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Résumé

L’objectif de ce mémoire est d’¢tudier le comportement dynamique des variables de base
définissant le mouvement d’un avion léger. Notre étude s’est focalisée sur les angles
essentiels de position de I’avion Zlin142.

Dans un premier temps, le vol de cet aéronef a été simulé sur ordinateur sous
MATLAB/SIMULINK et les angles d’Euler ont été déduits.

Dans un second temps, une centrale inertielle a été embarquée sur ledit avion pour étudier
le comportement global et extraire, en particulier, les variations des angles d’Euler en
fonction des manceuvres du pilote.

L’interprétation des différents résultats de la simulation et des tests réels sur avion a été
effectuée et les similitudes et disparités ont été expliquées.
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Abstract

The objective of this paper is to study the dynamic behavior of the basic variables
defining the movement of a light aircraft. Our study focused on the essential position
angles of aircraft Zlin142.

Initially, the flight of this aircraft was simulated on computer using MATLAB / Simulink
and the Euler angles have been deducted.

In a second step, an inertial measurement unit was on board of this aircraft to study the
overall behavior and extract, in particulary, the changes in the Euler angles according to
the maneuvers of the pilot.

The interpretation of the different results of the simulation and actual flight tests was
conducted and the similarities and differences were explained.
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Nomenclature
Géomeétrie :
D : longueur de référence de I’avion. [m]
m : Masse & vide. [ka]
S : Surface de référence [m?]
b : L’envergure. [m]
Angles del’avion :
a : Angle d’incidence. [rad]
B : Angle de dérapage [rad]
Angles d’Euler :
] : Angle d’azimut. [rad]
0 . Assiette longitudinale [rad]
b : Angle de gite. [rad]
Vitesses linéaires :
u : Vitesse linéaire le long de ’axe OX. [m/s]
v : Vitesse linéaire le long de I’axe OY. [m/s]
w : Vitesse linéaire le long de ’axe OZ. [m/s]
Vv : Vitesse aérodynamique de ’avion. [m/s]
Vitesses de rotation angulaire :
[rad/s]
P : Vitesse angulaire de roulis. [rad/s]
q : Vitesse angulaire de tangage. [rad/s]
r Vitesse angulaire de lacet. [rad/s]
Q : Résultante des vitesses de rotations.
Modele de gravité :
[N]
Foray : Force de gravité. [N]
)g( : Force de gravité selon I'axe OX. [N]
Ygr : Force de gravité selon OY. [N]
g Force de gravité selon OZ.
Zgr
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Parameétres atmosphériques :

x> o

a

oQ

Braquages des gouvernes :
da
de

or
of

Moment d’inertie :

Les moments :

=

mg:ngu—gl

N

: Température de l'air
: Altitude de l'avion.

: Gradient de température dans la troposphere.

: Constante spécifique des gaz parfait.
: Constante universelle des gaz
: Pesanteur (force de gravité).
: Densité de I'air.
: Pression total de I'air.
: Pression au niveau de la mer.
: Pression statique.

: Déflection de roulis.

: Déflection de profondeur.
: Déflection de direction.

: Déflection des volets.

: Matrice des inerties

: Produit d’inertie

: Moment d’inerties suivant ’axe X, Y et Z
: Produit d’inertie suivant I’axe X et Y
Produit d’inertie suivant ’axe X et Z

: Produit d’inertie suivant I’axe Y et Z

: Le vecteur de moment.
: moment de roulis.

: moment de tangage

: moment de lacet

: moment cinétique.

: Résultante des moments cinétique suivant OX.
: Résultante des moments cinétique suivant OY.
: Résultante des moments cinétique suivant OZ.

[K]

[m]

[k m™]

[ kgt KU

[0 K*kmol™]
[ms1]

[kg m=3]

[N m]
[Nm?]
[Nm?]

[kg m?]
[kg m?]
[kg m?]
[kg m?]
[kg m?]

[N]

[Nm
[Nm
[Nm
[Nm
[Nm
[Nm
[Nm
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Cl : Coefficient de moment de roulis.

Cn : Coefficient de moment de tangage.

Cm : Coefficient de moment de lacet.

Cy : Coefficient de force latérale.

Cz : Coefficient de force de portance.

Cx : Coefficient de force de trainée.

Cx, : Coefficient de trainée du a une incidence nulle o =0.

Cxq : Coefficient de trainée du a une incidence.

Cxa : Coefficient de trainée du a g (vitesse .Ang. tangage).

Cxdr : Coefficient de trainée du a I’action sur les palonniers.

Cxof : Coefficient de trainée du au braquage des volets 8 f.

Cyo : Coefficient de force latérale a dérapage nul.

Cyp : Coefficient de force latérale di au dérapage.

Cyp : Coefficient de force latérale di & Vit.anb.roulis.

Cyr : Coefficient de force latérale di a la vitesse.ang.lacet.

Cyor : Coefficient de trainée du a I’action sur les palonniers.

Cyda : Coefficient de trainée du au braquage des ailerons.

Cnda : Coefficient du moment de lacet di au braquage des ailerons.

Cz, : Coefficient de portance du a une incidence nulle.

Cza : Coefficient de portance lie a | incidence a.

Czq : Coefficient de portance du & q(vitesse. Ang. Tangage).

Czde : Coefficient de portance du au braquage de gouvernes de profondeur de.
Czof : Coefficient de portance du au braquage des volets.

Cm, : Coefficient de moment tangage du a la gouverne de profondeur nulle.
Cma : Coefficient du couple de tangage di a I’incidence.

Cmq : Coefficient du couple de tangage di & q(vitesse .Ang. Tangage).
Cmde : Coefficient de moment tangage du au braquage des gouvernes de profondeur de.
Cmoéf : Coefficient de moment tangage du au braquage des volets

Cn, : Coefficient de moment lacet du a un dérapage nul.

Cnp : Coefficient de moment de lacet du au dérapage

Cnp : Coefficient de moment de lacet du

Cnr : Coefficient de moment de lacet du a la vitesse de lacet.

Cndr : Coefficient de moment de lacet du a ’action sur les palonnier.
Clar : Coefficient de moment de roulis du a I’action sur les palonniers
Cl, : Coefficient de moment de roulis du a la vitesse d’incidence nulle.
Clp : Coefficient de moment de roulis du a la vitesse de roulis.

Clr : Coefficient du couple de tangage du a r(vitesse. Ang)

Cl : Coefficient de moment de roulis du au braquage des ailerons.
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ETAT DE L’ART

Dans les domaines aéronautiques, la navigation d’aéronefs civils et militaires nécessite de
connaitre précisément et en temps reel leur position et leur vitesse. Les deux principales

approches pour ces applications sont :

e la radionavigation qui repose sur les systéemes de positionnement par satellites
(GPS, GLONASS, GALILEO, COMPASS) : la position du mobile est ainsi
déterminée par triangulation. Le succes du GPS, notamment pour les applications
"grand public", s’explique par le colt relativement faible et les performances
remarquables des récepteurs actuels. Ce constat est néanmoins & nuancer des lors
que I’on s’intéresse aux domaines précédemment cités pour lesquels le besoin de
précision s’accompagne d’un besoin de fiabilit¢ maximale. En effet le GPS est

susceptible de mauvaise réception, voire de brouillage en cas de conflit.

e la navigation inertielle qui repose sur I’utilisation d’unités de mesure inertielle
(UMI) généralement composees de trois accélérometres et trois gyrometres. Les
accélérations et vitesses de rotation mesurées par ces capteurs permettent, a partir
des conditions initiales, de calculer la position et la vitesse du véhicule a chaque
instant. L’intérét de ces UMI réside donc dans leur autonomie et leur discrétion,
mais leur dérive, intégrée sur le temps de la mission, constitue leur principale
limitation.

Les UMI sont en outre parfaitement adaptées au guidage-pilotage car elles peuvent fournir

les : cap, roulis et tangage des véhicules aériens ainsi que leurs vitesses et accelérations.

OBJECTIF DU MEMOIRE

L’objectif de ce travail de Projet de Fin d’Etudes est d’arriver a obtenir, a partir des lois
fondamentales de la physique, le modele mathématique générale du vol d’un avion léger,
et puis d’estimer certains parametres de vol relatifs a sa position angulaire. La dynamique
de ces parameétres sera étudiée par simulation sur ordinateur et par capture directe sur
avion par le biais d’une station inertielle embarquée.

17
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Notre étude s’est intéressée a I’aéronef Zlin142, qui est I’avion initial pour la formation au
pilotage des éleves-pilotes de I’ Armée Nationale Populaire.

Une premiere approche a consisté a assimiler son comportement dynamique sous
Matlab/Simulink et en particulier la simulation de la variation des angles d’Euler en
fonction des actions du pilote, et une seconde approche repose sur la récupération de ces
mémes angles via une station inertielle embarquée et par la suite une comparaison des
résultats sera effectuée.

Cette étude permettra d’évaluer le potentiel des performances d’un certain type de micro-
capteurs inertiels. Ce travail portera plus particulierement sur un dispositif de capture
inertielle de type RAZOR 9DOF, embarqué sur 1’avion de type Zlin142 de I’Ecole
Supérieure de I’ Air/Tafraoui basée a Oran, il permettra de:

Approfondir les connaissances théoriques relatives a la mécanique de vol
Assimiler les concepts de la simulation sur ordinateur du vol d’un avion ;
Maitriser I’emploi des plates-formes gyroscopiques embarquées ;

Proposer une comparaison entre les résultats de la simulation sur ordinateur du vol
de ’aéronef Z1in142 ;

Etablir les limitations liées & 1’usage des UMI académiques.

ORGANISATION DU MEMOIRE

Ce document s’organise en trois chapitres répartis comme suit :

Dans le premier chapitre, nous avons exposé quelques éléments de compréhension
associés a la simulation sur ordinateur du vecteur avion, notamment :

Une bréve introduction relative aux triedres de référence ;
La description des équations mathématiques qui gouvernent le vol d’un aéronef
La simulation sous Matlab/Simulink du vol ;
Le traitement des résultats obtenus en simulation, cette simulation a caractere

didactique montrera 1’évolution temporelle sur ordinateur de 1’avion école Zlin142 et
mettra en valeur 1I’évolution des angles d’Euler lors d’un vol.

18
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Dans le deuxieme chapitre ;nous rappellerons les principes généeraux de la navigation
inertielle, ce chapitre est dédié dans sa majorité a I’expérimentation réelle sur I’avion
Zlin142, il est constitué des sous chapitres traitant de :

La composition et les caractéristiques de la plate-forme inertielle embarquée sur ledit
aéronef ;

Des essais qui ont été réaliseés.

Le dernier chapitre étudiera le bien fondé des résultats de I’expérimentation par rapport a
ceux de la simulation et tentera d’expliquer les disparités constatées.
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Chapitre II- Simulation du vol
d'un avion
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1.1 GENERALITES

Piloter un avion revient a maintenir l'avion sur sa trajectoire, ou bien commander et
controler une variation de trajectoire, dans le plan vertical ou dans le plan horizontal.
L'avion est soumis a des forces dues aux mouvements de I'atmosphere qui I'entoure.

En plus de la commande du moteur, pour modifier la direction et I’intensit¢ des moments
et des forces agissant sur I’avion, le pilote agit sur des dispositifs appelés « gouvernes »
pour modifier la trajectoire de I'avion dans le plan vertical (montée ou descente) ou dans
le plan horizontal (en virage). Ce sont des mécanismes mobiles, qui permettent de
produire ou de contréler les mouvements d'un aérodyne autour de son centre de gravité
suivant trois axes définissant trois angles, nommés angles d’Euler et qui sont 1’objet de
notre étude:

- Angle de tangage
- Angle de roulis
- Angle de lacet

Axe de tangage Axe de lacet

Axe de roulis

Dans le cas d’un avion léger, les principales gouvernes sont les suivantes :

» La gouverne de profondeur : c’est un organe hypersustentateur situé¢ généralement a
I’arriére de ’avion. Le braquage 6. de cette gouverne crée un moment de tangage qui
tend a faire cabrer ou piquer ’avion.

*Les gouvernes de gauchissement : ce sont des organes hypersustentateurs situés aux
extrémités du bord de fuite de la voilure, ont pour role de détruire partiellement la

21



JAES ﬁ'f"

portance sur l'une ou l'autre des demi-voilures. Le braquage &, de ces gouvernes crée un
moment de roulis qui tend a incliner I'avion suivant son axe longitudinal.

» La gouverne de direction : c'est un organe hypersustentateur situé au bord de
fuite de la dérive. Le braquage 8,.de cette gouverne crée un moment de lacet
déplagant I’avion suivant son axe vertical.

mm Gouverne de direction

= Gouverne de profondeur

Bm Gouvernes de gauchissement : Ailerons
= Volets

Figure(1) : gouvernes de I’avion Zlin142

Pour diriger I'appareil en vol :

o Pour obtenir un mouvement de tangage le pilote actionne le manche qui
commande la gouverne de profondeur. Elle est située le plus loin possible de l'aile,
sur I'empennage horizontal.

o Pour obtenir un mouvement de roulis le pilote actionne latéralement le manche qui
commande les ailerons. Ces gouvernes sont genéralement situées le plus loin
possible de I'axe de roulis, donc vers I'extrémite des ailes.

o Pour obtenir un mouvement de lacet le pilote actionne le palonnier (pédales) qui
commande la gouverne de direction avec ses pieds. Elle est située le plus loin
possible de lI'axe de lacet, sur I'empennage vertical. En vol, le palonnier est une
commande secondaire dite « de symétrie » qui sert a équilibrer le débit d'air sur les
deux ailes de I'avion, et donc a équilibrer la portance.
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Pour diriger I'appareil au sol :

On utilise le palonnier (pédales) quand il commande la rotation de la roue avant de I'avion
(avion a train tricycle) ou de la roulette arriére de I'avion (avion a train classique). Le
palonnier commandant la gouverne de direction, l'air propulsé par I'hélice vient alors
appuyer sur un coté de la queue de I'appareil, I'aidant a tourner.

On utilise les freins (freinage différentiel) de facon asymétrique quand la roue avant n'est
pas commandée par le palonnier (avions canards notamment).

On peut combiner les deux techniques (quand c'est possible), ce qui permet de diminuer le
rayon de virage.
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= |

Position neutre

Actions

Axe de tangage

e Manche au neutre

Axe de tangage Axe de tangage

Angle de tangage

e Manche poussé en avant, la
gouverne de profondeur se
"baisse", la déportance R diminue,
I’avion pique.

e Manche tiré vers [arriére; la
gouverne de profondeur se "reléve",
la déportance R diminue, 1’avion est
cabré.

e Les ailerons sont au neutre, les deux ailes
ayant la méme portance sont horizontales.

\

Angle de roulis

Veine d'air
E——
Diminution Augmentation
de portance de portance

e Le déplacement du manche latéralement provoque la rotation simultanée et
de sens opposé des deux ailerons, L'action de roulis se poursuivra tant que
les ailerons seront braqués. En ramenant le manche au neutre les ailerons
reviennent également au neutre

et ralatif

o Le lacet est contrdlé par la gouverne de
direction a l'aide du palonnier.

Angle de dérapage

Angle de lacet

o Apparition de I’angle de lacet

Tableau(l) : les angles d’Euler [1]
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11.1-TRIEDRES DE REFERENCE

Le choix d’un triedre de référence dépend du probléme a résoudre : un choix judicieux
permet bien souvent de simplifier les equations. Dans le cas de la mécanique du vol, le
choix est rendu tres délicat par le fait que les différentes forces agissant sur I’aéronef, de
natures diverses, ne s’expriment pas aisément par rapport a chaque triedre. On est amené a
définir plusieurs triedres de référence et a préciser les systemes angulaires permettant de
passer des uns aux autres.

11.1.1- Triedres de référence

a) Triedre lié a ’avion G(X, Y, Z)

Ce triedre est lié rigidement au fuselage de 1’avion lorsque celui-Ci est envisagé comme
un solide indéformable. L’origine de ce triédre est un point fixe de I’avion. Il est souvent
commode de prendre le centre de gravité comme origine. Il faut néanmoins se souvenir
que le centre de gravité varie au cours du vol (vidange des réservoirs, variation de la
position du train, des voltes, etc.), et qu’il est difficile d’en préciser expérimentalement la
position. Les vitesses de rotation et les accélérations sont en général mesurées dans ce
triedre. Par conséquent, ce triedre est intéressant pour évaluer les efforts inertiels qui
s’exercent sur 1’avion.

L’origine G (G : centre de gravité de I’aéronef) de ce triedre est un point fixe de I’avion

- les axes GX et GZ sont de directions rectangulaires arbitrairement choisies dans le plan
de symétrie de 1’avion

Repére :
- ’axe GX est alors voisin de la droite joignant G a la pointe avant de I’avion
- ’axe GZ normal a GX.

- I’axe GY complete le triedre.
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Plan de
Symétrie

avion \

Figure (2) : Triédre liée a I'avion

b) Triedre aérodynamique : G (Xa, Ya, Za)

Ce triedre est li¢é a la vitesse de l’avion. L’origine est un point fixe de I’avion,
généralement le méme que ’origine du triedre avion. Ce triedre permet d’exprimer de
facon commode les différents efforts (forces et moments) aérodynamiques.

Repére :
- ’axe GXa est porté par la vitesse.
- ’axe GZa est perpendiculaire a GXa.

- ’axe GYa compléte le triedre direct.
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Figure (3) : Triedre aérodynamique

Triédre terrestre : G ( X ,YO , ZO)

Ce triédre est invariable par rapport a la terre, supposée plane : la direction des forces de pesanteur
est supposée fixe et perpendiculaire a ce plan. Ce triedre est intéressant pour la gestion de la
position du centre de gravité de I’avion et est associé a la fonction de navigation.

Repére :

- Porigine G fixe.

Z . .
- G 70 est orienté suivant la verticale descendante.

-G Xy et GYO deux axes choisis dans le plan horizontal.

& AX Yo
w Plan Horizontal
t GXoYo

Plan GYZ

170

Figure (4) :Triédre terrestre

27



JIAES J!"!,'-‘

I1.1.2- Changement de repéres

a) Triedre aérodynamique par rapport au triedre de I’avion

@ Incidence angle entre la projection de vecteur vitesse V sur le plan de symétrie GXZ
et

’axe GX (4 >0 dans la figure suivant)

P : Dérapage angle entre le vecteur vitesse V et son projection sur le plan de symétrie
GXZ

suivant le plan GXaYa.

Frojection de l'axe

l Ga sur le plan &
oA

Flan ¥a, a

Plan de symétrie

5y Crigine du triédre mobhile

Figure (5) : Les angles de vol Q et ﬂ [5]
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Les transformations nécessaires pour obtenir la matrice de passage sont :

Ra (G'Xa’ ya ! Za )—ﬂ) Rl (G'Xl’ yl’ Zl )_‘7‘> R(G'X’ y’ Z)

X %
ﬁ k a
/-/
X Xa cosf -sing 0 .
=T - : Y,
Y1 17| Ya | etT,=[sing cosp O /ﬁ
Z, Z, 0 0 1 I
I,
G
X, .
X
k ol
X Xy cosa 0 -sina
=T,-| ¥, etl,=| 0 1 0 o
z Z, sine 0 cosa ) /
Zy =7 G
X X,
Ona: y|=T- Ya
z z

T : La matrice de passage du triédre aérodynamique au triédre avion.
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- T=T,-T, [21d0u:

cosacosff —cosasinf —sina
T= sin g cos 0
sina¢cosf —sinasinfS  cosa

c) Triedre avion par rapport au triedre de référence

projection de 'axe =

plan horizantale =oY'o ou
de reference

plan de
swrmetrie =2

wericale ou

arigine du trigdre

-, du rmohkile
o : plan~'2

perpendiculaire au plan
de référaence

Figure (6) : Repéres Avion-Référence

RO(G'XO’ Yo ZO)—W_)Rl(G'Xl’ Yir 21)—0_)R2(G'X2’ Yo Zz)—¢_)R(G-X! Y Z)
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¥ . Angle d’azimut (le cap) 1" rotation suivant I’axe GZ0.

0 . Assiette longitudinale 27" rotation suivant ’axe GY1.

éme
¢ . Angle de Gite 3 rotation suivant I’axe GX2.

Les transformations nécessaires pour obtenir la matrice de passage sont :

X, Xo cosy siny 0 ;
Yo |=P | Yo| o P =|-sing cosy 0 7 .’
1
z, Z, 0 0 1 y
X,
L
X, X, % C
j— -1 i 0
yo _Pl yl et G (Zzzu)
ZO Zl
cosy —siny 0
P”=|sing cosy 0
0 0 1
X2 Xl
Y, :Pz' Y. et
Zl Zl
cosd 0 -siné
P=l 0 1 O
sind 0 coséd
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x, [
0
X, X, 7
y1 = Pz_l' y2 et 22
Z, Z,
cosd 0 sind Z
pi=| 0 1 0 ¢ @i=h)
—-singd 0 cosd
;7 B
X X, \ ¢
y|= P3 : yz et
z z, ¥
1 0 0 /ﬁ_
P,=|0 cos¢ sing G 77 -5
0 —sing cosg o
X, X
Y, |= Psil 1Y et
Z, z
1 0 0
P, =|0 cos¢ -sing
0 sing cos¢
X X,

1 Y|=B:| Yo | donc B=P,-P,-P, [3].

Z Z,
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La matrice de passage est alors :

cos @ cosy Siny cos @ -sind
B =| singsin@cosy —siny cos¢ Singsin@siny +Ccosy cos¢  cosdsing
Sin@cos gcosy +sinysing  cosgsindsiny —sin@gcosy  €os 6¢os ¢
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11.3.1- LOIS FONDAMENTALES

Nous supposons tout d’abords que I’avion est un corps solide et la vitesse de rotation de
la terre estnulle (c’est-a-dire la force de Coriolis = 0)

L’avion en mouvements dans 1’espace est soumis a plusieurs forces et moments. La force
de pesanteur, les forces et les moments aérodynamiques.

([ dv
F=m—

<Z dt
~ dh
M = —

\Z dt

dv

( dt j : L’accélération de 1’avion par rapport au triédre terrestre.

(d_fJ : La dérivée du moment cinétique par rapport au triedre terrestre.

e Le théoréeme de composition des vitesses donne :

ML oM raav
dt fixe mobile
gl _|an +QAh -
dt fixe dt mobile

Le vecteur rotation €2 du triedre avion par rapport au triédre terrestre a pour composantes

P, g, r dans le triedre avion.
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o)}
[l
-~ O

- p : vitesse de rotation suivant 1’axe de roulis.

- ( : vitesse de rotation suivant I’axe de tangage.

- I : vitesse de rotation suivant I’axe de lacet.

e e vecteur vitesse V de I’avion sur le triedre aérodynamique a pour composantes u, v, w

dans le triedre avion.
u
V=|v
w

- U . yitesse de translation suivant I’axe de roulis.

- V' vitesse de translation suivant I’axe de tangage.

- W yitesse de translation suivant ’axe de lacet.

Calcul des accélérations :

Les accélérations de I’avion suivant les axes du mobile :

mobile

les accélérations de I’avion par rapport au repere terrestre :
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X y Z qw —vr
QAV=lp q r|=|ru-pw
u v w (pv-qu
~ u+qw-—vr
dv :
— =|V+ru— pw
G e W+ pv—qu
Donc :
- Calcul du moment cinétique : h
- L’équation donnant le moment cinétique est (h ) - [“ ] (Q)
Ixx _Ixy _Ixz
()={-1, 1, -1,
. . . _sz _Iz Izz
La matrice d’inertie étant : y [4]
hxzplxx_qlxy_rlxz
h=|h,=ql, —rl,-pl,
alors hz = rIzz _qlzy_rlzx
plxx_qlxy_rlxz
dh
mobile p/ZX—Q/zy+I’/ZZ
goooooo
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X y Z| [gh,—rh,
Qah=|p q r|={rh —ph,
h, h, h, ph, —gh,

rq(lzz_ Iyy)+ Iyz(q2 _r2)+ pqlxz B prlxy
Qah=2pr(l, —1,)+1,(r" = p*)+arl, —qpl,,
qp(lyy - Ixx)+ Ixy(p2 _q2)+rp|yz _rqlxz

e Lap=(1,=1)ar+1 (r*=q*) =1, (pg+r)+1 (rp—q)
[—J =\ 1, a=, =1 p+1,(p*=r’) =1 (qr+p)+1 (pg—r)
e \1r=(1,=1,)pa+1,(a=p’) =1 (ro+q)+1 (ar—p)
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11.3.2- BILAN DES FORCES APPLIQUEES A UN AVION

Un avion se déplace dans 1’atmosphere sous 1’action de la poussé des moteurs, de la
pesanteur et de la résultante des forces et des moments aérodynamiques.

Parmi les forces agissant sur un avion en vol, on distingue :
- les forces de masse qui s’exerce a I’intérieur de la matiére (pesanteurs, forces d’inertie).
- les forces de propulsion la poussée, ... etc.

- les forces aérodynamiques dues au déplacement de 1’avion par rapport a I’air ambiant

resultange aérodymnuoque

Figure (7) : Diverses forces agissant sur un avion

Parmi les forces agissant sur un avion en vol, on distingue :

— Les forces de masse qui s’exercent sur 1’avion (pesanteur) ont pour
composantes:
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Xgr = —mg.sinb

Y,

or = Mg.cos 0 sin @

Zgr = mg.cosBcos@ | [5]

— Les forces aérodynamiques (X, , Ya, Z,) dus au déplacement de I’avion par
rapport a ’air sont :

X, = Cx, .%sz S

Ya-Cy,.5pV2S

1
Za=Cz,.5pV?S (5]

Cx,Y,Z étant les Coefficients aérodynamiques de force liés a I’avion

- Les forces moteur s’écrivent :
( Xt; Yt: Zt)

1
X = Cx,50V2 S

720 5

Cxt étant le Coefficient aérodynamique de force lié au moteur
Dans notre cas il y a un seul moteur est logé dans le nez de I’avion.
Les forces sont les forces du vent sont négligées dans notre cas.
X Yw, Zw)
Equations des forces :
dv

SF=m—
A partir de : dt on aura:

m(U + qw—ru) = —Xgr + Xt —mgsin 6
> F=4 m(V+ru—pw)=Ygr+mgcos@sing g
m(W+ pv—qu)=—Zgr + mg cos 8 cos ¢
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11.3.3- BILAN DES MOMENTS APPLIQUEES A UN AVION

Parmi les moments appliqués sur un avion en vol, on a:

— les moments aérodynamiques (L, ,N,,M,) dus au déplacement de 1’avion par
rapport a I’air :

La=Ci,.50V2 S b

Na- Cn, .50V Sh

M = i, 50V2 ST (7]

Les Cl,m,n Coefficients aérodynamiques de moments liés a I’avion

— les moments (L, N;, M)dus aux moteurs sont :

M- Cpn,. 50V2 SC
1 172
Lt = Clt EDV S b

1
Ne= Cn,5pV2 S b [7]

Les Cl,m,n Coefficients aérodynamiques de moments liés au moteur

Equations des moments (L, M, N) :

La résultante des moments : avion + moteur

— Momentderoulis: L=La + Lt
— Moment de tangage: M = Ma + Mt
— Momentdelacet : N= Na + Nt
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Ma+Mt=[l,p—(I,—1,)ar+1,(r"=q") =1 (pg+tr)+I (rp—q)
DM =1 La+lt= 1, g-(I,—1 ) p+1,(p*—r*)=1 (ar+p)+I,,(pg—r)
Na+Nt= 1 r—(I,—1,)pq+1(a"—p’)—1,ro+q) +1,(qgr—p)

11.3.4- AUTRES VARIABLES CINEMATIQUES

- Calcul des vitesses de rotation

—

Apartirde Q=p-X+Qg-y+r-Z | onobtient en considérant la représentation
cinématiques des différents vecteurs a 1’aide des distinctes matrices de passages entre

reperes :

__ b 0 cosgcosd —singcosé |-| q
cosd

7 0 sing COS ¢ p
6

cos@ sindsing  sin@cos ¢ r 8]

- Déduction de «, £ etV en fonction de u,v,w

u X
_>
o
- Vivvw)

Figure (8) : Composantes de la vitesse aérodynamique
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D’apres la figure ci-dessous, on peut déduire les équations suivantes :

-tg(e) = v = a = arctg (ﬂJ
u u
- tg(,B)zX :ﬂ:arctg(xj
u u
V=AUt +vi4+w

11.3.5- MODELE DYNAMIQUE GLOBAL

Systeme différentiel 1 : Vitesses linéaires : V, a, B équivalenta u, v, w

Pour des raisons pratiques, il est plus intéressant d’exprimer le bloc u, v et w en fonction
de la vitesse aérodynamique, de I’incidence et du dérapage : V, o et f.

V= % [(Xgr + X¢ + Xg)cosacosp + (Y + Y +Y,)sinf + (Zy +Z, +

Za) sin a cos [3]

a R {i [(Zgr +Z;+Zy)cosa — (Xgr + X; + X, sin a)]} — (pcosa + rsina)tanf

- VcospB

B =
1 {% [—(Xgr + X + Xa) cosasinf + (Ygr +Y + Ya) cosf — (Zgr +Z, + Za) sin a]} n
v

psina —rcosa
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Systeme différentiel 2 : Vitesses de rotation : p, q, r

Ixx P+ Ixy (rp —q') —Ixz (F+pq) +Iyz (r*-q*)—(Iyy - I;;) ar=L; + L,

lyy q - Ixy (P +qr) + Iyz (pq -7 ) + Iyz (r? - p?) = (Ixx - I;) Pr=M, + M,

Izz T - Ixz (P - qr) - Iyz (q- pr) + Ixy (9% - p?) +(Iyy - Ixx) PA =N + N,

Systeme différentiel 3 : Positions angulaires ¥, 0, O :

0 = p+qgsin@tanf +rcos@tanf
0 = pcos@-rsin®
¥ = qsin® /cosB +rcos® /cosb

Systeme différentiel 4 : Positions linéaires x,y , H :

. _V[cosacosﬂ cosf cos¥ +sinf (sin@sinf cos¥ —cos@siny ) +]
*= sina cos  (cos @ sin 8 cos ¥ + sin @ sin ¥)

_y [cos a cosf cosOsiny +sinf (cosP cos¥ + sin@sin¥ sin6) + ]
Y= sina cos § (cos@sin 8 sin¥ — sin @ cos W)

H=V (cos a cos 3 sin @ — sin 8 sin @ cos @ — sin & cos 8 cos @ cos 0)
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11.3.6- MODELE ATMOSPHERIQUE :

e Pour Om < H <11000m (Troposphere) [9]

Le plafond de I’avion Zlin 142 étant inférieur a 5000 m, les équations sont :

- Latempérature est T=T,-L- H(t)

Avec L =0.0065°K /métre et To =300°K : température au niveau de la mer

TR
- Ladensité de l’air est | p = py| —

LR
- Lapression de I’air est P=PF, [—]

PourT =216,7'K , g/LR=4,258 R=287 étant la constante des gaz parfait ; on
a:

g

B T R e%-(noo&H)
P = Po T,

9

0

T =T,-0.0065-H
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11.4.1- METHODOLOGIE DE LA SIMULATION

Debut

Programme

principal
. Entree des donnees

m =3 Conditions initiales

Fin

Figure(9) : Structure modulaire de I’avion

L’avion complet est décomposé sous forme de sous blocs décrivant chacun une
fonction principale, ainsi on retrouve notamment les parties relatives a 1’aérodynamique,
au moteur, a I’atmosphere, a la cinématique et a la dynamique de I’avion
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11.4.2- CHOIX DE MATLAB/SIMULINK

Matlab est un systéme interactif et convivial de calcul numérique et de
visualisation graphique destiné aux ingénieurs et scientifiques. Il posséde un langage de
programmation puissant et simple a utiliser avec lequel I'utilisateur peut effectuer des
calculs en ligne ou par I’intermédiaire d’un fichier de commandes. Le logiciel Matlab
(Matrix Laboratory) est basé sur le calcul matriciel numerique. Tous les objets utilisés
dans Matlab sont donc définis au travers de matrices ou vecteurs dont les valeurs sont,
par définition, des grandeurs complexes. Il existe un trés grand nombre
d’opérateurs et fonctions distribués dans le logiciel de base et dans des boites a outils
spécialisées. A ceci peut s’ajouter un outil de programmation graphique, Simulink,
essentiel pour la simulation de systémes dynamiques non linéaires. L’environnement
Matlab se présente sous la forme d’un espace de travail dans lequel un interpréteur de
commandes exécute les opérations demandées.

11.4.3- CHOIX DES PARAMETRES DE SIMULATION

Il faut d’abord choisir les paramétres de simulation appropriée au modéle du
systeme.

Dans le menu SIMULATION, lorsque I’on choisit PARAMETERS, une fenétre
SIMULATION PARAMETERS s’ouvrira, on doit alors choisir les paramétres
adéquats pour SOLVER [10].
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LES PARAMETRES DE «SOLVER»

Début de la simulation Fin de la simulation

- Produce additional output Facteur de mffinage
« Produce specified output only

Figure(10) : Interface de gestion de la simulation sous Simulink

111.3- ECRITURE NORMALISEE DU MODELE

Notation et convention
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Repére lié a I'avion Axe de roulis GX Axe de tangage GY Axe de lacet GZ
Vitesse avion u V W
Forces Fx Fy Fz
Moments L M N
Moment d’inertie Ixx lyy lzz
Vitesse angulaire p Q R
Position angulaire ¢ 2] V74
Moment cinétique hx Hy hz
Vecteur d’entrée

Le modele de lavion Zlin142 a été écrit sous la forme  d'état

X = f(X,U) avec U le vecteur d’entrée et X le vecteur d’état, choisis tels que :

COMMANDES SORTIES
Oe — Modale Vitesses angulaires
6a — Z
or En boucle
n Ouverte ph{
Pz [— psi

e X =[V,a, B, p, 0,1 vy, 0, o, Xe, ye, ze]

v : [m/s]
alpha: [rad]
beta : [rad]
P : [rad/s]
q : [rad/s]

: Variables de base

vitesse vrai
angle d’attaque
angle de dérapage

taux de roulis = vitesse angulaire de roulis

taux de tangage = vitesse angulaire de tangage
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:[rad/s] taux de lacet = vitesse angulaire de lacet

Y :psi :[rad] angle de lacet

0 :theta: [rad] angle de tangage : assiette

@ :phi : [rad] angle de roulis

xe [m] coordonnées selon X par rapport au repere terrestre

ye [m] coordonnées selon Y par rapport au repere terrestre

ze [m] coordonnées selon Z par rapport au repere terrestre

H [m] altitude par rapport au niveau de la mer

e U,=[6be, ba, 6r, 6f] : Commandes

Les &x représentent les gouvernes principales de 1l’avion Z1inl42:

Ar = angle de braquage de la gouverne de direction (lacet) rad
da = angle de braquage de la gouverne de gauchissement ( roulis) rad
de = angle de braquage de la gouverne de tangage rad

of = angle de braquage des volets rad

Ue= [N, ps] : Entrées du modele propulsif
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n = Pression d’admission

Pz = Puissance

11.4.5- REPRESENTATION SOUS SIMULINK

11.4.5.1- Bloc général

E. =VWTESSEAERD K=
WITESSE
I <ANGLE LACET deqn=

ANGLE LACET

Angle phi <ANGLE TANGAGE deq 1é=

ANGLE TANGAGE

Pngle Theta =ANGLEROULES degné=

AMGLE ROULIS
=ALTITUDE m=

b}

R
ALTITUCE
L— e Mancie
ol "
-—. e
s LRI
Pogle Psi el
o
_,—p okt
=
Contrals
Flap et
pil
He 1
H
WODELE RESULTATS

Figure(11) : Groupe complet de la simulation[11]

ECRITURE DU MODELE MATHEMATIQUE DANS MATLAB/SIMULINK
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11.4.5.2- Sous blocs principaux

e Noyau principal

>3
Niges

yadi

Gipupe Atmospherique

; )
Q — ,®>® >

uasro Forces Asrodynamigues Ceere
2lin) FMaero
; )
2 < >(9)
Pt - ¥pow
L >® Cprop
Forces Moteur (Zlin) Fhdprop
d Gravite
—
Forces Gravité Fgrav
d Fwind @
L
Forces Wents — Fwind

Bilan

v

Forces & -L_F

Moments b * >®
I *'

uwind - ! .@ xdot

Equations de Mouvemeht yhvel

oo, [T 32

Sorties Additionnelles yacoc

et

[colsines of
whip alpha, beta,

psi, theta, phi

e Bloc du vecteur d’état et sous bloc des angles d’Euler
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—P| alpha dot

:
ﬁ'%ﬂﬁ
=

hitat

—e g dot

t—P| theta dot

W dot

© 0

whwel®

—  H dot

Wodot

beta dot

Wabdot
p dot

rdot

pqrdot

psi dot

phi dot
Eulerdot

we dot

wyHdot

wdot

Figure(12) : Bloc du vecteur d’état

ANGLES EULER
PFE 2014

(uS]"u[28]) + uB)"u[29]Yuf27]

psi dot

Q

ueul

u[S)"u[29] - u[E]"u[28]

theta dot

u[4] + u[30]"u[26]

phi dot

yeul

¢ Bloc des Forces et des Moments aérodynamiques :
FMaero =F,=[ X, Y, Z,

Figure(13) : Bloc des angles d’Euler

M, N.,l:
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X, =CX,. % .p.V2.S

[N]
Y,=Cy.. % .p.V2.S [N]
Z.=Cz..% .p.V>.S [N]
L, = Cl.%.p.V.S.b [N]
M,=Cm._.)5. p.Vz.S.cbar [N]
N,=Cn,.%.p.V2.S.b [N]
Forces & Moments
Agronautigues .,| u[4Tul3)
gdyn =5 = CX
ulS]*ul2]
gdyn = 5= CY
u[BT"u[3]
o ! gdyn *5*CZ
yad1 ; ;
B o
e gdyn =5 = Cl moments
Force / -
moment
coefficients gdyn =5 *Cm
gdyn *5*Cn
e Exemple de représentation de la force de gravité: Fgrav=[ Xgr Ygr Zgr ]
Xgr =-m.g.sin® [N]
Ygr= m.g.cos0.sind [N]
Zgr= m.g.cosB.cosd [N]
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Forces de Gravite I

-m*u[17]*sin{ul8])

Hgr

x m*u[ 17 cos{u[B]*sin{u[23])

gr

I Fgrav

m*u[17 " cos{u[8]*cos{ul9])
yatm

Fgr

¢ Bloc des Forces et des Moments moteur
FMprop=F.;=[ X;Y:Z: L M;N; ]:

Xt= Cxt.”: .p.V2.S
Yt= Cyt.”: .p.V2.S

Zt=Czt.”2 .p.V2.S

Lt =Cilt.%2.p.V2.S.b
Mt =Cmt.}% .p.V2.S.cbhar

Nt=Cnt.}2 .p.V2.S.b

Forces & Moments
Maoteur

—l'| ul4ulz]

gdyn =5 = CX
u[Eul3]

gdyn =5 = CY
ulsTu[3]

! gdyn =5 = CZ
rad1
z u[7Tuf3]
e b gqdyn =5 * Cl
Force / —
moment ulBrul3]
coefficients gdyn *5*Cm

gdyn *5 *Cn

¢ Bloc des coefficients aérodynamiques
Caero =[Cxa ,Cya ,Cza, Cla,Cma,Cna ]
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Cx, : Coeff aérodynamique avion $ a 1’axe [0):¢N
Cya : Coeff aérodynamique avion $ a 1’axe OYg
Cz, : Coeff aérodynamique avion $ a 1’axe OZp
Cl, : Coeff du moment aérodynamique avion % a 1’axe [0):¢3
Cm, : Coeff du moment aérodynamique avion % a 1’axe OYg
Cn, : Coeff du moment aérodynamique avion % a 1l’axe 0Zg

Cy, = Cx +Cya +(','X“2a2 + ansaa +CX1_%E +Cyx, 0+ Cxﬂraf+ debraﬁf

b rb & , b
Cy, = Cy,+Cy B+ C%gV+CY V+C%%+C&¢+Cmﬁﬂ+cﬁgv

Cz, = Cg,+Cga+Cy a®+Cy. % +Cy, 8+ Cy, Faagﬁi +Cy 8+ Cy 08

C, = CIO+C[|3 C, W+C,_+C, 8, +C; 6,+Ct°anﬁaa

a

C, =Cma+Cmuu+Cmd2q2+Cm%+cm&,6c+() f2+C,,. +C O

C,, = Co+CuB+C, Pb «c, b ¢ 3+C, b+C_+CRB3
3V ¢
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IMatrice des Coefficients Agronautiques

const

ytmp

alpha o] o1z
beta
u[1}3
x
— B u[1)2
- B u[1}3
@ [pE/2V g’V rb/2V]
wdl
deltae
deltas
deltar
deltaf
uaers

Soient AM et ytmp les deux matrices

ona :Caero = AM *ytmp

AM = [ CXO CYO Ccz0
CXa 0 CZa
CXa2 0 0
CXa3 Q CzZa3
0 CY¥b 0
0 0 0

Cm0
Cma
Cma2

Cmb2
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0 0 0 0 0 Cnh3 ;
0 CYp 0 Clp 0 Cnp
CXg 0 CzZg 0 Cmey Cng
Q CYr 0 Clr Cmy Cnr ;
0 0 CZde 0 Cmde 0 :
CXdf 0 czdf 0 Cmdf 0 ;
0 Cyda 0 Clda 0 Cnda ;
CXdr Cydr 0 Cldr 0 Cndr ;
CXadf 0 Czadf 0 0 0 H
0 Cydra 0 0 0 0 H
0 0 0 Cldaa 0 0 ;
¢} 0 CZdeb2 0 0 0 H
0 CYbdot 0 0 0 0 1;:

ytmp = [1 alpha alpha”2 alpha”3 Dbeta beta”2 beta”3 pb/2V gc/V rb/2V
deltae

deltafdeltaadeltar alpha*deltaf alpha*deltar alpha*deltaadeltae*beta”2 0 ]'

e Bloc des conditions atmosphériques:
yatm =[p, ps, T, u, gI'

®—+ Atmosphere }@
x yatm
d & donnees atm
-
yad1

Gamma =14

Po =101325
8o =9.80665
To =288.15
A =-0.0065
R =287.053
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ATMOSPHERE I

2.80885~827102048271020+u

nare b

g

288.15 - 0.0085"u[12]

T

101225*(u[2V288. 15 (u[1)/1.86584) i

ps

u[3V(2E7.053 u[2])

rho

gl

[1.452*10%-81 L2} S¥{ul2]+110.4) I_

mu

Figure(14) : Bloc des conditions atmosphériques

yatm =[p,p,, T, 1, 8] :

p =ps/(287.053*T)

ps =101325%(T/288.15) (&/*56584)
T =288.15 - 0.0065*H

1 =(1.458*10 “©*T1%5)/(T+110.4)

g =9.80665*(6371020/(6371020+H))

:Densité de 1l’air

. Pression statique

! Température

! Viscosité dynamique

2
. Pesanteur
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11.5-1 Présentation de ’avion Zlin142

Le ZLIN-142 fut I'avion d'entrainement élémentaire des forces aériennes tchécoslovaques
a I'époque de I'URSS. Beaucoup d'autres pays ont acquis ce type d'appareil pour sa
robustesse et son prix relativement bas, ainsi que ses besoins peu important en matiére
d'entretien et de révision apreés vol. L'Algérie commenca a acquérir ce type d'appareil,
immédiatement apres avoir inauguré son école d'aviation militaire a Tafraoui/Oran, ou il

est utilisé pour I'entrainement primaire des pilotes.

Cest en 1987 que le ministére des transports algérien a signé un contrat avec son
homologue de I'ex. République tchécoslovaque, portant sur le montage d'Avions de type
Zlin-142. La mission fut confiée a I'époque a I'Entreprise de Construction de véhicules
Industriels de Rouiba. Le projet fut par la suite confié au Ministére de la Défense
Nationale qui a crée I'Entreprise de Construction Aéronautique de Tafraoui-ECA (Oran).
Elle est dirigée par le Commandement des Forces Aériennes, qui construit depuis
plusieurs années, des avions légers de type aéronefs apres avoir démarré par l'acquisition
d'avions légers ZLIN-142.

Figure(15) : Aspect extérieur de [’avion Zlin 142

% || 5
i ﬁ |

Figure(16) : Aspect intérieur
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Le Firnas-142 est construit pour I'entrainement et la formation fondamentale (dans les
écoles Militaires et civiles) ainsi que pour les opérations de navigation aérienne diurne et
nocturne, de contrdle, de surveillance maritime et terrestre, d'évacuation sanitaire et de

secours, mais aussi pour les opérations postales, de communication, de tourisme...etc.

Caractéristiques :

L’avion ZIin142 est une version de I’avion Z42 M, c’est un deux siéges, monomoteur, a
voilure basse avec un train d’atterrissage principal et avant fermes. Son unité¢ de
propulsion est un moteur M337 AK a six cylindres ; il est doté d’une hélice ajustable de
maniére hydraulique. Voir ANNEXEL1.

/|
|=enassssn 1 1 1

Figure(17) : Géométrie I’avion Zlin142
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Géométrie
Envergure 9.160 m
Longueur 7.330m
Hauteur 2.750m
Surface 13.15 m?
Masse a vide 745 kg
Masse au décollage 1090 kg
Performances
Vitesse maximale 330 km/h
Vitesse de croisiére 215 km/h
Plafond pratique 5000 m
Autonomie 06 h
Distance franchissable 1050 km
Gouvernes

Aileron déviation en haut 21°+/-1
Aileron déviation en bas 17°+/-1
Gouverne de profondeur

‘viati 31°4/-1°
déviation en haut
Gouverne de profondeur

iati 31°+/-1°
déviation en bas
Gouverne de direction

e . 30° +2°
déviation a droite
Gouverne de profondeur

e 30° +2°
déviation a gauche
Volets déviation position

14° +/-1°

décollage
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11.5-2 Données et vecteurs d’entrée de la simulation

e Masse et géométrie

m=1090 Kg
b=9.16 m
c=149 m
$=13,15 m?

o O O O

e Coefficients des inerties

o Ixx= 2280 Kg m?
o lyy= 2480 Kg m?
o lzz= 3120 Kg m?
o Ixy= 0 Kg m?
o Ixz= 0 Kg m?
o lyz= 0 Kg m?

e Vecteur des conditions initiales :

X=[V, o B,p qr1 D,0, ¥, xe, ye, H]
=[4938,0, 0,0, 0,0,0, 0, 0, 0, 0, 1219.2]
. Intensité de la force moteur : Fx0 = 2400 tr/mn
o Modele aérodynamique de I’avion Zlin est donné par :

— Gy, = Cx, +Cx, @ +Cx, 8,+Cx, ¢

- Gy, =Cy,+ CYBB+ CY8r8r+CY838a
— G, =Cgy + Cp,atCqy 8¢+Cq, 8

— Cm = Cmy + Cin, 0+ Cpng 86+Cin, e
— G =G+ Gt Gy, 8:4Ci5, 84

— Gy =Gyt Gyt Gy, 8r+Cng, 84

Avec les valeurs rapprochées des coefficients aéronautiques suivants :

Cxo= 0.031 Cm, = -0.015
Cxo= 0.13 Cmo = -0.89
Cxq= 0 Cmq = -12.4
Cxde=0.06 Cmde = -1.28
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Cxdf=0 Cmdf= 0
Cyo= 0 Cny= 0
CyBp=-0.31 Cnp= 0.065
Cyp=-0.037 Cnp= -0.03
Cyr= 0.21
Cyda=0 Cnr = -0.099
Cnoda= -0.053 Cnor = -0.0657
Cyor=0.187 Clor= 0.0147
Czy= 031 Clp= 0
Cza =5.143 Clo= -0.089
Czq=3.9 Clp= -047
Czde= 0.43 Clr=0.096
Czéf= 0 Cléa= -0.178

11.5.3- Résultats

Simulation 1 : Action sur la gouverne de profondeur

Devant la difficulté de reproduire les conditions initiales imposées au RAZOR, La
premiére expérimentation a simuler sur ordinateur consiste a reproduire le diagramme de
vol ci-dessous (Les gouvernes de directions et de gauchissement ont été gardées inertes et
non actionnées):
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Figure(18) : Les différents braquages des gouvernes

de profondeurs actionnées par le pilote
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La force de poussée moteur étant fixée a la valeur de 2400 tr/mn qui représente le régime
de croisiére de l'avion Zlin142

fPoussée Moteur \
Trimn
Poussee : | :
00,8 |- S L —————
4006 << <--ceeeemceeeemceeeee e A
00,4 |-~~~ --nommmo s e EGLLETCEEOREEPEREPERS D ERCREEEEPPEREEEEPERPERS 3
P
2400 & +
399.8 -oo
11 T T P DIITTTTTITR
YT | ES R — A
B99.2 [ ------n-noneme oo AR EETEEEREEEEEREERE R EEE R R EREEREEEEREES 3
e | | |
0 50 100 150
Time (sec)

Figure(19) : Régime de croisiere de I’avion ZIlin142 avec X; = 2400 tr/mn
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Les courbes de simulations relatives aux angles d’Euler dans ce cas sont :

Figure(20) : La courbe représentant I'angle de tangage

la valeur de -0.4732 rad représente le braquage de I'élévateur d'un angle extréme de -27°,
ce braguage a été maintenu pendant 50s et a fait piquer l'avion d'une assiette négative de
25° au maximum, de 50s & 100s ce braquage a été annulé, l'assiette a montré une
tendance vers la stabilisation en oscillant autour de la valeur 25°, le fait de rebraqué les
gouvernes de profondeur vers la valeur opposée atteignant le maximum de 0.54 rad soit

30° a agit sur l'assiette et la courbe montre le changement d'orientation d'angle de tangage.

Simulation 2 : Action sur la gouverne de gauchissement

Cette fois, on repositionne la gouverne de profondeur au neutre et on agit sur les ailerons,
on braque l'aileron gauche de 12° et l'aileron droit de 21°, I'angle de braquage a considerer
est alors I'écart entre ces deux valeurs soit : 9° c'est & dire environ 0.157 rad, le

diagramme des commandes est comme indiqué ci-dessous :
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]RDuIis-Tangage-Lacet "\

rad

0.05

0.05

1 I TITIITT R TP :

Time (sec)

Figure(21) : Les différents braquages des gouvernes

de gauchissement actionnées par le pilote
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Le courbe roulis associé est :

Figure(22) : La courbe représentant I'angle de roulis

De 0 a 50s, la valeur de I'angle de roulis est descendante, le replacement des ailerons au

neutre, arréte la variation angulaire du roulis et permet de stabiliser I'avion.
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I11.1- GENERALITES

Les premiers systemes de navigation utilisent des gyroscopes mécaniques afin de
conserver ’orientation du triedre d’accélération. Leur attitude est ainsi fixe dans le temps
et le positionnement se fait simplement par double intégration des accélérations. Pour
conserver une attitude fixe dans le temps, deux solutions sont possibles. La premiére se
base sur I’effet gyroscopique d’une masse en mouvement. Celle-Cci va permettre le
maintien d’une direction fixe. Une autre solution est de compenser, par une rotation
inverse effectuée par un moteur, les mouvements de rotations détectés par des gyroscopes.
Ces systemes mécaniques sont malheureusement complexes, colteux et encombrants.

Point d’ancrage
3 accélérométies 4 Moteur

d’aziraut

Ioteur de tangage

Point darcrage > 4

A gauche : schéma de principe d’une plate-forme inertielle.
A droite : plate-forme inertielle ST-124-M installée surle lanceur Saturn V (1970).

Aujourd’hui, le maintien d’un engin ou objet dans un espace a son état d"équilibre
nécessite 1’introduction des capteurs pour chaque parameétre utilisé pour la connaissance
de I’état de I’engin citons par exemple des accélérometres, gyrometres ou gyroscopes,
magnétometres et des altimétres. On peut aussi ajouter des capteurs GPS ou des capteurs
infrarouge pour la détection d’obstacle.

La navigation aérienne actuelle qui est I’ensemble des techniques qui permettent
de trouver les meilleures conditions cinématiques (vitesse et accélération, angulaires et
linéaires) permettant a un veéhicule aérien de remplir & bien sa mission, utilise des
dispositifs électroniques nouveaux pour les objectifs :

— de localisation : savoir ou se trouve le véhicule.

— de tachymetrie : connaitre sa vitesse par rapport a une référence donnée.
— de pilotage : assurer un comportement correct du véhicule, a court terme.
— de guidage : assurer un comportement correct du vehicule, a long terme.

Ces opérations, parfois effectuées par des appareillages ou membres d’équipage, peuvent
maintenant étre fortement intégrées dans un systeme centralisé et relativement complexe.
C’est le cas des unités de mesures inertielles (UMI) qui permettent d’élaborer a tout
instant la position, la vitesse et l’orientation du véhicule sur sa trajectoire. Ces
informations sont calculées a partir des mesures issues de capteurs formant la centrale,
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géneralement des accélérometres et des gyroscopes/gyrometres. Ces capteurs mettent en
ceuvre les propriétés inertielles de la matiére d’ou le terme de navigation inertielle

L’intérét de cette technique de navigation est li€ a son autonomie et discrétion en
comparaison des autres procédés de navigation. En effet un systéme a base d’UMI n’est
pas tributaire d’une infrastructure extérieure telle que peut 1’étre la radionavigation par
satellites ou la position du mobile est déterminée par triangulation comme par exemple le
systeme américain GPS (Global Positionning System) ou d’autres futurs systémes
équivalents.

Cette particularité a trés vite été considérée comme essentielle en ce qui concerne les
applications militaires. Elle fut également appréciée par la suite pour la sécurité des
avions de ligne. Ainsi, par exemple, tous les avions long-courriers utilisent les
informations de trois UMI redondantes pour le guidage-pilotage.
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I11.2- PLATE FORME DE TRAVAIL

Notre plate-forme de travail est a base de gyroscope et d’accélérométre a trois
axes. Un triedre forme de trois accélérometres liés au véhicule permet de mesurer les trois
composantes de I’accélération et ainsi de remonter a sa position dans 1’espace dans le cas
particulier ou le véhicule ne subirait aucun changement de direction (simple translation du
triedre). Cependant un véhicule est amené a changer de cap. Cela implique une rotation du
triedre d’accélération en plus de sa translation. Afin de calculer la position du véhicule, la
centrale inertielle nécessite donc de connaitre également la rotation du triedre dans
I’espace. Cette information supplémentaire est mesurée par trois gyroscopes / gyrometres.

Le gyroscope équipant notre plate-forme permet la mesure de 1I’écart d’angle par
rapport a une direction de référence dans un référentiel inertiel. En fonction des
applications, 1’information délivrée par le capteur peut étre dérivée ou intégrée par
rapport au temps a fin d’obtenir une information supplémentaire.

L’état de notre systéme est congu de neuf (09) degrés de libertés qui sont les :
e Positions (X,y,z)
e Orientations (0,D,%)

111.2.1 Présentation
Dans notre cas tous les capteurs IMU utilisés sont réunis dans une seule carte embarquée

sur Arduino Mega2560.La Centrale Inertielle (IMU) a pour but de donner des
informations sur 1’état du systeme actuel, c’est-a-dire tous les paramétres.

Station Sol

Carte de traitement et analyse :
(Arduino mega2560 )

Capteurs

utilisées ‘g
embarquéss :

IMU : RAZOR 9DOF

INMIU

Figure(23) : Centrale inertielle IMU
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11.2.2 Unité de Mesure Inertielle : IMU

Dans notre cas on a utilisé une carte intégrée a neuf degrés de liberté type « RAZOR
9DOF ». Le Razor IMU a 9 degrés de liberté compatible AHRS integre trois capteurs -
un ITG-3200 (gyroscope a trois axes), un ADXL345 (accélérometre a trois axes), et un
HMC5883L (magnétometre a trois axes) - pour vous donner neuf degrés de mesure
inertielle. Les sorties de tous les capteurs sont traitées par un ATmega328 embarqué et
envoyeées sur une interface série.

Le Razor 9DOF peut étre utilisé comme un systeme de référence de cap et d'attitude
(AHRS). Cela permet au Razor 9DOF de devenir un mécanisme de contrdle trés puissant

pour les drones, les véhicules autonomes et les systemes de stabilisation d'images.

Figure(24) : Razor IMU a 9 degrés de liberté compatible AHRS

La carte est fournie programmée avec le chargeur initial de programme Arduino 8 MHz et
quelques exemples de microprogrammes (non AHRS) qui font la démonstration des
sorties de tous les capteurs.

Il suffit de brancher les broches TX et RX série a l'aide d'une carte opto-isolée FTDI
Basic de 3,3V, et d’ouvrir un programme de terminal & 57 600 bits/s et un menu guidera

I’utilisateur dans le test des capteurs[12].
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Figure(25) : Razor IMU utilisé dans I'expérimentation

11.2.2.1 Fonctionnement

L’acquisition des données a partir d’IMU se fait périodiquement, chaque

échantillon représente un changement de parameétre qui lui correspond, ces changements

peuvent se fusionner pour avoir une information sur ’état du systéme. Le traitement des

données se résume a une intégration numérique double d’accélération pour avoir position

et une fois pour obtenir la rotation, les conditions initiales d’intégration sont fixées a partir

de la position initiale retenue.

Les centrales inertielles se distinguent notamment par les traitements de données

effectuées. De maniére plus générale, les centrales inertielles fournissent en temps réel

une position et des angles d’orientation. Ces instruments sont composés, au minimum,

d’accélérometres et de gyroscopes(ou gyrometres).
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Généralement, ils sont couplés a d’autres capteurs qui permettent d’obtenir des

informations complémentaires sur le mouvement afin de palier a toute dérive et de

rendre les procédés de mesure plus “robustes”.

11.2.2.2 Composition
a- Accélérometre ADXL345 (3DOF)

Il délivre trois accélérations suivant les axes XYZ.Le ADXL345 est un accélérometre a
trois axes, il est petit, fin, de faible puissance, a haute résolution (13 bits) mesure jusqu'a £
16 G.

Les données de sortie numérique sont en format de 16 bits (complément a deux) et sont
accessibles, soit par un SPI (3 ou 4 fils) ou interface numerique 12C.

L’ADXL345 est bien adapté pour les applications des dispositifs mobiles. I mesure
I'accélération statique de la gravité dans la réalisation d'inclinaison de détection, ainsi que

I'accélération dynamique résultant d'un mouvement ou un choc.

3.3V

U1
11" vo e

. 1 -
3.3V 6 = e
Vi 12
SDO
2l e~ ~a |13 SDA
C1 10| NS -l £ SCL
——— 1| ue B
O.1uf = NT 8 MNT1
=1 GND NTZ2 P
— = GND
GND = GND
—|_  ADXL345 .
GND GND

0xA6 for write, OxAT for read

Figure(26) : Schéma de I’ADXL345 (3DOF)

b- Gyroscope ITG3200 (3DOF)
Qui donne les variations des angles (les vitesses angulaires).Le 1TG-3200 se compose de

01 Gyroscope MEMS a trois axes avec les CAN 16 bits.
12C interface de communication série.

Capteur

Interrupteurs.
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o Sortie digital du capteur de température.
e Biaset LDO.
e Pompe de charge.

L’ITG-3200 se compose de trois gyrometres indépendants qui détectent le taux de
rotation autour des axes X (roulis), Y (tangage) et Z (lacet). Lorsque les gyrometres sont
tournés sur I'un des axes de détection, la force de Coriolis provoque une déviation qui sera
détectée par un détecteur capacitif. Le signal résultant est amplifié, démodulé et filtré pour
produire une tension proportionnelle & la vitesse angulaire. Cette tension est numerisée sur
16 bits a I’aide d’un convertisseur analogique-numérigue.

La plage pleine échelle des capteurs gyroscopiques est réglée a + 2000 degrés par seconde
(° / s). La vitesse de sortie du convertisseur est programmable @ un maximum de 8000
jusgu'a 3,9 échantillons par seconde.

Le ITG-3200 communique avec le processeur du systeme a l'aide d’une interface série
12C, et le dispositif agit toujours comme un esclave lors de la communication vers le
processeur de systeme. Le niveau logique de la communication vers le maitre est réglé par
la tension sur la broche VLOGIC. Le LSB de I'adresse de I'esclave 12C est fixé par la
broche 9 (ADO).

~
3

w o m A S @
¥R 2 2 5 2
EER R
CLKIN II L] E GND
NC E E NC
NC II II NC
o Tes20 A
NC E E NC
RESV :I E VDD
L
Z s & 2 B =
¢3°8§¢
o S ©

Figure(27) : Schéma de I'ITG-3200 (3DOF)

c- Magnétometre HMC 5883L

Le magnétometre fournit ’angle entre un axe et le nord magnétique. Le type HMC 5883L est
un capteur magnétique de Honeywell de dimensions: 3 x 3 x 0,9 mm, il est considéré parmi
les capteurs les plus sensibles et les plus fiables de I'industrie. Il est a trois axes et a été
congu pour la détection des faibles champs magnétique. Le capteur posséde une plage de
+8 Gauss pleine échelle et une résolution maximale de 5 milli-Gauss.La tension fournie

doit étre comprise entre 2,16 et 3,6 volts CC.
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Le type HMC5883L est un montage en surface, le module multi-chip congu pour faible

champ de détection magnétique avec une interface numérique pour des applications a
faible colt.

Le HMC5883L utilise une magnétorésistance anisotrope (AMR) et présente une forte
résistance électrique dépendant de I'angle formé entre le flux de courant et I'orientation
d'un champ magnétique. 1l est trés précis et est concu pour mesurer a la fois la direction et

I'amplitude des champs magnétiques de la Terre, de milli-gauss a 8 gauss.

Figure(28) : Schéma de HMC5883L

Les données délivrées par la carte IMU (RAZOR 9DOF) sont enregistrées et

vehiculées via une liaison 12C a1’ Arduino pour un éventuel traitement.
Grace au magnétometre HMC5883L, la communication est simple et se fait par le biais

d'une interface 12C. Tous les registres et les modes de fonctionnement sont bien décrits

dans la fiche proposée ci-dessous.
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Le composant dispose d'une surface pour un montage en LCC.

Caractéristiques :

o Interface simple 12C

e Plagede 2,16 43,6 VCC

o Faible consommation de courant
e Résolution de 5 milli-gauss
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111.2.3 Carte de traitement ARDUINO

111.2.3.1- Etat de Part

Arduino est un circuit imprimé en mateériel libre (dont les plans de la carte elle-méme
sont publiés en licence libre mais dont certains composants sur la carte, comme le
microcontrleur par exemple, ne sont pas en licence libre) sur lequel se trouve un
microcontréleur qui peut étre programmé pour analyser et produire des signaux
électriques, de maniere a effectuer des taches trés diverses comme le pilotage d'un robot,
etc. C'est une plateforme basée sur une interface entrée/sortie simple. Arduino peut étre
utilisé pour construire des objets interactifs indépendants (prototypage rapide), ou bien
peut étre connecté a un ordinateur pour communiquer avec ses logiciels

En 2011, les versions vendues sont pré assemblées ;des informations sont fournies pour
ceux qui souhaitent assembler I'Arduino eux-mémes.

Les modules d'origine des différentes versions de I'Arduino sont fabriqués par la société
italienne Smart Projects. Quelques-unes des cartes de marque Arduino ont été congues
par la société américaine SparkFunElectronics.

Treize versions des cartes de type Arduino ont été produites et vendues dans le commerce
a ce jour dans l'ordre chronologique ci-dessous [13] :

1. Serial Arduino programmé avec une connexion série par connecteur DB9 et
utilisant un ATmega8.

2. ArduinoExtreme, programmable via une connexion USB et utilisant un ATmega8.

3. Arduino Mini, une version miniature de I'Arduino utilisant un ATmegal68 de type
CMS.

4. Arduino Nano, une version encore plus petite de I'Arduino alimenté par USB et
utilisant un ATmegal68 ou ATmega328 de type CMS.

5. LilyPadArduino, une conception de type minimaliste pour permettre une
application portable utilisant un ATmegal68 de type CMS.

6. Arduino NG, programmable via une connexion USB et utilisant un ATmega8.

7. Arduino NG plus, programmable via une connexion USB et utilisant un
ATmegal68.

8. Arduino Bluetooth(BT), programmable via une connexion Bluetooth et utilisant un
ATmega 3284.

9. ArduinoDiecimila, posséde une interface USB et utilise un ATmegal68 dans un
boitier format DIL28. (16 ko flash, 1 ko SRAM, 0,5 ko EEPROM)

10. ArduinoDuemilanove (2009) utilise un Atmegal68 et est alimenté en électricité
par le connecteur USB ou une alimentation externe avec commutation
automatique. La nouvelle version est équipée d'un ATmega328 (32 ko de flash,
2 ko de SRAM, et 1 ko d'EEPROM).

11. ArduinoMega est équipé d'un ATmegal280 de type CMS pour avoir des
Entrées/Sorties supplémentaires et de la mémoire (128 ko flash, 8 ko SRAM, 4 ko
EEPROM)

12. ArduinoUno utilise un ATmega328 utilise une puce ATmega8U2 programmé
comme un convertisseur série.
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14.

15.

16.

17.

Arduino Mega2560 est équipé d'un ATmega2560 de type CMS, augmentant la
mémoire totale disponible a 256 ko. Il est équipé aussi de la nouvelle puce USB
ATmega8U2.

Arduino Ethernet est une carte Arduino UNO intégrant un chip Wiznet W5100
pour rajouter la connectivité Ethernet intégre.

Arduino Leonardo est une version bas colt de I'Arduino UNO & base d'un
ATmega32U4.

Arduino DUE est une évolution de I'Arduino Mega2560 avec un microcontréleur
32 bits Atmel SAM3X (ARM 32 bits Cortex-M3).

ArduinoEsplora est une carte dérivée de I'Arduino Leonardo. Elle a la forme d'une
manette de jeu. Contrairement aux autres Arduino, c'est une carte « tout-en-un »
qui comporte de nombreux capteurs (température, accélération, lumiére,
microphone, potentiometre...) ainsi que 4 boutons poussoirs, un potentiométre et
un joystick analogue.

111.2.3.2Carte utilisée

La carte de traitement utilisée dans notre projet est une carte ArduinoMega 2560 a
microcontréleur basée sur un ATmega2560

Elle contient tout ce qui est necessaire pour le fonctionnement du microcontréleur; Pour
pouvoir l'utiliser et se lancer, il suffit simplement de la connecter a un ordinateur a l'aide
d'un céble USB (ou de l'alimenter avec un adaptateur secteur ou une pile, mais ceci n'est
pas indispensable, I'alimentation étant fournie par le port USB).[14].
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Figure(30)ArduinoMega 2560 : face recto
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Figure(31) : ArduinoMega 2560 : vue verso

111.2.3.3 Description de la partie Hardware
a- Composition standard

La carte ArduinoMega 2560 est une carte a microcontrdleur basée sur un ATmega2560
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Cette carte dispose :

o de 54 (") broches numériques d'entrées/sorties (dont 14 peuvent étre utilisées en
sorties PWM (largeur d'impulsion modulée)),

o de 16 entrées analogiques (qui peuvent également étre utilisées en broches
entrées/sorties numeriques),

o de 4 UART (port série matériel),

e d'unquartz 16Mhz,

o d'une connexion USB,

o d'un connecteur d'alimentation jack,

e d'un connecteur ICSP (programmation "in-circuit"),

o et d'un bouton de réinitialisation (reset).

b- Caractéristiques

Microcontroleur ATmega2560

Tension de fonctionnement 5V

Tension d'alimentation 7-12V

Tension d'alimentation (limites) 6-20V

Broches E/S numériques 54 (dont 14 disposent d'une sortie PWM)

Broches d'entrées analogiques 16 (utilisables en broches E/S numériques)
Intensité maxi disponible par 40 mA (200mA cumulé pour I'ensemble des

broche E/S (5V) broches E/S)

Intensité maxi disponible pour la

sortie 3.3V 50 mA

Intensité maxi disponible pour la Fonction de I'alimentation utilisée - 500 mA

sortie 5V max si port USB utilisé seul

Mémoire Programme Flash 256 KB dont 8KB sont utilisés par le
bootloader

Mem_0|re SRAM (mémoire 8 KB

volatile)

Meémoire _EEPROM (mémoire 4 KB

non volatile)

Vitesse d'horloge 16 MHz

c- Alimentation

La carte ArduinoMega 2560 peut étre alimentée soit via la connexion USB (qui
fournit 5V jusqua 500mA) ou & l'aide d'une alimentation externe. La source
d'alimentation est selectionnée automatiquement par la carte.

L'alimentation externe (non-USB) peut étre soit un adaptateur secteur (pouvant
fournir typiquement de 3V a 12V sous 500mA) ou des piles (ou des accus).
L'adaptateur secteur peut étre connecté en branchant une prise 2.1mm positif au
centre dans le connecteur jack de la carte. Les fils en provenance d'un bloc de piles ou
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d'accus peuvent étre insérés dans les connecteurs des broches de la carte appelées
Gnd (masse ou 0V) et Vin (Tension positive en entrée) du connecteur d'alimentation.

La carte peut fonctionner avec une alimentation externe de 6 a 20 volts. Cependant, si
la carte est alimentée avec moins de 7V, la broche 5V pourrait fournir moins de 5V et
la carte pourrait étre instable. Si on utilise plus de 12V, le régulateur de tension de la
carte pourrait chauffer et endommager la carte. Aussi, la plage idéale recommandée
pour alimenter la carte Uno est entre 7V et 12V. [15].

d- Mémoire

L'ATmega 2560 a 256Ko de mémoire FLASH pour stocker le programme (dont 8Ko
également utilisés par le bootloader). L'ATmega 2560 a également 8 ko de mémoire
SRAM (volatile) et 4Ko d'EEPROM (non volatile).

Le bootloader est un programme préprogramme une fois pour toute dans I'ATmeéga et
qui permet la communication entre I'ATmega et le logiciel Arduino via le port USB,
notamment lors de chaque programmation de la carte.

e- Entrées et sorties numériques

Chacune des 54 broches numériques de la carte Mega peut étre utilisée soit comme
une entrée numérique, soit comme une sortie numérique, en utilisant les instructions
pinMode(), digitalWrite() et digitalRead() du langage Arduino. Ces broches
fonctionnent en 5V. Chaque broche peut fournir ou recevoir un maximum de 40mA
d'intensité et dispose d'une résistance interne de "rappel au plus" (pull-up)
(déconnectée par défaut) de 20-50 KOhms. Cette résistance interne s'active sur une
broche en entrée a I'aide de I'instruction digitalWrite(broche, HIGH).

De plus, certaines broches ont des fonctions specialisées :

o Communication Serie: Port Série Serial : 0 (RX) and 1 (TX); Port Série Serial 1:
19 (RX) and 18 (TX); Port Série Serial 2: 17 (RX) and 16 (TX); Port Série Serial
3: 15 (RX) and 14 (TX). Utilisées pour recevoir (RX) et transmettre (TX) les
données séries de niveau TTL. Les broches 0 (RX) and 1 (TX) sont connectées
aux broches correspondantes du circuit intégré ATmega8U2 programmé en
convertisseur USB-vers-série de la carte, composant qui assure l'interface entre les
niveaux TTL et le port USB de l'ordinateur.

e Interruptions Externes: Broches 2 (interrupt 0), 3 (interrupt 1), 18 (interrupt 5),
19 (interrupt 4), 20 (interrupt 3), et 21 (interrupt 2). Ces broches peuvent étre
configurées pour déclencher une interruption sur une valeur basse, sur un front
montant ou descendant, ou sur un changement de valeur. Voir l'instruction
attachinterrupt() pour plus de détails.

e Impulsion PWM (largeur d'impulsion modulée): Broches 0 a 13. Fournissent
une impulsion PWM 8-bits a l'aide de I'instruction analogWrite().

e SPI (Interface Série Périphérique): Broches 50 (MISO), 51 (MOSI), 52 (SCK),
53 (SS). Ces broches supportent la communication SPIl (Interface Série
Périphérique) disponible avec la librairie pour communication SPI. Les broches
SPI sont également connectées sur le connecteur ICSP qui est mécaniquement
compatible avec les cartes Uno, Duemilanove et Diecimila.
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e 12C: Broches 20 (SDA) et 21 (SCL). Supportent les communications de protocole
I12C (ou interface TWI (TwoWire Interface - Interface "2 fils"), disponible en
utilisant la librairie Wire/12C (ou TWI - Two-Wire interface - interface "2 fils") .
Noter que ces broches n'ont pas le méme emplacement que sur les cartes Uno,
Duemilanove ou Diecimila.

o LED: Broche 13. Il y a une LED incluse dans la carte connectée a la broche 13.
Lorsque la broche est au niveau HAUT, la LED est allumée, lorsque la broche est
au niveau BAS, la LED est éteinte.

f- Communications

La carte Arduino Mega2560 dispose de toute une série de facilités pour communiquer
avec un ordinateur, une autre carte Arduino, ou avec d'autres microcontroleurs.
L'ATmega2560 dispose de quatre UARTS
(UniversalAsynchronousReceiverTransmitter ou émetteur-récepteur asynchrone
universel en francgais) pour communication série de niveau TTL (5V) et qui est
disponible sur les broches 0 (RX) et 1 (TX).

Un circuit intégré ATmega8U2 sur la carte assure la connexion entre cette
communication série de I'un des ports série de I'ATmega 2560 vers le port USB de
l'ordinateur qui apparait comme un port COM virtuel pour les logiciels de
I'ordinateur. Le code utilisé pour programmer I'ATmega8U?2 utilise le driver standard
USB COM, et aucun autre driver externe n'est nécessaire.

Cependant, sous Windows, un fichier .inf est requis. Le logiciel Arduino inclut une
fenétre terminal série (ou moniteur série) sur l'ordinateur et qui permet d'envoyer des
textes simples depuis et vers la carte Arduino. Les LEDs RX et TX sur la carte
clignote lorsque les données sont transmises via le circuit intégré ATmega8U?2 utilisé
en convertisseur USB-vers-série et la connexion USB vers l'ordinateur (mais pas pour
les communications série sur les broches 0 et 1).

Une librairie Série Logicielle permet également la communication serie (limitée
cependant) sur n'importe quelle broche numérique de la carte UNO.

L'ATmega2560 supporte également la communication par protocole 12C (ou interface
TWI (TwoWire Interface - Interface "2 fils") et SPI : Le logiciel Arduino inclut la
librairie Wire qui simplifie I'utilisation du bus 12C. Pour utiliser la communication
SPI (Interface Série Périphérique), la librairie pour communication SPI est
disponible.

111.2.3.4- Description du Software

a- Structure des programmes

Le logiciel de programmation des modules Arduino est une application Java, libre et
multiplateforme, servant d'éditeur de code et de compilateur, et qui peut transférer le
firmware et le programme au travers de la liaison série (RS-232, Bluetooth ou USB
selon le module). Il est egalement possible de se passer de l'interface Arduino, et de
compiler et uploader les programmes via l'interface en ligne de commande.
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Le langage de programmation utilise est le C++ lié a la bibliotheque de
développement Arduino, permettant I'utilisation de la carte et de ses entrées/sorties.

La structure détaillée d'un programme écrit en Arduino est comme suit :

© © ® programmerArduinoExemple | Arduino 0022

int brocheCapteur = AB;
1| int brochelED = 13;
int valeurCapteur = G;

oid setup() { ] .
2 -:(Iedl;m _:"]-- e
H
o1d 1onp() {
Valeu;(:apteu,- f ale :—h ;[I;;‘l;cheCaPteur);
1 allume :(I;:‘I_Jchel__ED HIGH)
3 delay (\’E-lleurcalftl;ur) T
i eint -(h_:‘ucheLED LOW):
) delay (ve-lleurCaptt_eur) -

Figure(32) : structure du programme Arduino

1. la partie déclaration des variables (optionnelle)
2. la partie initialisation et configuration des entrées/sorties : la fonction set up ()
3. la partie principale qui s'exécute en boucle : la fonction loop ()

b- Fenétre générale de I’application

La fenétre de I'application Arduino comporte les éléments suivants :

1. menu;

2. barre d'actions ;

3. un ou plusieurs onglets correspondant aux sketchs ;

4. fenétre de programmation ;

5. console qui affiche les informations et erreurs de compilation.
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Figure(33) : la fenétre de I'application Arduino[16]

c- Fenétre sériel

Le moniteur sériel est utilisé pour afficher I'information qui est envoyée par la carte
Arduino vers l'application. 1l permet aussi d'envoyer de l'information a la carte
Arduino. Pour ce faire, il suffit d'écrire du texte dans le champ situé en haut de la
fenétre et d'appuyer sur le bouton « Send ». Bien évidemment, avant,il faut coder un
programme approprié, prét a recevoir cette information. Il est également possible de
régler le baudrate du moniteur sériel, qui précise a quelle vitesse le transfert des
données s’effectueront. Il est également possible d'établir une communication sérielle
entre la carte Arduino et d'autres périphériques ou logiciels.

d- Exécution d’un programme Arduino
L'environnement de programmation Arduino (IDE) est une application écrite en Java
inspirée du langage Processing L'IDE permet d'écrire, de modifier un programme et

de le convertir en une série d'instructions compréhensibles pour la carte.

L'exécution d'un programme Arduino s'effectue de maniére séquentielle, c'est-a-dire
que les instructions sont exécutées les unes a la suite des autres.
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112.4- Principe de fonctionnement

La carte Arduino peut étre autonome et fonctionner sans ordinateur ou servir d'interface
avec celui-ci.

La carte Arduino repose sur un circuit intégré (un mini-ordinateur appelé également
microcontrbleur) associée a des entrées et sorties qui permettent a I'utilisateur de
brancherdifférents types d'éléments externes : Coté entrées, des capteurs qui collectent
des informations sur leur environnement comme la variation de tempeérature via une
sonde thermique, le mouvement via un détecteur de présence ou un accélérometre,

Début

v

Initialisation de la carte
Arduino

\ 4

Initialisation de
I'IMU

Demande d’envoi
des données de

Traitement des

données par

Envoi des données
via USB

Début

v

Initialisation de

la carte Arduino

—

Acquisition
des données de
I'IMU via U (PC)

Traitement et
affichage des

données
pitch,roll,yaw

v

Enregistrement

des données

v

Intégration des
données dans
Matlab / courbes

|

Figure(34) : Exécution d’un programme d’Arduino

gyrometre (ici le RAZOR 9DOF) le contact via un bouton-poussoir, etc.
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Figure (35) : Photo réelle des connections
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Figure (36) :Brochage des cartes en interaction
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I11.3- TESTS ET ESSAIS

Pour valider le bon fonctionnement du dispositif

11.3.1- Tests de bon fonctionnement au sol

Figure (37) : Test au sol du tangage

Action :a partir d’une position de référence parall¢le au sol, la plate-forme a été
orientée vers le bas.

Résultat : I’assiette négative ainsi formée a bien été visualisée sur ’instrument de

bord représentant 1’horizon artificiel
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Figure (38) : Test au sol du roulis
e Action : a partir d’une position de référence paralléle au sol, la plate-forme a été
tournée vers la droite

e Reésultat : I’angle de roulis résultant a bien é&témontré sur 1’horizon artificiel

Figure (39) : Test au sol du lacet

e Action :En étant paralléle au sol, la plate-forme a été coulissée a droite

e Résultat : I’angle de dérapage résultant a bien étémontré surla fléchette
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Conclusion : L’ensemble de ces trois actions démontre que la plate-forme réagit

correctement a toute variation angulaire, les angles d’Euler ont bel et bien été représentés

sur I’écran de 1’ordinateur d’une maniére conforme a leurs intensités.

11.3.2-INSTALLATION DU DISPOSITIF SUR AVION

Aprés la validation au sol des résultats des tests de bon fonctionnement ; la plate-forme

inertielle est préte a étre embarqueé sur aeronef.

Figure (40) : Avion ZIlin142 avec plate-forme embarquée
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Figure (41) : Installation de la plate-forme de travail dans le cockpit de I’avion Zlin142

11.3.3-TESTS EN VOL

Etant donné que les résultats au sol étaient trés satisfaisants nous sommes passés a
I’étape des tests en vol. L’environnement de travail embarqué a bord de I’avion Zlin142
est constitué de I'IMU RAZOR 9DOF piloté par 1’Arduino et connecté au PC portable
via un céble USB.

Les données sont enregistrées directement dans un fichier DATA nommé DATA Plane,
ce fichier contient les quatre (04) paramétres a savoir 1’Altitude, Roulis, Tangage et le
Lacet.

Aprés avoir parcouru un itinéraire de vol, le pilote a bord de I’aéronef Zlin142
embarquant le dispositif Razor, a recueilli les données de vol nécessaires a notre étude,
I’information concernant les positions angulaires relevées est indiquée dans le tableau ci-

dessous.
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File Edit View Graphics Debug Parallel Desktop Window Help

T 6 22@E 9 & @ rf B | @ Current Folder: | CA\Users\moi\Desktop\massi\data_zlin - Q@
Shortcuts (2] Howto Add (2] What's New |2 FlightGear
Current Folder w02 X i =
<« massi b data_zlin - Lo B - Ei & EE) L‘g =Y jf - E Stack:| Base plnt(dataplane_zlin(1:24,:)) = BHOHA @ A x
Name £ dataplane zlin <446x4 double>
[ dataplane_zlin.mat AKT Psj Theta Phiy 5 6 7 8 9 10
&l plot zin 142m 1] oes7000 2439000 6  -168000 -
2| 9980000 242.5000 5.9500 17 i
3 999 241.2000 5.9500 -16.8000
4 9391000 239.9000 5.8000 -16.7000
5 999.1000 238.5000 5.8500 -17]
6 9391000 237.2000 5.8500 -17)
7 999.1000 235.9000 5.9000 -16.6000
8 999.1000 234.5000 5.8000 -16.6000
9 999.1000 233.2000 5.8000 -16.3000
10 999.1000 231.8000 5.9000 -16.9000
11 9391000 2304000 5.8000 -16.8000
12 999 229.1000 5.8500 -16.8000
13 9391000 2278000 5.8000 -17)
14 999.1000 226.5000 5.9000 -16.8000 i
4| . 3

Cornmand Window
‘:?‘ MNew to MATLAB? Watch this Video, see Demos, or read Getting Started.
>> load('dataplane zlin.mat')

S>>

dataplane_zlin.mat (MAT File ~

Figure (42) : Exemple de données enregistrées par le RAZOR 9DOF

a- Action sur la gouverne de gauchissement

Ce mouvement est commandé par une action latérale sur le manche. Ce dernier
commande la déflexion de surfaces mobiles situées sur l'aile : les ailerons. Les déflexions
en sens opposé de ces surfaces générent des forces aérodynamiques et un moment de
roulis qui font tourner I’avion dans un sens.

Dans le cas de I’aéronef Zlin142, les gouvernes qui sont les ailerons contrdlent I’action du
roulis, elles sont actionnées par le braquage du manche, a droite ou a gauche, selon le sens
de rotation que I’on veut subir a I’avion. Les braquages extrémes appliqués aux ailerons
sont de 21° & droite et de 17° a gauche.

Dans notre test, le pilote a opéré plusieurs roulis, toutes les variations liées a cet angle ont
été captees par le RAZOR embarqué a bord.

Aprés lecture et compréhension de la courbe, le pilote a confirmé le déroulement de ces

manceuvres telles qu’elles sont inscrites sur le graphe.

94




JAES '?'!—‘ »

-} Figure 1

File Edit View Insert Tools Desktop Window Help
NSHS B RROILL- 208 DO
Roll
40 T T T T T T T LJ
30
20+
10
0r— PEER
phase de vol stabilise 2us
Expeéerience
10+ <
Action sur les ailerons
204+ J
230 1 1 1 1 1 L L L
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900

Figure (43) : les angles de roulis enregistrés par Razor

b- Action sur la gouverne de profondeur

La profondeur est commandée par une poussée ou une traction sur le manche. Le manche
commande a son tour la déflexion des gouvernes de profondeur situées le plus souvent a
l'arriére de I'appareil. Ces gouvernes sont des surfaces aérodynamiques qui génerent la
force nécessaire a la rotation en tangage, venant modifier l'assiette. D'autres éléments, tels
que la modification de la vitesse de l'avion par rapport a l'air (induite par exemple par un
changement du régime moteur), peuvent provoquer une rotation autour de l'axe de
tangage.

Dans le cas de I’aéronef Zl1in142, la gouverne de profondeur est actionnee par le braquage
du manche, vers I’avant ou a vers I’arriére, selon le sens respectivement de descente ou
de montée. Les braquages extrémes appliqués sont de 30° en avant et de 27° en arriere.
Lors des vols de tests, le pilote a cabré 1’avionen montée, a deux reprises, et il I’a piqué
une seule fois en descente. Ces informations ont bien été relevées par le dispositif
RAZOR.
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) Figure 2 @] %
~

File Edt View Insert Tools Desktop Window Help
DEdde B RROOLA- S 068 ad
Pitch
m Al Ll s L) L) L) T T
m L
10+
o phase de vol stabilisé
10}f J
)
20} Expérience |
Action sur la gouverne de profondeur
_m 1 A L I A L I '}
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Figure (44) : les angles de tangage enregistrés par Razor
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c- Action sur la gouverne de direction

) Figure 3 = EES
File Edt Wew Insert Tools Desktep Window Help k]
Ddde | k| AROPDLEL- S 08 D
hE
EJ T T L L L] Li Li Li
EJ B \—/\-/W
40+ phase de vol stabilisé - .
Expérience
m L -
u — -
=20 . . . -
Action sur la gouverne de direction
A0 F -
'EJ 1 1 1 1 1 1 1 1
0 100 200 300 400 500 600 700 600 900

Figure (45) : les angles de lacet enregistrés par Razor

Pour faire basculer le nez de I’avion a gauche ou a droite, il faut provoquer une rotation
autour de 1’axe de lacet, c'est-a-dire 1’axe perpendiculaire au plan des ailes et passant par
le centre de gravité de 1’avion. C’est I’empennage vertical qui permet de créer cette
rotation.

Une surface mobile verticale, la gouverne de direction, permet de créer un effort
aérodynamique qui engendre une rotation de la queue vers la droite ou vers la gauche.

En général, lacet est induit par le roulis : I'avion a en effet tendance a réagir a la rotation
imposée en tournant aussi autour de l'axe de lacet. Ce probleme est corrigé via le

palonnier actionné en conjugaison avec les ailerons.

Dans le cas de ’aéronef Zlin142, la gouverne de direction réagit en appuyant, sur le
palonnier gauche ou droit, qui sont juste sous les pieds du pilote. Les braquages extrémes

appliqués sont de 30° a droite et aussi de 30° a gauche.
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Lors des vols de tests, le pilote a plusieurs fois, fait dériver 1’avion, a gauche et a droite.

Ces changements d’état ont bien été captés par le dispositif RAZOR.
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IV-CONCLUSION

Avant de terminer ce mémoire, il convient de lever certaines ambiguités que nous avons
jugees utiles de préciser

1. L’Ecole Supéricure de I’Air et L'ECA-ANP (Etablissement de Construction

Aéronautique) ne possédent pas d'installations propres pour les recherches en vol

au réel, telles que les souffleries. Il ne dispose pas, non plus d'un laboratoire de

vol de maquettes ou peuvent étre conduites, dans un environnement parfaitement

maitrisé, des recherches sur la modélisation du vol et la mécanique du vol des

aéronefs.

2. Les moyens actuels de I’industrie pour la détermination des coefficients
aérodynamiques qui sont associés a chaque force et moment s’appliquant a
I’avion, sont :

— Les codes numériques aérodynamiques qui peuvent étre regroupés en trois

catégories :

*La premicre catégorie rassemble les codes qui permettent un calcul rapide mais
bas¢ sur des modeles approchés. Ils sont adaptés dans le cas d’études
paramétriques menées dans le cadre d’avant-projet afin de definir un concept.
Les écarts entre les résultats fournis et la réalité sont parfois sensibles, c’est
pourquoi il est nécessaire de tenir compte du domaine de validité des méthodes
de calcul employées.

*Pour la seconde catégorie, les codes sont basés sur des méthodes de calcul semi
empiriques. Elles sont combinées a des modeéles théoriques ou a des corrélations
issues de bases de données. De nombreux essais en soufflerie ont permis
d’établir une base de données pour différentes configurations testées, pour
lesquelles des modélisations ont été réalisées.

*La troisieme catégorie regroupe les codes CFD (Computational Fluids
Dynamics). IlIs sont extrémement puissants et permettent de résoudre des
problémes tridimensionnels.

Cependant, un calcul CFD n’est valable que pour une configuration particulicre
(par exemple pour un nombre de Mach fixé, une incidence fixée, etc...), ce qui
signifie que pour représenter I’ intégralité d’un vol il est nécessaire d’effectuer un

grand nombre de calculs. Les codes CFD sont des outils qui permettent la
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visualisation des champs aérodynamiques. Ils mettent en évidence la répartition
des écoulements autour du corps de I’avion et contribuent par exemple a la

compréhension des phénomenes aérodynamiques.

— Les essais en soufflerie permettent de déterminer les coefficients
aérodynamiques en placant une maquette d’avion dans une veine ou 1’écoulement
d’air sera généré. Associés a des outils de calcul semi-empiriques, il est possible
d’obtenir de larges éventails de mesures des coefficients aérodynamiques en
faisant varier I’angle d’incidence, le nombre de Mach, etc... Les essais en
soufflerie constituent un outil trés précieux en phase d’avant-projet. Ils permettent
de tester de nouveaux concepts, par exemple pour le test du comportement d’un
avion dot¢ d’ailes ayant une forme nouvelle, avant de les mettre en ceuvre et de
réaliser des essais de vol réel. Des outils de visualisation peuvent également étre
utilisés afin d’observer les phénomenes aérodynamiques lors d’essais en

soufflerie.

— Les essais de vol réel permettent I’étude du comportement de I’avion en
vol en conditions réelles. A I’heure actuelle, les mesures prises au cours d’un essai
sont exploitées de maniere empirique et arbitraire. La technique employée,
destinée a identifier les coefficients aérodynamiques de 1’avion, consiste a
comparer les mesures prises en vol et les résultats d’une simulation numérique du
vol. L’expert en charge de I’exploitation des données ajuste tour a tour par
tatonnement les coefficients aérodynamiques et les conditions initiales en entrée
de l’algorithme de simulation afin de s’approcher au mieux des mesures. Cette
méthode est tres colteuse en termes de temps (temps de calcul et temps ingénieur)
et nécessite un niveau d’expertise important pour exploiter les données.

Il est important de noter que le résultat final de I’identification des coefficients est
trés dépendant de 1’appréciation et du savoir-faire de 1I’expert.

Les centrales inertielles IMU (inertial measurement unit) associées a d’autres
moyens de capture embarqués sur 1’avion sont un des moyens d’essai en vol,
composées d’accélérometres et de gyrometres, elles donnent accés a certains
parametres d’état du vol (accélérations, vitesses de rotation), et fournit un jeu de

mesures a exploiter pour déterminer les coefficients aérodynamiques d’un avion.
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Dans notre mémoire, nous avons tenté dans le chapitre 11 de résoudre le probleme direct

qui consiste a se donner un jeu de coefficients aérodynamiques et a intégrer les équations
de la mécanique du vol de sorte a obtenir les valeurs de la vitesse, la vitesse de rotation, la
position et des angles prises par I’avion au cours du vol.

Les travaux que nous avons menés au cours de ce mémoire de Projet de Fin d’Etude ont
eu pour but l'identification, par le biais d’une centrale inertielle (IMU) dotés de capteurs
gyroscopiques, des paramétres angulaires d’Euler du vol de l'aéronef zlin142, utilisé
comme avion école a I’Ecole Supérieure de I’Air & Oran.

Pour cela, nous avons, dans un premier temps, étudier le comportement sur ordinateur du
vol de certains avions légers. Concernant ce travail, une large partie s’est focalisée sur
I’avion Zlin142, une approche par la simulation a été réalisée et nous a permis de saisir
les fondements physiques de la mécanique de vol, en particulier les concepts déterminant
le vol des aéronefs légers, de comprendre la modélisation mathématique relative au
Zlin142 et enfin d’assimiler ’implémentation de systémes complexes sous un programme
informatique évolue.

Bien que la simulation a été académique et n’a pas été idéale par manque de certains
coefficients aérodynamiques, classés confidentiels et que seuls les concepteurs d’avions
détiennent, il n’en demeure pas moins que 1’étude de 1’évolution dans le temps de vol, des
angles de roulis, de lacets et de tangages, a ét¢ d’un grand apport pour maitriser les lois
qui régissent ces parametres nécessaires et indispensables a connaitre a tout instant

notamment par le pilote.

Le schéma de simulation adopté a été est comme suit :
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En revanche, dans un second temps et dans le chapitre IIII, on s’est intéressé¢ a
I’évaluation des paramétres du systéme a partir de la mesure de sa réponse aux
sollicitations implique de résoudre les équations de la physique en sens inverse de celui
habituellement pratiqué. Cela constitue un probleme inverse

Pour cela, nous avons étudié la centrale inertielle de type Razor IMU a 9 degrés de liberté
compatible AHRS, cette partie nous a éclairé sur le fonctionnement, la composition et
I’¢lectronique de base des unités de mesure inertielle et enfin son exploitation sur des
systemes réels évoluant dans D’air.

En effet, I’'unité de mesure installée sur ’avion Zlin142, a permis le suivi des trois angles
d’Euler et I’identification de la position angulaire de 1’avion et par conséquent la
déduction des manceuvres du pilote apres la transcription des données sur une courbe
graphique.
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Finalement, dans notre travail, nous avons comparé les donnees de la plate-forme de

capture avec les résultats de la simulation mais on a constaté que les deux approches, qui

doivent converger en théorie, manquent de similitude parfaite. D’aprés nos investigations,

les disparités dans les courbes sont certainement expliquées par plusieurs insuffisances:

Le réalisme du modele mathématique qui reste académique et dont certains
coefficients ne sont que donnés approximativement,

La précision du type d’IMU utilisé et la non certification de ses résultats par un
organisme aéronautique reconnu, Malheureusement, comme tout capteur, le IMU
n'est pas a l'abri des erreurs d'instrumentation. Tout d'abord, les biais et les
dérives sont les erreurs qui causent les plus grands effets. Les données IMU sont
aussi sensibles aux changements de tempeérature et aux vibrations. La précision se
détériore avec le temps si le systeme est laisse a lui-méme et qu'aucune mesure
externe n'est accessible,

La difficulté pour le pilote de I’avion Zlin142 de manipuler avec aisance 1’'IMU
et de se mettre aux bonnes conditions initiales proposées pour lancer la capture
angulaire.

Les essais d'identification doivent se dérouler entre les points A et B fixés a
I’avance. Le pilote doit, lors du passage de I'avion au point A, s'assurer que celui-
ci est en condition de vol nominal. L’idéal est de mettre a la disposition du pilote
un interrupteur qui doit étre déclenché manuellement entre les points A et B pour
effectuer I'acquisition des données (pour diminuer le nombre de données et pour

séparer les essais). La période d'échantillonnage doit étre suffisamment petite.

V-PERSPECTIVES

En résumé et pour conclure, nous souhaitons que notre humble travail puisse servir

d’expérience de base a partir de laquelle le développement d’autres approches sera réalisé.

Nous proposons plusieurs possibilités d’extensions, a savoir :

1.

L’utilisation d’une station inertielle précise et fiable, de faire usage des modeles
mathématiques complets et non issus de la bibliographie académique,
d’embarquer ladite station sur un simulateur professionnel dynamique d’un avion
précis et puis de tenter I’expérimentation au bord du I‘avion réel, pour enfin

valider I’exactitude des parametres capturés,
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La modélisation mathématique générale du vol de I'avion a été développée depuis
de nombreuses années a partir des équations de la mécanique du vol. 1l existe 12
équations pour expliquer le comportement d'un avion. Les lois de la mécanique et
de l'aérodynamique produisent un modeéle non-linéaire. Il est donc difficile
d'obtenir un modéle complet de l'avion dans son enveloppe de vol. La
linéarisation permet donc d'approximer le comportement du systéme non-linéaire
autour d'un point d'opération (une condition de vol),

Explorer les méthodes de résolution spécifiques a 1’identification de coefficients
aérodynamiques. Les techniques employées afin d’identifier ces coefficients
aérodynamiques d’avions a partir de mesures prises en vol sont multiples.

La liste de ces méthodes n’est pas exhaustive et on peut les distinguer en trois
categories :

— la méthode du critére du maximum de vraisemblance,
— la méthode d’identification au sens des moindres carrés,
— les méthodes basées sur 1’utilisation de la famille des filtres de Kalman.

Comme les angles d'Euler possedent des singularités a théta = +/-90°, les
quaternions peuvent étre utilisés pour représenter l'attitude pour toutes les
conditions de vol. Les contrdleurs, avec des consignes en quaternion, devraient
alors étre développés,

Evidemment, la réalisation d'essais dans un environnement extérieur avec
perturbations atmosphériques seraient souhaitables pour la suite du projet,
Développer une maquette a une échelle réduite de 1’avion Zlin142 et lancer des

essais sur souffleries, a confirmer par des moyens de simulation.
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