctionne aussi longtemps que I'altitude de tous les terrains d'aviation
appropriés sont disponibles dans un certain genre de base de données dans
le Flight Controf computer ou le Flight Management computer,
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la piste

figure 3.7 la réponse de |'avion si la phase couplée est engagee trop tot

Le mode contréleur prend en charge la commutation du mode armé au
mode couplé et il va évaluer constamment le critére qui détermine si l'avion
vole vers le plan de référence a la premiére fois, ce qui amene a des petites
oscillations dans 'angle d'erreur £gs.

La réponse désirée de l'avion est plus rapide que celle montrée sur la figure
3.7 qui sera due si le mode couplé est commuté plutdt.

Le filtre différentiateur du mode Glide-Slope couplé aide aussi a
achever une transition satisfaisante a partir du mode Glide-Slope arme.

3.3.3 La partie longitudinale de I'Arrondi (Go-Around) :

Elle permet d'annuler l'approche, en utlisant les deux boucles :
longitudinale et latérale, par conséquent, elle est classer comme une phase
spéciale du mode PAH et en utilisant quelques incrémentations par étapes
contrdiées Iogiquement au niveau de I'angle de tangage environ 10°. Le pilote
doit manuellement mettre les moteurs en pleine puissance ; Notons que cette

opération est trés dangereuse, si le pilote ne garde pas une puissance
maximale l'avion risque de se décrocher, pour celte raison ce mode devra
étre effectud avec des nombreuses mesures de sécurité.

3.3.4 LES MODES LATERAUX DE L'AUTOPILOTE :

3.3.4.1 Le mode RAH (Roll Attitude Hold avec Turn-
Coordinator) :

Ou maintenir l'attitude en roulis @, ¢'est le mode latéral de base pour
l'autopliote et sa fonction est utilisée comme boucle intérieure pour les autres
modes latéraux, mais il est possible dutiliser ce mode separément pour un
contrble instantané dangle de roulis en utlisant les entrées du manche

{Flight by wire control ).

La déviation entre I'angle de roulis actuelle et désirée, est un signal de
retour exploité par le systéme qui contréle des ailerons via une commande
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proportionnelle intégrale, dont l'intégrateur assure que |'angle de roulis désiré
serait actuellement atteint en éliminant I'erreur du regime permanent.

Les boucles du mode RAH sont équipées par un coordinateur de
virage, ce dernier reéalise les deus fonctions :

o Supprimer langle de dérapage en appliquant des braguages sur la
gouverne de direction (Rudder) et les ailerons,

o Supprimer le lacet inversé (induit par le roulis) quand on fait un virage
par un braquage des ailerons.

1. Dans un virage coordonné, il est nécessaire d'appliguer chacun des
braquages : sur le Rudder et | ‘ailerons qui doivent avoir des sens opposes
en dépendent de la vitesse air V;, (TAS) et de taux de lacet ou de roulis en
utilisant les modéles linéarisés de l'avion pour des differentes valeurs,

Les relations du coordinateur de virage sont ajoutées aux commandes
de base concernants l'angle de roulis ¢ en utilisant des coefficients
dépendent de la vitesse : d.r et dy qui sont multipliés par le taux de lacet
pour déterminer la correction du coordinateur de virage aux niveaux des

braguage ailerons et Rudder: §; 5.

2 La suppression du lacet induit par le roulis est basée sur la relation
suivante, qui est seulement valide en coordination de virage

g

= 5in g
ll

r=

Si le taux de lacet est assez petit que Esingo, le virage n'est pas
'i.l'

évidemment coordonné et il est nécessaire d'appliquer un bragquage large du

gouverne de direction, sinon {rnﬁsimp} l'avion fait un mouvement de
v

rotation sur lacet assez rapide et un petit braquage suffit. Alors le facteur

T

Zsing =z été considéré comme un signal de retour pour la boucle de
v

direction via le coefficient K.

Le bragquage résultant est égal ala somme du braquage necessaire
pour l'accord de boucle de contrble actuelle en mode RAH et celui qui esl
nécessaire pour maintenir une valeur nulle d'angle de dérapage, ce dernier
est déterminé par la somme de dérapage qui élimine le dérapage et l'autre de
la correction pour supprimer le lacet induit.

La figure 3.8 montre le schéma fonctionnel du mode RAH avecle
coordinateur de virage. Les signaux de retour sont obtenus de la méme

maniére que les modes précédants,
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3.3.4.2 Le mode HH/ HS (Heading Hold / Heading Select) :

Qu maintenir un cap / sélecter un cap, ce mode est utiliser pour
maintenir ou prendre un certain cap par I'aéronef, il utilise 'angle d'azimut
comme signal de retour, la différence entre le cap désire et le cap actuel
détermine le module de l'angle de roulis nécessaire pour effectuer un virage
amenant 'avion au cap desire.

Remarquons qu'é partir des lois de commande, il n'y a pas une
différence entre les modes HH et HS, tous les deux ulilisent la boucle de
contréle RAH avec coordinateur de virage comme boucle intérieure, doncon
peut dire que le mode HH réalise une tache de guidage latérale.

La figure 3.9 montre le schéma fonctionne! du mode HH les signaux de
retour sont obtenus de la méme maniére que les modes précédants(cartes
elecironiques et capteurs.

3.3.5 LA PARTIE LATERALE DU MODE APPROCHE (LOC]):

Dans ce mode, l'autopilote utilise le signal localizer du systéme ILS
pour guider l'avion a la ligne centrale de la piste d'atterrissage (l'intersection
entre le plan de référence de ces signaux et |a pists).

Le mode localizer (LOC) utilise comme signal de retour l'angle e
entre |a ligne rejoignant I'avion a I'émetteur LOC et le-plan de reférence de ce

dernier.

Pendant les vols dessai, ce signal contient assez de bruit que f'on
estime d'avoir 'angle M. par une comparaison entre le cap de I'avion avec le

cap de la piste (GFLU)

Une combinaison-d'angle d'erreur estimé et 'autre mesuré a &té utilisé
comme un signal de retour a l'ordre d'obtenir un comportement satisfaisant
en dépit du bruit tout en maintenant assez de robustesse pour expliquer le
vent latéral. Cette amélioration ne sera pas prise en considaration ici.

Il y a deux phases dans le quidage d'approche laterale

1- Localizer armé :

Dans cette phase I'autopilote subsiste en utilisant le mode de contrle latéral
de l'avion (habitusllement le mode HH) jusqu'a ce que ['avion vienne assez

prés du plan de référence loc.

Exactement quand la phase localizer couplé est engagé par le taux de
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variation de I'angle My dans les commutateurs de criteres

2- Localizer couplé:

Cette phase est engagée si M. et Mg satisfont au critére de
commutation suivant |

Kise Loe+ 1 >0 et Th.<0
L [
JF'-FL s I_‘.'oc' 2o ri‘-:x' < U Et rlru.- = D

ol

Mo est positif si 'avion vole 2 coté droite du plan référence localizer,
tant -que le cap est vers la piste. Il y a deux critéres car il est possible
d'approcher de loc & partir des deux cotes.

Dans notre cas dautopilote, le temps écoulé par le signal I est

A : :
approximeé  avec un filtre différentiateur :S_-l . Cefiltre fonctionne dés que
+

lautopilote est engagé, etayant (le filtre) un angle de déphasage tres petit,
done il va, tout & fait bien, approximer le temps écoulé,

Sans le signal de retour M, l'avien a tendance de voler vers le plan
de référence loc plus rapide que possible, en négligeant le souhait de faire
une interception lisse de la ligne centrale. Ce & a été illustré dans la figure
310

Il y a une relation fixe entre |a distance |atérale 4 1a ligne centreée di.,
l'angle Mo, &t la distance a I'émetteur LOC, Si l'avion s'approche de la piste
la derniere distance diminue.

Si die est maintenue constante durant la réduite de Ry, I'angle [ va
s'accroitre. Ce qui fait accroitre aussi la sensibilité du mode LOC ce qui
entraine l'instabilité du mode contréle quand I'avion viendrait trop prés de la

piste.

Idem pour le mode G/S, ce probléme a été résolu par la réduction du
gain Kl,. comme une fonction de paramétre :
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5 + X (-'m' ‘\IJRI:L + 1;;2-"'-__1':}

Ce qui est gpproximativement, égal a la distance tridimensionnelle de
I'avion & I'émetteur LOC.

H.e 1 est I'altitude de I'avion au-dessus du champ,

¥iee . €5t |a distance entre e seuil de |a piste et 'émetteur LOC,

Yes . €stl'angle nominal du plan Glide-Slope,

£« ° estlangle derreur entre la figne rejoignant 'avion par 'émetteur G/S et
la ligne de référence Glide-Slops.

Les signaux de retour sont abtenus par un ensemble de cartes
&lectroniques et des capteurs quin'ont pas été représentés dans ce schéma.

Notons que les signaux provenants du récepteur LOC dépendent
instantanément de la position géographigue de l'avion par rapport a la piste
ce qui est montré dans la figue 3.11 : la position a été interprétée comme un
signal de retour foumnissant 1es coordonnNées | X, Ve , &l Hrat.

Signal de retour comprend D 876

Slgnal de retour comprend

M seulement la piste

Signal de retour comprend
M e S2UlEMent

Figure 3,10
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3.3.6 Le mode NAV-VOR(VOR Navigation) :

Dans le mode navigation (NAV), l'avion est guidé surlelong d'une
radiale VOR, qui-est sélectée par le pilote. En se basant sur cette hypothese,
I'angle d'emeur VOR entre une radiale VOR désirée et |a radiale sur laguelle

I'avion vole actuellement,

Ce signal est un signal de retour. En principe, lemaode NAV fonctionne
d'une fagon similaire & celle d’un guidage LOC.

La structure de contrdle n'est pas appropriée a la navigation de VOR a
cause des petites valeurs de Nyor pour des distances larges par rapport aux
stations VOR.

 Le cap W est utilisé.comme un signal de retour dans le cas du taux de
changement du TMyor, par ce qu'a des distances vastes, I'angle MNvor est trés
petit pour obtenir une valeur précise pour le temps écculé cormrespondent.

La combinaison du Myes et W en mode NAV a un effet similaire & celle
du mode LOC entre Mne et Mg pour créer une bonne interception dune
radiale.

juste comme les modes d'approche, le mode NAV a deux phases différentes:

1- Navigation armée :

Cette phase est engagée dés que le mode NAV serait engage, le
mode latéral de l'autopilote auquel 'avion volait avant que le pilote sélecte le

mode NAV.

Alors que le mode HH est toujours maintenu jusqu'a-ce que I'avion vole
sur le long du radial choisie et le mode contréleur fait automatiguement une
commutation vers NAV couple.

2- Navigation couplée :

Cette phase est engagée si ['avion passez par la radiale VOR de
référence & la premiére fais (Myor = 0).

Le mode NAV couplée améne l'avion a tourner vers la radiale choisie
et suiyre sa lione de réference.

Les lois de commande de ce mode utilise le mode RAH avec
coordinateur de virage comme: une boucle intérieure.

Le signal Myox passe par un filtre effaceur qui elimine les hautes
frequences.
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Dans le cas ou le signal Myor, le cap Y serait couplé en arriére, en
réalité, cotte boucle est équivalente a celle extérieure du mode HHMS, mais
.elle contient un filtre ajouté (effaceur), pour faire le possible de crabe le long
du radiale VOR en cas d'une composante de vents latéral,

3.3.7 La partie latérale de I"Arrondi :

La partie latérale du mode Arrondi, qui est active si le pitote veul
annuler 'approche ; elle est un cas, effectivement, spécial du mode RAH ;
Elle utilise la structure de mode RAH pour maintenir un angle de roulis nul.

3.4 LA COMPENSATION DU VIRAGE :

3.4.1 Introduction :

La considération que les mouvements longitudinaux et latéraux d'un avien
sont indépendants, est Iégerement valide en cas ou-cet avion fait un angle de
roulis différent de zéro, par ce que la force de portance va diminuer si le pilota -
n'appligue pas un braquage approprié de la gouverne de profondeur.

Ainsi que l'avion est équipé par un mode de controle ALH, il est
nécessaire, pour cette raison, de compenser a |'ordre d'obtenir une réaction
rapide & la tendance de perte d'altitude.

La compensation en mode PAH s'est également avére et utile afin d'obtenir
un virage plus doux par l'avion.

En plus, pour cette compensation de perte de portance en roulis, une
correction du taux de tangage est aussi nécessaire.

3.4.2 La correction du taux de tangage en roulis :

Si I'avion fait un virage avec un angle ds roulis et un taux de lacet r, et
en cas ol le taux de tangage soit g, I'équipement gyroscopique accorde va
masure une valeur Gy = gr.cos(g), comme il est illustré dans la figue 1433
() est la vitesse angulaire selon 'axe £, .

La composante ajoutée r.coc,p) ne devra pas étre un signal de retour
au niveau de la boucle de g dans les modes longitudinaux de l'autopilote par
ce quil Ny pas une utilité si on active des mouvements longitudinaux de
I'avion.
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Figure 3.13 ' la contribution de r.tan(¢) au taux de tangage pour ¢#0
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Figure 3.11: schéma fonctionnel du mode Localizer (sans coordination de

virage).
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Figure 3.12: Schéma fonctiennel du mode NAV-VOR (sans coordination de
virage).

3.4.3 la correction de perte de portance en roulis :

Pour un angle de roulis différent de zéro (g #0 ), la force de portance
dans la direction de Z, augments, comme il apparu sur la figure 11.14. dans
les condition d'un vol stationnaire, symetricue et horizontal, la portance est
égale au poids total de I'avion W .

Si I'avion fait un angle de roulis @, la portance total doit étre augmentee
a4 L+aL pour maintenir sa composante selon 'axe Z, égale au poids W de la
méme figure on peut deduire :

In

L
L - U
AL, Cos{o)

L Cos(p)
L (1~ Cos(ip))
L (1 - Cos(®))

(| B!
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AL= Li{secp - 1)

L

!
A
A

L"= LCosip)

W=m.g

¥
E
|

|
Figure 3,14 : La perte de portance pour un angle de roulis ¢

Done ;

AL =14 l -1)=L(sec(g)-1).

Cos(¢)

Pour compenser cette diminution de portance, une contribution
négative dun braguage de gouvermne de profondeur est nécessaire, cetle
contribution aboutit au début d'une autre diminution de [a force de portance

3.4.4 La compensation totale d'un virage :

Il est inconvenient d'exprimer la compensation de la diminution de
portance en terme dune correction de g, se guifacilite [a combinaison de
cette compensation avec une correction de r.tan(¢). Alors la correction totale

pour oblenir un taux de tangage g exigé a partir de la valeur mesurée G
devient:

g= Qrot - (r-tan{p)+Ks. (sec(q) -1)
Qu:

Kee = KICY Kg | la valeur du gain Ky a été obtenue en utilisant les méthodes
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non linéaires de simulation d'un vol d'avion sous le mode PAH ou ALH en
combinaison d'une large commande d'attitude en roulis pour |2 premier, avec
trois valeurs initiales différentes de |a vitesse propre.

W=
]
e

A q ™
- W
Brer — +, | Retard V3| Cébleset |5, | | >
_@,, Ky calculé | \érins =
> O 0 -
= I E: M r
K, - | rtan{gp)+ -r
Ke.(sec(p+A @)-1) “

Schéma fonctionne! du mode PAH avec coordination de virage.

3.5 LES LIMITEURS DES SIGNAUX

Pour des raisons de sécurité, le mode contréleur de |'autopilote utilise,
constamment, pendant les testes de vol des veérifications sur 'amplitude des
signaux de retour, sices valeurs vont dépasser des certaines valeurs limites
(basses ou hautes), lautopilote va automatiquement arréler son
fonctionnement, Ces valaurs limite sont listées dans le tableau 3.1

A lordre d'étre sure gue ['avion ne dépassera jamais ces limites, les
lois de commande ont été équipées par des limiteurs des signaux dont les
paramatres ont &t définis par les simulations non linéaires des modes PAH
et RAH.

Les signaux de sortie aux contrdleurs des surfaces (commande de vol)
seront aussi limités, Indépendamment des limiteurs des signaux (dans les
boucles intérieures et dans le contréle) et de sécurité (au niveau du mode
contrdleur), les signaux, en permettant seulement le braguages pratiguement
faisable des gouvernes.
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3.5.1 Limitations au niveau des modes longitudinaux :

Dans la mode PAH et les boucles intérieures des modes : ALH, ALS,
G-A, GfS, les limitations suivantes sont nécessaires

s+ Langle de langage référence B doit &tre limité par une valeur
maximale selon le tableau 3.1 avec une petite marge de sécurité pour
s'assurer que I'asutopilote ne vas pas s'améter,

» la difference d'angle de tangage (l'erreur) B0 doit &tre limitée pour
s'assure que le taux de tangage q est engendreé par deux valeurs : haute
et basse selon e tableau 3.1.

Ces limites ont été définies en examinant les reponses de q par
rapport & des blocs larges et formés par des commandes de tangage en
mode PAH.

» Le signal de sortie provenant du bloc intégrateur doit étre limite a
lordre d'éviter un remontage d'intégrateur. Sans telle limitation, il est
possible que le signal de sortie provenant du bloc intégrateur devienne
superieur que le braguage maximum et fajsable de |a gouverne de

profondeur

Sans un limiteur anti-remontage (anti-windup), il peut prendre
longtemps avant gue [integrateur soit chargé, ce qui degrade les

performances de 'autopilote.

3.5.2 Limitations au niveau des modes latéraux :

Dans le mode RAH &t la boucle intérieur des modes : HH, LOC et NAV
les limitations suivantes &taient nécaessaires ¢

= |'angle de référence a été limité & l'ordre d'éviter les pertes excessives
de la force de portance et des valeurs extrémes du facteur de charge en
virage, Ainsi, la limitation d'angle de roulis donne |a possibilité de faire des
virages sans augmenter la puissance des moteurs avec I'exception de le
faire 4 des basses vitesses,

Les limites considéerées en pratique sont plus étroites et strictes que
I'angle de roulis selon la tableau 3.1

« La difference @ — @ doit étre imitée a l'ordre de subsister le taux de
roulis p dans la marge indiguée par la table 3.1, ces limites ont ete
définies de la méme maniére que 8, mais par rapport aul mode RAH.
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* Le signal de sortie provenant du bloc integrateur doit étre limite &
l'ordre d'éviter le remontage dintégrateur. La valeur de la sortie doit étre
pour supprimer [influence des moteurs sur le

mouvement latéral de I'avion.

suffisamment large

| signal I_._iﬁr_niie inférieurs L_i_rrii_te éqg@ie_ure

g -10 [deg] +20 [deg]

P 45 [deg] +45 [deg]

p | -12 [deg.s'] | +12 [deg.s”']
lqa  -12[degs] +12[deg.s]
r |-12[degs’] | +12[deg.s™"]

Tableau 3.1 limites de signaux utilisés par le mode controleur.

Signal Limite inférieure Limite supérieure
_fl"rel' -8° 418° B
B[gr 5] i . 2y _-Ji +2 v
Sortie de |'integrateur PAH | -10v +10 v .
Pref -30° +30° )
| P -3.75v -
| Sortie de l'integrateur RAH | -1 v }‘ +1 v

Tableau 3.2 limiteurs de signal des boucle PAH et RAH.
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4.1 Introduction :

Comme nous l'avions dis, les modéles de simulation jouent un role tres
important dans la conception et I'évaluation des lois de commande pour des
différents types dautopilote qui contréle des aéronefs. Notre but maintenant est la-
simulation dun ensemble de fonctions de transfére désignées a controler 'avion
JET-Transport durant son approche : guidage VOR et ILS (Flight control J.
ROSCAM),

Ces fonctions sont établies par le constructeur, mais & des gains non c:alc_:ulés,
ainsi gqu'elles dépendent de la vitesse d'approche, les distances séparant I'avion et
les emetteurs (Rise. Rys ).

4.2 ANALYSE ET CACLCUL

4.2 .1 Guidage Glide-Slope :

Fre=0 & Coupler B”“T Le mode Eh ?{H}“ ‘r’}_ I _{i 573 I =
bt o 8(S) ( 573-8 R
2:5°
H
Figure 4. 1 : schéma fonctionnel du mode G/S couplé
os) _ 46 55+ 0.59) del
Bl 5) (SHO0(s+35) + 5454114y 7 '
Ouml®) _ yoxo 4+ 2103105, )
c § 543
yis) 0.0288(s 2 O4)(s—4) 463
0 5) (s+058% 7 ’
apres la simplification voir la figure 4. 2
[rer=0 Er 3600 Kc(s +0.D)(s+ 5. O —4) L .
TS R-G(s45)s+55)(8 +5.4+11.4) ,
Figure

4 2
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Si on prend R=1200ft, on aura la foncticn de transfére :

Gis)= -35 -3425 +ED1?5+ED-45 i A
s +158s” +956s” + 26828 +3135$

Pole-zero map

2-5—|—_1 N T ¥ T T T

Imag Axis

_25 | A AP L | i 1 i i i I
- -5 -4 -3 2 -1 0 i Z2 3 4
Real Axis

Figure 4.3 - les pdles et les zéros pour la fonction G(s).
. pole, o zéro).

fil
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i) T T e T T T

med

Z 5

= ] =t

he

: N
- 4
-4 L _
£l
_B i 1 [ i i 1 L

-8B Bl -4 -2 0 2 4 & B i0
Feat Axis

Figure 4.4 : les lieux d' EVANS pour la fonction G{s) en boucle fermée.

D'aprés |la représentation des lieux d'EVANS lintersection avec [axe des
imaginaires est : 8= jw =j1.8; donc, si:

[T(s+z)
(G(s)= Ke-+————, alors
[1{s+p)
[1] «+p,
Ke=-+-—— 3 u&=j18
l:l| . i il |

Ke= |— 44142+ 2.8036i1 |~ 5.2295

On remargue bien, qu'a parlir du lieu s=j1.8, le systéme va étre instable, donc
la valeur critique de Ke sera obtenue de ce lisu (par le calcul précedant).

Si on donne & K une valeur supérieure a celle critique, la simulation sue
SIMULINK montre bien gue le systéme soit en état oscillatoire non amortie. et si ce
dépassement est grand, nous perdons ['instabilite (la sortie aura une oscillation &

terme exponentiel tend a ['infini.

4
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Il reste le cas ourle Kevarie entre 1 et K, 1a on joue sur les performances du
systéme (temps de réponse, la péricde de [loscillation, son facteur

d'amorlissement... etc.).

On prend ke= 5 et on vérifie la stabilité avec le critére de NYQUIST ainsi, e
diagramme BLACK-NICHOLS. (voire fig........ }.

» La valeur ds Kc sera injectée dés maintenant dans le programme.
On remargue bien que les fonctions de transfére ont des gains dépendants de la
vitesse (Localizer et NAV-VOR) et de la distance obligue par rapport a I'émetteur.

Les lieux d 'EVANS montrent bien quiil y ait des lieux d'instabilité ense
rapprochant des emetteurs(distance maximale critique).

INTERPRETATIONS :

Si on tient compte de ces distances, on va les limiter par des valeurs
maximales, le reste est de jouer sur legain en boucle ouverte K. ce dernier va
donc caractériser la distance maximale avant le désengagement de la tache
correspondante ou autrement dit, le distance maximale de guidage (minimiser la
distance par rapport aux emetteurs).

Par analyse, les gains calculés vont au améliorer la distance Rys & 1000 ft, et
rappelons que I'émetteur GIS se trouve aprés l'entrée de |a piste, ce qui assure un
guidage de descente assez long d'ou le début du Flare en pleine sécurite.

Myguist Diagrams

T T T oL T T T T

15_'%,\\

10k

Imaginary Axis

[

L L 1 L 1 i
-0 180 140 120 -100 B 50 A0 =20 o

Real Axis

Figure 4.5 - la représentation de NYQUIST pour la fonction de transfere G(s).
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Cette représentation (figure 4.5) est obtenue en

systéme . |la courbe passe & droite par rapport au point criti

On peut aussi discuter le comportement de-G(s) en utilisant le diagramme de

BLACK-NICHOLS (voir le la figure 4.6).

utilisant le gain critique de
G(s), l'application directe du critére simplifié (régle de révers) indigue la stabilite du

que.

Michols Charts
a0 -
ﬂ L.
3 ——
.g ‘.50 L /I//_’_/I
]
L
3
3 ~100 |- -
5
[
o
-150 g
-200 - -
i 1 i i | E
400 -150 -300 2850 -200 -150

Open-Loop Phase (dag)

Figure 4.6 : diagramme de BLACK-NICHOLS pour la fonction G(s).

D'aprés lafigure 4. 8, on constate clairement gue le

donc on est loin du point critique (0-dB, 180°).

i}

gain en boucle ouverte de
G(s) -en dB--est égal & zéro si et seulement si la phse de G(s) soit égale a 125°,
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4.2.2 Guidage Localizer:

"IJGI}I'H LI"

Ke(s+0.1) 40s V A

s (s + 145+ 0.64)(s* + 115+ 61) Rs

Figure 4.7 : schéma fonctionnel du mode LOC couple

Avec la méme méthode, en tenant compte une vitesse d'approche V=120 ft/s
et R=9000 ft on trace les lieus d'EVVANS pour la fonction simplifiée :

L{s)= 40s’+4s . Ae5
s+ 1214s° + 74185 + 76.58 5° + 39.04 5°

D'aprés la représentation des lieux d'EVANS (voir figure 4.8) lintersection
avec I'axe des imaginaires est . jw =2.8 donc, si:

[Tis+ z)
L(s)= Ke——— alors
[T(s+p)
l---[| s+ P E
Ke=t——— 4 5=j238
M s+2z |

Ke=|-11.9649-1.7291i |=12.08

Aussi: on remargue bien, qu'a partir du lieu s=j2.8, le systéme va &fre instable,
donc la valeur critique de Ke sera obtenue de ce lisu (par le calcul precédant).

Si on donne a Kc une valeur supérieure & celle critique, la simulation sue
SIMULINK montre bien que le systéme soit en état oscillatoire non amortie, et si ce
dépassement est grand, nous perdons linstabilité (la sortie aura une oscillation a
terme exponentiel tend a l'infini.

Il reste le cas ot le Kc varie entre 1 et Ke, |a on joue sur les performances du
systtme (temps de réponse. la période de [oscillation, son facteur

d'amortissement, .. etc. ).
On prend ke=10 et on vérifie la stabilité -avec le critéere de NYQUIST ainsi, le

diagramme de et BLACK-NICHOLS :

o7
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La figure 4.10 (représentation de NYQUIST pour |a fonclion L{s)} montre que
sa courbe correspondante passe & droite. du point critigue (0.-1) ce qui garantie fa
stabilité pour la valeur de K utilisee.

Ainsi. le digramme de BLACK-NICHOLS (figure 4.11) donne la phase du L(s)
au méme point qui correspond & l'abscisse est 0 dB la phase est egale a 160°, done
le systéme est stable,

INTERPRETATIONS :

Idem pour le guidage LOC, on aminimiser la distance R 8 9000 ft, ce qui
garantie le méme guidage & lintérieur maximal de la piste (aide a I'alignement en
mode Flare, en cas d'atterrissage force,.._etc.).

4.2.3 Guidage VOR

Yeom E 4 Pref 07
(s + L6(5* + 10.55 + 58)

Figure 4.12 : fonction de transfére H(s) pour le mode NAV-VOR

De la méme maniére du Glide et Localizer, on peut calculer K, on trouvera
pour |a fonction simplifice

His)= 14.72 : TP - X - s
s+ 1215V +7485 +9285s

K=4

INTERPRETATIONS :

Pour le guidage VOR (remarguons qui il est similaire au guidage LOC), est
trés stable malgré sa dépendance de R, mais & cause de son utilite en navigation [ui
laisse un facteur de gain constant et ne touche pas la stabilité du systeme.

Donc on a établi des coefficients gains satisfaisants aux marges de gain et
de phase. c'est & dire : une stabilité maximale avec des temps de réponse minimaux.

0
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» |a valeur de Kc sera injectée dés maintenant dans le programme.

Pole-zero map
6 , : e

Imag Axis

L ] 1 1

-3
Real Axis

Figure 4.8: les poles et les zéros pour |a fonction L(s).

t: péle, o: zéro).

Imag Axis

sl SN

i L
=3 -2
Real Axis

Figure 4.9 : les lieux d'EVANS pour |a fonction L{s) en boucle fermee
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Myquist Diagrams
100 - > -
80+
60 | i
40| ]
o 5
= o e
<L I||
g o i
£ b i
h
2 -20 |
40} )
60+ .
80 =
100} "
2 0 2 4 6 8
Real Axis
Figure 4.10 : représentation de NYQUIST pour la fonction L(s)
Michols Charts
50
U 5
3 50
[
@
o -100
3
- .
5 150
O
200} Y
“250 ’
350 300 250 -200 -150 -100 -50

Figure 4.11 : diagramme de BLACK-NICHOLS pour |z fonction L{s).

Open-Loop Phase (deg}

oY
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4.3 SIMULATION ET VISUALISATION AVEC SIMULINK :

Par linjection des fonctions de transféres et les gains, les schémas
fonctionnals sur le logiciel de simulation SIMULINK(voir les figures correspondantes
page 79 : le Glide,
page 80 :le Locailzer, page 81 :NAV-VOR) on a obtenu la visualisation de chaque
réponse (sortie),

<+ Surle Glide/Slope :

1. Le systéme est enrepos: ilny a pas de signal derreur.

2, Siondeonne a la sortie une valeur initiale (écart de I'avion par rapport au plan
de descente égale 4 0.5° la sortie prend une oscillation & courte période et bien
amortie avec un temps de réponse égale a tr = 7s. (figure 4.13)

3. Sion utilise dans la chaine de retour un correcteur PID (p=1, I=0, d=1 .
dérivée), on éliminera |'oscillation et le temps de réponse sera tr = 4.5s. (figure

4.14).
")

figure 413 réponse du systéme GfS avec un écarl initial de 0.5

)

i(s)
figure 4,14 réponse du systéme G/S avec un écart inifial de 0.57 et la correction PiD

%]
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4 Surle Localizer

1. Le systéme est en repos il ny a pas de signal d'erreur.

2. Siondonne & la sortie une valeur initiale (écart de I'avion par rapport au plan
d'alignement égale a 7°, la sortie prend une oscillation & longue période et bien
amaortie avec-un temps de réponse égale a tr = 3s, avec une {res petite erreur.
(figure 4.15)

3. Sion utilise dans la chaine directe un correcteur PID (p=1, =3, d=0:
intégrale), et dans la chaine de retour un correcteur FPID (p=1,1=0, d=3 '
dérivée), on éliminera l'oscillation ainsi que I'erreur statique et le temps de

réeponse sera tr =2.5s, (figure 4.16)

A%)

i(s)

t(s)-
Figure 4,18 réponse du systéme LOC avec-un écart initial de 1.5" el un cormecteur PI0,

<+ Surle NAV-VOR :

1. Si on donne au systdme une valeur désirée de 4°, il converge de zéro 8 4°
avec une petite oscillation amortie & fin de se stabilisée précisement a 4°.

(figure 4.17)

T2
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2. 5iondonne & notre systéme une radiale initiale de 2° et on choisit la radiale
désirée & 4°, il va y converger avec un temps de réponse égale a tr =4.8s. ({figure

4.18),

3. Sion introduit dans la chaine directe un correcteur PID(p=4, 1=0, d=4 :
dérivée), l'oscillation sera bien éliminée et le temps de réponse sera ameliore a
2.5s. (figure 4.19)

)

t(s)

(%)
o T S TR s e, ST _
SN T - T C I M il
) SO R R M
....... i | i
[ |
j’I o e

1s)
Figure 4.18 répunse du systéme NAV-VOR 2 partir d'une radial égale a 2° vers calle commandee 4°
en utilisart un correcteur PID
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LyL'influence de la variation de vitesse et la distance vers I'emetteur :

Considérons maintenant les modes précédants du G/S et NAV-VOR ot le
premier dépend de |a distance avion-émetteur et le deuxieme dépend de la vilesse

d'approche.

1. La simulation montre bien que si on commence le guidage G/S & partir des
distances supérieures a 1200 ft (1500, 2000,...) le systéme prend une petite
oscillation & longue période puis il se stabilise parfaitement. (figure 4.19)

re)

ts)

figure 4,19 réponse du systéme G/S avec un écart initial de 0.5° et & partir d'une distance R =2000ft

2. Pour le guidags NAV-VOR, on fait une simulation avec deux vitesses

V= Vet 10% (162 fi/s, 198 ftfs).
Le résultat est clair aprés la simulation : dans les deux cas le systeme garde sa
stabilité et aucun paramétre va se changer. (figure 4.20 et 4.21)

i(s)
Figure 4.20 réponse du sysiéme-NAV-VOR & parir d'une radial égale & 2° vers celle commandee 4°
Et une vitesse Vp=108 fi/s

W)
 cid 0N S S AN T A i
o — //_ .................................. ]
A — — ]

eyt e C )

Figure 4.20 réponse du systéme NAV-VOR a parlir d'une radial égale & 2° vers celle commandée 4°
Et une vitesse \Vp=162 fi/s

T4
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3. Le guidage LOC est caractérisé par les deux proprigtés du NAV-VOR et G/S,
il garde aussi sa stabilité mais le temps de réponse change légérement. (figures :
4.21 et 4 22)

AC)

=

i(s)

Figure 4.22 réponse du systéme LOC avec un écart initial de 1.5° avec Vp=162itis

Y-5conclusions :

Les expériences précédantes donnent une conclusion génerale sur le choix
du gain en chaine directe pour n'importe quelle fonction de transfere.

La méthode des lieux d EVANS-nous a permet de faire ce choix enrespectant
une marge de sécurité : en revenant & la premiére et la deuxiéme experience, le
changement de R et V n'a pas dinfluence sur la stabilite du systéme car R (pris
dans le dénumérateur) donne un gain inversement proportionnel au gain total, donc
le K choisis caractérise une distance maximale critique et I'engagement de mode G/S
& des distances supérieures que celle critique est sécurisé.

Et |la méme chose pour la variation de vitesse, c'est la méme interpretation,
mais en gardant une marge de variation petite (par exemple e cas d'un vent au sens
de |a vitesse ou l'inverse).

g1
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En prenant le méme modéle avec ces resultats traités en Automtics Flight -
Control (J. ROSKAM, voir la bibliographie ), pour le guidage Glide-Slope, la distance
critigue de R pour avoir l'instabilité est 1350 ft avec un temps de réponse egale a 30
secondes, par contre notre, analyse nous a per.s ['utiisation d'un gain qui a
amelioré e temps de réponse & 7 secondes puis aprés |'introduction des contréleurs
PID a l'amené a 4.5 seconde avec une distance critique égale a 1200 ft.

76
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CONCLUSIONS GENRERALES

Cette étude permet d'avair une idée générale sur ['application des différentes
régles et leur utilisation pour I'analyse des systémes automatiques

Dans notre cas, un tel systéme avant une tache de guidage pour le modéle
davion considérs, peut étre évalué par des différentes techniques, mais il reste a
tenir en compte, les performances de I'avion garanties par ces systémes de bord et
leur identification & partir des valeurs extraites par la simulation aux celles réelles.

En plus, elle nous apermet aussi d'approfondir dans l'utilisation du MTLAB et
SIMULINK, en ce qui concerne la simulation du mode d'approche ILS en appliguant
des commandes gu'on lés avait &tudié durant notre formatien en automatique eton a
essayé dans notre travail, d'améliorer les performances des reponses de chaque
systtme en utilisant des méthodes d'analyse appropriées, sans oublier que la
méthodologie proposée dans cette étude reste largement utilisée pour la commande
des avions légers.

Finalement, nous proposons pour les futurs etudes ;
= De prendre modéle d'avion complet.
» L'application d'autres techniques de commande pour améliorer plus en plus les

performances de réponse des systdmes, sur tout, pour les systeme complexes
(MIMO).

7
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