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Avant-propos

Le présent document a pour but de synthétiser trois ans et demi de travail effectué¢ au LAAS-CNRS et a
Airbus-France. Comme tout doctorant confronté a 1’exercice de 1’écriture du mémoire de thése, il m’a donc fallu
extraire de ces trois années et demi les sujets d’études et autres informations qui soient les plus susceptibles
d’intéresser et de fournir un cadre homogéne au lecteur. Ainsi, de nombreux défis techniques résolus et autres
problémes restés en suspens ne figurent pas dans ce mémoire. Ces travaux de recherche continuent par ailleurs a
vivre : chaque jour apporte son lot de nouvelles questions inattendues et de réponses pratiques ou théoriques.

Le temps de travail associé a cette thése a été partagé (par contrat) de la maniére suivante :
- 80% a Airbus-France
- 20% au LAAS-CNRS

Cette répartition apparait en filigrane tout au long du mémoire, 1’aspect applicatif de la thése étant au cceur
des exigences du sujet. Toutefois, 1’aspect théorique n’a pas été négligé et de nouvelles approches sont
proposées.

Les objectifs de cette thése sur la « méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes :
application au suivi de trajectoire des avions de transport » sont ambitieux. En effet, il s’agit a la fois de
synthétiser des lois de commande automatique du vol ayant au minimum les mémes performances que celles
actuellement embarquées sur avion et de simplifier leur processus d’élaboration.

La nouveauté et I’intérét du travail présenté dans ce mémoire résident dans le fait qu’il vise a établir une
méthode standard d’élaboration des lois de commande. La conséquence visée est de permettre a Airbus de
limiter ses cycles de développement de lois et a ses ingénieurs de mieux maitriser leur processus de
développement (définition de potentiométres physiques, mise en avant de solutions prétes a 1’emploi en cas de
modification de lois, etc.).

La standardisation vise donc la méthodologie de synthése de lois de commande entre différents avions mais
aussi, si possible, au sein du pilote automatique lui-méme entre ses différents modes. La aussi, le but est de
rendre les lois de référence suffisamment robustes et physiques pour étre facilement utilisables et
compréhensibles.

Par ailleurs, ce travail s'inscrit dans un processus plus large d'ouverture du champ d'application des lois de
pilotage/guidage aux phases trés non-linéaires, c'est-a-dire a proximité du sol (arrondi et décrabage, dérotation,
roulage et freinage, rotation, décollage automatique), initi¢ par de précédents travaux ([43], [44] et [213]). Le
réglage de lois pour ces phases de vol était jusqu'a maintenant long et empirique, rendant leur automatisation
complete difficile. L'utilisation de techniques non-linéaires a permis et permettra ainsi d'étendre le domaine
d'automatisation du pilotage/guidage des avions de transport.
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Lexique

a : Incidence de I’avion

b : Bras levier équivalent entre les moteurs et le centre de gravité de I’avion
[ Dérapage de I’avion

BETARO : Dérapage-sol de I’avion a I’impact

. : Indice désignant une consigne

CAS : Calibrated Air Speed (vitesse conventionnelle)

CDVE : Commandes De Vol Electriques

CG : Centre de Gravité

Cl : Coefficient aérodynamique de moment de roulis

Cm : Coefficient aérodynamique de moment de tangage

Cn : Coefficient aérodynamique de moment de lacet

C? : Combinaison de p éléments parmi n

Cx : Coefficient aérodynamique de force de trainée

Cy : Coefficient aérodynamique de force latérale

Cz : Coefficient aérodynamique de force de portance

Dy, - Distance au sol entre le début de I’arrondi et le point de touché des roues
d; : Degré relatif de la sortie d’indice k

AF : Erreur de modélisation sur F

AG : Erreur de modélisation sur G

a : Braquage de gouvernes quelconques

J : Braquage des ailerons

Oom : Braquage de la gouverne de profondeur

A4, : Erreur de modé¢lisation entrées-sorties du systeme

on : Braquage de la gouverne de direction

dpequ; - Braquage du manche latéral

OPHR : Braquage du PHR

Apyyr - Estimateur de I’erreur de modélisation entrées-sorties du systéme
Osp : Braquage des spoilers

AY : Ecart métrique latéral de 1’avion par rapport a ses aides radio-électriques (loc par exemple)
EPR : Exhaust Pressure Ratio (rapport de pressions entre la sortie et I’entrée du moteur)
g : Constante de gravité universelle

y: Pente de I’avion

GS : Ground Speed (vitesse de I’avion projetée au sol)

hg4 : Hauteur de ’avion mesurée au Radio-Altimétre

hrp : Hauteur du Train Principal de I’avion

HTPS : Hauteur du Train Principal au Seuil de piste

Ix ou Ixx : Inertie principale de roulis

Ixz : Inertie croisée roulis-lacet

Iy ou lyy : Inertie principale de tangage

Iz ou Izz : Inertie principale de lacet

IM : Incertitudes Multiples

IP : Intégrateur de Précision

[ : Corde aérodynamique moyenne

LD : Lift dumper

loc : LOCalizer (aide radio-¢lectrique matérialisant I’axe de piste)
m : Taille de I’entrée U

m : Masse

Mach : Nombre de Mach

n : Taille de I’état X

NI : Vitesse de rotation du corps basse pression du moteur (fan)
NLI : Non-Linéaire Inverse (commande)

Nx : Facteur de charge longitudinal

Ny : Facteur de charge latéral

Nz : Facteur de charge vertical

Nzposte : Nz au poste de pilotage
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w: Pulsation d’un filtre linéaire

p : Taille de la sortie ¥

p : Vitesse de roulis

P4 : Pilote Automatique

PCM : Paramétre de Conduite Moteur

@: Assiette latérale

PHR : Plan Horizontal Réglable

Y: Cap

q : Vitesse de tangage

QFU : Orientation magnétique de la piste

r: Vitesse de lacet

p©: Densité de I’air

RMI : Robust Multi-Inversion

s : Opérateur de Laplace

S : Surface aérodynamique de référence

t: temps

T : Poussée nette des moteurs

7 : Incidence moyenne des moteurs

7 : Constante de temps d’un filtre linéaire

@: Assiette longitudinale

TAS : True Air Speed (vitesse vraie)

TD : Touch Down (impact a I’atterrissage)

TP : Train Principal

TK : TracK (route de I’avion)

TPR : Thrust Pressure Ratio (rapport entre la poussée et la pression a I’entrée du moteur)
U : Entrée du systéme (variable de commande)
V': Vitesse air

V': Voteur

Ve : Vitesse conventionnelle

Vslg : Vitesse de décrochage sous 1g

Vx : Vitesse sol dans I’axe longitudinal

Vz : Vitesse ascensionnelle

Vztd : Vitesse ascensionnelle a I’impact

VZTP : Vitesse ascensionnelle du Train Principal
X : Etat du systéme

X.q : Position longitudinale du centre de gravité
Xtd : Position de 1’avion sur la piste au point de touché des roues
XTP : Position longitudinale moyenne du Train Principal a I’impact
Y : Sortie du systéme (variable d’observation)
YTP : Position latérale moyenne du Train Principal a I’'impact
z : Amortissement d’un filtre linéaire

Z : Etat des dynamiques internes du systéme

Z, : Hauteur de déclenchement de 1’arrondi

Zp : Altitude-pression
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1 Introduction au sujet de thése

Ce mémoire de thése vise a présenter une « méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et
robustes », c’est-a-dire une nouvelle méthode de commande automatique des systémes apportant des propriétés
particuliéres. Son « application au suivi de trajectoire des avions de transport » ainsi que son co-financement par
Airbus-France le destinent principalement a traiter de la commande automatique du vol et du pilote automatique.
L’application phare dans ce domaine étant 1’atterrissage automatique, il n’est pas étonnant que ce sujet de thése
ait vite pris la dénomination officieuse d’« autoland robuste ». Définissons donc dés maintenant les contours de
I’environnement technique et de recherche afférent a notre sujet...

1.1 Contexte industriel : état des lieux du pilote
automatique d’un avion de type Airbus

Le systéme placé communément sous le nom de pilote automatique vise a guider ’avion, c’est-a-dire
asservir la position de son centre de gravité dans les trois dimensions. On parle dans ce cas de grandes
boucles entre la trajectoire désirée et la trajectoire réellement obtenue.

Les grandes boucles viennent solliciter des petites boucles entre 1’attitude désirée et celle réellement
obtenue. Le rdle des petites boucles est de piloter 1’avion, c’est-a-dire d’asservir sa position autour de son
centre de gravité. Les lois manuelles, ou lois de commande de vol, i.c. les lois de pilotage actives lorsque le
pilote sollicite les organes de pilotage tels que le manche, sont de type petite boucle. Le pilote réalise alors lui-
méme la grande boucle. Pour plus d'informations, le lecteur pourra se référer a [19], [114], [148], [165], [167] et
[168].

Etant donné leur caractére critique vis-a-vis de la sécurité¢ du vol, le pilote automatique et les lois manuelles
répondent a des exigences sévéres définies par les autorités de certification (Federal Aviation Authorities aux
Etats-Unis, Joint Airworthiness Authorities en Europe, etc.). La précision et la robustesse de ces systémes de
commande sont diment démontrées. Rappelons que, depuis 1’A300, tous les avions de la famille Airbus ont été
certifiés pour I’atterrissage automatique.

Malgré l'expérience réussie accumulée depuis une quarantaine d'années, le réglage du pilote automatique
dans certaines phases de vol non-linéaires reste délicat et itératif. En effet, les méthodes utilisées jusqu'a
maintenant sont basées sur des modéles linéaires de la mécanique du vol et sont donc difficiles a adapter pour un
contrdle fin et systématique de I'avion dans de telles phases. Aujourd’hui néanmoins, les méthodes de commande
non-linéaire offrent I'opportunité de :

- synthétiser des lois de commande sur des modéles non-linéaires, et donc plus représentatifs de 'avion;

- produire des lois de commande génériquess, portables d'un avion a un autre.

Des études passées ([43], [44] et [213]) ont montré 1'intérét des lois de commande non-linéaires. Néanmoins,
I'absence de garanties théoriques de robustesse en stabilité et en performances constitue le handicap important de
telles techniques.

Etant données les contraintes techniques du sujet de theése alliées a la volonté d’Airbus d’améliorer sans cesse
la sécurité des vols, il est apparu nécessaire de développer de nouvelles méthodes liées a I'utilisation de lois de
commande non-lin¢aires. Un travail de fond a donc été engagé en partant d’une remise a plat des techniques
utilisées a Airbus et dans le monde de la recherche. La création d'un sujet de thése sur la commande non-linéaire
robuste pour l'aviation commerciale en est la manifestation la plus significative. Celle-ci doit permettre a Airbus
de maintenir sa longueur d’avance en matiére de systémes automatiques en anticipant les exigences liées aux
caractéristiques des avions de demain.
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1.2 Contexte académique

Cette étude doit permettre au LAAS-CNRS de partager les problématiques scientifiques de 1’industriel et
d’étalonner ses techniques sur des problémes concrets. Ici encore, un point complet du contexte international de
recherche en commandes de vol est proposé dans [19].

Le directeur industriel de la thése, Fabrice Villaumé, a eu a étudier des solutions mettant en ceuvre la méthode
d’inversion de la dynamique (autrement appelée commande non-linéaire inverse ou encore commande NLI), par
le biais de deux théses traitant des lois de pilotage-guidage au sol et réalisées par Fabrice Villaumé ([213]) puis
Jean Duprez ([43], [44]).

Ces travaux ont été réalisés en collaboration avec le LAAS-CNRS. Ils ont fait apparaitre un intérét certain de
la commande non-linéaire inverse pour différentes raisons :

- Sous réserve d’'une modélisation compléte du probléme, le systéme obtenu est portable d’un type d’avion a
un autre. Il nécessite un réglage « simple », sans commune mesure avec l’établissement fastidieux de
matrices de gains compatibles avec le type d’avion piloté. Or I'utilisation de techniques de commande
linéaire a gains séquencés impose le réglage de ces matrices de gains en plusieurs points du domaine de vol.
La commande non-lin€aire permettrait donc de gagner du temps dans le processus de développement des
lois de commande.

- Outre cette portabilité, les lois de commande obtenues sont explicites et peuvent étre écrites analytiquement,
ce qui facilite la compréhension du comportement de l'avion en boucle fermée.

- Parailleurs, la possibilité¢ de dégager un nombre réduit de parametres réglables dont 1’influence physique est
claire et découplée permettrait d’accélérer le cycle de réglage d’une loi.

- La commande non-lin€aire inverse semble fonctionner dans un large domaine de conditions opérationnelles
et ses résultats paraissent tout-a-fait satisfaisants, bien que de nombreuses questions sur sa robustesse restent
en suspens.

Toutefois, il faut préciser que les techniques non-linéaires sont dépourvues d’outils complets permettant
d’analyser la robustesse des lois de commande non-linéaires ou de réaliser leur synthése robuste.

Compte-tenu de ce qui précede, il est apparu a la fois intéressant et nécessaire d’étudier une méthodologie de
synthése de lois de commande robustes et non-linéaires. Cette étude est particuliérement orientée vers le suivi
de trajectoire (pilote automatique) et non pas vers le pilotage pur (lois manuelles) bien que le premier nécessite
le deuxiéme dans la philosophie de conception des lois de commande d’Airbus.

1.3 Contributions du travail de thése

Le sujet de thése proposé a pour but d’intégrer la synthése de lois de commande de type non-linéaire a un
processus industriel réel. De plus, dans le cadre qui est le notre, c’est-a-dire celui des avions de transport, la
robustesse des lois de commande obtenues est une caractéristique indispensable. Les techniques, méthodes et
outils développés doivent donc a la fois respecter les contraintes techniques de conception de lois de commande
d’Airbus (mesures disponibles, objectifs de pilotage / sorties régulées, architecture en boucles successives avec
petites boucles communes entre les lois manuelles et le pilote automatique, contraintes en terme de temps de
réponse, de dépassement et de réponse initiale, limitation des sollicitations d’actionneurs, protection du domaine
de vol, etc.) et innover dans le sens d'une meilleure sécurité des vols et d'une meilleure efficacité économique.

Dans ce contexte, le premier apport de la thése a été la mise au point d’une structure de correcteurs non-

linéaires qui soit robuste aux erreurs de modéles sans nécessiter le classique intégrateur de précision (avec toutes
les conséquences bénéfiques en cas de non-linéarités d'actionneurs) (cf. §2.2).
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Cette structure a ensuite a la fois permis et nécessité de mettre en place une nouvelle architecture de lois de
commande (cf. §3.3 et §3.4). Cette architecture est générique pour tout type d’avions de transport (pour lesquels
les mouvements longitudinaux et latéraux sont relativement découplés). La propriété de généricité est une
propriété forte qui a été favorisée par I’'usage de la commande non-linéaire.

D’autre part, notre travail a permis de définir de nouvelles trajectoires de référence pour I’arrondi
automatique (cf. §3.5). Ces trajectoires mettent en avant les principaux degrés de liberté permettant un réglage
fin suivant les contraintes propres de 1’avion a 1’atterrissage et 1’avis des pilotes.

Une des contributions importantes de la thése réside aussi dans ’effort réalisé dans le domaine de la
validation. En effet, les lois de commande proposées ont été validées sur simulateur certifié¢ aux limites voire au-
dela de leur domaine opérationnel. Les tests ainsi mis en ceuvre ont été pris parmi ceux utilisés pour la
certification des pilotes automatiques d’Airbus (cf. §3.6) et d’autres ont été mis au point pour explorer les
propriétés de robustesse des lois jusqu’en dehors du domaine opérationnel (cf. §3.3).

Enfin, I’utilisation de lois de commande non-linéaire a aussi imposé la création de modeéles non-linéaires
embarquables. Nous avons ainsi proposé des algorithmes de modélisation non-linéaire compacte par réseaux de
neurones et de nouvelles techniques afférentes (cf. §2.3). L’utilisation de modéles neuronaux a Airbus s’est
d’ailleurs rapidement étendue a d’autres applications imprévues au début de la thése (estimation et simulation).

1.4 Plan du mémoire

Ce mémoire comporte deux parties principales : la premicre est dédiée aux techniques, méthodes et outils.
Tout d’abord, elle comporte des informations relatives aux techniques d’automatique existantes et a celle
développée pendant la thése. Comme de plus, on ne peut faire d’automatique sans activité préliminaire de
modélisation et d’identification, une autre sous-partie traite de modélisation non-linéaire et de réseaux de
neurones.

La deuxiéme partie présente les applications développées pendant la thése dans le cadre aéronautique.
Chaque sous-partie est importante pour la compréhension globale. Pour ceux qui souhaiteraient faire une
lecture rapide et synthétique du mémoire, un accent a été mis sur la consistance des introductions et conclusions

partielles. Pour ceux qui, au contraire, souhaiteraient approfondir leur lecture, des annexes permettront d'élargir
le champ de la réflexion.
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2 Techniques, méthodes et outils
2.1 Techniques d’automatique
2.1.1Introduction au besoin en lois de commande non-
linéaires
L’automaticien cherche usuellement a transformer le systéme étudié, qu’il soit linéaire ou non-linéaire, en un
systéme corrigé linéaire. Pour ce faire, il existe deux possibilités :

1) Soit ’on considére une approximation linéarisée tangente du systéme étudi¢ sur laquelle on définit une
loi de commande linéaire, comme suit :

Systéeme a
commander
v v v
Représentation | | Représentation | | Représentation
d’état linéaire 1 d’état linéaire i d’état linéaire n
A 4 v A
Correcteur 1~ ---1 Correcteur i [---1 Correcteur n
v
Interpolation linéaire

/

Valeur désirée de
la commande

2.1.1.a : Synthese de correcteurs linéaires pour des systemes complexes (séquencement de gains)
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2) Soit I’on considére le systéme étudié tel qu’il est sur lequel on définit une loi de commande non-linéaire
mais linéarisante.

Systéeme a
commander

\ 4
Réprésentation d’état
non-linéaire affine

A

Inversionde la
dynamique

A

Correcteur linéaire

4

Valeur désirée de
la commande

2.1.1.b - Synthése d’un correcteur de type non-linéaire inverse (cf. §2.1.2.2.4)

L’intérét de la premiére solution est qu’elle permet d’étudier un systéme linéarisé tangent, simple a manipuler
et a analyser. Malheureusement, comme pour toute approximation, la validité de cette technique est limitée.

L’intérét de la deuxiéme solution est sa validité sur un domaine plus étendu au prix d’une plus grande
difficulté¢ de manipulation et d’analyse.

Dans le cadre de I’aviation de transport, le systéme avion est un systéme non-linéaire a parametres variants.
Historiquement, quand les lois de commande ont commencé a étre développées pour fonctionner en plusieurs
points du domaine de vol, il a fallu trouver une technique pour assurer une bonne cohabitation et une bonne
transition entre les correcteurs. Les lois de commande actuelles sont donc basées sur du séquencement de gain,
méme si les techniques utilisées pour obtenir les gains ont fortement évoluées en quarante ans (du PID a la
synthése Hy).

Afin d’¢étendre la validité¢ des lois et de réaliser des lois de commande génériques, Airbus a décidé plus
récemment d’investiguer le champ de la commande non-linéaire. De par ses propriétés, elle apparait comme une
alternative crédible a la commande linéaire avec séquencement de gains. Néanmoins, des inconvénients sérieux,
tels que la difficulté de la démonstration de stabilité, ’absence de résultats sur la robustesse et 1’inadéquation des
lois de commande non-linéaires aux processus a non-minimum de phase, constituaient un frein important a son
application dans le domaine de 1’aéronautique civile. Le travail présenté ici tente d’apporter des solutions a ces
inconvénients.

2.1.2Techniques d’automatique non-linéaire
2.1.2.1 Introduction

La commande non-linéaire a réellement commencé a émerger au début des années 80. L’idée fondatrice de ce
type de commande reléve d'un constat simple : un systéme physique n’est jamais totalement linéaire. Donc, si
I’on désire le commander finement, il faut commencer par le modéliser tel qu’il est, ¢’est-a-dire de maniére non-
linéaire.
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On peut ainsi, par exemple, représenter le systéme étudié par des équations d’état entiérement non-linéaires
ou non-linéaires affines (forme plus restrictive mais pleinement adaptée au probléme aéronautique) de type :

X = A(X)+B(X)U
Y =C(X)

ou UOO™ est I’entrée du systéme, autrement appelée variable de commande, XU est 1’état du systéme et YOI[”
est la sortie du systéme, autrement appelée variable d’observation.

D'autres modélisations existent. Dans le cadre des modeles fondés sur les concepts de 1’intelligence
artificielle, le systéme est décrit par une base de régles. On peut aussi substituer au modeéle d’état un modéle par
réseau de neurones dynamique, de type boite noire.

La diversité des formes de modélisation non-linéaire traduit directement la différence de maturité entre
I’automatique lin€aire et I’automatique non-linéaire. En effet, pour la premiére, les outils d’analyse de stabilité,
rapidité, précision et robustesse et les méthodes permettant d’obtenir ces performances sont aujourd’hui
quasiment généralisées. Par contre, dans le cas de la commande non-linéaire, les outils d’analyse et méthodes de
synthése sont parcellaires ou complexes.

La raison de la différence de complexité entre les cadres linéaire et non-linéaire réside dans la grande
difficulté¢ voire I’impossibilit¢ de résoudre des équations différentielles autres que linéaires a coefficients
constants. Or on ne peut garantir aisément la stabilité et les performances d’un systéme sans résoudre ces
équations. Notons que 1’obtention de fonctions de Lyapunov permet de s’affranchir de la résolution des équations

différentielles mais que celle-ci est malaisée dans un cadre général non-linéaire ou non-linéaire affine.

De méme, on ne peut utiliser les transformées de Laplace ou en z que dans les cas linéaires. Ces outils sont
trés pratiques pour 1’analyse des systémes et font aussi défaut a I’automatique non-linéaire.

Ainsi, si I’idée fondatrice de la commande non-linéaire est intuitive, on se rend rapidement compte que son
application n’est pas évidente. Toutefois, si 1’on juge souvent négativement les lois de commande non-linéaires,
il ne faut pas oublier de faire de méme pour les lois de commande linéaires des systémes complexes. En effet, il
faut généralement se ramener a de l’interpolation lin€aire entre correcteurs (séquencement de gains) si 1’on
souhaite commander ce type de systémes dans 1’intégralité de leur domaine de fonctionnement. Or, entre deux
points de linéarisation d’un systéme séquencé, on perd totalement la certitude de la validité des analyses faites
aux points de linéarisation ([55]). En d’autres termes, cela signifie qu’en dehors du voisinage des points de
fonctionnement ou ont été synthétisés les correcteurs linéaires séquencés, on n’a aucune raison de conserver les
propriétés obtenues aux points de synthése.

Il faut donc relativiser le jugement souvent négatif a l'encontre des lois de commande non-linéaires en
considérant le point de vue suivant :
- Les propriétés des correcteurs non-linéaires couvrent un domaine de fonctionnement étendu
mais sont difficiles a démontrer.
- Les correcteurs linéaires ont d’excellentes propriétés, qui plus est garanties, au voisinage du
point du domaine de fonctionnement ou ils ont été synthétisés mais ne présentent aucune
garantie en dehors de ce voisinage.

Aujourd’hui, et depuis plus d’un quart de si¢cle, de nombreux chercheurs tentent de résoudre les problémes
posés par I’analyse et la synthése robuste des systémes non-linéaires. Ils partent du principe que, s’ils réussissent
a démontrer en un point de fonctionnement une propriété d’un systéme muni d’une loi de commande non-
linéaire, celle-ci sera valable pour un domaine étendu autour du point de fonctionnement considére.

De nombreuses techniques de commande non-linéaire ont ainsi été développées depuis le début des années
80 dont quelques-unes sont décrites ci-dessous.
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2.1.2.2 Différents types de techniques de commande non-
linéaire
2.1.2.2.1 La commande floue

La commande floue ([207]) est basée sur la théorie des possibilités, qui est proche de la théorie des
probabilités a une nuance importante pres :

- Dans la théorie des probabilités, les fonctions d’appartenance sont booléennes, i.e. une
variable quelconque x appartient a un ensemble S ou n’appartient pas a cet ensemble S, et ce
sans valeur intermédiaire.

- Dans la théorie des possibilités, les fonctions d’appartenance sont continues, i.e. une variable
quelconque x peut appartenir plus ou moins a un ensemble §;. Néanmoins, la somme des
fonctions d’appartenance de x aux ensembles S; vaut toujours 1.

La commande floue est particuliérement adaptée a la commande de systémes non-linéaires complexes mal
modélisés mais pour lesquels une grande expertise humaine existe.

Certains types de commande floue sont ainsi entiérement définis par des régles floues tirées de I’expertise
humaine (Mamdani) quand d’autres présentent des approches mixtes, assimilable a une interpolation floue entre
des correcteurs analytiques locaux (Sugeno).

La commande floue est parfaitement applicable a des systémes dont le comportement désiré est décrit de
maniére plus qualitative que quantitative. Elle peut étre appliquée rapidement (selon la quantité de régles floues a
implémenter) et donne des résultats souvent spectaculaires. Néanmoins, il est impossible d’utiliser ce type de
techniques dans le but de garantir la stabilité ou les performances (et encore moins leur robustesse !).

11 est donc tout-a-fait inconcevable d’utiliser la commande floue dans le cadre de I’aéronautique civile.

2.1.2.2.2L.a commande neuronale

De nombreux types de commande utilisant les réseaux de neurones existent. On citera comme applications :
[31], [32], [45], [85], [103], [104], [110], [153], [201] et [202]. 1l existe deux grandes familles de commande
neuronale:

1°/ Commande neuronale déterministe

Ce type de commande reprend exactement le principe de I’inversion de la dynamique (cf. §2.1.2.2.4) ou le
modeéle est entierement donné par un réseau de neurones statique ou récurrent dont 1’apprentissage est effectué
hors ligne. 1l s’agit donc d’une commande classique dont le modeéle du systéme a commander est simplement de
type « boite noire ».

Cette approche est envisageable dans notre étude bien que nous ayons préféré une modélisation « boite
grise » en ne modélisant par réseaux de neurones que certains gains apparaissant dans les équations de la
mécanique du vol (cf. §2.3 et §3.3.1). En effet, contrairement a 1’approche « boite noire », I’approche « boite
grise » permet de conserver la structure analytique générale du systéme a commander et donc un meilleur sens
physique pour la synthése des lois de commande.

2°/ Commande neuronale adaptative

Le principe de cette commande est le méme que précédemment, a ceci prés que le réseau de neurones
considéré apprend « en ligne » et que le modéle de synthése de la loi devient donc adaptatif. Dans la littérature,
on peut trouver des variantes de cette commande se basant sur une commande non-linéaire inverse classique,
doublée d’une correction adaptative de 1’erreur d’inversion par des techniques neuronales. On retrouve ici aussi
une forme d’opposition entre les démarches « boite noire » et « boite grise ».
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Bien qu’elle présente de nombreux avantages pratiques, cette approche adaptative est inconcevable dans le
cas de I’aéronautique civile. En effet, il n’existe absolument aucune preuve dans aucun cas de la stabilité ni de la
robustesse pour ces techniques neuronales. Par ailleurs, méme si cette technique pourrait étre intéressante pour
certaines applications (reconfiguration aprés panne, perte de surface de contrdle, etc.), il semble impossible d’en
convaincre les autorités de certification a I’heure actuelle.

En conclusion, les réseaux de neurones sont un outil puissant et trés souple permettant d’entrevoir de
nombreuses applications. Toutefois, le concepteur doit accepter de perdre la connaissance physique de tout ou
partie de son systéme. Les applications déterministes, et de type boite grise, paraissent adaptées a notre
problématique, puisqu’elles permettent de conserver une représentation analytique pour la partie du systéme que
I’on connait, et d’utiliser les réseaux de neurones pour modéliser celle qu’il est difficile de décrire
analytiquement de maniére satisfaisante.
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2.1.2.2.3 Commande plate

La commande plate ([56], [57] et [58]) est une commande non-linéaire s’appliquant a une certaine classe de
systémes : les systémes différentiellement plats.

Un systéeme est dit différentiellement plat s’il existe un ensemble de variables indépendantes, nommées
sorties plates, telles que toute autre variable endogéne (y compris les variables d’entrées) est fonction de ces
sorties plates et de leurs dérivées successives. Plus précisément, le systéme :

X = f(X,U)

est différentiellement plat s’il existe un ensemble de variables nommées sorties plates, de la forme :

Y =h(X,U,U,U,..,U")

tel que :

X=a(,Y,Y,.,Y)
U=pBY,Y,Y,., Y )

Ce systéme est alors dit « Lie-Bécklund équivalent » au systéme trivial suivant :
v =y

ou v est la nouvelle entrée (correspondant a un systéme linéaire et découplé entrées-sorties).

Ce type de lois de commande posséde des propriétés intéressantes. En effet la commande plate, qui asservit la
trajectoire des sorties plates du systéme, est parfaitement adaptée au suivi de trajectoires. Ceci serait idéal dans le
cadre de notre sujet de these si toutefois il était possible de choisir cette sortie plate. Or, au mieux elle est
imposée par les équations régissant le systéme étudié, au pire elle n’existe pas et alors 1’application de cette
technique devient caduque. Par ailleurs, dans le cas ou le systéme est plat, il faut encore exhiber ses sorties
plates. Or elles n’ont pas toujours une réelle signification physique. La recherche des sorties plates peut donc
échouer alors méme que le systéme est plat.

Pour la commande de I’avion, il a été démontré que le systéme est plat. Malheureusement, ses sorties plates
sont incompatibles avec les objectifs de pilotage d’un avion de ligne de type Airbus. Il reste que dans le cadre du
pilotage d’UAV (Unmanned Aerial Vehicle), pour lesquels les sensations de pilotage ne sont pas un critére
d'acceptabilité des lois de pilotage, la commande plate parait étre adaptée. Par ailleurs, la commande plate n'a pas
de propriété particuliére de robustesse ni de méthode de synthése robuste ou d'analyse de robustesse associée.
Ceci constitue un frein a priori dans le cadre spécifique de notre étude.

Au final, la commande plate est une technique trés pointue et efficace. Elle est intéressante pour 1’utilisation
que I’on peut en faire sur tout type de systéme non-linéaire dés I’instant ou il est différentiellement plat et ou les
contraintes en terme de robustesse sont faibles. Toutefois, dans le cadre particulier des systémes non-linéaires
affines, il existe un type de commande dont la synthése est plus souple et dont les avantages sont comparables :
la commande non-linéaire inverse.
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2.1.2.2.4Commande linéarisante par bouclage entrées-sorties (ou
commande non-linéaire inverse ou encore inversion de la
dynamique)

11 s’agit de la commande non-linéaire la plus populaire actuellement. Les travaux initiaux sont principalement
dus a Alberto Isidori (notamment [91] et [92]). Depuis, les applications de cette technique a 1'aéronautique ont
été nombreuses ([9], [28], [30], [46], [70], [73], [74], [88], [89], [95], [114], [127], [128], [138], [139], [149],
[150],[179], [180], [181], [185], [186], [187], [188], [189], etc.). Ces applications concernent principalement des
lois de pilotage uniquement (en vitesse angulaire) et des tentatives de robustification non-généralisables.

L'inversion de la dynamique s’appuie sur des représentations d’état de type non-linéaire affine ou pseudo-
affine. Ces représentations d’état sont non-linéaires par rapport a I’état du systéme, et affines par rapport aux
commandes. Ainsi, dans le cas d’une représentation d’état non-linéaire affine, on représente le systeme par (1).
Si le systéme est gouvernable, en dérivant successivement les éléments de Y par rapport au temps, on obtient la
représentation entrées-sorties du systéme (1) comme suit :

Y)
Y= : )
(d,) 2
Y, (U)
= F(X)+G(X)U
ou d, est le degré relatif de chaque sortie.
Sous réserve que G soit de rang plein (p), le retour d’état découplant et linéarisant pour ce systéme est de la
forme :

U=G(X)[v-F(X) 3
ou G représente I’inverse de G si m=p ou une pseudo-inverse a droite de G si m>p. Le systéme (2) associé a la
loi de commande (3) équivaut au systéme linéaire et découplé suivant :

Y=v “)

que I'on peut représenter comme suit :

1
o 0 0
v—| 0 . 0 |—»Y
1
0 0 y
s’

2.1.2.2.4.a : Systeme non-linéaire aprés inversion de la dynamique (Mise en avant de la linéarisation et du

découplage)

Le systéme (2) est donc inversible statiquement si G est inversible (ou pseudo-inversible). Par ailleurs, il faut
que :
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11 existe alors un difféomorphisme X=¢g¢) tel que :

<

(d,)
Kl

Y

P

(d,)
R

Dans le cas contraire, i.e. dans le cas ou :

idk <n
k=1

le systéme de référence présente des dynamiques internes non-linéaires (définies par la dérivée d’états notés Z).
Ces dynamiques internes (notamment la dynamique des zéros) sont non-lin¢aires dans le cas général et peuvent
étre instables. Leur stabilité est fondamentale car sinon elles rendent le systéme inversé muni de son correcteur
amont instable. Toutefois, dans le cadre spécifique des systémes a non-minimum de phase (dynamique des zéros
instable), il existe des techniques permettant, dans certains cas, de ne pas compenser les zéros instables et donc
de ne pas déstabiliser I'ensemble du systeme ([91]).

Quelque soit les propriétés des dynamiques internes, elles n'ont aucune influence sur Y qui ne dépend
toujours que de v. Dans ce cas, le vecteur & est défini comme suit :

K
(dy)
Kl

Y

P

yi)

P

Z,

Z »
n=xdy
=

Une fois le systéeme de départ linéarisé et découplé, on peut lui appliquer tout type de commande lin€aire. Il
est par exemple possible de calculer une commande v de maniére a placer des dynamiques linéaires
exponentiellement stables pour Y (cf. §2.1.3.4 par exemple).

L’inversion de la dynamique parait séduisante dans son principe. En effet, il s’agit d’'une commande non-
linéaire mais linéarisante. Cette technique est analytique et permet d’imposer les sorties régulées et les
dynamiques que 1’on souhaite y associer. Elle sert par ailleurs de base a deux techniques de commande non-
linéaire a stabilité robuste s’appliquant a des systémes triangulaires : le backstepping et le forwarding ([111]).
Enfin, le volume de publication sur le sujet a constitu¢ une base d’étude solide pour la thése, notamment sur le
plan applicatif & Airbus méme ([43], [44], [213], projet REAL, projet GARTEUR).
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Pour toutes ces raisons, nous avons choisi de poursuivre notre étude en nous basant sur la commande non-
linéaire inverse. Nous explicitons donc I’utilisation de cette technique dans les parties suivantes.

2.1.2.3 Conclusion

Comme on a pu le voir dans cette partie, la technique d’inversion de la dynamique parait tre la plus adaptée
a notre ¢étude. C’est une technique assez calculatoire et qui connait quelques limitations. Par exemple, dans le
cadre linéaire, elle est strictement équivalente a un retour d’état découplant entrées-sorties et en reprend donc les
limitations connues.

Il n’existe pas de technique standard de synthése face un probléme précis dans le cas non-linéaire. Un
minimum d’expertise est donc nécessaire pour synthétiser des lois de commande non-linéaires inverses
satisfaisantes. Celle-ci peut d’ailleurs étre facilitée par I’analyse des différents modeles tangents disponibles. Par
ailleurs, 1’écriture analytique des équations différentielles du processus a commander n’exempte en aucun cas le
concepteur d’une connaissance parfaite de la physique le régissant. Sans cette connaissance, il y a de fortes
chances que la loi de commande synthétisée soit mal adaptée.
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2.1.3Eléments d’approfondissement sur I’inversion de la
dynamique
2.1.3.1 Introduction

Dans la partie précédente, nous avons briévement présenté et comparé différentes techniques de commande
non-linéaire. Nous avons ainsi justifié le choix d’utiliser les techniques de commande inverse pour notre étude.
Dans cette partie, nous approfondissons les techniques liées a la commande linéarisante et découplante (cas
problématiques, synthése d’un correcteur amont, etc.).

2.1.3.2 Synthése des problémes spécifiques a la commande
non-linéaire inverse et solutions

2.1.3.2.1 Non-inversibilité globale de G (G "' n'existe pas X"
2.1.3.2.1.1 Cas ou rang(G)<p

Dans ce cas, 1’algorithme d’inversion statique de la dynamique présenté dans la partie précédente ne
s’applique pas. On peut toutefois appliquer un algorithme de commande non-linéaire inverse dynamique, qui
englobe 1’algorithme statique. Voici cet algorithme :

1. Fet G sont calculés selon la méthode décrite précédemment (§2.1.2.2.4) :
- Si G existe, on applique la loi de commande (3) et on sort de I’algorithme.
- Si G” n’existe pas on passe a I’étape 2.

2. On calcule tout d’abord le noyau de G :
Ker[G(X)] = G,(X)

Si r=rang(G), on a donc G,;(X)J0™™"”. On calcule ensuite G, tel que /G, G>] soit inversible, avec
G,0™". Enfin, on pose :

U =G, (X), +G,(X).A

A=v,

avec dim([v;’,v;’])=m. A est donc un vecteur d’état supplémentaire. Son apparition correspond
physiquement & 1’ajout d’intégrateurs en entrée du systeme.

3. Ensuite, par un changement de variable, on ré-écrit ce systéme augmenté sous la forme (1) et on réitére
I’algorithme.

Le systéme étudié est inversible dynamiquement si et seulement si cet algorithme converge. Le cas échéant, il
converge en n itérations au plus.

2.1.3.2.1.2 Cas ou m>p

Dans ce cas, le concepteur de lois a trois choix possibles :
- Rajouter des sorties régulées.
- Créer une cinématique de commande pour réduire m.
- Utiliser pour le calcul de G une pseudo-inversion (a droite). Si le rang de G est inférieur a p,
on peut alors se ramener au cas 2.1.3.2.1.1.
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2.1.3.2.1.3 Cas ou m<p

Dans ce cas le découplage des sorties n’est pas possible et I’inversion ne peut donc pas étre utilisée. Une
solution pour le concepteur est de diminuer le nombre de sorties régulées.
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2.1.3.2.2 Non-inversibilité locale de G (/X/[11"/rang(G)<p)

G peut rencontrer des singularités dans son domaine de définition. C’est un phénoméne annonciateur d’une
inversion d’efficacité des commandes ou d’une modification de nature des couplages entrées-sorties du systéme
naturel. Le systtme & commander change de nature autour de cette singularité (signe de I’efficacité des
commandes, degrés relatifs du systéme, etc.) et les techniques classiques d’automatique ne s’appliquent plus.
Pour plus d’information sur le sujet, il faut consulter la théorie des bifurcations (cf. annexe §6.1.2) ou des
systémes hybrides.

Dans un cadre applicatif, il faut veiller a ne pas se rapprocher de la singularité, qui plus est avec certaines
marges. En effet, la singularit¢ rencontrée par le systéme n’est pas nécessairement située dans la méme
hypersurface de 1’état et des paramétres que la singularité rencontrée par le modele du systéme.

2.1.3.2.3Cas des systémes a non-minimum de phase ou non
strictement propres

Les systémes a non-minimum de phase ou non strictement propres (équivalent dans le cas linéaire a des
systémes ou la matrice D n'est pas nulle) ont la particularité de présenter des dynamiques internes une fois
inversés. Ceci résulte de 1’apparition prématurée de la commande dans le processus de dérivation successive des
sorties. Le degré relatif d’une des sorties au moins est donc plus faible que ce qu’il serait en 1’absence de zéros. Il
en résulte une loi qui commande une sous-dynamique non-représentative et d’ordre insuffisant par rapport a la
dynamique réelle a commander.

Ce type de systéme est non-inversible, soit parce que son inverse est instable (systéme a non-minimum de
phase) soit parce que I’'un au moins de ses degrés relatifs est nul (systéme non strictement propre). Nous
proposons donc d’augmenter le systéme naturel (1) comme suit :

U=x+«k
,\/ =diag 1 K
I 1<ism
avec :
1/r, 0 0
di 0
ag| — =
g L/ 1<ism O
0o - 0 1/1,

On se raméne ensuite par un changement de variable (/X ;)] —X) a un systeme de type (1). Ce systéme
présente la particularité de n’étre a 1’équilibre que lorsque sa commande est nulle. On parlera plus loin de
« commande a moyenne nulle ». Ainsi, on peut tenter & nouveau de dériver successivement chaque composante
de Y. A chaque fois que 1’on fait apparaitre la commande de maniére jugée prématurée, on peut alors négliger
cette contribution de la commande (puisqu’elle est a moyenne nulle) et monter a 1’ordre supérieur.

Attention toutefois, la valeur des 7; est alors prépondérante pour assurer la stabilité des dynamiques internes.
En particulier, 7>0 n’implique pas nécessairement la stabilité de la loi de commande. Par ailleurs, I’inversion de

la dynamique est alors inexacte et le placement de pdle éventuel qui s ensuivrait est donc approximatif. Pour plus
d’information, le lecteur pourra se reporter a I’exemple du paragraphe 2.1.3.5.4.
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2.1.3.3 Cas des systemes non affines en la commande

Soit un systéme non-linéaire qui puisse étre décrit par I’équation entrées-sorties suivante :

Y = E(X,U)

Lorsque E est une fonction continliment dérivable de U, on peut réécrire ce systéme sous une forme
équivalente a (2). Pour cela, on utilise une linéarisation tangente autour d’une entrée de référence U, :

E(X,U
9EXY.U.y) U

F(X):E(XaUref)_ aU ref

OE(X,U,,)

G(X) =
ou
Ce systéme est inversible tant que G reste de signe constant (voir §2.1.3.2.2 dans le cas contraire). Pour
améliorer la précision de I’inversion, on peut parfaitement donner a U, une valeur filtrée de U. A noter que cette
approche ressemble fort a celle proposée au chapitre précédent bien que le probléme a traiter ici soit trés
différent.

2.1.3.4 Placement de poles linéaire aprés inversion de la
dynamique

Les lois de commande aéronautiques répondent a un cahier des charges strict spécifiant notamment des
critéres de temps de réponse et de dépassement. Apres linéarisation et découplage, il est donc assez naturel de
tenter de placer une dynamique linéaire. L’ordre de la dynamique a placer et les exigences de performances
varient selon la sortie considérée.

Afin de simplifier le réglage des lois en limitant le nombre de gains dans la chaine de commande linéaire, on
se propose de placer de maniére systématique des dynamiques d’ordre d) pour chaque sortie régulée. Ces
dynamiques correspondent a la mise en série de d; filtres du premier ordre de constante de temps //c,. Cette
démarche permet alors, une fois le correcteur synthétisé¢, de n’avoir qu’un gain a régler par sortie régulée. Le
temps de développement/réglage/validation est alors nettement réduit et ces activités facilitées.

A noter que c’est cette démarche qui a été retenue pour le réglage de notre pilote automatique (cf. §3). Bien
entendu, d'autres démarches auraient pu étre proposées (enchainement d'un premier ordre et d'autres premiers
ordres de constante de temps plus faible, utilisation de seconds ordres plus ou moins amortis, etc.). Néanmoins,

comme nous avons disposé de marges de réglage suffisantes lors de notre synthése, ce principe de placement a
¢été conservé. La fonction de transfert souhaitée pour chaque chaine est alors :

avec s ’opérateur de Laplace.
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Ceci équivaut au filtre suivant :

dk
Y, _ w;
dk
k, / d.-1
Z C,, W s
=0

De méme, ce filtre peut s’exprimer sous la forme d’une équation différentielle linéaire exponentiellement
stable d’ordre d;, comme suit :

) ==C, g ¥ =iy + gy, -Y)

La valeur de la consigne v & donner au systéme linéaire découplé (4) pour assurer un contrdle
exponentiellement stable des sorties régulées par placement de pdles réels d’ordre d; (correspondant a p chaines
découplées de filtres linéaires du premier ordre) est donc :

) [ - @ - et ety + a1, - Y)
p= |7 =] =) @ ¥ — iy + el (v, -,

N L B e R (B v -v)

|-G, WG+ Cr s Y, Y]
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Dans le cas ou I’inversion de la dynamique ne fait apparaitre aucune dynamique interne, le systeme (1) est

Application au suivi de trajectoire des avions de transport

donc équivalent au systéme suivant :

¢

S

¢,

k
gzd,—dkﬂ
=1

$éa

1=1

&
>d;—d,+
1=1

5§¢4
1=1

$ 44,
L I=1

3

$a

1

1 d -1 d, -1 d d
~Cl .y~ OO E Ol (Y, - &)

k
Yd;=d;+2
i=1

é

1

M

d[
1

1 d, -1 d, -1
-C, . w &, —.-Cy w*r &,

dp "%k S, dy k $d-d,+2
=1

+Cyr ) | Y,

¢

>d
=1
d -1 d -1 d d
-Clw.é&, -.-Cr £ +Crawr|Y
&GP e dﬂ P $di-d,+2 P
=1 =1

qui est un systéme exponentiellement stable.
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Dans le cas ou il y a des dynamiques internes, le systéme équivalent est le méme que précédemment
(exponentiellement stable par construction), augmenté des dynamiques internes (stables par définition de

I’inversion de la dynamique) :

£,

k
<(Za’/ —di+1
=

$égm

El+§d,
1=1

5n

Au final, les deux systémes sans dynamique interne (6) et avec dynamiques internes stables (7), munis de lois

¢

$a

1

1 d-1 , di-1 d
_Cdl-wlfdl _"'_Cdll X '52+Cd1]'a)11'(ch _El)

>d,
I=1 =
: di-1 , dp -1 di o d
( = -C' wé —.-CH & +C% .
& L d %S a, dy k £ 4md 2 d; %k
=1 =1
£ ¢,
Edi=d, Tdi=d,+2
£ ¢,
2d;-1 xd;
1=1 1=1
r Al __ dyldy-l d,  d,
$¢4 C, w4, —.=C/ w,' &, +C, W,
= xd, v Xdj=d,+2 ’

=1 1=1

S oo @4
+E]d,

1

1.(.)

de commande stabilisantes (de type (5) par exemple) sont identiques fonctionnellement.
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2.1.3.5 Exemple illustratif de commande non-linéaire inverse
en linéaire

La commande non-linéaire inverse est souvent difficile a appréhender pour les experts de la commande
linéaire. Le but de cette partie est donc de faire un pont entre les techniques linéaires et non-linéaires.

2.1.3.5.1 Mise en avant des propriétés de découplage

Soit le systéme défini par la représentation d’état suivante :

Ce systéme posséde deux entrées et deux sorties couplées. L’équation entrées-sorties de ce systéme est la

suivante :
~ 0 1 0 1
Y = X+ U
-1 -1 -1 -1

Ce systéme est inversible car G est inversible. Par ailleurs, il ne comporte pas de dynamique interne puisque
la somme de ses degrés relatifs (1+1) est égale a ’ordre du systéme. Si 1’on souhaite imposer pour les deux
sorties un comportement découplé du premier ordre avec une constante de temps 7=/, on peut écrire une loi de

commande de type (3) comme suit :
L1 0
U=G"| (r.-v)-F
0 1
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La réponse du systéme corrigé est alors la suivante :

1.2 T

[ " : — ye2 H

nsf : ‘ |

04 | : ; .

-0.2 1 1 ) 1 | 1 1 1 1

= =B

3 i I i i I i i i
a 1 2 3 4 5 B 7 g 9 10

ternps
2.1.3.5.1.a : Sortie et commande du systeme découplé

On a donc bien découplé et placé la dynamique désirée.
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2.1.3.5.2 Cas sans dynamique interne

Pour cette étude on considére un systéme dont une représentation d’état serait :
: 0 1 0
X = X+ |\U
-1 -1 1
y=[I o]lx

L’équation entrées-sorties de ce systéme est la suivante :

y=[-1 -1lx+vu ®)

Ce systéme est inversible car G est inversible. Par ailleurs, il ne comporte pas de dynamique interne puisque
son degré relatif (2) est égale a 1’ordre du systéme. Si ’on souhaite imposer pour la sortie un comportement du
deuxiéme ordre sur-amorti avec une pulsation ¢=1, on peut écrire une loi de commande de type (3) comme suit :

) 1 0
U=G'lY - X-F

La réponse du systéme corrigé est alors la suivante :

1 T

o ; : : ; |
0ak : : -
07t : : | : .
=~ 05k : |
04t |
03t ; |
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08+

07 r

06 , ; : _

> 05~ H =

03+ : —
02 s : i s

01 : : ‘ , .

D I | I I | I | |
1] 1 2 3 4 5 B 7 8 3 10
temps

2.1.3.5.2.a : Sortie et commande du systeme corrige

On a donc bien placé la dynamique désirée.

2.1.3.5.3Cas avec dynamique interne

Pour cette partie on a un systéme linéaire représenté comme suit :

: 0 1 0
X = X+ U
-1 -1 1

y=[0 1]x

L’équation entrées-sorties de ce systéme est strictement la méme que précédemment :

y=[-1 -1jx+U
Ce systeme est inversible car G est inversible. Par contre, il comporte une dynamique interne puisque la
somme de ses degrés relatifs (1) est inférieure a 1’ordre du systéme (2). Si I’on souhaite imposer pour la sortie un

comportement du premier ordre avec une constante de temps 7=/, on peut écrire une loi de commande de type
(3) comme suit :

U=G"(Y.-Y-F)

On voit alors apparaitre un pole en zéro correspondant a la dynamique interne (car X; est l'intégrale de Y). En
effet, par rapport au §2.1.3.5.2, on commande ici ce systéme en vitesse. Sa position diverge donc pour une
vitesse donnée.
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La réponse du systéme corrigé est la suivante :

1

048+

08+

07k

06

=05

04

03

02+

01+

0 i i i i i i i i
a 1 2 3 4 5 [ 7 g 9 10

termnps
2.1.3.5.3.a : Sortie et commande du systeme corrige

On a donc bien placé la dynamique désirée. Toutefois, la dynamique interne (pole en zéro) est instable. On
remarque que, entre le §2.1.3.5.2 et celui-ci, la seule différence entre les lois de commande concerne le
correcteur linéaire.
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2.1.3.5.4Cas d’un systéme a non-minimum de phase

Pour cette partie on considére un systéme représenté par :
: 0 1 0
X = X+ U
-1 -1 1
y=[I -1x

On remarque la présence d’un "zéro instable" en 1. L’équation entrées-sorties de ce systéme est la suivante :

y=[1 2lx-u

Ce systéme est inversible mais présente une dynamique interne due a la présence du "zéro instable". Si I’on
souhaite imposer pour la sortie un comportement du premier ordre avec une constante de temps 7=/, on peut
écrire (sans trop d’espoir tout de méme !) une loi de commande de type (3) comme suit :

U=G'(r.-Y-F)

La réponse du systéme ainsi corrigé est alors la suivante :

1 T

[IR=Re

08+

07 F

06+

=05

04+

03p

02r

01r

34

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

=2000 -~

-4000 -

-B000 -

-5000 -

=10000

=12000 -

14000 i i I i i i i i i
1] 1 2 3 4 =} -] 7 g 9 10

termps

2.1.3.5.4.a : Sortie et commande du systeme corrige

On constate que, malgré la présence du zéro, le placement de la dynamique désirée est obtenu. La réponse en
y est parfaite ! Néanmoins, en regardant la commande, on se rend rapidement compte de la divergence du
systéme global... Cette réaction n’est pas acceptable.

Pour contrer ce probléme, on se référe a la partie 2.1.3.2.3 et on pose:

U=x+«k
K
X==
r

On pose le changement de variable suivant :

4

Le systéme que 1’on souhaite commander est donc équivalent, aprés le changement de variable proposé, a :

0 1 0 0
o=[-1 -1 llo+| 1 |«

0 0 0 /1
y=[I -1 0lo

Si on dérive la sortie de ce systéme une premicre fois, on obtient :

y=[t 2 -lo-« ©)
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Etant donné le non-minimum de phase observé et vu que, par construction, & est 8 moyenne nulle, on procéde
a I’approximation suivante :

y=[1 2 -l]o

Afin de faire tout de méme apparaitre la commande, on dérive Y une fois supplémentaire. On obtient alors :

y=[-2 -1 2]lo+(2-1/1)k

On voit clairement dans ce cas que, pour 7<//2, I’efficacité apparente de la commande sera de méme signe
qu’en (9). Une telle loi de commande sera donc instable comme précédemment. Si, par contre, on choisit 7>1/2,
on peut se dégager du probléme de non-minimum de phase. On propose de choisir 7=2/3 ce qui implique que
I’équation entrées-sorties de ce systéme est donnée par :

o K
y=[-2 -1 ﬂu+2

Si I’on souhaite imposer pour la sortie un comportement du second ordre sur-amorti avec une pulsation w=1,
on peut écrire une loi de commande de type (3) comme suit :

U=G"(v.-[3 3 -2]o-F)

On ne cherche pas, avec cette loi, a contrer le non-minimum de phase. Le placement de la dynamique n’est
donc pas parfait. Toutefois, il est toujours plus acceptable qu’une instabilité pure... La réponse du systéme
approximativement corrigé est la suivante :

1

08+
06
04
:h 02r-
0
-
_04 1 1 1 1 I | 1 1 1
a 1 2 3 4 5 3] 7 g 9 10
termps
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2 T

termps
2.1.3.5.4.b : Sortie et commande du systeme corrigé

La réponse obtenue pour le systéme corrigé est donc un compromis entre le non-minimum de phase et la
dynamique attendue. L'impossibilité de proposer une méthode systématique de réglage des constantes de temps
du systéme augmenté dans le cas non-lin€aire reste néanmoins un handicap certain.

2.1.3.6 Conclusion

Cette partie avait pour but de proposer au concepteur de lois désireux d’utiliser I’inversion de la dynamique
des méthodes pour faire face aux problémes généraux de 1’automatique. Ces méthodes fonctionnent tant que le
modéle du systéme a commander, que le concepteur posseéde, est parfait. Mais que se passe-t-il lorsque ce n’est
pas le cas (i.e. dans le cas général) ?

Cette question fait émerger la problématique de robustesse d’une loi dans son environnement réel de
fonctionnement. Nous 1’abordons plus en détail ci-dessous.
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2.2 Contribution a la commande non-linéaire robuste :
La commande RMI (Robust Multi-Inversion)
2.2.1Introduction

L'un des éléments essentiels dont le concepteur de lois de commande doit tenir compte réside dans les
propriétés de robustesse de celles-ci, aussi bien vis-a-vis des incertitudes de modélisation que des perturbations
exogenes. En effet, malgré les incertitudes ou perturbations rencontrées, le systéme corrigé doit satisfaire des
critéres de stabilité voire, en général, de performances.

Les incertitudes peuvent principalement provenir d'erreurs ou d'approximations volontaires ou non de
modélisation, de variations de paramétres ou encore de problémes de précision numérique. Tous ces phénomeénes
induisent des écarts potentiellement importants entre le comportement réel d'un systéme et de son mod¢le simulé.
Afin d'éviter ou au moins de minimiser ces €carts, plusieurs techniques regroupées sous l'appellation de
"commande robuste" ont été mises en ceuvre ([219]).

Depuis une vingtaine d'années, le développement de la commande robuste a connu un essor considérable
dans le cadre des systémes linéaires, comme en témoigne l'abondante littérature sur le sujet. On peut distinguer
deux classes parmi les méthodes proposées :

- La premiére regroupe les méthodes dites fréquentielles, ou l'incertitude est considérée
comme non-structurée, c'est-a-dire qu'aucune information n'est disponible sur la fagon dont
elle affecte le systéme. Les mesures de robustesse associées apparaissent comme l'extension
de concepts classiques tels que marges de gain, marges de phase et fonctions de sensibilité.
Dans cette classe ([219]), on peut en particulier inclure la commande LQG/LTR, l'approche
H., I'optimisation H,/H,,, etc.

- Une deuxiéme classe de méthodes de commande robuste est constituée par les approches
dites temporelles ou l'incertitude est structurée, c'est-a-dire qu'elle est supposée affecter le
modele suivant une représentation particuliére. Ces méthodes peuvent faire appel a la théorie
de Lyapunov, comme par exemple l'approche quadratique ([20], [36]) ou encore aux
approches de type polynomial ([22]).

L'étude de la robustesse d'un systéme peut s'effectuer :

- Du point de vue de 'analyse : les incertitudes sont considérées a posteriori et les méthodes
associées permettent d'analyser la robustesse du systéme corrigé relativement a certains
critéres. Dans ce contexte, on s'intéresse a déterminer I'ensemble des incertitudes maximales
admissibles que le systéme peut supporter sans dégrader la stabilité et les performances.

- Du point de vue de la synthése : les incertitudes sont considérées a priori dés la phase de
conception de la loi de commande. Dans ce contexte, des méthodes de synthése multi-
objectifs sont mises en ceuvre (cf. thése de Guilhem Puyou, Airbus-France ONERA, dont le
mémoire est a paraitre).

La plupart des travaux décrivant des méthodes et techniques d'analyse et de synthése robuste sont dédiés aux
systémes linéaires : p-analyse et P-synthése ([182]), synthése Ho,, LQG/H,, stabilité quadratique ([26]), etc. Un
certain nombre de ces approches peut étre étendu lorsque 1'on considere des systémes lin€aires soumis a certains
types de non-linéarités (non-linéarités de secteur par exemple) ([105], [203] et [204]). Dans le contexte des
systémes non-linéaires, peu de résultats sont disponibles dans la littérature. On peut citer, par exemple, l'analyse
de robustesse via l'analyse des bifurcations (cf. §6.1.2), la génération récursive de fonctions de Lyapunov par le
backstepping (cf. §6.1.3) ou la commande par régime glissant (cf. §6.1.4).

C'est avec l'objectif de proposer une méthode de commande robuste basée sur l'inversion de la dynamique
que nous avons développé la commande RMI (Robust Multi-Inversion).
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2.2.2Position du probléme

Le principe de la commande RMI est de robustifier I’inversion de la dynamique et ainsi de répondre au cahier
des charges de la thése. Nous avons donc cherché a créer une technique de commande adaptée a la commande
d'aéronefs dans des phases de vol non-linéaires, générique, robuste aux erreurs de modéles (en stabilité et en
performances) et la plus robuste possible aux non-linéarités d'actionneurs (le probleme typique a résoudre dans
ce cadre ¢étant celui de l'instabilit¢ due a un intégrateur de précision bouclé sur une limitation en vitesse
d'actionneur). Pour cela, nous nous sommes basés sur la technique d'inversion de la dynamique, bien adaptée aux
besoins non-linéaires et de généricité mais dépourvue de preuve de stabilité et de performances robustes.

Le principe de la commande RMI est fond¢ sur la triple constatation suivante :

- Le modele d’un systéme est toujours faux par essence.

- La mesure de 1’écart entre les comportements du systéme et de son mode¢le doit permettre de
recaler ce modéle en ligne (I’intégrateur de précision, lui, compare le comportement réel du
systéme a la consigne qui lui est donnée).

- Le moyen usuel d’assurer la précision d’un systéme corrigé est I’intégrateur de précision.
Néanmoins, celui-ci impacte fortement les marges de stabilit¢é du systéme et son
comportement en régime non-linéaire est problématique (forts risques d’instabilité).

La définition de la technique d’inversion de la dynamique proposée dans la littérature et présentée plus haut
(§2.1.2.2.4) est basée sur les hypothéses d’un modéle parfait. Le schéma de commande associé est alors le

suivant :

Commande linéaire

(exemple duplacement de Inversionde la
poles) dynamique
o | e |
b ~(D
. v U
HYC(/)] s ] Gains de G(X) D Y J‘ Y )

précommande,

1sk<p

Gains et
intégrateurs
de retour

iy S )

2.2.2.a : Boucle de commande non-linéaire inverse dans le cadre d’'un modele parfait

Soit un systéme idéalement modélisé par une représentation d’état non linéaire-affine (1) dont les équations
entrées-sorties, obtenues par dérivations successives de ses sorties, peuvent se mettre sous la forme (2). Le
comportement entrées-sorties du systéme étudié est donc décrit par un jeu de vecteurs de fonctions non-linéaires
(F, G). Considérons maintenant que nous disposons d’un modéle (F,, G,) du systéme décrit par (F, G), entaché
d’erreurs notées 4,(X,U) et représentant pour nous la dynamique entrées-sorties d'un avion de transport
commercial de type Airbus. F,, G, et leurs dérivées partielles jusqu’a I’ordre deux doivent étre bornées pour tout
X du domaine de fonctionnement (ce qui implique la bornitude de 4, et de ses dérivées partielles jusqu’a 1’ordre
deux). On a alors :

Yu=F (X)+G, (X)U
=F(X)+G(X)U +A (X,U)

(10)

et le systéme (2) peut étre réécrit de la maniére suivante :

Y = F(X)+G(X)U
= F,(X)+G,(X)U -4, (X,U)
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Le retour d’état réellement synthétis¢, basé sur le modele du systéme, est alors le suivant :
U(X) = G, (X)(v(X) = F, (X))
ce qui méne a découpler et linéariser réellement le modéle du systéme et non le systéme lui-méme :
Y = F(X)+G(X).G,(X)(/(X) - F, (X))
Y = v(X)
Le schéma de commande associé a ce probléme devient donc le suivant :

Commande linéaire

précommande,

(exemple du placement de Inversion de la
poles) dynamique
R o — | | D |
v : U Y S
[[Y;”)] OS[%] Gains de : G(X) < J~ Y .,
i
I

Gains et
intégrateurs
de retour

A

iy )

2.2.2.b : Boucle de commande non-linéaire inverse dans le cadre d’un modéle imparfait

Pour solutionner le probléme de la robustesse a I’erreur de modéle, on se propose de définir une
représentation entrées-sorties "estimée" du systéme (1), nommée "systéme RMI" :

};RM[ :Fm(X)+Gm(X)'U_ARMI
=F(X)+GX)U+A,(X,U)-D,

basée sur un observateur original de I’erreur de modéle :

1 ~ ~
Ay = diag[—J .I(YRM[ - Yj.dt
Ty I<k<p

= diag[iJ [, (X, U)=8,, )dt
Isksp

Ty

(11

avee

/1, 0 - 0

1 0o . :
diag[—j = . . 0
Ty Isk<p ' ’

0 - 0 1/1,
Le systéme RMI est ensuite inversé. Pour ce faire, on définit la commande suivante :

UX,Dpy) = G (X)(W(X) = F,(X)+Ay,) (12)
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Le systéme (2) associé au systéme (11) et a la loi de commande (12) forment le systéme augment¢ :

Y =v(X)+A4A,, -4, (XaU(XaARMl))

~ 1
Arr = diag{T—J -(A,,, (Xa UuXx, ARM[)) - ARMI)
I<k<sp

k

(13)

Avant de passer a la démonstration formelle de la stabilité et performances robustes du RMI, il parait assez

intuitif que, si les 7; sont suffisamment petits, 4g,; converge vers 4, et implique la convergence de Y vers v.
Malgré I’erreur de modele, on linéarise ainsi asymptotiquement le systéme a commander. Dés lors, 1’absence de
besoin d’intégrateur de précision apparait assez naturelle.

La boucle de commande résultante se présente sous la forme ci-dessous :

Robustification RMI

Commande linéaire Inversion de
(exemple du placement de la
poles) dynamique

Gains de ~ (=D

précommande|

Gains et
intégrateurs
de retour

e |

2.2.2.c . Boucle de commande RMI

On peut exprimer le systéme (13) de mani¢re plus détaillée en écrivant :

A, (X,U)=(F, =F)X)+(G, ~G)X)U = AF (X) + AG(X).U

soit :
A, (XUX,Byyy) = DF(X) +(AG.G )X (v = F, ) X) + Ay ]
D, (X, UX,A )= 850 + |1, = (6.2 )08 4y

N (X) =|aF +8G.G (v- F, )lx)
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Dés lors, le systéme (13) équivaut strictement au systéme suivant :

Y = (X)) =AY () + (GG X X) Ay,
Aryr = diag[ri (A)ri (X)- (G.G:, )(X).ARMI) (o

k Ji1sk<p

La formulation du probléme étant posée, nous présentons maintenant quelques résultats préliminaires
nécessaires a la démonstration de stabilité et de performances robustes du RMI.

2.2.3Résultats préliminaires

Lemme 1 : Soit le systéme décrit par :

2(0) = (-1 +T(0))=(0)
avec [(t) vérifiant :
ror@o<al, 0<a<l
Ce systéme est uniformément asymptotiquement stable.
Démonstration : Considérons la fonction de Lyapunov candidate :
Nz)=a.z'z
On a alors :
Az)=az|(-1+T)+(-1+T)z
= a.z'.[— 2.1+ r'+|_].z
<qz|-20+TT+1]z

< a.(a - 1).2'.2
<0

Le systéme étudié est donc bien uniformément asymptotiquement stable.

On a aussi le résultat suivant, qui garantie la stabilité des systémes singuliérement perturbés et proposé par Khalil

([1o8y).
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Théoréme 1 : Considérons le systeme singulierement perturbe

X = f(t,x,2,€) (15)

£.z=g(t,x,z,§&) (16)

Supposons que les hypothéses suivantes sont satisfaites pour

b)

¢)
d)

e)

(t,x,&)1[0,00[xB, X[0,&,]

£(¢,0,0,6) =0 et g(¢,0,0,€) =0.
L’équation
0=g(t,x,2,0)
a une racine isolée z=h(t,x) telle que h(t,0)=0.
Les fonctions f, g, h et leurs dérivées partielles jusqu’a I’ordre deux sont bornées pour z-h(t,x)[J B,

L’origine du systeme réduit

x = f(t,x,h(t,x),0)

est simplement (resp. asymptotiquement, resp. exponentiellement) stable.

L’origine du systeme limite

= g(t,x,y + h(t,x),0)
dr

est stable, uniformément sur (t,x).

Il existe alors €>0 tel que pour tout <€, l'origine du systéme {(15),(16)} est simplement (resp.
asymptotiquement, resp. exponentiellement) stable.

Tout systéme vérifiant ce théoréme peut étre mis sous la forme réduite suivante :

x = f(t,x,h(t,x),0)

La dynamique en z est alors négligée et nommée "dynamique limite".

La proposition suivante concerne les propriétés de stabilit¢ et de performances robustes des lois de
commande RMI face aux incertitudes de modélisation.
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2.2.4Propriétés de stabilité et de performances robustes du
RMI

Proposition : Soit un systeme admettant (1) pour représentation d'état non-linéaire affine et (2) comme
équations entrées-sorties. Ce systeme est inversé par une loi de commande de type RMI (12), basée sur un
modele imparfait (10). Le systéme inversé est un systeme augmenté de type (14) exhibant une nouvelle variable
d'entrée v. Il peut contenir des dynamiques internes simplement (resp. asymptotiquement, resp.
exponentiellement) stables. La valeur de v est définie par une loi de commande linéaire exponentiellement
stabilisante sous l'hypothése d'une inversion parfaite (4) (par exemple une loi de type (5)).

Supposons que les hypothéses suivantes sont satisfaites pour tout X appartenant au domaine de fonctionnement

du systeme:
i) F, G, F,, et G, et leurs dérivées partielles jusqu’a l'ordre deux sont bornées
ii) G,*.AG".AG.G,* (X)sal, 0<a<lI

Il existe alors T, >0 tel que pour tout T,<T., ce systéme est simplement (resp. asymptotiquement, resp.

exponentiellement) stable ou exponentiellement stable s’il ne présente pas de dynamique interne, et le systeme
inversé (14) admet (4) comme représentation réduite.
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Démonstration : Pour rendre la démonstration de la stabilité de la commande RMI plus appliquée, on prend v
défini comme précédemment (5). Néanmoins, tout autre type de commande exponentiellement stabilisante dans
I'hypothése d'une inversion parfaite ne changerait en aucun cas le principe de la démonstration. En posant

=4y et E=diag(T1;), on obtient une reformulation du systéme (1) de type :

31 W 52

f -1 Edl

Yd, Eld, —d; +1

Sdy=d,+2
1=1

‘ '3
E f d/ -1 idl
I=1

xd,

P
1=1

en =0, -6 kad)n

| St

dans le cas ou il n’y a pas de dynamiques internes.
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Pour simplifier cette expression, on a choisi de noter :

N, (&) =ML (@€))

Dans le cas ou le systéme augmenté (17) présente des dynamiques internes, on a alors :

£, <

f -1 Ed'

dy—d; +1

. d, d,
& =| -C,.w.&, —.+Clawt {ch —Ei

1=1

E J 5/)
Zd,—dp Zd,—dp+2
I=1 1=1

44 ffd,

I=1 I=1

i=1 xd, d;=d,+1
= =

P
t
$1+I§1d, fl"‘éd,( 9{)

| £,(6,6)
en=K,& -GG ad)n
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Afin d’exprimer les systemes (17) et (18) en conformité avec le théoréme de Khalil, on pose {&=@(x) :

X =¢, Y
Eldl_dk Eldl_dk ¢

x o, =&
./¢]Zd1_dk
=l

Ceci nous permet de définir la notation suivante :

N, (x) = &, ($(x))

En utilisant cette notation ainsi que I'hypothése /i) nous garantissant l'inversibilité de G.G,,", on pose le
changement de variable 77=(z) suivant :

z=n-(GG. ) (@A, (x)
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Le systéme (17) ayant subit ce changement de variable se réécrit de la maniére suivante :

: X
X1 2
. X
Xd, -1 a
1 d *
o ~Chayx, == Chat x + (GG a0 2
g .
X yd, -d,+1 dp—di+2
=1 =1
= = f(t,x.2,€)
Lk X
Xyd -1 Xd,
1=1 =1
4 _ L .
‘) Cl @y, == Clafix, 4 (6.6 kap()).2
1=1 1=1
: X
X$d,~d,+1 $d,-d, +2
1=1 =1
T X,
X Izd/ -1 Izdl
1=1 =1
1 d d *
» ~C) wx, —.-Cr i x, +(6,.G. XA o)z
xlgldl ! Eld/ ! /gldl 4
: . d [(G.G ) X)L (x ]
£.2 =G Xap(o)z - & AGGu) PONED]_ o, - o
dt (19)
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Quant au systéme (18), il peut lui aussi se réécrire tel que :

. ) ]
X1 2
: X
Xd,-1 4
. ~Ch @, == Ch ' x, + (GG k()2
1
. x.
X >d,~d,+ Zld/ —d+2
=1 =
. .
X fd, -1 ]/Zdl
1=1 =1
) _ _ _de 4y * _
|7 Cl oy —m Cllafx, 4 (6,6, koM z | = ft.x.z.0)
- I=1
).C $d —d +1 £
- .
xlgldl - édl
W -C' w x - =C" W x +(G .G*)( x)).z
xgld, dp P ﬁd; dp p fd,—dp-*l P m ﬂ¢( )))
. 1=1 1=1
X1ed4, o (20)
I=1 1+3d,
=1
L x;‘[ i L fn (t’ x) -
x \—1
| : dc.c: ) wponas
£.2=-(GG XAz -e. - = o(t,%,2,€)

Avec ces différents changements de variable, les systémes (19) et (20) vérifient trivialement I'hypothése a) du
théoréme de Khalil, a savoir f{7,0,0,£=0 et g(1,0,0,£=0.

Par ailleurs, I’équation g(7,x,z,0)=0 admet une racine unique /(z,x)=0 correspondant a I’équation Az;;=4,,.
On vérifie donc 1' hypothése b).

L'hypothese i) de notre proposition impose que 1'hypothése ¢) soit elle aussi vérifiée (f, g, 4 et leur dérivées
partielles jusqu’a 1’ordre 2 sont bornées lorsque z-A4 appartient & une petite boule centrée sur zéro). Ceci est
évident pour f, g et & et les dérivées partielles de 4(=0). Pour les dérivées partielles correspondant a un systéme
(1) de départ non-linéaire affine quelconque, cette hypothése reste a vérifier. Cependant, dans notre cadre
applicatif comme dans la plupart des systémes physiques utilisés dans des domaines de fonctionnement
dépourvus de singularité, cette hypothése est vraie.

L'hypothése d) concerne la stabilité de f{z,x,4,0). Comme £ est identiquement nulle, cela revient a démontrer
la stabilité de f{7,x,0,0) dans le cas ou Agy;=4,, i.e. dans le cas ou on a affaire a une inversion de la dynamique

parfaite (4). Sachant que le systéme parfait présente une dynamique linéaire placée pour étre exponentiellement
stable et une éventuelle dynamique interne stable, cette hypothése est automatiquement vérifiée.
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Enfin, en posant y=z-h et 7=t/£ on définit un systéme dont on doit prouver la stabilité uniforme pour vérifier
I'hypothése e). Or & étant identiquement égal a 0, ce systéme est strictement équivalent a :

@ =1, +(p6 6 kel

Ceci est stable d'aprés I'hypothése ii) et le lemme 1. Il est important de noter que, dans le cas linéaire
invariant, I'hypothése "M=-G.G,, est Hurwitz" peut remplacer ii). Cette hypothése reste une condition nécessaire
de stabilité dans le cas non-linéaire affine. Les conséquences de I'hypothése ii) sur l'erreur AG maximale
admissible peuvent étre évaluées. En effet, cette hypothése implique d’avoir une matrice d'erreur AG telle que
G, " AG'AG. Gm*<1,,. Exprimons donc ce produit progressivement, ¢lément par élément :

All Apl An Alm
AG'AG = Pl
Alm Apm Apl Apm
r p p 7
ZAZII o ZAH A,
i=l1 i=l
- J : - )
zAil'Aim zAzlm
L i=1 i=1 J
Dés lors, on peut calculer :
-, 2 , -
ZAH ZAil'Aim @11 @1
i=1 i=1 p
AG'AG.G, = : ' : I :
P P
ZAil'Aim e ZAZtm e’”I o em[’
i=1 i=1

m

i[@n-i%-%} Z[Q,WZIA”.A[/_)

!

w( L )
Z(ejl'ZAfm'Aiij Z(ejp'ZAim'AijJ

Jj=1 i=1

Notons que les éléments de G,, ", notés @, sont disponibles car utilisés pour le calcul de la loi de commande

non-linéaire inverse de base.
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Enfin,on a :
- ; § , .
e” @ml ; ejl';Ail'Ag,‘ ; ejp ;Ail'Aij
G,'AG'AG.G, = ; - :
m P m »
Olp emp Z(ejl ZAW .A”J e Z @Jp Aim AUJ
A =l j7l i1

qui est une matrice symétrique. Soit A0 tel que, quel que soit 0<i<p et 0<j<in, |4;|<A. On a alors :

m

p.Az.Z[|@kl|.ﬁ‘@jIU 0 0
e

k=1

G''AG'AG.G., < 0 p-AZ-;[|@kz|-;‘@/zU
: 0

0 . 0 pNiN i £|ekm|~i‘®jm U
J=

k=1

L'hypothése ii) est donc vérifiée si :

p.’ .max i(|@ki|.i‘@ﬁg <l
=

0<ism =

ou encore :

0<ism

2
pN .max {Zm:‘G)ﬁU <1
=

L'erreur maximale A admissible sur les éléments du modéle G, de la matrice G est donc définie par :

1

J;.max[gpﬁg

A<

0<ism

Notons que, dans le cas monovariable, la stabilité et les performances robustes du RMI ne nécessitent donc
qu'une erreur de modélisation inférieure a 100% en valeur absolue!
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On a ainsi vérifié toutes les hypotheses du théoréme de Khalil et donné des conditions sur les erreurs de
modélisation maximales admissibles. Le systéme {(17),(16)} admet donc comme représentation réduite:

: X
2
X1
: X
d
Xd,-1 !
1 dy ,d
: -C, wx, —.—C).w".x
xdl 1 1 1
Sk X i
X 3 d,—d,+ IZIdz-d/c +2
=1 =
| = N = £(t,x,h(t,x),0)
k
xid,—l Xd,
=1 =1
) _ _ _pdy o ody
. C, wxy —..—Cpl .t x,
X yd, Ydy=d;+1
1=1 =1 k
Cop 2
Xyd-d,+ Yd;=d,+2
1=1 1=1
: X
P P
X 3d-1 24,
1=1 =1
1 d d
w -, w,x, —.-C/w x,
XXd, v 2d, r >d;—d,+1
1=1 | L 1=1 =1 p_

dans le cas ou il ne comporte pas de dynamiques internes et :
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X1

Xd,-1

X4,
ok
X Ydj=di+l
I=1

Xf@ﬂ
=1
XXd

=1

»
X $dy-d,+l
=1

X $d -1
1=1
xfdl

1=1

dans le cas contraire.

- .,
X,
- 1 [a— dl dl
Cy-w.x, == Cyl.a x,
X
>d;—d;+2
1=1
Xk
xd,
1=1
1 dy ,d
-| - C, wx, —.-Cl.w"x,
k k S dy—d,+l
=1
xp
>d;=d,+2
1=1
x[’
2d,
=1
1 d d
-C, w,x, -.-C/w'x,
v $d, v Sdy-d,+
=1 1=1
)4
1+3d,
=1
i S (%)

53

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE

= f(t,x,h(t,x),0)




Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

2.2.5Commentaires

La loi de commande obtenue avec RMI (12) peut aussi s'écrire comme suit :

(o Jar

On peut noter que, dans le cas d’une commande avec intégrateur de précision classique, on aurait plutot la
commande suivante :

U=G,(X)|v-F,(X)+diag 1
T

k J1sks<p

U=G, (X)|v-F,(X)+diag 1 ..[--~.[({’C—Yj.dt~--.dt
T,

ou Y. estla sortie désirée du systéme ramenée a un ordre de dérivation égal a son degré relatif (d;). Dans ce cas,
non seulement le degré d’intégration est supérieur a 1’ordre nécessaire pour la commande (perte de marges de
stabilité¢) mais en plus, on est sensible a des non-linéarités d’actionneur puisqu’on inteégre la différence entre la
sortie du systéme et sa sortie désirée. L’avantage du RMI est qu’il permet de se restreindre a 1’ordre d’intégration
minimum nécessaire tout en intégrant la différence entre la sortie du systéme et la sortie de son modéle.

Quelques commentaires supplémentaires peuvent &tre formulés :
- Cette commande n’est pas une commande adaptative. Il est donc nécessaire de posséder un
modele de base.
- Il s’agit de robustification a posteriori d’une loi classique sans intégrateur de précision. Il faut
donc disposer d’une premiére loi classique et fonctionnelle.
- On ne procéde a aucune répartition de I’intégrale entre F,, et G,. On pourrait peut-étre ainsi
repousser les limites de la robustesse de ce type de solution.

Les principaux avantages de cette technique sont :
- Insensibilité relative aux non-linéarités et dynamiques négligées des dispositifs de commande.
- Robustesse importante aux erreurs de modéle.
- Simplicité de mise en ceuvre (une fois la commande linéarisante et découplante synthétisée).

En parall¢le, certains inconvénients sont a noter :

- Nécessité d’avoir acces a la valeur de la commande U (c’est le cas de notre probléme industriel).

- Compromis a trouver entre la rapidité de la boucle RMI et I’erreur de modé¢le.

- Nécessité de posséder une mesure fiable peu bruitée de la dérivée d’ordre dj-/ des sorties
régulées (mesure nécessaire de toute manicre pour le placement de pdles mais la qualité de cette
mesure est plus cruciale dans le cas RMI puisque le « recalage » du modéle en dépend, ainsi que
de la mesure de U). En effet, il faut garder en mémoire que le RMI se base sur un observateur
d'erreur de modele a grand gain.
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2.2.6Robustesse aux dynamiques des actionneurs : de la
nécessité de mesurer U

Supposons qu’on a toujours les équations suivantes :

Y = F(X)+GX)U
Yu=F, (X)+G (X)U=F(X)+GX)U+A,
Y =F,(X)+G, (X)U =Dy, = F(X)+GX)U +D, =Dy,

L’actionneur est ici considéré comme mal modélisé (partie linéaire mal modélisée ou saturations). On a alors :
U, =G,(X){v-F,(X))
dans le cas non-linéaire inverse classique, ou :
U, =G, (X)(v-F,(X)+4,,)
dans le cas RMI. Dans les deux cas, on note :
U=U, +AU

Ainsi, dans le cas du contréle non-linéaire classique avec intégrateur de précision, méme en supposant que la
modélisation paramétrique du systéme est parfaite (F,,=F et G,,=G), on a :

U, =G (X)(v-F(X))
En utilisant la notation suivante :

-F(X)+v

int égrateur de précision)

U, =G (X)[v

sans int égrateur de précision

on peut réécrire la commande :

UL' = G* (X)’ Vsans int égrateur de précision - F(X) + dlag(ij '_[ . I [%‘ - det ”. dt
Z-k
d’ou:
Y = F(X)

+ G(X) G* (X) vsans intégrateur de précision - F(X) + dlag[%j I : J.(%‘ - %jdt : dt + AU
Isksp

k
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soit :

Ty

! J ._[---I(f’c—f’j.dt---.dt+G(X).AU 1)
1<k<p

Y= Vsans int égrateur de précision + dlag [

Cela signifie que le placement de pole que 1’on souhaite réaliser par I’intermédiaire de v est impossible. De
plus, I’intégrateur contenu dans la loi va étre surchargé par la présence de AU, ce qui peut mener a une instabilité
du systeme global.

Ceci peut étre facheux dans le cas d’une saturation en position ou en vitesse, ou U ou sa dérivée est fixée.
Dans ce cas, I’intégrateur de précision se charge selon 1’équation (21). Puis, lorsque 1’on sort de la saturation
(4U=0), I’intégrateur est surchargé et doit donc se décharger avant d’atteindre 1’équilibre, d’ou 1’apparition de
phénomenes suivants :

- sorties de saturation avec dépassements ou collage,
- cycles limites,
- voire instabilité.

Dans le cas de la commande RMI, en supposant comme précédemment que la modélisation paramétrique du
systéme est parfaite (F,,=F et G,,=G),on a :

U =G.(X)| v—F (X)+ diag[iJ .j [f/m - f/j.dt
Ui )iche (22)

I<k<p

=G (X)[v-F(Xx))

Soit :

Y =v+G(X)AU

Cela signifie 1a aussi que le placement de pole que 1’on souhaite réaliser par 1’intermédiaire de v est
impossible. Mais par contre, il n’y a plus d’intégrateur de précision dans la loi, donc pas de surcharge... Ceci ne
pose aucun probléme particulier de sortie de saturation car d’aprés 1’équation (22), on revient dans le cadre
linéaire classique de notre placement de pdle désiré dés que 1’on sort de la saturation (4U=0).

A noter que ces résultats sont aussi valables dans le cadre d’une dynamique actionneur linéaire mal modélisée
ou I’on s’affranchira de la méme maniere de dépassements ou collages intempestifs, voire d’instabilités.

Dans la partie suivante, ces résultats sont illustrés par quelques simulations.

2.2.7Exemples illustratifs

2.2.7.1 Exemple introductif : Robustesse a I'erreur de mode¢le
pour différents types de lois de commande non-linéaires
basées sur l'inversion de la dynamique

On prend comme référence le systéme proposé en 2.1.3.5.2 avec sa commande parfaite. Supposons
maintenant que le modéle dont nous disposons est incertain (a +- 50%) :

F =F+AF
G, =G+AG
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avec F et G définis selon (8). Si I’on souhaite imposer pour la sortie un comportement du deuxiéme ordre sur-
amorti avec une pulsation =1, on peut écrire une loi de commande de type (3) comme suit :

. 0
U=G Y|, ,IX-F,

0

Elle donne les résultats suivants :

6 T T T T T
— Loi MLI sans integrateur de precision
— Loi sans erreur de miodele
Consighe
5 J o=
4+ il
= 3
2 Jes
1 5=
D 1 1 1 I | 1 1 1
1] 1 2 3 4 5 -] 7 g 9 10
termps
6 T T T T T
— Loi MLI sans integrateur de precision
— Luoi sans erreur de modele
5 Ja e
4+ |
o 3+
2 Jees
1 Jes.
o I | 1 | | I | |
1] 1 2 3 4 5 B 7 g 9 10

termps

2.2.7.1.a : Tracés des résultats d’'une loi de commande de type non-linéaire inverse (sans intégrateur de
précision) synthétisée a partir d’'un modéle incertain a +-50%
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On remarque aisément I’imprécision du systéme corrigé et, de plus, la variabilité de la forme de la réponse.
Le probléme de I’imprécision de la loi ne peut étre réglé que par 1’adjonction d’un intégrateur de précision, dont
I’impact sur la loi de commande est par ailleurs doublement négatif :
- déstabilisation potentielle par déphasage,
- a gains équivalents, ralentissement dii au passage a un ordre supérieur (ou a pulsation
équivalente, augmentation des gains de la loi).

A noter que ces problémes ne concernent pas que la commande linéarisante par bouclage entrées-sorties mais
également toute loi de commande linéaire classique. Ceci n’est pas surprenant, puisque cette technique est
communément considérée comme une généralisation des techniques classiques d’automatique linéaire

(commande modale par retour d’état par exemple). La loi de commande avec intégrateur de précision devient
ainsi par exemple :

. 30
U=G, Y.~ 3.X+I(Yc [I 0]lx)d-F,

Ceci donne les résultats suivants :

1.4 T T T

T T
— Loi MLl avec integrateur de precision
— Loi sans erreur de modele
Cansigne
1.2 =
1 e
0&r
=
08
04r
02r
1]
1]
termps
58

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

T T T T
— Loi MLl avec integrateur de precision
— Loi sans erreur de models

08+

06

o 1 1 | 1 1 L I 1
] 1 2 3 4 5 & 7 g 3 10

temps
2.2.7.1.b : Tracés des résultats d’'une loi de commande de type non-linéaire inverse (avec intégrateur de
preécision) synthétisée a partir d 'un modéle incertain a +-50%

On le voit, I'intégrateur de précision permet de solutionner simplement le probléme de I’imprécision des lois
de commande. Néanmoins, la variabilité de la réponse peut étre augmentée et les marges de stabilité réduites.
On peut alors choisir de poser la loi de commande RMI suivante :

1 0
*
U=G.|Y - X—-F +0,,
0 2
0 0
Dy =81 [(F, +G, =Dy, )t - X
0 1
D¢és lors, on obtient le comportement suivant pour le systéme corrigé :
1.4 T T T T T
— Lui RMI
— Lai sans erreur de modele
Cansigne
121 4
1 s
0ar s
0B - .
04+ -
02r :
o 1 1
o 8 a 10
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T T
— Lai RMI
— Lai sans erreur de miodele

04+ : |

i i i i i I i i i
o 1 2 3 4 5 3] 7 g 9 10
tempz

2.2.7.1.c : Tracés des résultats d’'une loi de commande de type RMI synthétisée a partir d 'un modéle incertain a
+-50%

Sur cet exemple linéaire, les propriétés de stabilité et performances robustes de la loi de commande RMI
apparaissent trés clairement. Celles-ci sont absolument comparables dans le cas non-linéaire (cf. §3.3.2).

Dans les exemples qui suivent, le systéme étudi€ et ses lois de commande sont ceux décrits ici. NLI désigne
une loi non-linéaire inverse, IP I’intégrateur de précision et IM les incertitudes multiples.

2.2.7.2 Robustesse au retard dans la chaine de commande

On rajoute un retard d’une seconde entre la consigne de commande et la commande réellement réalisée. On
obtient alors le comportement suivant pour la loi :

2 T T T T
{ —— Systéme corrigé ML+ IP+retard
—— Systéme corrigé NLI+retard
—— Systéme corrigé Rikdl+retard
—— Bystéme corrigé sans retard
15l —— Consigre
1 |
=
05r
/
0 2 4
_05 | L L 1 I L | | L
o 1 2 3 4 5 5 7 g g 10
termnps
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6 T T T T
: —— Systéme corrigé ML IF+retard
—— Systéme corrigé NLretard
5+ : —— Gystéme corrigé Rdi+retard H
—— Gystéme corrigé sans retard
4 o
3 |-
2 |-
1 Loy
]
_1 =
_2 |
-3 | | | I | | | | L
u] 1 2 3 4 5 [ 7 g 3 10

termps
2.2.7.2.a : Reaction des différents types de loi a un retard d’une seconde dans la chaine de commande

Cette simulation met en avant les phénomeénes d’instabilité potentiellement liés a 1’utilisation d’intégrateurs
de précision.

61

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

2.2.7.3 Robustesse a la saturation en position d'actionneur

1 T i T T
| k \ —— Gysténe corrigé ML IP+saturation
e \ —— Systérne corrigé ML Hsaturation
08 | — — Gystéme corrigé RMb+saturation
e ] | —— Systéme corrigé sans saturation
nEl ‘J, ‘ —— Cansigne
07k | 4
] &
0B “ k‘. : |
= [ G &
04r =
03r i
02r -
01+ =
0 i =
u] 25 30
1.2 T I T
—— dystéme corrigé ML+ IP+saturation
—— Gystéme corrigé ML H+saturation
—— Systéme corrigé RMl+saturation
Ty e S - —— Systbme corrigé sans saturation M
|
I ;
| ra
a
04r :
02r =
D f— -
0z 1 | i i I
u] [ 10 15 20 25 30

termps
2.2.7.3.a . Réeaction des différents types de loi a une saturation en position de la commande en 0.5

Cette simulation met en avant les phénomeénes de « collage » potentiellement li¢s a 1’utilisation d’intégrateurs
de précision.
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2.2.7.4 Robustesse a la saturation en vitesse (rate-lim)

' L
d'actionneur
1.8 T I T
—— Gystéme corrigé MLHIP+rate-lim
] —— Gystéme corrigé MLH+rate-lim
16 —— Bystéme corrigé Fitdl+rate-lim
- Systéme corrigé sans rate —fim
14l — Caonsighe
1o =
1 -
///
= 08 4 —
06 &
o 3 , ; i
02+ =
D _-— —
0z 1 | i i I
u] [ 10 15 20 25 30
temps
1.8 T T T T

—— Gystéme corrigé MLHIP+rate-lim
. —— Gystéme corrigé MLH+rate-lim

1B [ v s - b A —— Gystéme corrigé Rikdbrate-lim H
- Systéme corrigé sans rate —fim

Bt |
0Bl : ; |
04 ; ‘ 8

o | ] | | |
o 5 10 15 20 25 30

termps
2.2.7.4.a : Réaction des différents types de loi a une saturation en vitesse de commande (0.1)
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2.2.7.5 Robustesse a des incertitudes multiples

On étudie ici la robustesse de la loi a une erreur de modéle de +-50% sur F et G, un retard d’une seconde
dans la chaine de commande et une limitation en vitesse de commande.

2 T T
—— Systéme corrigé MLI+IP+IM
—— Systéme corrigé MLI+IM
168 " o 2 = 2 —— Systéme corrigé RMEIM
—— Systéme corrigé sans (M
15k — Consigne
14 =
121 =
= 1F ==
~ G
08r =
04l / ; =
azf|) : , ; ( i
o | | I | |
a 5 10 15 20 25 30
temps
2 T T
—— Systéme corrigé MLI+IP+IM
] —— Systéme corrigé MLI+IM
168 ” o 2 2 2 —— gystéme corrigé RMEIM =
—— Systéme corrigé sans (M
16+ =
14 =
121 =
= 1F \ — -+ —
08 oo i
|
0e : : ~ g
04 : £
o2k 4 f 2 : il
D | I I | |
o 5 10 13 20 25 30

termps
2.2.7.5.a : Reaction des différents types de loi a des incertitudes multiples

On constate d’aprés cette simulation une tendance au cycle limite de la part de la loi avec intégrateur de
précision. On constate aussi que, face a une dynamique actionneur négligée, la commande RMI se comporte de
la méme maniére qu’une commande non-linéaire inverse sans intégrateur de précision. De ce point de vue, la
commande RMI parait cumuler les avantages d’une loi avec et sans intégrateur de précision.
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2.2.8Conclusion sur la commande RMI

La technique de commande non-linéaire robuste présentée est une des contributions de la thése qui permet de
répondre a de forts besoins industriels. Son implantation est aussi aisée que celle d’un correcteur non-linéaire
classique. Elle permet de plus de dégager d’importantes marges de robustesse face aux incertitudes
paramétriques tout comme aux incertitudes sur la dynamique des dispositifs de commande (non-linéarités,
retards, etc.). Ces propriétés sont illustrées plus en détail dans la partie 3.3.2.

Rappelons que les conditions de stabilité et de performances robustes de ce type de lois sont peu nombreuses
et suffisamment peu contraignantes par rapport a l'inversion de la dynamique classique :
- Stabilité des éventuelles dynamiques internes.
- Bornitude des fonctions F et G décrivant la dynamique entrées-sorties du systéme, de leur modéle
F, et G, et des dérivées de F, G, F,, et G, jusqu'a 'ordre 2.
- Condition d'erreur maximale admissible sur G.

Il est important de souligner que cette technique a permis de réaliser un pilote automatique non-linéaire

complet et une autopoussée qui ont passé avec succes les critéres statistiques de certification de 1’atterrissage
automatique. Plus de détails sur ces réalisations pratiques sont donnés dans la seconde partie de ce mémoire.
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2.3 Techniques de modélisation et d’identification
2.3.1Introduction au besoin d'outils de modélisation et
d’identification non-linéaires

Le but de la thése étant de réaliser des lois de commande de vol non-linéaires, un des points cruciaux de notre
étude est de créer des outils permettant de disposer de modéles non-linéaires (coefficients aérodynamiques,
transferts statiques des moteurs, etc.). Ces modéles doivent par ailleurs étre embarquables. Comme de tels
modéles ou outils permettant de les obtenir n'existaient pas au début de 1'étude, nous nous sommes intéressés a
différentes techniques de modélisation et d'identification.

La modélisation peut se définir comme 1’activité de représentation structurée et paramétrée d’un processus
physique. L’identification consiste ensuite a estimer les parameétres du modele afin de le rendre le plus proche
possible de la réalité. Dans le cadre de ce travail, nous disposions dés le départ d’un modele identifié et certifié
de référence : I’Outil de Simulation des Mouvements Avion (OSMA). Néanmoins, OSMA est trop complexe
pour étre embarqué tel quel. Partant de cette constatation, deux choix sont possibles.

- Soit I’on garde la structure du modéle de référence et 1'on modélise puis identifie des sous-
fonctions et parameétres associés.
- Soit I’on réalise un modéle entierement nouveau, le plus fidéle possible au modeéle de référence.

Dans les deux cas, il s’agit bien de modélisation. Toutefois, comme on I’a vu, 1’activité de modélisation
implique I’activité d’identification.

Les principales techniques envisageables au début de la thése ont été les suivantes : la modélisation basée sur
I’identification par approximation polynomiale ou la modélisation et 1’identification par réseaux de neurones.
Pour les départager, nous avons défini des critéres permettant de satisfaire le cahier des charges applicatif de la
thése. En résumé, tout modele utilisé pour nos lois de commande doit étre embarquable. Cela signifie :

- qu’il doit prendre le moins de place possible pour laisser de I’espace mémoire aux autres
applications embarquées;

- qu’il doit contenir des fonctions simples pour demander un temps de calcul le plus faible possible
(contrainte d’exécution en temps réel);

- qu’il doit étre suffisamment précis;

- que cette précision doit étre garantie.

Ensuite, il faut que ce modéle puisse étre obtenu rapidement afin de permettre une mise au point de la loi dés
qu’un nouveau standard d’avion est défini (jusqu’a plusieurs fois par mois lors du développement d’un avion).

Nous avons donc comparé les techniques choisies sur la base de ces critéres. Le but derricre cette étude a été

de réaliser a terme un outil de modélisation automatique permettant, dans un cadre industriel, de mettre au point
tout type de modéle aéronautique non-linéaire et embarquable.
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2.3.2Comparaison des techniques de modélisation et
d’identification retenues
2.3.2.1 Modélisation et identification par approximation

polynomiale
2.3.2.1.1 Principe

Il s’agit d’approximer une courbe connue en quelques points expérimentaux par un polynéme d’ordre
quelconque (a déterminer par I'utilisateur). C’est la méthode la plus simple et la plus courante. Les principales
étapes de la méthode sont les suivantes :

1°/ Collecte des données en nombre « suffisant ».

2°/ Mise en forme des données

3°/ Ajustement en augmentant successivement l’ordre du polyndme jusqu’a ce que 1’approximation
apparaisse « suffisante ».

Tout le probléme est de déterminer le sens de « suffisant ». L’expérience de 1’opérateur joue ici un rdle
prépondérant.

Dans notre cas, il faut d’abord découper le coefficient aérodynamique en sous-coefficients élémentaires que
I’on modélise séparément (cf. §6.2). Ensuite, on réagrége ces données pour reconstruire le coefficient global.

Dans I’exemple qui suit, on s’occupe de 1’effet de sol affectant la contribution du braquage des spoilers au
coefficient de tangage (CmLD). L’avion est un A321 en configuration 4 (becs et volets aérodynamiques
pleinement déployés).

w107 w1

1 T T T T T T 1
or o @0‘62;0 6000000006030Q0004 s 7 70,;07(:;0\6 5600000 000 00T iy
oion 88 e, £oo e
600 o o \\\ . V &0
-1 o s b ~1 = @ #
I ! e]
-2 o / -2 o/
o Cmleltal D en fonction de la hauteur et confd, o // Crdeltal D en fonction de la hauteur et confd,
a3l P interpolation  I'ordre 2 . / interpolation & lordre 3 ’
Fé '
- o/
41/ al
slo b
-5t/
i
iy

7t I I 1 I L L

1} 5 10 15 20 25 30 35 7 L L L L L L

1) 5 10 15 20 25 30 35
2.3.2.1.1.a : CmLD en fonction de la hauteur pour 2.3.2.1.1.b : CmLD en fonction de la hauteur pour
1’4321 en conf. 4 — Polyndme d ordre 2 [’A321 en conf. 4 — Polyndme dordre 3
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2.3.2.1.1.c : CmLD en fonction de la hauteur pour 2.3.2.1.1.d : CmLD en fonction de la hauteur pour
1’4321 en conf. 4 — Polynome d’ordre 4 1’4321 en conf. 4 — Polynéme d’ordre 5

2.3.2.1.2 Application

Partant de ce principe, une modélisation numérique compléte d’un A321 dans le plan longitudinal et en phase
d’atterrissage a ¢t¢ réalisée. Ensuite, ces données ont servi directement & établir un programme simulant les
coefficients aérodynamiques sous Matlab. Ils peuvent donc directement étre appelés par un schéma Simulink lors
du réglage de la loi. Néanmoins, cette méthode présente de nombreuses faiblesses :

- Elle fait appel a une structuration simplifiée de 1’avion afin de pouvoir étre utilisée en temps réel.
La rapidité est donc mieux assurée que la précision.

- Le processus ne peut pas étre automatis€. Ainsi, tout changement de caractéristiques de 1’avion
(jusqu’a plusieurs fois par mois en phase de développement d’un programme) rend le travail déja
effectué¢ obsolete. Or il a fallu un mois de travail pour modéliser trois des six coefficients
aérodynamiques.

- Enfin, et c'est 1a le frein le plus important a son application, elle est exclusivement monovariable.
C'est pourquoi nous n'avons pas poursuivi I'é¢tude avec des méthodes plus pointues (splines, etc.).

2.3.2.1.3 Performances

Voici un tableau récapitulant les performances de modélisation par approximation polynomiale sur des
coefficients aérodynamiques longitudinaux d'un A321.

Approximation polynomiale
A321 Pourcentage de | Erreur moyenne |Ecart-type| Encombrement mémoire
TAEV2500A5 points aberrants (en %) (en %) (en octets)
Cm 0 -0.5259 2.8251 2748
Conf. 4 Cx 9.9 -0.4538 12.3227 915
Cz 0.4 -0.0191 42118 2379
Cm 0.1 -0.2459 3.3961 2864
Conf. 5 Cx 0.6 0.8630 7.2505 1021
Cz 0.1 -0.2195 3.0956 2433
6042 en conf. 4
Total
6318 en conf. 5

2.3.2.1.3.a : Performances de la modélisation par approximation polynomiale

Le découpage des coefficients aérodynamiques en question est présenté en annexe (§6.3).
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2.3.2.2 Modélisation et identification par réseau de neurones
2.3.2.2.1 Définition d’un neurone formel

Un réseau de neurones est une structure formée de plusieurs éléments de calcul interconnectés, appelés
neurones formels ou mathématiques. Un neurone mathématique est un modéle simplifié de neurone humain. Ces
deux types de neurones réagissent a des signaux d’entrée.

Dendrites Entrées

o

Noyau Noyau

Axone Sorties

\

2.3.2.2.1.a : Paralléele entre un neurone formel et un neurone biologique.

Plus précisément, un neurone mathématique produit une réponse fonction de la somme pondérée des signaux
d’entrée et de son biais. L’amplitude de cette réponse est modulée par une fonction d’activation. Un neurone
mathématique est donc caractérisé par le nombre de ses entrées et leurs pondérations (poids synaptiques), son
biais et sa fonction d’activation. Le fonctionnement d’un neurone se généralise par :

O, 1sj<n, y/' =@ Y wx' —w, (23)
i=1

avec n, nombre d’entrées du neurone, x' la i-éme entrée avec /<i<n,, n, nombre de sorties, )/ la j-éme sortie avec
1<j < ng, w) le poids synaptique associée a I’entrée i et a la sortie j, w, le biais, @ la fonction d’activation. Le
biais w, peut étre considéré comme une entrée fictive e, de poids —1. On réécrit alors (23) de la facon suivante

([166]) :
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Le neurone ainsi décrit a la structure mathématique suivante :

Poids synaptiques

x N\
. Fonction d'activation
Wy Biais yt
X2 — w, » @ W, ® y2
W3 y3
x3 Neurone
n, entrées n, sorties

2.3.2.2.1.b : Fonctionnement d'un neurone mathématique.

2.3.2.2.2 Neurones en réseau

Un réseau de neurones est défini comme une structure paramétrée complexe composée d’un ensemble de
neurones connectés les uns aux autres. L’idée est de retrouver, par cette structure, des propriétés d’apprentissage
et de généralisation par analogie avec le cerveau humain. Un réseau est caractérisé par son architecture et par les
valeurs de ses paramétres (poids, biais, etc.).

Ces dernicres valeurs ou parametres sont estimés lors de 1’apprentissage qui consiste a optimiser ces valeurs
en fonction de ’utilisation que 1’on souhaite faire du réseau de neurones.

Entrées Couche de sortie Entrées Couche de sortie
5!
2
X 1 ,
3 y )
X y y
&
<
Couches cachées Couches cachées
2.3.2.2.2.a : Exemple de perceptron 2.3.2.2.2.b : Exemple de réseau récurrent

2.3.2.2.3 Apprentissage
L’apprentissage consiste en ’estimation des paramétres d’un réseau de neurones dont 1’architecture est fixée.
En fonction de I’utilisation du réseau, c’est-a-dire du phénoméne qu’il doit apprendre, des programmes

d’optimisation permettent d’estimer les valeurs des poids synaptiques et des biais. Le choix de 1’algorithme
dépend de ’architecture du réseau et des propriétés recherchées.
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2.3.2.2.4 Application

Les réseaux de neurones permettent de résoudre, avec une grande précision, les problémes de modélisation
linéaires et non-linéaires. On dispose d’un systéme dont on connait les entrées et les sorties quantitatives. A
partir d’un certain nombre d’exemples fournis aux réseaux, ceux-ci apprennent a se comporter comme le systeme
de référence. Une fois cet apprentissage réalisé, on obtient des modéeles faciles a manipuler, avec un nombre
réduit de paramétres a stocker (selon la propriété d’approximation parcimonieuse, cf. [85]).

Au-dela de la modélisation, les réseaux de neurones ont un grand nombre d’applications potentielles : [32],
[103], [104], [166], [201], [202] et [213].

Les réseaux utilisés ici sont de type mono-couche (une seule couche interne). Le choix de I’architecture
découle du théoréme d’approximation universelle [39], qui indique que toute fonction continue sur un compact
peut étre approchée par un réseau a une seule couche cachée contenant un nombre fini de neurones. La fonction
d’activation originale utilisée est la suivante :

X
L+]x]

Sfx)=

24

Cette fonction d’activation, de type sigmoide, présente 1’avantage d’étre a la fois plus facile a implanter dans
un calculateur et plus rapide dans son exécution qu’une fonction d’activation sigmoide classique a base
d’exponentielles. De plus, I’apprentissage lui-méme est facilité par la simplicité calculatoire de cette fonction. A
noter qu’en terme de précision, les deux méthodes sont équivalentes.

La « neural networks toolbox » de Matlab a permis d’obtenir des résultats concluants au bout d’une semaine
(a comparer au mois complet dédi¢ a la mod¢lisation par approximation polynomiale).

2.3.2.2.5Résultats

Le méme type de calculs que précédemment a été effectué sur les trois coefficients aérodynamiques
longitudinaux (Cm, Cx et Cz) des deux configurations d’atterrissage (4 et 5) de 1’A321. Ces calculs donnent tous
des résultats comparables quant aux performances du réseau de neurones par rapport aux sorties. Par ailleurs, des
essais ont plus tard été menés sur d’autres modeles d’autres avions de classe complétement différente (A340-300

IR

Réseaux de neurones
A321 Pourcentage de Erreur Ecart-type Encombrement
TIAEV2500A5 points aberrants | moyenne (en| (en %) mémoire
%) (en octets)
Cm 0 -0.0661 1.9775 1517
Conf. 4 Cx 0 -0.0493 1.8551 933
Cz 0 -0.0774 1.0159 1517
Cm 0 -0.1194 2.1244 1517
Conf. 5 Cx 0 0.0074 0.9505 933
Cz 0 -0.0429 1.4312 1517
3967 en conf. 4
Total
3967 en conf. 5

2.3.2.2.5.a : Performances finales des réseaux de neurones modélisant les coefficients aérodynamiques

Par rapport aux polynoémes, les réseaux de neurones font gagner environ 30% d’encombrement mémoire et de
meilleures performances par rapport a 1’approximation polynomiale. De plus, il n’est pas nécessaire d’atomiser
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les coefficients aérodynamiques en de nombreuses contributions ¢lémentaires. Ceci permet de gagner beaucoup
de temps et de simplicité dans le processus de modélisation.

2.3.2.3 Conclusion

On peut dresser un bilan comparé des deux solutions étudiées précédemment :

Critére d'évaluation
Encombrement Rapidité Durée de mise au
mémoire d'exécution | Précision point Généricité
Polynémes . .
ynol Moyen Bon Moyen Mauvais Mauvais
approximateurs
Réseaux de neurones Bon Bon Bon Bon Bon

2.3.2.3.a : Comparatif des performances des polyndmes approximateurs par rapport aux réseaux de neurones

On constate sans difficulté que les réseaux de neurones apparaissent comme la meilleure solution a notre
probléme de modélisation non-linéaire. Par ailleurs, 1'aspect fonciérement monovariable des polynomes est un
frein important a leur utilisation dans le contexte de notre étude. C'est pourquoi nous avons choisi de développer
des outils se basant sur les réseaux de neurones.
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2.3.3Le logiciel de modélisation automatique « ResOsma »

Ayant constaté¢ la généricité de la démarche de modélisation neuronale, 1’idée de réaliser un logiciel de
modélisation automatique a pris forme.

L'une des contributions de la thése réside donc dans la réalisation du logiciel ResOsma, Plus précisément, il
s'agit d'une famille de logiciels permettant la mod¢lisation automatique de fonctions non-linéaires et
multivariables. ResOsma est une famille modulaire. Chacun de ses sous-programmes peut étre utilisé séparément
et dans des buts différents.

2.3.3.1 ResOsmal : L’interface avec les outils Airbus

Cette famille de logiciels, écrits en langage interprété Matlab, est complétement générique, c’est-a-dire
applicable a différents modéles pour tous les avions de la famille Airbus. Pour I’instant, on a modélisé 1’A321,
1’A340-300, I’A340-600 et 1’A400M. Ces avions ont €té choisis car ils couvrent une gamme de masses et des
caractéristiques aérodynamiques trés dissemblables. Ces modéles sont réalisés en émulant tout d’abord le logiciel
OSMA, I’Outil de Simulation des Mouvements Avion d’Airbus. OSMA est le logiciel de référence, il est utilisé
par les ingénieurs pour tous les développements d’avions et par les simulateurs de développement et
d’entrainement des pilotes. Toutefois, ce logiciel est bien trop complexe pour étre embarqué tel quel, dans une loi
de commande ou un estimateur. ResOsma se propose donc d’en modéliser certaines parties.

Concrétement, ResOsmal propose de créer une base d’apprentissage pour les coefficients aérodynamiques,
efficacités gouvernes, modeles moteurs statiques (etc.) de différents avions. On peut choisir un avion mis en
mémoire ou mettre en mémoire un nouvel avion avec toutes ses caractéristiques. Le logiciel génére ensuite un
nombre paramétrable de cas de vol. Il génére alors les fichiers d’appel d’OSMA associés, puis les exécute. Les
fichiers résultats d’OSMA sont ensuite traités et stockés sous forme de fichiers d’apprentissage, de validation et
de test pour réseaux de neurones.

A @

- Mise en forme des fichiers - Génération aléatoire de points de vols
d‘apprentissage d’un réseau
de neurones - Génération des fichiers « cas vol »

correspondant

- Récupération des données de sortie
- Génération des scripts

- Traitement des fichiers de résultat d ’appel a OSMA

@ - Appel d’OSMA
v

2.3.3.1.a : Principe du logiciel ResOsmal

produits par OSMA

On peut ensuite appeler le programme Neuronisation, dont le but est de modéliser par un réseau de neurones
chaque fonction non-linéaire. Ce réseau est testé puis stocké automatiquement sous forme d’objet et de fonction
Matlab ainsi que sous forme de bloc Simulink.
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2.3.3.2 Neuronisation : Le coeur du logiciel de modélisation
automatique
2.3.3.2.1 Introduction

Neuronisation est un outil de modélisation non-linéaire automatique basé sur des réseaux de neurones. En
particulier, il doit étre parfaitement autonome une fois lancé. Il faut donc définir a priori ou laisser le logiciel
optimiser les paramétres suivants :

- Architecture
- Réseau retenu
- Critéres d’arrét

Jusqu’a maintenant, I’intervention d’un opérateur humain était toujours requise pour ce type d’actions.
Neuronisation permet d’automatiser ce processus tout en donnant une prédiction précise des erreurs de
modélisation.

Neuronisation réalise une double optimisation et une évaluation sur trois jeux de données indépendants. Tout
d’abord 1’apprentissage du réseau de neurones est exécuté a partir des données d’apprentissage collectées
précédemment par ResOsma. L’apprentissage fait appel a un algorithme de rétro-propagation du gradient dont
I’initialisation est aléatoire. En réalisant plusieurs apprentissages, on peut ainsi explorer plusieurs vallées d’erreur
et conserver le réseau qui donne les meilleures performances pures.

Le réseau retenu est ensuite évalué sur les données de validation.
Reste a choisir I’architecture du réseau (nombre de neurones sur la couche cachée). Pour cela, on exécute la
boucle d’optimisation précédente en commengant avec un neurone sur la couche interne. On incrémente ensuite

le nombre de neurones jusqu’a atteindre un critére d’arrét.

A I’issue de cette optimisation, le réseau choisi est évalué sur les données de test.

O,p nmlsaQOn de Optimisation de I’architecture
’apprentissage

- Performance pure
- Cp de Mallows

Validation - Critére empirique

A

Test

2.3.3.2.1.a : Principe du logiciel Neuronisation

11 est important de noter que la fonction Neuronisation est disponible pour toute station équipée de Matlab et
qu’elle peut étre utilisée en dehors du processus ResOsma.
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2.3.3.2.2 Construction des fichiers d’apprentissage, de validation et
de test

La définition des fichiers d’apprentissage, de validation et de test est la suivante. On récupeére tout d’abord un
fichier d’entrées-sorties du processus a modéliser. On procede a un tirage aléatoire sans remise des données de ce
fichier qu’on répartit ensuite uniformément dans les trois fichiers statistiquement indépendants d’apprentissage,
de validation et de test (on peut utiliser pour cette tiche un utilitaire développé, nommé Pré_neuronisation). Ceci
permet d’obtenir trois fichiers totalement indépendants et d’assurer la validité de la démarche de modélisation.

Ces fichiers sont ensuite normalisés dans le programme Neuronisation de maniére a ce que chaque entrée et
chaque sortie soit comprise entre —1 et 1. Cela permet d’avoir un poids apparent identique pour chaque entrée et
donc un apprentissage plus rapide et précis.

2.3.3.2.3Optimisation de ’apprentissage

Les réseaux de neurones choisis ont une seule couche cachée. Le théoréme de I’approximation universelle
garantit que cette solution permet de modéliser toute fonction non-linéaire multivariable et continue. La fonction
d’activation retenue pour la couche cachée est de type (24) ce qui peut facilement se représenter comme suit dans
un formalisme de type SAO (langage graphique pour le codage automatique d'applications embarquées) :

——

ABS + LIM XX

1
2.3.3.2.3.a : Neurone formel sous forme SAO (langage graphique pour le codage automatique d'applications

embarquées)

L’apprentissage est supervis¢, réalis¢ en mode batch (toutes les données sont présentées en méme temps)
accéléré par un algorithme de gradient modifié de type Levenberg-Marquardt ([85]). Les critéres d’arrét sont les
suivants :

- Soit le gradient d’erreur moyenne quadratique devient inférieur a 1.
- Soit le nombre d’itérations de la rétro-propagation devient supérieur au nombre d’arborescences
existant dans le réseau de neurones a un facteur prés (2 dans notre cas).

On lance plusieurs apprentissage sur des réseaux initialisés de maniére différente. Dés que 1’erreur

quadratique moyenne sur I’échantillon d’apprentissage se dégrade, les itérations sont arrétées. Enfin, on conserve
le réseau présentant la plus faible erreur quadratique moyenne sur 1’échantillon de validation.

2.3.3.2.4 Optimisation de I’architecture
L’optimisation de 1’architecture des réseaux est nécessaire pour que celle-ci soit représentative de la

complexité du modele de référence. Pour cela une démarche originale est retenue. Il s’agit d’un algorithme de
descente du gradient modifié.
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Ce nouvel algorithme est basé sur l'utilisation d'un développement en série de Taylor. Soient x et x, deux
réels, toute fonction C" de x peut en effet s’écrire de la maniére suivante au voisinage de x,

f= fx)+ 3 SRl 4

X=X

Si f est le nombre de neurones sur la couche interne correspondant au réseau d’erreur maximale x, x, étant
I’erreur du réseau courant (E,) et f{x,) 1’architecture du réseau courant (4.), on peut ainsi utiliser cette relation
pour trouver I’architecture désirée (Ad) en fonction de I’erreur maximale désirée (E,) :

Ad =round| Ac + Z (Ed —.Ec) .d f|
= i! dx'

X=X

Le calcul de la dérivée i-eme de f par rapport & x nécessite d’avoir au moins i+/ échantillon de f. Les
méthodes actuelles sont les suivantes :
- Pour la descente du gradient on n’utilise que la dérivée premiére aux deux derniers points de
I’optimisation.
- Pour I’algorithme de Newton, on utilise la dérivée premicre et la dérivée seconde (aux trois derniers
points d’optimisation).

Ces principes de calcul sont relativement sensibles a la présence de minima locaux. C’est pourquoi nous
avons choisi un algorithme adaptatif en fonction du nombre de points d’optimisation. En effet, au fur et a4 mesure
que notre algorithme avance, I’échantillon de points s’enrichit. A I’étape n+1, on dispose de n+/ points et donc
on peut utiliser la forme de Taylor a I’ordre n. Ceci permet d’affiner 1’optimisation au cours du temps. Notons
que l'on interdit le test multiple d’une architecture donnée, afin de gagner du temps de calcul.

Lorsque le processus meéne a un réseau d’erreur inférieure a celle spécifiée, on I’arréte et on conserve ce
réseau final. Il arrive toutefois que les réseaux ne puissent pas converger vers la solution, par manque de points
d’apprentissage. Dans ce cas, on stoppe 1’optimisation d’architecture du réseau lorsque les trois derniéres
architectures testées apportent une dégradation de performances. L’opérateur doit donc enrichir la base de
données avant de relancer Neuronisation s’il souhaite conserver ses exigences en terme d’erreur maximale du
modele.

2.3.3.2.5Qualification et garantie de précision

L’erreur maximale observée ne saurait étre une garantie de 1’erreur maximale réelle du modéle en conditions
opérationnelles. C’est pourquoi on s’attache a la prédire. Cette prédiction est opérée sur la base de la loi
statistique paramétrique pour laquelle le test d’adéquation de Kolmogorov-Smirnov ([205]) donne la meilleure
valeur. On teste ainsi toutes les lois statistiques paramétriques existantes (normale, gamma, Student, lognormale,
Fisher, Weibul).

La loi statistique possédant la meilleure adéquation avec 1’échantillon d’erreur est retenue. Elle sert ensuite de
base & la définition d’intervalles de confiance a 107, 107, 107, et 10”, conformément aux objectifs imposés par
la criticité de 1’application considérée.

11 faut noter que ce module de prévision d’erreur est générique et peut lui aussi étre appliqué a tout autre type

de probléme (dispersion des points d’impact a D’atterrissage, comportement d’un systéme soumis a des
incertitudes, tolérances sur la taille de pi¢ces mécaniques, etc.).
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2.3.3.3 ResOsma_library

Une fois les modéles produits et qualifiés, il reste a les stocker sous une certaine forme, la plus pratique
possible pour les utilisateurs. Ainsi, tous les modéles formés par ResOsma sont « habillés » et classés par un
opérateur humain dans une bibliothéque. Cette bibliothéque de blocs fonctionnels Simulink est découpée par
types d’avion et de motorisation et donne accés a tout utilisateur, dans un environnement ouvert, a I’intégralité
des modeles d’avions modélisés. Voici ci-dessous un exemple d’arborescence-type.

-

File Edit Wiew

Help

5i vous étes nouvel utilisateur, merci de vous enregistrer auprés de Fabien LAWVERGMNE pour étre informé de arrivée de nouvelles versions, mises 3 jour, ete.
Wous pouvez aussi me contacter pour toute information supplémentaire ou remargue.

Pour hénéficier de lamise & jour dynamicque des modéles issus de ResOsma sur serveur UNIX, raioutez dans votre \MATLABPATH les cheming suivants:
Mome/EY CIRes Osma_tools et homefEYCiRes Osma_tools/ResOsma_utilities
Paour faire vous—meme votre gestion de configuration et éviter ainsi toute rupture de lien, wous pouvez copier cette bibliothégue sur votre espace personnel.

A noter que, conformément & OSMa, Cl, Cm, Cn et Cy et leurs gradients sont donnés en axes avion, Cz en axes adrodynamicues et Cx en axes intermédiaires.
De méme, Cl est positif =i 1'aile droite baisse, Cm est positif & cabrer et Cn est positif si laile droite recule.
Far ailleurs, Cx est positif vers Varriére, Cy est positif 3 droite et Cz est positit vers e haut

A3 A340-300 A340-600 A400M

Version O5SMA: 13.7c ¥ersion O5MA: 13 7a2 Yersion 05MA: 30.0 Yersion 05MA: 10.0

A3 A340-300 A340-600 A400M

2.3.3.3.a : Arborescence de niveau 1 de la librairie ResOsma

Esss————————]
Library: ResOsme| = ||

Library: ResOsma hibrary

File Edit Wiew ﬂelp‘

enregistrer auprés de Fabien LAVERGME pour étre informé de arrivée de nouvelles versions, mises a jour, ete.

A340-300 ez aussi me contacter pour toute information supplémentaire ou remargue.

cFm565c3 e des modéles issus de ResOsma sur serveur MIR, rajoutez dans votre MATLABFPATH les chemins suivants:

e/E% CiResOsma_tools et home/EYC/Res Osma_tools/ResOsma_utilities

Version OSMA: 13.742 figuration et &viter ainsi toute rupture de lien, vous pouvez copier cette bibliothégue sur votre espace personnel,

Version aéro: a343cfim13gdtp

Cn et Cy et leurs gradients sont donnés en axes avion, Cz en axes adrodynamicues et Cx en axes intermédiaires.

cFm565cd ositif i alle droite bajsse, ©m est positit & cabrer et Cr est positit @i Paile droite recule,
Cx est positif vers l'arriére, Cy est positif 3 droite et Cz est positif vers le haut
A321 A340-300 AJ40-600 AJ00M

Yersion O5MA: 13 7c Yersion O5SMA: 13.7a2 Yersion OSMA: 30,0 Version OSMA: 10.0

- A3N AZ40-300 A340-600 A400M
2.3.3.3.b : Arborescence de niveau 2 de la librairie ResOsma
— Library: ResOsrna_library/A340-300/cfmo6ocd = |
File Edit Wiew ¢ Help

Coefficients aérodynamigues Efficacités gouvemes Estimateurs Gradients aérodynamigues Moteur statique
A330-300 A0 -300 AZ40-300 A340-300 A3 -300
cfim565c4 cfm565c4 fim565c4 cfim565c4 cfim565c4

Version O5MA: 13.7a2 Version O5MA: 13 7a2 Version O5MA: 13 7a2 Version O5MA: 13.7a2 Version O5MA: 13 7a2
Version aéro: a3d3chim3gdtp Version aéro: a3d3cfim13gdtp Version aéro; a343ciml3gdtp Version aéro: a3d3cfiml3gdtp Version aéro: a3d3cfiml3gdtp
Coefficients aérodynamigues Efficacités gouvemes Estimateurs Gradients aérodynamiques Moteur statique
‘ B30 BFH=300 A3HU=500 B0
Version OSMA: 13.7c Version O5MA: 13 7a2 Version O5MA: 300 Version OSMA: 10.0

- A3

A340-300

A340-600 Ad00M

2.3.3.3.b : Arborescence de niveau 3 de la librairie ResOsma
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Library: B

Estimateurs Gradients aérodynamigues Moteur statique

Train rentré
0 ol
A340-300 A340-600 Ad00M

2.3.3.3.d : Arborescence de niveau 4 de la librairie ResOsma

Estimateurs Gradients aérodynamiques Moteur statigue

Criticité de Fapplication: mineure i i
A3 A340-300 A340-600 A400M
2.3.3.3.e : Arborescence de niveau 5 de la librairie ResOsma

Estimateurs Gradients aérodynamiques Moteur statigue

Errenr maximale visée: +-5%
A340-600 Ad00M

2.3.3.3.f . Arborescence de niveau 6 de la librairie ResOsma

Library: R

Library: E
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Cy Cz

2.3.3.3.g : Arborescence de niveau 7 de la librairie ResOsma
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2.3.3.4 ResOsma en quelques chiffres

En synthétisant le processus ResOsma global, le cycle de modélisation non-linéaire des coefficients
aérodynamiques d’OSMA par le logiciel ResOsma s’articule comme suit :

Etape Durée Temps A refaire pour une
plein nouvelle version dOSMA
Etude préliminaire du domaine 1h30 Oui Non
d’évolution des variables du nouvel
avion . . . .
Y2 journée de préparation pour
Remplissage des fichiers de 4x15 Oui Non I'étude d'un avion entiérement
paramétres min nouveau
Provision pour problémes 1h Oui Non
d’adaptation a la version d’OSMA
Exécution de ResOsmal (création | 4x2h30 Non Oui
des fichiers d'apprentissage, de 1 journée pour toute remise a
validation et de test) jour compléte de la base de
points de vol
Création de la sous-bibliotheque 1h Oui Non
de modéles associée au nouvel ) . N
avion 1 journée pour toute remise a
jour compléte de la bibliothéque
Création et intégration dans la 12*45 Oui Oui de modéles
bibliothéque avion d’un jeu de min

modeles avion toute conf

2.3.3.4.a : Cycle de production de modéles de coefficients aé¢rodynamiques par ResOsma

Au total, grace a ResOsma, seuls deux jours et demi de travail (dont une journée et demi a temps plein) sont
nécessaires pour obtenir un modeéle complet de 1’avion avec une trés bonne qualité. La réactivité de cet outil est
donc assurée.

2.3.3.5 Exemple d'exécution de la fonction Neuronisation

On prend comme exemple la modélisation d'un sinus cardinal a deux variables aprés rotation et translation
comme suit :

o

05 ; lll”"’,‘é“-\v >
SRR 4. o 2
SRR LNy

/ ' ”’“ \\i\\‘:!!/” ASaNTEs AR
T =

% \\:'4‘//// Aol \\714/’

’}\k\g"' AN

i
M
G

_3 _3
2.3.3.5.a : Sinus cardinal déformé pour étalonner les capacités de recalage d’un réseau de neurones
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On utilise Neuronisation pour modéliser ce sinus cardinal (erreur maximale visée 5% a 107). L’optimisation
se déroule comme suit :

sinuscardinal
T T

B0+

Erreur max a 1073 {en %)

-0 1 1 1 1 | L I 1 1

Mambre de neurones sur la couche interne
2.3.3.5.b : Apprentissage d 'un sinus cardinal déformé avec la fonction Neuronisation

Le réseau de neurones conservé a les caractéristiques suivantes :
Performances du réseau final (sinus_cardinal) :
(11 neurone(s) sur la couche interne, soit 45 coeffs)

- Performances constatées :
. Moyenne de l'erreur = 0.108572%
. Ecart-type de l'erreur = 1.24624%
. Pourcentage constaté d'erreur supérieure a 5% = 0%

- Performances extrapolées selon une loi de probabilité de type 'normale’ :

. Pourcentage garanti d'erreur supérieure a 5% = 0.00641077%
. Intervalle de confiance a 10"-3 =[-3.99223%,4.20937%]
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Il présente I'aspect suivant :

0s

3 i“\

) | N
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#’0
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s ///"

2.3.3.5.c : Sinus cardinal modélisé par la fonction Neuronisation

Ces résultats sont illustrés par les graphiques suivants :

(reference)

sinuscarclinal

Erreur relative {en pourcentage)

=

l
o

sinuscardinal

Erreur abzolue

0 S00 1000 1500 1500

Répartition de 'erreur

o

S00 1000 1500 -4 -2 i} 2 4
Erreur (%)
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sinuscardinal
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sinuscardinal (reference) sinuscardinal (reference )

2.3.3.5.d : lllustration des résultats de modélisation par la fonction Neuronisation

2.3.4Conclusion sur le besoin d'outils de modélisation et
d’identification non-linéaires

Le logiciel ResOsma présenté dans cette partie est en réalité une famille de logiciels répondant a de forts
besoins industriels, au-dela méme du seul sujet de la commande. La production automatique de modeles non-
linéaires compacts, précis et fiables est un probléme difficile a résoudre et 1’approche proposée ici permet d’y
apporter des solutions.

Ces solutions sont d’ores et déja éprouvées puisqu’elles ont servi de base a la production de modéles pour :
- I’estimation : des estimateurs de masse, de dérapage et de turbulence ont été proposés.
- la simulation : des simulateurs de bureaux pour le maquettage rapide de lois de commande ont été
créés (A340-300 et A340-600).
- les commandes de vol : des lois de commande non-linéaires & base de commande RMI et de
modeéles par réseaux de neurones ont été¢ synthétisées et testées sur le simulateur certifié de pilote
automatique (SIMPA).

Des études supplémentaires ont ét€ menées pour s'assurer de la facilité de recalage de tels modeéles ([116]).
Ceci est crucial dans le cadre industriel, ou les modeles synthétisés a partir de données prévisionnelles doivent
étre mis a jour au fur et & mesure de l'arrivée de données issues d'essais en vol.

Aujourd’hui, le probléme de I’embarquabilit¢ de modeles non-lin€aires semble donc résolu. A noter que des

modeles de moteurs obtenus par ResOsma et servant a estimer les charges en vol sont actuellement utilisés sur le
calculateur d’essais en vol de ’A380.
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3 Applications
3.1 Introduction

A ce niveau de 1'é¢tude, nous avons défini un ensemble de techniques, méthodes et outils nécessaires a la
production de lois de commande non-linéaires, robustes et embarquables dans les calculateurs d'avions de
transport modernes. Il nous faut maintenant adapter ces techniques, méthodes et outils et les enrichir afin de
concevoir un systéme complet de suivi de trajectoire. Dans cette thése, nous nous intéressons plus
particuliérement a une phase de vol exigeante car non-linéaire, transitoire et a proximité du sol : l'atterrissage.

Pour commencer (§3.2), nous présentons donc le systéme avion, particulierement a l'atterrissage. En effet,
c'est ce systéme qu'il nous faut modéliser (cf. §2.3) puis commander (cf. §2.1 et 2.2).

Ainsi, la partie suivante (§ 3.3) propose des lois dites lois manuelles ou lois de commande de vol ou encore
petites boucles. Cette dénomination désigne des lois qui peuvent s'interfacer avec un pilote humain ou un pilote
automatique. Leur but est de permettre au pilote (humain ou automatique) de commander directement des
variables significatives au sens des qualités de vol et d'assurer un maintient constant de ces variables lorsque les
organes de pilotages ne sont pas sollicités. C'est ce que 1'on appelle le pilotage par objectifs.

Ensuite (§3.4), nous présentons les lois de pilotage automatique (autrement appelées grandes boucles) et
d'autopoussée. Ce découpage entre les petites boucles et les grandes boucles est classique dans le monde
aéronautique. L'allocation de chacune a un calculateur dédi¢ (sur certains avion) en est la manifestation la plus
criante. Cette tradition s'explique par le relatif découplage en fréquence entre les objectifs des grandes boucles
(variables de trajectoire) et des petites boucles (variables d'attitude).

A cet instant, grace aux grandes boucles, le lien est fait entre les variables d'attitude et de trajectoire. Nous
obtenons alors un systéme automatique que nous pouvons commander en trajectoire désirée. Il reste toutefois a
définir ces trajectoires désirées, issues d'un compromis entre les performances d'atterrissages attendues, la
résistance structurale de 1'avion, les contraintes opérationnelles et de confort, le ressenti des pilotes, etc. C'est
l'objet de la partie 3.5.

Enfin, le systéme d'atterrissage automatique proposé étant complet, on peut présenter des résultats de
simulation permettant de juger de la viabilité de 1'ensemble (stabilité, performances, robustesse, etc.). La partie

3.6 nous permet ainsi, entre autres, de juger de la "certificabilité" du systéme d'atterrissage automatique
développé pendant la these.

&5

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

3.2 Présentation du systéme avion
3.2.1Introduction

Dans la partie précédente, nous avons proposé des techniques, méthodes et outils pour la commande non-
linéaire robuste des systémes. Il reste maintenant a les appliquer au systéme avion. Le systéme avion est le
suivant :

roulis roll gauchissement

lacet yaw direction

tangage pitch profondeur

3.2.1.a : Le systeme avion et ses différentes variables

Pour décrire les mouvements de 1’avion, plusieurs équations sont a notre disposition :
- Des équations dynamiques, basées sur le principe fondamental de la dynamique et sur le théoréme
du moment. Ces équations dépendent des parametres liés a ’avion sur son point de vol spécifique.
- Des équations cinématiques, valables pour tout type d’avion indépendamment de ses paramétres.

Ces différentes équations sont détaillées dans les parties qui suivent.

3.2.2Equations dynamiques

En appliquant le principe fondamental de la dynamique dans le repére aérodynamique de 1’avion (li¢ au
vecteur-vitesse), on obtient les équations de force. Pour commencer, selon 1’axe longitudinal, la dérivée de la
vitesse est principalement fonction de la poussée des moteurs et de la trainée aérodynamique (équation de
trainée) :

V=L costa) -+ Ly .5.Cx - g.sin(y) 25)
m 2 m

avec V la vitesse aérodynamique, 7 la poussée des moteurs, m la masse, a I’incidence (I’angle entre la corde

aérodynamique de I’avion et sa trajectoire, projeté sur 1’axe longitudinal), p la densité de I’air, S la surface de

référence (surface alaire), Cx le coefficient aérodynamique de trainée (indimensionnel), g la constante

gravitationnelle et yla pente aérodynamique de I’avion (angle de la trajectoire de 1’avion par rapport a la masse

d’air, projeté sur I’axe longitudinal).
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Ensuite, la dérivée de vitesse latérale est principalement fonction de la force latérale (elle-méme principalement
fonction du dérapage f) et de la composante latérale du poids (équation de force latérale) :

B= %.ﬁ.V.S.Cy - %sin(cﬂ) -r

avec Cy le coefficient aérodynamique de force latérale et r la vitesse de lacet.

Enfin, la dérivée de pente aérodynamique est principalement fonction de la portance aérodynamique et du
poids (équation de portance) :

y = %.i.V.S.CZ - %.cos(y) + %.sin(a’)

Pour obtenir les équations en attitude (couplées les unes aux autres), on applique le théoréme du moment
cinétique. L’équation de roulis est ainsi :

s PV SICl+ o pV?2.S1Cn
p = 2 2 +

Dix.Izz — Ixz’
q[lxz. p.([xx -lyy+ IZZ) + r.(]yy.]zz —Izz* - Ixz’ )]

DoxIzz — Ixz*

avec p la vitesse de roulis, Ixx I’inertie de roulis, Iyy I’inertie de tangage, Izz I’inertie de lacet et Ixz 1’inertie
croisée roulis-lacet. / est la longueur de référence (corde aérodynamique moyenne) CI le coefficient
aérodynamique de roulis et Cn le coefficient aérodynamique de lacet. Pour alléger la notation, on pose :

p=L P yrsic
2 Ixx

Cette notation est d’ailleurs renforcée par le fait que Ixx, Iyy et Izz sont prépondérant sur Ixz. L’équation de
tangage est la suivante :

;.p.Vz.S.l.Cm +Tbh+ Ixz.(r2 -p’ ) - p.r.(]xx - Izz)

q =
Lyy

avec b le bras levier équivalent des moteurs. La aussi, la notation peut étre allégée en posant :

g=2 P yrsicme L

2 by Iyy

Enfin, I’équation de lacet est présentée ci-dessous :

Ixx.l.,o.Vz.S.l.Cn + Ixz.l.p.Vz.S.l.Cl
];~ = 2 2 +
Doxdzz = Ixz?
q[p.(lxx2 — Lo dyy + Ixz’ ) - Ixz.r.([xx -lyy+ Izz)]

DoxIzz — Ixz?
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et peut étre allégée en notant :

Les équations présentées dans cette partie sont valables pour tout type d’avion. Néanmoins, il est clair que
d’un avion a un autre, les comportements peuvent étre radicalement différents. Les principaux facteurs modifiant
les comportements dynamiques sont :

- Les paramétres avion : la masse, les inerties, le centrage, les longueurs et surfaces de référence, etc.

- Et surtout, les coefficients aérodynamiques. En effet, les coefficients aérodynamiques sont des
fonctions multivariables non-linéaires exprimant le comportement de 1’avion au travers de sa forme
aérodynamique générale (forme en plan) et particuliere (nombre de gouvernes, disposition,
déflection maximale, etc.). Ces coefficients aérodynamiques peuvent se découper en contributions
élémentaires (cf. annexes, § 6.2 et 6.3). Ce travail de modélisation est dévolu aux aérodynamiciens,
il n’est pas du ressort du concepteur de lois.

A noter que, pour un avion de transport, les dynamiques longitudinales et latérales sont assez découplées. On
peut donc aisément séparer les deux problématiques. D’autres équations viennent enrichir ces équations
dynamiques : les équations cinématiques.

3.2.3Equations cinématiques
3.2.3.1 Equations longitudinales

Dans le cas d’un découplage longitudinal-latéral, on peut écrire une relation trés simple entre 1’assiette de
I’avion @ (angle entre la corde de 1’avion et ’horizontale), ’incidence et la pente aérodynamique. En effet, on a :

B=a+y (26)

De méme, la dérivée de 1’assiette longitudinale est donnée par :

6= q.cos(@) — r.sin(¢) 27

avec @l assiette latérale (ou angle de roulis ou inclinaison). Dans le cadre d’un découplage longitudinal-latéral,
on peut écrire, en dérivant (26) :

En I’absence de vent, le facteur de charge vertical Nz est donné par :

= V.y+ g.cos(y)

(29
g.cos(®)

Enfin, la relation liant 1’altitude / a la vitesse ascensionnelle Vz et a la pente aérodynamique est, en I’absence
de vent :

(30)
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3.2.3.2 Equations latérales

La variation de 1’assiette est donnée par 1’équation :

¢ =p+ tan(@).(q.sin(w) + r.cos(q))) (1)

La variation du cap ¢/ est, elle, donnée par :

w _ q.sin(g) + r.cos(¢)
cos(6)

Pour un virage stabilisé (Vz=0), coordonné ([=0) et sans vent, cette relation devient :

Y= %tan(@ (32)
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3.2.4Cas particuliers de I’avion en effet de sol

L’effet de sol débute a une hauteur de ’ordre d’une demi-envergure et augmente & mesure que ’avion se
rapproche du sol. La conséquence de la proximité du sol est une modification de la déflexion de I’écoulement en
aval de I’aile. Il en résulte une augmentation sensible de la portance ainsi qu’une diminution de la trainée induite
par la portance (diminution de la taille des tourbillons marginaux). On note par ailleurs I’apparition d’un couple
piqueur.

Les avions a aile delta sont particuliérement sensibles a I’effet de sol. Pour Concorde par exemple,
I’accroissement de la portance est de 1’ordre de 45%. On comprend pourquoi de nombreuses études ont été
réalisées pour mettre au point des avions a effet de sol permettant de transporter de lourdes charges avec des
surfaces portantes relativement faibles. L’exemple classique d’avion a effet de sol est celui des Ekranoplan
russes, construits pour la majorité d’entre eux pendant la guerre froide. Celui représenté sur la photo ci-dessous
pesait 540 tonnes (autant qu’un A380 !) et volait & 400km/h.

3.2.4.a : Essais de ['’Ekranoplan sur le lac Baikal

On notera que I’effet de sol se traduit notamment en premicre approximation en longitudinal par une
augmentation du Cz, (Cz,=dCz/da). Les voilures déportantes voient donc leur déportance augmenter par effet de
sol. Cette propriété est utilisée pour les voitures de compétition notamment.

En effet de sol, les équations de la dynamique du vol restent les mémes qu’en vol normal. Seuls les
coefficients aérodynamiques sont modifiés, et ce de maniére fortement non-linéaire (cf. 6.2). Dés lors, pour
commander 1’avion, on comprend qu’il est nécessaire de posséder des techniques de commandes non-linéaires
(cf. §2) ainsi que les modéles non-linéaires embarquables de coefficients aérodynamiques nécessaires pour la
synthése de telles lois (cf. §2.3). Comme, en plus, les phénoménes en effet de sol sont particulierement
instationnaires et difficiles a modéliser avec précision, la robustesse des lois est absolument nécessaire.
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3.2.5Conclusion

Dans cette partie on a mis en place les principes de la dynamique du vol, notamment en effet de sol. On
remarque que la dynamique de I’avion est décrite a la fois par des équations cinématiques (identiques pour tous
les avions) et dynamiques (identiques pour tous les avions dans leur forme, mais paramétriquement variables
d’un avion a un autre). L’effort de modélisation doit donc s’appliquer aux équations dynamiques uniquement. I1
s’avere, par ailleurs, que ces équations dynamiques sont non-linéaires (affines), particulierement en effet de sol.
Il parait donc clair que I’effort de commande principal doit aussi s’appliquer aux lois issues de I’inversion des
équations dynamiques. Ces lois représentent la « petite boucle » de la commande automatique du vol.

Maintenant que la dynamique avion est connue et analysée, 1’on peut débuter la synthése de lois de
commandes de vol, de pilote automatique et d’autopoussée.
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3.3 Lois de commande de vol
3.3.1Proposition

3.3.1.1 Commande dans le plan longitudinal
3.3.1.1.1Introduction

Il existe un certain déséquilibre dans la thése entre le traitement de la partie longitudinale et de la partie
latérale du sujet. En effet, historiquement, nous avons commencé par étudier le plan longitudinal en premier, ce
qui a soulevé d’importants problémes. Les solutions apportées sont valables aussi bien dans le cadre longitudinal
que dans le cadre latéral, ce qui nous a permis de gagner beaucoup de temps pour le deuxiéme cas.

La difficulté principale de 1'é¢tude est due a l'inadaptation de la technique d’inversion de la dynamique a la
commande des systémes a non-minimum de phase car elle les rend instables (cf. §2.1.3.2.3). Le transfert
{gouverne de profondeur} — {facteur de charge} étant a non-minimum de phase, I’inversion de la dynamique
présente un certain handicap pour le design de lois de commande de vol longitudinales compatibles avec la
philosophie Airbus.

Une premiére approche a été proposée dans le rapport REAL ATTAS du DLR (2000) qui préconise
I’utilisation d’une petite boucle (cf. §1.1) en vitesse de tangage et d’une grande boucle (cf. §1.1) basée sur le
principe du controle d’énergie totale (TECS) développé dans [113]. Cette architecture de lois de pilotage, basée
sur la commande non-linéaire inverse, avait ¢t¢ évaluée a la fois par le DLR (sur un modéle non-linéaire d’A330-
200 en phase d’atterrissage) et par Airbus (pilote automatique intégré au simulateur certifié¢ de pilote automatique
SIMPA, certification « a blanc »). Elle avait donné de bons résultats, ce qui conduisit Airbus a accueillir cette
thése CIFRE pour s’approprier ces nouvelles techniques non-linéaires, et approfondir certains aspects (activité
gouverne, applicabilité a un pilotage manuel, complexité de réalisation et, bien sir, preuve de robustesse). A
noter que, depuis lors, les lois de pilotage au sol basées sur ces mémes techniques ont prouvé leur bien-fondé et
leur efficacité ([43], [44], et [213]).

La petite boucle DLR recevait, sur I’axe longitudinal, un ordre en vitesse de tangage et non pas en facteur de
charge. De plus, aucune petite boucle non-linéaire en facteur de charge n’a été proposée dans la littérature a ce
jour.

Désireux d’assurer la compatibilit¢ de nos travaux avec les standards Airbus, nous avons choisi de
développer notre propre architecture de lois de pilotage conservant les objectifs actuels de la petite boucle et de
la grande boucle. Nous avons aussi essayé d’intégrer les protections du domaine de vol au design de cette
architecture afin de limiter le nombre de lois a embarquer sur calculateur et le nombre de logiques associées. Plus
précisément, 1’architecture proposée s’appuie sur une petite boucle en vitesse de tangage avec une surcouche
cinématique transformant le facteur de charge désiré en vitesse de tangage désirée. Ceci permet d’associer des
grandes boucles du pilote automatique ayant les mémes objectifs de guidage que les grandes boucles actuelles.

Nous détaillons donc cette nouvelle architecture de lois de pilotage, non sans faire auparavant un rappel sur
I’existant.

3.3.1.1.2 L existant

Traditionnellement, les organes de commande primaires d’un avion (palonnier et manche) commandent
directement un angle de braquage de gouvernes proportionnel par ’intermédiaire de timoneries diverses. Avec
I’industrialisation de Concorde et de I’ Airbus A320 sont apparues les commandes de vol électriques.

Les commandes de vol électriques, entre autres avantages, permettent de commander un avion par objectif,
c’est-a-dire de commander directement une variable (facteur de charge, assiette longitudinale, dérapage, etc.) par

le manche et le palonnier. De cette maniére, on dit souvent que le manche est « gradué » en facteur de charge et
en vitesse de roulis par exemple.

92

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

Chez Airbus, dans le plan longitudinal, les objectifs de pilotage actuels visent a commander du facteur de
charge par le manche. Les avantages sont les suivants :

- La résistance structurale d’un avion est calibrée en facteur de charge (classiquement entre —1g et
+2.5g). En graduant le manche en facteur de charge et en limitant sa valeur a —1g et 2.5g, on est slr
de conserver I’intégrité de 1’avion dans toute manceuvre.

- L’expression simplifiée du facteur de charge est la suivante :

Nz = Q, (33)
g

Commander un facteur de charge nul équivaut a commander une dérivée de la pente nulle, c’est-a-
dire une pente constante. Grace au manche, on peut ainsi guider 1’avion a long terme, c’est a dire
contrdler sa trajectoire, i.e. contrdler la position de son centre de gravité. On peut donc interfacer
avec les commandes de vol électriques soit un pilote humain, soit un pilote automatique comme
suit (architecture opérationnelle depuis 1’A340-600) :

Facteur

Pilote humain —P.\
de
~~ charge
Lois manuelles [—— Ordre gouvernes

Pilote automatique ——>®
v

3.3.1.1.2.a :Architecture de lois de pilotage-guidage de type « petites boucles communes »

La commande en facteur de charge n’est pas la plus directe au vu des relations basiques de la mécanique du
vol. En effet, dans un avion traditionnel, le pilote commande directement par le manche un angle de braquage de
gouvernes proportionnel par le biais de timoneries diverses. Or on a 1’équation aérodynamique suivante :

q=F,(X)+G,(X).dmn

ou F, et G, sont des fonctions de 1’état de 1’avion et dm est le braquage de la gouverne de profondeur. Ainsi, en
agissant sur le manche d’un avion traditionnel, le pilote fait une action de pilotage (a court terme), c’est-a-dire de
positionnement de 1’avion autour de son centre de gravité ou encore de controle de 1’attitude de 1’avion.

La loi en facteur de charge, elle, permet de guider 1’avion et non de le piloter. Pour les phases de vol trés
dynamiques (a proximité du sol par exemple), ou les tiches de commande sont a trés court terme, les lois de
commande d’Airbus sont ainsi nécessairement modifiées pour devenir progressivement des lois en assiette
longitudinale, plus directement contrélable par la gouverne de profondeur.

On a donc cherché a proposer une architecture de lois de commande de vol permettant a la fois de
commander du facteur de charge dans certaines conditions de vol et de la vitesse de tangage dans d’autres, ainsi
qu’a protéger par une seule loi le facteur de charge, ’incidence et I’assiette longitudinale. Aprées la description de
cette architecture, nous présentons quelques réponses temporelles de référence (sur des consignes de pilotage en
q et en Nz) sans puis avec les protections en incidence, assiette et facteur de charge. Ces simulations proviennent
de lois de commande de type RMI, écrites sous Simulink et simulées sous SIMPA (SIMulateur de Pilote
Automatique, outil certifi¢é d’Airbus), aprés codage automatique en C et implantation manuelle dans le code
fortran de SIMPA.
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3.3.1.1.3 Architecture de lois de pilotage proposée
3.3.1.1.3.1 Commande en tangage
3.3.1.1.3.1.1 Principe général

L’idée fondatrice de cette loi est de réagir tel que le ferait un pilote. Sa vision a court terme correspondant a
une commande en tangage, on fait une premiére commande en assiette longitudinale et en vitesse de tangage. En
effet, en postulant un découplage entre les mouvements longitudinaux et latéraux, on peut approximer 1’équation
(27) comme suit :

f=¢q
on a alors :
f=q
= F (X)+G,(X).dn
Plus précisément, on a :
F=LPysiiom -2 G, |+l
2 by o, 00m | Dy
s

avec
(aa ﬂa MaCh7 q> Zp’ XCG s d)

ou Zp est I’altitude pression, xcg le centrage et Ji le braquage des gouvernes aérodynamiques exceptée la
gouverne de profondeur. On a aussi G, défini comme suit :

2 by dom
on,yy
ou:
aém
S5 (@B Mach.q.Zp.x . 6)
an

ref
est ’efficacité de la gouverne de profondeur. A noter que ces équations résultent de la linéarisation autour d’une

valeur de référence pour le braquage de la gouverne de profondeur. Notons que 1’efficacité des gouvernes
aérodynamiques est généralement considérée comme linéaire dans leur domaine usuel de fonctionnement.
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L’architecture de lois de pilotage proposée est donc la suivante :

protections
9 max 9, Dispositif automatique
‘- e g
€ K1 0“ ) de commande "
qmin

i)

qc_’K?,"@i

qd—»K, T

3.3.1.1.3.1.1.a : Architecture de commande en tangage proposée

Cette architecture permet de connecter une commande en assiette longitudinale (8.) associée a une
précommande en vitesse de tangage (g.). A noter que la loi présente un voteur (¥) qui protége le systéme avion
rebouclé de tout dépassement commandé du domaine de vol (cf. §3.3.1.1.3.3).

Dans cette étude, le dispositif de commande proposé est une loi de commande de type RMI. Toutefois, on
peut imaginer d’autres dispositifs, d’ou cette notation non-spécifique. Le correcteur linéaire produit en sortie une

variable ¢,, homogene a une accélération de tangage. Le role du dispositif automatique de commande présenté

ci-dessus est alors d’assurer le transfert lin¢aire et découple ¢, = ¢ .

3.3.1.1.3.1.2 Comment interfacer un manche latéral directement avec la loi
enqg?

Si I’on souhaite commander I’avion directement en vitesse de tangage, on peut graduer le manche du pilote
en vitesse de tangage désirée. Du manche sort alors une information g, qui est ensuite retraitée comme suit, avant
d’attaquer la loi en g proprement dite. L’information issue du manche est ségréguée en une précommande en g et
une commande intégrée et bornée en assiette longitudinale. Cette borne en assiette est calculée par le module de
protections (cf. §3.3.1.1.3.3). Au final, on a le systéme suivant :

q,

prot prot
— o <[ <68

c

Intégrateur borné

>4,

3.3.1.1.3.1.2.a : Cinématique de commande manuelle en vitesse de tangage
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3.3.1.1.3.1.3 Exemple de simulation sous SIMPA (SIMulateur de Pilote
Automatique)

SIMPA est un outil de simulation non-linéaire certifi¢ développé a Airbus. Ce simulateur est recoupé avec
des données issues d'essais en vol pour pouvoir le certifier. Il est ensuite utilisé pour la validation du pilote
automatique (simulations déterministes, ou STR, et simulations de type Monte-Carlo). Les simulations que nous
présentons mettent en ceuvre un pilote automatique Simulink, codé automatiquement en C et implanté
manuellement dans le code fortran de SIMPA. On simule le systéme suivant :

Dispositif automatique

—» 0

epml SJ. S Hpr()l

min max

de commande

Intégrateur borné

Protections du
domaine de vol

| |
Cinématique manche | Correcteur linéaire | Linéarisation et découplage
i i

3.3.1.1.3.1.3.a : Loi en g complete simulée sous SIMPA

Le choix du réglage de la dynamique a été guidé par le désir de démontrer les capacités du type d’architecture
de lois de pilotage proposé¢ en terme de temps de réponse, de comportement face aux non-linéarités des
actionneurs et de marges de stabilité. L’objet n’est donc pas de juger le réglage des lois (rapidité, dépassement)
qui peut étre modifié¢ a volonté.

Le réglage illustré ici est défini par w = 1.5,z = I et T = 3. Celui-ci correspond a un objectif de loi trés rapide
avec compensation de I’erreur de trainage sur une rampe commandée (d’ou le dépassement de I’ordre de 30%).
L’avion considéré est un A340-300, en configuration full, a un centrage de 30%, a une masse de 130 tonnes et
initialisé a 50001t a la vitesse de 190 kt. Les lois sont de type RMI, 1’autopoussée est déconnectée. On commande
I’avion en vitesse de tangage (q). Les résultats sont donnés page suivante.

Pour les simulations qui suivent, on utilise le modele {avion naturel+mode¢le actionneurs} de SIMPA. La
cinématique entre la gouverne de profondeur et le plan horizontal réglable (PHR) est définie par un simple
intégrateur :

5
0, > 100 > j » 00

3.3.1.1.3.1.3.b : Cinématique profondeur/PHR

Ceci n’a pas de conséquence sur les lois puisque I’information de braquage du PHR est rebouclée par
I’inversion de la dynamique du systéme : ’ordre de déflection de la gouverne de profondeur prend directement
en compte la position réelle du plan.
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3.3.1.1.3.1.3.c - Comportement de la loi en g soumise a un enchainement de créneaux
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3.3.1.1.3.2 Commande en dérivée de pente
3.3.1.1.3.2.1 Principe général
Pour le guidage de 1’avion, une surcouche en facteur de charge ou en dérivée de pente est nécessaire (on a vu

plus haut que, d’aprés (33), ces deux variables sont proportionnelles). On choisit une commande en dérivée de
pente. L’équation de la portance peut s’écrire comme suit :

y=F,(X)+G,(X)a (34)
avee
F=-8W 1Py gley 0,
|14 2 m re da a,, .
et:

Cz|, (a, B.Mach, q, Zp, X, d)

ref

On a par ailleurs :

G =LPyso T
Y 2"'m oa 0, my
avec
9Cz (O',ﬂ,MaCh,q,ZanCGad)
oa |,

ref

La commande définie dans la partie précédente est une commande en 6. Il faut donc trouver le lien entre a et
6. Or on posséde les deux équations (26) et (28). Cela signifie que, pour respecter la mécanique du vol, une
consigne de tangage doit étre équivalente a la somme d’une consigne en dérivée d’incidence et d’une consigne
en dérivée de pente :

qc :d"+yc

Une approche simplifiée et relativement répandue consiste a dire que la vitesse de tangage est égale a la
dérivée de pente aérodynamique. Cette assertion est valable a 1’équilibre. En effet, la relation (34) implique
qu’un facteur de charge stabilisé correspond a une valeur fixée de ’incidence et donc a une valeur nulle de sa
dérivée. Supposons que 1’on dispose d’une loi de type premier ordre en ¢ :

4.9
q_—

Tq
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L’approche simplifiée décrite ci-dessus consisterait a écrire directement :

Cette approche est certes asymptotiquement valable, mais pose le probléme de ne présenter aucune assurance
quant a son comportement en transitoire. Dans ce cas le facteur de charge ne se comporte pas comme un premier
ordre. L’innovation fondamentale proposée ici est de considérer 1’équation exacte d’un premier ordre en ¢ :

_aty.—q
q_—
T

q

En ce qui concerne ’ordre en dérivée de pente commandée, il est directement proportionnel au facteur de
charge commandé. Malheureusement, un ordre discontinu en dérivée de pente implique un ordre discontinu en
incidence. Cela signifie que 1’ordre en dérivée de o n’existe pas. Néanmoins, on sait qu’une consigne en facteur
de charge équivaut a une consigne en incidence. On peut alors imposer une dynamique du premier ordre sur o, de

type :

Ceci nous permet de disposer d’une consigne en dérivée d’incidence correspondant a un premier ordre. On
peut donc réécrire le filtre du premier ordre en ¢ mis en série avec un filtre du premier ordre en incidence de la
maniére suivante :

Une fois ce correcteur obtenu, il reste a faire le lien avec la petite boucle de tangage précédemment décrite.
Dans le cadre d’un deuxiéme ordre sans avance de phase, cette petite boucle s’écrit :

g=w’(C-0)-2z0q

avec C la consigne d’entrée de la petite boucle en assiette. En identifiant, on trouve la consigne a donner a la
petite boucle afin de satisfaire nos besoins en terme de commande d’incidence :

_ 1
" 2zw
_ 2.z
Cn
2z -
C=—7—.y.+ta.,+0-a
w

De cette fagon, le correcteur complet en dérivée de pente (ou en facteur de charge) se comporte comme un
filtre du deuxiéme ordre de pulsation wet d’amortissement z.
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I nous reste a identifier par rapport aux consignes ¢. et §. de la petite boucle en assiette :

q, =2zw(q, —q)+w’ (6, - 6)
On peut en déduire les consignes suivantes :
9. =V (35)
6.=a.+0-a

(Attention, dans ce dernier cas, ¢. et 8. ne sont que des consignes d’entrée de la petite boucle en tangage ; en
particulier, on n’a pas g.=d@/dt). Au final, griace a cet artifice d’écriture, on obtient une architecture de lois de
pilotage trés simple (interconnectable avec la partie précédente) :

> q.
6-a
. Cinématique a
y—L—» ¢ 6,
c de commande

3.3.1.1.3.2.1.a : Architecture de loi interfacant [ ’ordre en facteur de charge et la boucle de tangage

Dans notre étude, le dispositif de commande proposé est de type RMI.

3.3.1.1.3.2.2 Simulation

L’avion considéré est un A340-300, en configuration full, a un centrage de 30%, a une masse de 130 tonnes
et initialisé¢ a 5000ft a la vitesse de 190 kt. Les lois sont de type RMI avec le méme réglage que précédemment
(w = 1.5,z = 1 et T = 3) et autopoussée est déconnectée. On commande ’avion en facteur de charge (Nz)
comme suit :

protections

;>
9 nax 4 Dispositif automatique

Cinématique
I

—» 0

de commande de commande

oo |

q

3.3.1.1.3.2.2.a : Architecture de commande en facteur de charge basée sur la commande en tangage
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3.3.1.1.3.2.2.b : Simulation de la loi en facteur de charge sans autopoussée

Dans cette simulation on constate un suivi légérement imprécis du facteur de charge commandé li¢ a
I’absence d’autopoussée (voir explication dans la partie 3.3.1.1.3.3.5).

101

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

3.3.1.1.3.3 Fonctionnement en protection
3.3.1.1.3.3.1 Architecture générale de la loi en g protégée

g Dispositif automatique

ep.mt < I < eprot

min max

de commande

Intégrateur borné

Protections du

Correcteur linéaire ;
domaine de vol

Cinématique manche

\
|
1
1
1
1
1
1
|
|
|
|
|
|
1
1
1
1
1
1
|
|
|
|
|
|
1
1
1
1
1
1
1
|
|
|
|
|
1
1
1
1
1
1
1
|
|
|
|
i Linéarisation et découplage

3.3.1.1.3.3.1.a : Synoptique général de la loi en g protégée

B2 et @7 sont calculés a partir des valeurs extrémes admissibles de assiette et de la dérivée de pente.

min max

On a donc la formulation suivante :

g = max(emmﬁ('ymm )j

g = min(emax,e(ymax >j

Dans les parties suivantes, on propose des maniéres de calculer ces valeurs extrémes. Partant de ces valeurs,
on calcule deux correcteurs extrémes dont la sortie est votée avec celle du correcteur linéaire ci-dessus.

qmin = a)qz_(Hpm' —6?)—2.wq.q

min

g, = a)qz.(ﬁ”""’ = 6')— 20,4

max

Ces correcteurs extrémes sont des correcteurs du deuxiéme ordre en assiette sans avance de phase (pas de
précommande en ¢) ni dépassement. Ils visent une assiette égale aux valeurs extrémes d’assiette correspondantes
aux limites du domaine de vol. Ce vote garantit un gabarit de réponse temporelle.

. . . t rot eqe y . . . r .
Par ailleurs, les informations 87" et 87" sont utilisées pour limiter ’intégrateur transformant la vitesse

min max
de tangage commandée en assiette commandée. Ceci permet d’éviter toute surcharge de cet intégrateur, en sortie
de saturation notamment.

L’avantage de ce principe de protection est qu’il permet de conserver, pour le réglage des protections, la
méme pulsation que celle réglée et validée pour la synthése de la loi présentée précédemment (w,=w). L apport

en terme de temps de réglage est alors trés appréciable. Toutefois, 1’on peut tout de méme souhaiter finalement
rendre la protection plus ou moins intrusive. Dans ce cas, on pourra choisir un réglage différent pour w,.
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Le principe général de calcul des ordres de protection est donc le suivant :

Calcul de type
Vmin ’ .
« loi speed-mach »|

Calcul de type
Vi ¥ « loi FPA » .
min Iy F, Gy, 6,a
) 7 Filtre linéaire _
Qe — P F,, G, V, dV/dt min > sur-amor —>g

max

NZ o %

3.3.1.1.3.3.1.b : Calcul de la protection en tangage (protection haute)

3.3.1.1.3.3.2 Exemple de calcul de 0,,;, et 0,,.x

La définition actuelle des butées d’assiette est la suivante :

8
OA
ol T e
25° . | L
20° e LT b
\ 1 1 1 1
' : : : : >
1,23 1,58 140 155 CAS
VS1G VS1G
-15° Bin

3.3.1.1.3.3.2.a : Valeurs actuelles de butée en assiette (4330-4340)

Omax dépend donc a la fois de la vitesse et de 1’état des moteurs.

3.3.1.1.3.3.3 Calcul des valeurs de protection
3.3.1.1.3.3.3.1 Traduction des valeurs de protection en dérivée de pente
équivalente

La premicre protection du domaine de vol directement traduisible en dérivée de pente est la protection en

facteur de charge. En effet, protéger Nz entre deux valeurs extrémes revient a protéger la dérivée de la pente de la
maniére suivante :

< yS NZmax'g

Ty
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Par ailleurs, selon le méme schéma, I’incidence commandée est protégée. On calcule simplement Y(Q,.,. )

comme suit :

W) = min] F,(X)+ G, ()00 Fy () + G, () + Kyt

max ?

et on fait de méme pour y(a' ). Le terme en K, permet de se dégager de la phugoide qui apparait lorsque

min
I’incidence commandée et la poussée sont en butée ([137]). Dans les simulations qui suivent, ce gain a été réglé a
3.

D’autres niveaux de protection sont étudiés (en vitesse et en pente), dont I’implantation au sein de cette
architecture de lois de pilotage est aisée. Néanmoins, ils ne figurent pas dans ce mémoire. A ce niveau, on note :

: . [ Nz,..-8 :
ymax = mln(Tg b y(amax )’ y(leﬂ )’ .. ’j

(probléme symétrique pour y

min )

3.3.1.1.3.3.3.2 Traduction des valeurs de protection en assiette équivalente

Enfin, il faut traduire cette valeur extréme de dérivée de pente en valeur extréme d’assiette. Pour cela, on
remarque que le systéme (35) est strictement équivalent au systéme suivant :

q.=0

6. :£.yc+ac +0-a
w

Or, a proximité des bornes d’assiette, on cherche effectivement a avoir une vitesse de tangage commandée
nulle. Ceci peut donc s’écrire de la maniére suivante :

2z 1 F
.=y |~=+—|-L+6-a
w G, G,
On peut alors écrire :
O =Yy | ot |- 0-a
w G, p
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3.3.1.1.3.3.4 Simulation du comportement en protection d’assiette

L’avion considéré est un A340-300, en configuration full, a un centrage de 30%, a une masse de 130 tonnes
et initialisé¢ a 50001t a la vitesse de 180 kt. Les lois sont de type RMI avec le méme réglage que précédemment
(w = 1.5,z =1 ett=3) et ’autopoussée est déconnectée. On commande ’avion en vitesse de tangage (¢) : on
lui demande un créneau de 5 deg/s. L’avion rencontre un créneau de vent ascendant de 10kt entre 20 et 30
secondes. Pour les besoins de la simulation, la protection d’assiette maximale a été réglée a 20 degrés (pas assez
de puissance moteur pour tenir plus de maniére stabilisée dans ce cas de vol).
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Les résultats sont les suivants :
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3.3.1.1.3.3.4.a : Simulation du comportement en protection d’assiette
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3.3.1.1.3.3.5 Simulation de la protection en facteur de charge

L’avion considéré est un A340-300, en configuration full, a un centrage de 30%, a une masse de 130 tonnes
et initialisé¢ a 50001t a la vitesse de 190 kt. Les lois sont de type RMI avec le méme réglage que précédemment
(w = 1.5, z =1 et T = 3) et I’autopoussée est déconnectée. On commande 1’avion en facteur de charge (Nz).
L’avion rencontre un créneau de vent ascendant de 10kt entre 20 et 30 secondes. Pour les besoins de la
simulation, la protection en facteur de charge maximal a été réglée a 0.1g (pas assez de puissance moteur pour
tenir plus de maniére stabilisée dans ce cas de vol). Les résultats sont visibles a la page suivante.
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3.3.1.1.3.3.4.b : Simulation du comportement en protection de facteur de charge sans autopoussée

Cette simulation fait apparaitre un écart croissant entre le facteur de charge commandé¢ et le facteur de charge
réel. Celui-ci est dii a 1’absence d’autopoussée qui engendre une diminution parabolique de la vitesse. En
conséquence, on obtient une augmentation parabolique de I’incidence commandée pour maintenir le facteur de
charge demandé. La loi d’asservissement d’incidence telle que nous 1’avons réglée se comporte comme un filtre
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du second ordre. Elle présente donc une erreur de trainage. Celle-ci est linéaire croissante face a une consigne de
forme parabolique. Comme le facteur de charge est une fonction linéairement décroissante de I’incidence, on
constate finalement une erreur linéairement croissante en facteur de charge. Une des solutions pour palier ce
probléme est simplement d’ajouter une autopoussée, comme suit :
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3.3.1.1.3.3.5.b : Simulation du comportement en protection d’assiette avec autopoussée
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Dans cette simulation, on constate bien un meilleur suivi du facteur de charge commandé, tant que le moteur
a assez de puissance pour maintenir la vitesse (avant 30s).

3.3.1.1.3.3.6 Simulations de la protection d’incidence

On se situe dans le méme cas que précédemment mais sans autopoussée et sans vent. Pour les besoins de la
simulation, on rétablit la protection en facteur de charge a +-1g et la protection d’incidence maximale est réglée a
1 degré (pas assez de puissance moteur pour tenir plus de maniére stabilisée dans ce cas de vol). Les résultats de
simulation de 1’entrée en protection sont visibles a la page suivante.

Pour rappel, la loi de commande équivalente en protection d’incidence pure (sans effet phugoide ni

surpassement par d’autres protections) est calculée de la maniére suivante :

y(amax) = Fy + Gy 'amax
d’ou:

2.z 1 F
" Y=\F +G a_ )|=—=+—|-—L+0-a
( max) ( y 4 max) w Gy G

soit :

Hpmt (amax) = 2(F‘y + Gy'amax ) + 0 + amax -a
w

Au final, le braquage commandé de la gouverne de profondeur en protection d’incidence est du type :

2

o (a —a)+2.w.(Fy +G, —q)—Fq

G

q

max

om =
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3.3.1.1.3.3.6.a : Entrée en protection d’incidence avec amortissement de la phugoide
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On peut par ailleurs regarder la réponse de I’avion en protection dans le cas ou il rencontre un créneau de
vent ascendant de 10kt entre 10 et 20 secondes de simulation (simulation enchainée avec le cas précédent).
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3.3.1.1.3.3.6.b :Réponse a la rafale verticale en protection d’incidence
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3.3.1.1.4 Stabilité et performances robustes des lois proposées

Dans la partie 2.2, nous avons explicité des conditions de stabilité et de performances robustes pour les lois
de type RMI. Vérifions-les dans le cadre des commandes de vol longitudinales :

Stabilité des éventuelles dynamiques internes : le systéme {avion longitudinal} est d'ordre 4.
Nous obtenons donc une dynamique interne d'ordre 2. Les dynamiques internes sont réputées
stables dans le domaine de vol pour lequel les lois proposées ont été synthétisées (I'inversion de
la dynamique en vitesse angulaire est en effet a la base de tous les articles suivants : [9], [28],
[30], [46], [701, [73], [74], [88], [89], [95], [114], [127], [128], [138], [139], [149], [150], [179],
[180], [181], [185], [186], [187], [188] et [189]). Par ailleurs, des protections du domaine de vol
(assiette, incidence, vitesse, pente et facteur de charge) permettent de rester dans ce domaine de
vol nominal.

Bornitude des fonctions F et G décrivant la dynamique entrées-sorties du systéme, de leur modele
F, et G, et des dérivées de F, G, F,, et G,, jusqu'a l'ordre 2 : L'aérodynamique de 1'avion est un
phénomeéne physique régulier car bas¢ des coefficients aérodynamiques bornés, ainsi que leurs
dérivées jusqu'a l'ordre 2.

Condition d'erreur maximale admissible sur G : Notre connaissance de l'aérodynamique de
l'avion nous assure que l'erreur que nous faisons sur G est inférieure a 100% en valeur absolue.

Les propriétés de stabilité et de performances robustes des commandes de vol longitudinales proposées sont

donc assurées.

3.3.1.1.5Conclusion

Par le dispositif décrit dans cette partie, on propose une amélioration de I’architecture de lois de commande
de vol longitudinales actuelles pour assurer la compatibilité avec les lois de commande de type non-linéaire. De
plus, grace a cette architecture unique et intégrée on peut contrdler les objectifs qui nous intéressent (attitude ou
trajectoire) tout en €tant protégé (en incidence, facteur de charge et assiette ) :

Cette architecture contient une protection intégrée en assiette longitudinale. Il n’est donc pas nécessaire

de développer une loi spécifique de protection en assiette ni de 1’interfacer avec une autre loi.

Cette

architecture contient une protection intégrée en incidence. Il n’est donc pas nécessaire de

développer une loi de protection en incidence spécifique ni de 1’interfacer avec une autre loi.

La liberté de choix entre une loi en assiette longitudinale et une loi en facteur de charge est totale. On

peut ainsi, grace a cette architecture, choisir a tout moment d’effectuer soit des taches de guidage (a
long terme), soit des taches de pilotage (& court terme). On peut donc interfacer cette architecture soit
avec un pilote humain, soit avec un pilote automatique, et ce de la manicre suivante :

Pilote automatique
classique

Cinématique en
facteur de

charge Nz,

c

Loi en assiette
(protections

9e

e

—¥ Ordre gouvernes

Pilote humain

intégrées)

Cinématique en
vitesse de
tangage

[ Al [

3.

3.1.1.4.a . Architecture pilote automatique / lois manuelles proposée en longitudinal

A noter que cette architecture de lois de pilotage a servi de base a la "certification" a blanc du premier mode
du pilote automatique longitudinal d’atterrissage automatique non-linéaire développé en interne ainsi qu’a un
brevet. Par ailleurs, la loi en g proposée sert de base a un projet de recherche sur le décollage automatique.
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3.3.1.2 Commande dans le plan latéral

En latéral, classiquement, on souhaite commander (et découpler) soit le vecteur :

¢ (36)
B

soit le vecteur :

@
Ny

Le choix entre ces deux vecteurs de sortie est difficile. On peut remarquer toutefois que :
- La commande en dérapage est obligatoire pour le decrab (phase d’alignement avec la piste lors d’un
atterrissage par vent de travers), et tout virage coordonné se fait a dérapage nul.
- La commande en Ny est certainement plus confortable pour les passagers.

Sachant que nous visons aujourd’hui une application sur I’atterrissage automatique, le systeme (36) a été
retenu.

3.3.1.2.1 Approche directe

En regardant I’équation (31) et en supposant un découplage longitudinal-latéral, on obtient 1’¢quation
simplifiée :

@=p

On obtient ainsi le systéme entrées-sorties :

avece
L b yg9¢ Lo yag,9C
G2 G‘f’ 2 Ixx 0 2 Ixx on
G’;] Gl‘)_” = a=8,,, O=d,, a=a,, &=,
/4 /4
Loy LAy
i 2 m 0d d=3,, =0, 2 m don a=d,, &=, |
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et:

P A a 5
L yisic -G2.d,, -G" .

1
2 Ixx 3-8, Gi=61,, o
v

ref >

. 3 5
5. y|a =d,, 3=, _;-Sm(@_’”_Gﬁ A, —Gg.on,

L’inversion de ce systéme donne une commande instable car il est & non-minimum de phase. Si, par contre,
on utilise la définition exacte de la dérivée d’assiette, le systéme a commander devient a minimum de phase.
Néanmoins, le systéeme posseéde alors une dynamique des zéros peu différente du cas ou I’on inverse p, ce qui
signifie que la dynamique interne est stable, mais proche de I’instabilité.

3.3.1.2.2 Approche par étapes

On se propose donc, comme précédemment, de réaliser une inversion en deux parties. On s’occupe ainsi tout
d’abord de I’inversion du systéme :

{p.r}

On retrouve ainsi la philosophie générale de la partie précédente, ou I'on commande en premier lieu ’attitude
de I’avion avant de commander des variables de type aérodynamiques ou accélérométriques. Ceci correspond
d’ailleurs plut6t bien avec le comportement naturel du pilote. On étudie alors le systéme suivant :

p|.[F],[6r Gia
| LE] |GT Gl

avec
LAy SlaCl Lp g, 0c
8 5 2 Ixx od 2 Ixx oon
G, G, |_ a=d,, &=, a=d,, &=,
Gd Ga'n - 3 3 -
B B
1P g 9Cn 1Py g 0C
2 Izz 0 2 Izz on
L A=a,, ,;n=dn,, A=a,, ,;n=dn,, |
et:
LA ysia -G%a,, -G"a,
[Fp} : 2 Ixx a=a,, ai=an,, : -
1
EL 12 P yrsicn -G, -Gl A,
2 Izz a=4,, Gr=dn,, '
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En inversant le syst¢tme par commande RMI et en plagant deux premiers ordres de constante de temps 7, et
7., on obtient :

pP.~pP
< -F + L
& & RMI
G, -G, T, g
-G9 a | —
J @ O FCT ’ —F, + Ny
= n ~d = £
|:5J G;.G, -G, .G,

avee

_.[(Fp +GIA+GP &N, )di - p

AN P
RMI - RMI
Dy .|' (F, +GA+G .-y, )dt -7

I

TRAH

Cette nouvelle inversion posséde le méme degré relatif que précédemment (2). Néanmoins, pour se ramener a
un contrdle en assiette et en dérapage, il faut encore inverser deux systémes découplés dont la somme des degrés
relatifs vaut (2). Grace a cette manipulation, on se sépare du probléme des dynamiques internes.

La commande en assiette est relativement simple car elle s’appuie sur une équation cinématique (31) qui est
non-linéaire affine :

¢=F¢ +G,.p

avee

et:

F,= tan(é’)_(q.sin((ﬂ) + F-COS(@)

On pose donc la loi de commande suivante pour la commande en assiette :

En ce qui concerne la commande en dérapage, le principe général est un peu plus complexe. En effet, on a
bien une forme non-linéaire affine, de type :

[3=Fﬁ +Gyr

avee
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et:

1 p g .
F,=—.—V.85.Cy—=_sin
5T, Y e ()

On serait donc tenté d’écrire la loi de commande suivante :

B.-B
_ I
¢ G

— B
F,B +ARM1

B

Néanmoins, en écrivant ceci, on crée une boucle algébrique : en effet, cette loi de commande dépend du
braquage des ailerons et spoilers et elle a pour conséquence le braquage de ces mémes surfaces. Pour surmonter
ce probléme, il suffit d’écrire :

IBC B IB B
—_— +

T Fﬂ‘d:d =00, ARMI
— B )

ref

Gﬁ\

A=, ,0=dn,,

La partie RMI ne pose, elle, pas de probléme puisqu’elle intégre implicitement 1’information de braquage des
gouvernes :

v [(Fy+G -0, )ar-
RMI P

RMI

A noter que, d’apres la partie 2.1.3.4, si I’on souhaite placer une dynamique globale du deuxiéme ordre
suramorti en dérapage, il faut poser :

Tp=4r,
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3.3.1.2.3 Quelques simulations

Nous présentons ci-dessous quelques simulation de la loi présentée précédemment. Le réglage retenu pour
celles-ci est le suivant:: 7,=0.5, et ,=0.37. La premiére simulation propose des créneaux d'un degré de dérapage
commandé avec une dérivée d'assiette latérale commandée nulle.

04

) )
o )
L} e e
= P z
=3 a
-0.2 i
-04

- 15
o far]
T @«
= =
= &

=
= o

s §
- =
fay =
E = g’
] dpequic =
-05 — dpegui =
-1 o
=15 -5
1] 20 40 =] a0 100
time time
15 1
3 - =™
| Z 05
g E:
= =}
= 2 0
2 2
g s g
= Z -05
fie] &
1] ; : ; - -1 : - : L
1] 20 40 =] g0 100 0 20 40 =] a0 100

time

time

3.3.1.2.2.a : Résultat de la loi latérale pour des créneaux de dérapage de +-1°
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La simulation qui suit, quant a elle, présente les résultats de la loi latérale pour des créneaux de dérivée
d'assiette latérale commandés d'un degré par seconde et un dérapage commandé nul.

15 0E
1
04
as
z )
g o g
o i
-05
-1
-15 : ;
o 5 10 15 20 o 5 10 15 20
tirne tirne
= b
3 2
=01
-0.5 - ; ; -0z
5 10 15 20
time
3
2
.-'
I i —
R g
= [ 2
g &
-1 : =
i
-2 !
_3 i
o 5 10 15 20 a 5 10 15 20
time time
15 1
= | I 05
§ 10+ 1‘_':
: o
£ g
2 s z
z g -05
& &
D L L | _1 L L L
1] 5 10 15 20 0 = 10 15 20
time time

3.3.1.2.2.b : Résultats de la loi latérale pour des créneaux de vitesse de roulis commandée de +-1°/s

On constate que le comportement général de la loi est bon, bien que ce réglage soit en limite de stabilité. Ceci
est dii au choix d'une dynamique trop rapide fixée pour le dérapage. Cette dynamique est donc ralentie dans la
suite (cf. § 3.6).
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3.3.1.2.4 Stabilité et performances robustes des lois proposées

Dans la partie 2.2, nous avons explicité des conditions de stabilité et de performances robustes pour les lois
de type RMI. Vérifions-les dans le cadre des commandes de vol latérales :

- Stabilité des éventuelles dynamiques internes : le systéme {avion latéral} est d'ordre 2. Nous
obtenons donc une dynamique interne d'ordre 2. Les dynamiques internes sont réputées stables
dans le domaine de vol pour lequel les lois proposées ont été synthétisées (I'inversion de la
dynamique en vitesse angulaire est en effet a la base de tous les articles suivants : [9], [28], [30],
[46], [70], [73], [74], [88], [89], [95], [114], [127], [128], [138], [139], [149], [150], [179], [180],
[181], [185], [186], [187], [188] et [189]). Par ailleurs, des protections du domaine de vol
(assiette latérale et dérapage) permettent de rester de ce domaine de vol nominal.

- Bornitude des fonctions F' et G décrivant la dynamique entrées-sorties du systéme, de leur modele
F, et G, et des dérivées de F, G, F,, et G, jusqu'a l'ordre 2 : L'aérodynamique de I'avion est un
phénoméne physique régulier car bas¢ des coefficients aérodynamiques bornés, ainsi que leurs
dérivées jusqu'a l'ordre 2.

- Condition d'erreur maximale admissible sur G : Cette condition n'a pas ét¢ vérifiée par manque de
temps. Elle nous permettrait de définir a priori 1'erreur maximale admissible pour les modeles
embarqués des gradients de coefficients aérodynamiques. En attendant, I'erreur maximale retenue
(+-25% a 10”) nous a permis de ne jamais prendre en défaut les propriétés de stabilité et de
performances robustes de nos lois.

Les propriétés de stabilité et de performances robustes des commandes de vol latérales proposées sont donc
vérifiées en simulation mais 1'erreur maximale admissible sur G n'est pas démontrée pour le moment.
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3.3.2Résultats de robustesse pour une loi de type décollage
automatique
3.3.2.1 Introduction

Pendant la thése, il nous a été donné la possibilité de travailler sur une loi de décollage automatique. Profitant
de I’aspect générique de la démarche détaillée dans le chapitre 3.3.1.1, nous avons réutilisé la petite boucle en ¢
développée pour Datterrissage. Nous en avons profité pour évaluer sa robustesse aux paramétres les plus
influents pour la dynamique du vol : la masse et le centrage. Nous avons donc simulé, sur simulateur certifi¢
(SIMPA), un A340-300 volant a masses extrémes (125 t et 275 t) et a centrages extrémes (20% et 40%), le tout a
des vitesses et altitudes différentes. La loi de commande RMI synthétisée prend en compte, de base, ces
informations. Afin d’évaluer sa robustesse, nous avons donc testé cette loi dans plusieurs situations :

- Nominale : En lui faisant acquérir les valeurs de masse et de centrage courant.

- Moyenne : En lui imposant en entrée une valeur moyenne de masse (200t) et de centrage (30%)
alors que I’avion vole a masses et centrages extrémes.

- Extréme 1 : En lui imposant en entrée une valeur de masse lourde (275t) et de centrage arriére
(40%) alors que 1’avion vole a masses et centrages extrémes.

- Extréme 2 : En lui imposant en entrée une valeur de masse légére (125t) et de centrage arriere (40%)
alors que I’avion vole a masses et centrages extrémes.

- Extréme 3 : En lui imposant en entrée une valeur de masse lourde (275t) et de centrage avant (20%)
alors que I’avion vole a masses et centrages extrémes.

- Extréme 4 : En lui imposant en entrée une valeur de masse 1égere (125t) et de centrage avant (20%)
alors que I’avion vole a masses et centrages extrémes.

- "Impilotable" : En lui imposant en entrée une valeur de masse moyenne (200t) et de centrage avant
(20%) alors que I’avion vole au-dela du point de manceuvre (centrage=60%).

- Mesures réduites : La loi ne posséde que les informations de vitesse-air, de vitesse de tangage, de
déflection de la gouverne de profondeur, de masse et de centrage. Toutes les autres informations
(incidence, dérapage, pente, hauteur, Mach, braquage du plan horizontal réglable et de toutes les
gouvernes autres que la gouverne de profondeur) sont ramenées a une valeur moyenne.
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3.3.2.2 Robustesse de la loi nominale

Cette partie permet d’évaluer la robustesse de la loi aux erreurs de modéles nominalement atteintes dans la
vie d’un avion (+-25% au maximum). Elle nous sert d’étalon pour la suite des tracés.

Test de robustesse M et Cg libres Conf 5
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= = — £ A
%_ SN E g
ﬂ LN
W
-5 -5
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g £
= o
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-0.2 1
0 20 40 60 o 20 40 B0
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5 ! ; 1
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5 z
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z =
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& -5 1 -1
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\ tis) t ()
g I8 350
: 300 —— SPDCAS
3 ' —. 250 ]
= =
= = 200
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E & 150
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3.3.2.2.a : Robustesse de la loi en g de type RMI dans le cas nominal

La robustesse de la loi est bonne dans ce cas (en effet, malgré la variablilité des différents états de 1’avion,
toutes les simulations sont superposées au niveau de leur réponse en vitesse de tangage ¢) et la loi est bien stable,
rapide et précise. Ces résultats sont déja en eux-méme un enseignement favorable.
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3.3.2.3 Robustesse de la loi moyenne

Selon les avions de la gamme Airbus et les performances attendues pour leurs lois, la masse et le centrage
peuvent €tre ou ne pas étre pris en compte pour le calcul de la loi. Cette partie permet donc d’évaluer la
robustesse de notre loi RMI dans le pire-cas opérationnel. De plus, les objectifs de temps de réponse sont élevés

pour un tel cas. Les résultats sont les suivants :
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3.3.2.3.a : Robustesse de la loi en q de type RMI dans le cas moyen

Aucune différence significative n’est constatée entre le cas nominal et le cas moyen. Cela signifie que, dans
ce cas d’étude, le principe RMI nous permet de nous passer de I’information masse-centrage tout en gardant une

robustesse remarquable des performances.
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3.3.2.4 Robustesse de la loi extréme 1

Cette partie nous permet d’évaluer la robustesse de la loi dans le cas ou elle se croit a masse lourde (avion
inerte) et centrage arriére (avion peu stable). Il s’agit donc d’un cas croisé. Un tel cas n’est pas opérationnel mais
peut arriver si un pilote se trompe dans la saisie des informations de masse et de centrage.

Test de robustesse M=275T et Cg=40% Conf 5
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3.3.2.4.a : Robustesse de la loi en q de type RMI dans le cas extréme 1

Malgré la forte dispersion de 1’avion naturel, qui plus est en dissymétrie par rapport a la loi, les performances
de la loi restent robustes. Cette faculté était inespérée au début de notre étude. Ces cas de simulations nous ont
donné une grande confiance dans la technique de commande RMI.
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3.3.2.5 Robustesse de la loi extréme 2

Cette partie nous permet d’évaluer la robustesse de la loi dans le cas ou elle se croit a masse 1égere (avion peu
inerte) et centrage arriére (avion peu stable). Il s’agit donc d’un cas plutdt favorable, si ce n’est que les gains sont

trop faibles dans le cas général. Un tel cas n’est pas opérationnel mais peut arriver si un pilote se trompe dans la
saisie des informations de masse et de centrage.

Test de robustesse M=125T et Cg=40% Conf 5
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3.3.2.5.a . Robustesse de la loi en q de type RMI dans le cas extréme 2

Méme commentaire qu’en 3.3.2.4
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3.3.2.6 Robustesse de la loi extréme 3

Cette partie nous permet d’évaluer la robustesse de la loi dans le cas ou elle se croit a masse lourde (avion
inerte) et centrage avant (avion trés stable). Les gains de la loi sont donc trop grands et auront normalement
tendance a déstabiliser la loi. Il s’agit donc sans aucun doute du pire-cas. Un tel cas n’est pas opérationnel mais
peut arriver si un pilote se trompe dans la saisie des informations de masse et de centrage.
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3.3.2.6.a . Robustesse de la loi en q de type RMI dans le cas extréme 3

Méme commentaire qu’en 3.3.2.4
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3.3.2.7 Robustesse de la loi extréme 4

Cette partie nous permet d’évaluer la robustesse de la loi dans le cas ou elle se croit a masse 1€gére (avion peu
inerte) et centrage avant (avion trés stable). Il s’agit donc d’un cas croisé. Un tel cas n’est pas opérationnel mais
peut arriver si un pilote se trompe dans la saisie des informations de masse et de centrage.
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3.3.2.7.a . Robustesse de la loi en q de type RMI dans le cas extréme 4

Méme commentaire qu’en 3.3.2.4
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3.3.2.8 Robustesse de la loi pour un avion "impilotable"

Cette partie nous permet d’évaluer la robustesse de la loi dans le cas ou elle se croit & masse moyenne (avion
moyennement inerte) et centrage avant (avion trés stable). Pendant ce temps, 1’avion balaie les masses extrémes.
L’intérét de ce cas réside dans le centrage choisi (60%). Ce n’est pas un centrage opérationnel. C’est méme un

centrage dangereux. En effet, le point de manceuvre se situe aux alentours de 50% :

- En deca de ce point, (cas opérationnel), une manceuvre a cabrer nécessite 1’application du manche a
cabrer pour initier le mouvement puis une modulation autour de cette position pour maintenir une

vitesse de tangage constante.

- Au-dela de ce point, une manceuvre a cabrer nécessite 1’application du manche a cabrer pour initier
le mouvement puis une position a piquer pour maintenir cette vitesse de tangage (il suffit de

comparer 1’évolution de la gouverne de profondeur dans les deux cas pour s’en convaincre).

Un tel cas d’avion instable n’est pas opérationnel mais démontrerait le cas échéant des propriétés de

robustesse nouvelles pour des lois de pilotage d’avion de transport commercial.
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Feglage de la loi; xCG=0.2, m=200t
Parametres avion: x CG=05, m=275t
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3.3.2.8.b . Robustesse de la loi en q de type RMI dans le cas "Impilotable” avec avion a masse lourde (cas le

plus défavorable)

=]

La loi de type RMI reste imperturbable sur le cas de masse 1égeére. Néanmoins, a masse lourde, on voit
apparaitre les premiéres oscillations. Dans un cas de vol standard, une telle loi serait jugée inacceptable. Dans ce
cas de vol précis, le résultat est tout de méme inespéré. ..

3.3.2.9 Mesures réduites

On cherche dans cette partie a limiter les mesures nécessaires pour le calcul de la loi. En effet, chaque mesure
correspond a une surveillance et une architecture dédi¢e. Toute mesure cotite cher a I’avionneur et expose la loi a
une panne du dispositif de mesures. La disponibilité opérationnelle de la loi est ainsi d’autant moindre qu’elle
nécessite un nombre important de mesures. Or Airbus doit tenir des objectifs de pannes qui peuvent étre réduites
en diminuant ces mesures. Le sujet est donc crucial pour I’avionneur.
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La loi simulée ici peut étre représentée par le schéma-bloc suivant :
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3.3.2.9.a : Schéma-bloc d'une loi de type "décollage automatique”

Les résultats de la loi sont les suivants :
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3.3.2.9.b : Robustesse d’une loi en g de type RMI a une réduction des mesures

La encore, la robustesse de la loi apparait trés intéressante. On peut donc I’utiliser sans crainte avec un
minimum d’informations. C'est pourquoi elle a été retenue comme boucle de base pour démontrer la faisabilité
d'une fonction de décollage automatique.
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3.3.2.10 Conclusion

Grace a cette série de simulations, on a prouvé que la pratique confirmait la théorie sur les propriétés de
stabilité et de performances robustes du RMI. On ne s’attendait pas a de telles performances a priori. Cette ¢tude
nous a permis d’entrevoir les possibilités ouvertes par le RMI.
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3.4 Lois de pilotage automatique / autopoussée
3.4.1Introduction

Maintenant que des petites boucles robustes ont été synthétisées, on peut construire les grandes boucles
associées. Grace au RMI, chaque chaine (y,go,ﬁ) est découplée. Il est donc possible de commander

séparément chacune d’entre elles, a la main (avec le manche et le palonnier) ou par I’intermédiaire d’un pilote
automatique.

3.4.2Pilotage automatique longitudinal

En considérant les équations (29) et (30), le calcul de la commande en dérivée de pente vient assez
directement :

y =23 w,(Vz, -vz)+ i (h - h)
‘ 4

Ce second ordre permet une poursuite de Vz, et de /4. sans erreur asymptotique. Le calcul de ces deux valeurs
est obtenu de différentes maniéres :

- Mode maintien d’altitude : La hauteur commandée est choisie directement par le pilote via une
interface dédiée (FCU) ou par le systéme de gestion du vol (FMS) et la vitesse ascensionnelle
commandée est nulle.

- Mode acquisition d’altitude : grace a I’absence d’intégrateur de précision dans la boucle permise par
le RMI, on peut tout-a-fait conserver le méme principe avec une protection en vitesse adéquate
permettant de bloquer I’avion a la vitesse de finesse maximale (par exemple). Cela permettrait a
terme de se passer du mode speed-mach sans craindre des phénomeénes de surcharge d’intégrateur.

- Mode de montée ou de descente « ouvertes»: idem que précédemment avec une hauteur
commandée de 100.000ft ou Oft

- Mode de vitesse verticale : dans ce cas, la hauteur commandée est directement la hauteur courante et
la vitesse ascensionnelle commandée est choisie directement par le pilote ou par le FMS.

- Mode acquisition / suivi de glide (aide radio-électrique matérialisant le plan de référence pour
I’atterrissage de précision) : Il existe déja, pour tous les avions, des lois génériques liant la position
de ’avion par rapport au glide & des valeurs de vitesse ascensionnelle commandée et de hauteur
commandée. Nous les avons réutilisées.

- Mode flare (voir parties suivantes) : Nous avons généré nos propres trajectoires de référence. Celles-
ci nous donnent directement, tout-au long de 1’arrondi, des valeurs de vitesse ascensionnelle et de
hauteur commandées.

Enfin, seul le mode de suivi de pente est différent. Pour celui-ci, la loi de commande est trés simple :

i/c:yc_y
r

y

et la pente commandée est directement spécifiée par le pilote ou par le FMS.
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3.4.3Pilotage automatique latéral

Avant de passer au pilotage automatique latéral, il est nécessaire de piloter directement 1’assiette (pour le
FMS en mode NAV, par exemple). Pour cela, on pose, de maniére assez évidente :

¢c:(0c‘(0
T

4

Dés lors, il est possible de commander 1’avion en cap (mode heading). D’aprés 1’équation (32), on peut
poser :

On définit aussi la route (7K) comme la projection au sol de I’angle entre la trajectoire réellement suivie par
I’avion et le nord (magnétique ou géographique selon le cas). Le comportement dynamique de la route et du cap
est sensiblement le méme. La principale dissimilitude entre les deux est liée a la dérive due au vent et au
dérapage. La loi associée (mode track) est donc identique a la précédente :

_V IK,-TK
g Ty

c

Dans le cas de Datterrissage de précision, lors de I’approche, 1’axe latéral d’alignement a la piste est
matérialisé par le faisceau loc (pour « localizer »). Le mode d’acquisition/maintien de cet axe précalcule des
valeurs équivalentes de distance AY par rapport au loc ainsi que les valeurs de sa dérivée. Sans vent et pour de
petites valeurs de ¢, 8 et 8, on peut écrire :

AY =V.AY
avec :
Ay =y -y
On peut alors définir la derniére boucle de commande en roulis permettant le suivi de I’axe loc :

ch = AY +AAR)]\//II
Tpy-

L’apparition d’une contribution RMI est nécessaire a ce niveau pour contrer les effets du vent sans nécessiter
d’intégrateur de précision. Son expression vaut :

1
v
T Rt

N = [[ (v.ay -9, )dt - 1]
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La dynamique finale en écart latéral est du quatriéme ordre. Conformément a la partie 2.1.3.4, si ’on souhaite
placer pour cette dynamique une succession de filtres du premier ordre ayant la méme constante de temps, il faut
poser :

. :3.rp
¢ 8
T
r,=-2
Y6
T
T,, =—2
AY 16

Enfin, la valeur de dérapage commandé est nulle pendant tout le vol (sauf cas de panne moteur). Il existe
aussi un mode permettant de décraber (2 moiti¢) I’avion pendant I’arrondi afin de mieux I’aligner avec la piste et
de minimiser ainsi les charges latérales sur les trains d’atterrissage principaux : le mode decrab. On ne décrabe
qu’a moitié pour éviter d’atteindre des angles d’assiette latérale importants qui permettraient sinon de maintenir,
pour un decrab complet, un écart latéral nul avec I’axe de piste.

_OFU-y
ﬁc_ 2

decrab initiation

3.4.4Automanette

On peut mettre I’équation de trainée (25) sous forme non-linéaire affine. Malheureusement, il est impossible
de commander directement la poussée des moteurs. En réalité, les moteurs sont sollicités par I’intermédiaire d’un
paramétre de contréle moteur (PCM). Le PCM désiré est envoyé au calculateur de controle moteur : le FADEC
(Full Authority Digital Engine Computer). Ce PCM varie selon les moteurs. Cela peut étre :

- Le N1 : Rapport entre la vitesse de rotation du fan et sa vitesse maximale continue.
- L’EPR (Exhaust Pressure Ratio) : Rapport de pression entre 1’entrée et la sortie du moteur.
- Le TPR (Thrust Pressure Ratio) : Rapport entre la poussée et la pression a I’entrée du moteur.

L’équation (25) peut donc se mettre sous la forme :

V= —l,ﬁ_Vz.S.Cx —g.sin(y) +
2 m
cos(a) oT
. - \PCM - PCM .,
" |PCM:PCM,-ef OPCM PCM=PCM,,, ( ref)
On pose alors :
1 p , ) cos(a) oT
F,=——=V"SCx—-gsm(y)+———=| T - PCM,,,
” > m g-sin(y) m |PCM:PCMM 0PCM PCM=PCM,, "
G, =@ _or PCM

m OPCM PCM:PCMW,.
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La loi de commande RMI pour ce systéme est :

VCT_V_FV-"AI;MI
PCM = 4
Gy
= 4 -7
ARM[ -y FV +GVPCM _ARMI dt_V
TR

Cette loi de commande fonctionne trés bien. Toutefois, on peut remarquer qu’elle fait intervenir le coefficient
aérodynamique de trainée (par l'intermédiaire de Fy), ce qui est certainement un peu luxueux pour une loi de
commande en vitesse. Nous avons récemment pu évaluer une loi de commande ne prenant pas en compte ce
modele de Cx. Les résultats obtenus en simulation ont été absolument équivalent avec et sans Cx.

3.4.5Stabilité et performances robustes des lois proposées

Dans la partie 2.2, nous avons explicité des conditions de stabilité¢ et de performances robustes pour les lois
de type RMI. Vérifions-les dans le cadre du pilote automatique et de I'autopoussée :

Stabilité des éventuelles dynamiques internes : le systéme {avion latéral} est d'ordre 4. Lorsqu'il
est commandé par le pilote automatique, il ne présente pas de dynamique interne. Le systéme
{avion longitudinal}, supposé découplé du systéme précédent, est d'ordre 4. Toutefois, du fait
d'une certaine séparation en fréquence entre la vitesse et les autres états, on considére
traditionnellement deux sous-systémes découplés, que nous nommerons {Al} et {A3}. Le
systétme {Al} est d'ordre 1. S'il est commandé par une autopoussée, il ne présente pas de
dynamique interne. De méme, le systtme {A3} ne présente pas de dynamique interne s'il est
command¢ par un pilote automatique.

Bornitude des fonctions F et G décrivant la dynamique entrées-sorties du systéme, de leur modele
F, et G, et des dérivées de F, G, F,, et G,, jusqu'a l'ordre 2 : L'aérodynamique de 1'avion est un
phénoméne physique régulier car bas¢ des coefficients aérodynamiques bornés, ainsi que leurs
dérivées jusqu'a l'ordre 2.

Condition d'erreur maximale admissible sur G : Pour l'autopoussée, notre connaissance de la
propulsion de 'avion nous assure que l'erreur que nous faisons sur G est inférieure a 100% en
valeur absolue. Pour les pilotes automatiques, les relations inversées sont exactes car
cinématiques au vent pres. Or le vent s'applique sur la matrice ' et non sur G. On peut donc
considérer que, dans tous les cas, l'erreur de modélisation maximale n'est pas atteinte.

Les propriétés de stabilité et de performances robustes du pilote automatique et de I'autopoussée proposés

sont donc assurées.

3.4.6Conclusion

Par I'utilisation du RMI nous avons pu synthétiser un pilote automatique sans intégrateur de précision. De
cette manicre, les gains des lois obtenues peuvent étre optimisés. Par ailleurs, la robustesse est assurée, tant en

performances qu’en stabilité.
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3.5 Trajectoires de référence pour ’arrondi a
Patterrissage

3.5.1Introduction aux trajectoires d’arrondi

3.5.1.1 Contexte de I’étude

Dans les parties précédentes, nous avons proposé¢ une méthode permettant de piloter un avion en agissant
directement sur le facteur de charge, 1’assiette latérale et le dérapage. Ensuite, nous avons proposé des lois de
commande permettant de contrdler 1’avion notamment autour de I’axe radioélectrique matérialisé€ par les aides au
pilotage. Néanmoins, un atterrissage n’est pas qu’une approche stabilisée. A proximité du sol, il faut notamment
casser la vitesse ascensionnelle afin d’obtenir un atterrissage confortable et sir : c’est la phase d’arrondi (mode
« flare » du pilote automatique). Notons toutefois que la résistance structurale de ’avion est calibrée pour
supporter un atterrissage a une vitesse ascensionnelle de 12 ft/s (3.6 m/s), ce qui correspond a un atterrissage sans
arrondi.

Threshold Impact

Stabiiized Approach d
VYe=13Vs (1.23Vs1g) go-prot”

Landing configuration /
/ Stop or Exit
b

.30 .
LGl . Braking )

H=50ft

Flare

Landing  Distance .

3.5.1.1.a : Schématisation de la phase d atterrissage

L’arrondi est donc défini comme la phase transitoire entre la phase d’approche stabilisée et le roulage de
I’avion sur la piste. C’est la phase de vol la plus dynamique et la plus critique, qui plus est dans un contexte de
fortes incertitudes (vent, profil piste, effet de sol...).

3.5.1.2 Trajectoires de référence pour ’arrondi
automatique : Pourquoi et comment ?

Aussi surprenant que cela puisse paraitre, il n’est pas nécessaire d’avoir une trajectoire de référence pour
réaliser une bonne loi d’arrondi automatique. Ainsi, dans le cas de ’A300/310, on donnait simplement au pilote
automatique une consigne d’altitude nulle et de Vz désirée a partir d’une altitude variable.

Le sens de I’histoire est toutefois d’aller vers des trajectoires de référence plutét que des consignes
forfaitaires. Ainsi, a partir de 1’A320 (1987), tous les Airbus sont soumis a ces trajectoires.

En effet, sous un aspect de simplicité séduisant, les consignes forfaitaires induisent une moindre maitrise et

une moindre connaissance de la position de I’avion pendant 1’arrondi. Les latitudes de réglages sont aussi faibles
et difficilement découplables.
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Inversement, I’utilisation de trajectoires de référence permet d’avoir une connaissance plus déterministe de la
trajectoire de 1’avion. Toutefois, le probléeme de définition de LA bonne trajectoire parmi une infinité¢ de
solutions est complexe. De plus, la trajectoire de référence choisie peut ne pas étre physiquement réalisable, ce
qui enléve une part de I’intérét de la méthode.

Néanmoins, grace a cette méthode, on peut compter sur un certain découplage entre le probléme de suivi de
trajectoire et de réglage des grandes boucles, ce qui permet certainement de gagner du temps lors de la synthése
de la loi.

Le débat entre les deux méthodes n’est donc pas clos méme s’il penche nettement actuellement en faveur de
la trajectoire de référence. En effet, au mieux, les performances avec et sans trajectoires de référence sont
identiques. Mais l’implantation de trajectoires de référence permet de faciliter grandement ’analyse de
comportement de 1’avion rebouclé. Pour une comparaison d’information plus riche et détaillée, le lecteur pourra
se reporter a [136]. Il faut ajouter que dans le cadre particulier de la thése, qui vise a définir des méthodes
génériques de synthése de loi, la trajectoire de référence apparait sans conteste comme la meilleure solution.

Pour finir, il faut faire attention a ne pas espérer améliorer une loi de pilote automatique par le biais de la
génération de trajectoire. La tentation d’utiliser cette méthode a des buts de précommande doit étre évitée. Une
trajectoire de référence ne peut pas améliorer une loi de commande intrinséquement médiocre. Par contre,
comme toute grande boucle, elle peut dégrader la loi de commande de niveau inférieur.

3.5.1.3 Cabhier des charges des trajectoires d’arrondi

Trois points trés importants seront considérés lors du jugement d’une trajectoire de référence :

- La hauteur d’initiation de 1’arrondi doit étre variable. Dans le cas ou elle est variable mais non-
réglable, elle doit étre une fonction croissante de la vitesse sol afin de préserver de bonnes
sensations de pilotage.

- Le facteur de charge maximal au poste de pilotage doit étre atteint rapidement (idéalement de
I’ordre de 0.05g a 45ft) de manicre a faire ressentir clairement au pilote le passage en mode flare

- A la fin de I’arrondi, la vitesse ascensionnelle doit présenter un palier (idéalement de durée égale au
tiers de la durée totale de I’arrondi). Ceci permet de stabiliser I’avion avant le toucher des roues et
garantit donc théoriquement une plus grande robustesse de la loi d’atterrissage automatique vis-a-vis
des gradients de vent en particulier.
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3.5.2Comparaison de trajectoires de référence innovantes

Le choix ayant été fait entre trajectoire de référence et consigne forfaitaire, il reste a choisir la trajectoire
souhaitée. Une littérature importante existe sur ce sujet ([86], [201] et [202]), résultant notamment de
nombreuses études faites par la NASA ([69], [81], [82], [83], [174] et [175]). 1l s’agit principalement de
trajectoires polynomiales ou exponentielles.

Toutefois, ces trajectoires présentent souvent un trop grand nombre de degrés de liberté ou encore des
discontinuités (en Vz notamment). Partant de cette constatation et du cahier des charges détaillé précédemment,
trois trajectoires de référence innovantes sont proposées. Chacune est notée afin de permettre une comparaison
objective.

3.5.2.1 Trajectoire exponentielle-affine améliorée
3.5.2.1.1 Introduction

La premiére trajectoire de référence retenue est la trajectoire exponentielle-affine (voir [51] pour plus de
précision et des comparaisons avec d’autres trajectoires de référence). En effet, cette trajectoire ne contient qu’un
seul degré de libert¢ et est absolument continue en 4 et Vz.

3.5.2.1.2 Principe

Le principe de cette trajectoire est le suivant ; on pose la hauteur commandée h, telle que :

h.(t)=ae

N~

+bit+c

ou ¢ est le temps depuis le début de ’arrondi. On cherche a imposer une distance de flare (Dp,.) et une vitesse
ascensionnelle a I’'impact (Vz,). On connait par ailleurs la vitesse ascensionnelle en tout point de la trajectoire.
On suppose aussi qu’on connait la projection de la vitesse longitudinale en axe sol Vx et que celle-ci est
constante tout au long de I’arrondi (Vx=Vx,). Par exploitation des conditions aux limites, il vient :

hy=a+c
Vz, =-24p
T
D, D,
0= a.exp| ——2 |+ b —L" 4+ ¢
r.Vx, Vx,
D,,
Vz, = -2 exp| -2 | +p
r r.Vx,
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Pour trouver a, b et c, il faut résoudre ce systéme comme suit :

a= Vzig — I;Zo
1—exp| —— 2
T.Vx,
Vz,, =Vz,.exp| — — fiare
“ o rVx,
b= D
1-exp| -2
T.Vx,
D D
¢ = —a.exp| ——2< | - p L
rVx, Vx,

On obtient de cette maniére un systéme ayant comme seul degré de liberté 7. Le réglage de ce paramétre
permet notamment de faire varier la hauteur d’initiation de 1’arrondi. L’avantage de cette trajectoire est sa
relative simplicité de mise en ceuvre et de calcul. D’autre part, le réglage est facilité, puisqu’un seul paramétre
suffit a faire varier la courbure de 1’arrondi, tout en conservant la continuité des variables commandées.

I1 y a toutefois deux limitations a cela :

- Si Vx varie fortement lors de I’arrondi (gradient de vent, etc.), cette variation n’est pas prise en
compte puisque la trajectoire est figée dés I’enclenchement du mode. La longueur de I’arrondi peut
étre alors significativement impactée. A noter que cette constatation est valable pour toute
génération de trajectoire déterministe classique et que cela n’est donc pas spécifique a la trajectoire
exponentielle-affine.

- La distance d’arrondi fixée (Dyq.) correspond a la distance sol entre le point d’engagement du mode
et le point de toucher des roues (distance flare). Or, la distance que 1’on souhaite fixer est celle entre
le seuil de piste et le point de toucher des roues (distance piste, notée X). La différence entre les
deux est souvent non-négligeable, et d’autant plus grande que I’avion est long et que I’arrondi est
déclenché haut.

Dans la suite de ce mémoire, une résolution de ces deux problémes est proposée. Elle a pour but d’amener
I’avion de maniére déterministe et donc précise au point de toucher des roues spécifié par le concepteur de loi.
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3.5.2.1.3 Expression de la trajectoire d’arrondi en distance piste

Voici le synoptique de la trajectoire d’arrondi paramétrée telle que les équations ci-dessus, sous ’hypothese
d’un glide a -3°:

Flare

hO=a+c Threshold

Antenne glide

h (50 ft) Impact
A —®
+—>
d (291m)
< >
Xtd
< >

Dflare

3.5.2.1.3.a : Géométrie de [’arrondi

Ainsi, par le théoréme de Thalégs, il vient :

D

h _h _ﬂare_Xtd+d
O_ .

d

Les deux seules inconnues de cette expression sont a priori hj et Dy,... Néanmoins, ces valeurs sont fixées
lors du calcul des trajectoires de référence et on peut donc les imposer en fonctions de la valeur désirée pour Xzd.
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3.5.2.1.4 Adaptation de la trajectoire de référence

A ce point de 1’étude, on a une trajectoire de référence basée sur une seule hypothése restrictive : la constance
de Vx pendant I’arrondi. Ceci a pour conséquence qu’en cas de fort gradient de vent, on enregistrera une
dispersion des points d’impact du fait méme de la trajectoire de référence.

Pour expliciter différemment le phénoméne physique, on peut remarquer que la trajectoire de référence
exponentielle-affine telle que définie au départ est une relation A.(z), soit une relation temporelle. Or, la définition
scientifique d’une trajectoire est plutét géographique, de type A.(x), de maniére a avoir homogénéité. Ceci
signifie que, dans le cas de la trajectoire exponentielle-affine temporelle, quel que soit le vent, on va impacter le
sol a t/=Dg,,/Vxy. Alors que, dans le cas d’une trajectoire géographique, c’est la position longitudinale de 1’avion
par rapport a la piste qui détermine le point de toucher des roues.

La solution retenue est de définir un pseudo-temps ¢ tel que :

=i = (37)

ou le Vx considéré est obtenu a partir des centrales inertielles et x est utilisé pour simplifier les notations. De cette
maniére, 1’expression :

N~

h.(t)=ae +bt+c

devient :

X

h.(x)=ae rVxy o b e
Vx,

Pour vérifier le bien-fondé de cette adaptation, on rappelle une des équations des conditions aux limites :

Dﬂare Dﬂare
0=a.exp| —— +bh——+c
rVx, Vx,

Or, avec la loi d’adaptation proposée, quelles que soient les conditions rencontrées pendant ’arrondi, la
valeur de /. en Dy, est la suivante :

D

_ " flare

D
h(D ) =ae V0 w0
' Vx,

Soit, d’apres ce qui précede :

hc (D_ﬂare) = 0
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3.5.2.1.5Quelques formes de trajectoire

La figure ci-dessous montre 1’évolution de la hauteur d’initiation de I’arrondi en fonction de la vitesse sol
pour un 7 donné.

52 T T

51 5 1

g0 - ¥ : : ; i I

70 (1t
£
[in]

T
I

48+ 4 B -

47 : : ; =

46 I i i i i 1 i i i
100 1o 120 130 140 150 160 170 180 180 200

G5 (k)
3.5.2.1.5.a : Altitude d’initiation de ['arrondi en fonction de la vitesse-sol

Manifestement, les considérations avec et sans avion dans la boucle s’opposent :

- Mathématiquement, pour satisfaire les conditions initiales et finales du probléme d’intégration posé
ici, plus on arrive vite et plus il faut arrondir bas.

- Inversement, plus on va vite et plus I’arrondi est court en temps (2 hauteur de déclenchement
identique). Cela signifie que, le temps de réponse de I’avion étant fixé par design, plus on va vite et
plus ce temps de réponse devient significatif. La tendance, en prenant compte 1’avion dans la
boucle, s’accorde alors avec le ressenti des pilotes puisque, pour un pilote, plus on arrive vite plus il
faut arrondir haut. L’évolution de la trajectoire exponentielle-affine est opposée, méme si pour une
différence de vitesse de 40 kt la différence de hauteur n’est que de 3 ft (et 5 ft pour 100kt).

De plus amples investigations seraient nécessaires pour savoir si 1’on peut considérer cette valeur comme
constante d’un point de vue pilote ou si la tendance négative est franchement ressentie.

La figure qui suit montre 1’évolution du facteur de charge (constaté au début de la manceuvre pour ce type de

trajectoires) en fonction de la vitesse sol de I’avion. On remarque que plus on va vite, plus Nz, est important.
Ceci est compréhensible puisque, d’aprés ce qui précede, I’arrondi est déclenché plus tard.
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3.5.2.1.5.b : Facteur de charge maximal commandé pendant [ ’arrondi en fonction de la vitesse-sol

Enfin nous montrons une série de courbes montrant les formes de trajectoire en fonction de .

40 -2
— 30 o
= =
z &
=

E 20 g
£ £
g 2
™g 1 L

0

0 100 200 300 400 SO0 o 100 200 300 400 500

Rip (m) Kt (m)

04
30.3
g
Znz
E
2
L]
S0

D L L

0 100 200 300 400 SO0

Hip fm)

3.5.2.1.5.c : Hauteur commandeée et ses dérivées dans la cas d’une trajectoire exponentielle-affine (r=1)
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0 100 200 300 400 SO0 o 100 200 300 400 500
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100 200 300 400 SO0
#tp (m)

3.5.2.1.5.d : Hauteur commandeée et ses dérivées dans la cas d’une trajectoire exponentielle-affine (1=35)

&0 : -2
-4
—~ 40 s
= =
a a
k] = B
5
5 a0 :
5 3 ®
g =
-10
=20 -12
100 200 300 400 500 a 100 200 300 400 500
Atpim) Atpoim)
0.05
0.045
=
= 004
pal
En.na5
S
[}
L'
=
0.025
0.0z ; : ; :
u] 100 200 300 400 S00
#tp ()

3.5.2.1.5.e : Hauteur commandée et ses dérivées dans la cas d’une trajectoire exponentielle-affine (r=10)

3.5.2.1.6 Conclusion

La trajectoire exponentielle-affine est treés intéressante d’un point de vue mathématique. C’est une solution
trés ¢élégante, qui implique toutefois quelques désagréments. En effet, si 1’on reprend le cahier des charges
proposé en introduction, on peut juger la loi sur trois points :

Hauteur d’initiation : elle est variable mais pas réglable et varie (peu) dans un sens contraire a celui
souhaité par les pilotes (voir illustration en annexe §6.4). Note : 0/1

Facteur de charge: il est extrémement satisfaisant car maximal a I’entrée de 1’arrondi (cf.
illustration en annexe). Note :1/1
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- Palier de Vz: il ne s’agit pas a proprement d’un palier puisqu’en réalité on a convergence
exponentielle. Toutefois, selon les réglages de 7 (qui fait varier aussi la hauteur d’initiation de

I’arrondi), on peut régler I’horizon de stabilisation. Note : 0.5/1

Au final, s’il fallait noter cette trajectoire de référence, elle aurait la moyenne soit 1.5/3.
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3.5.2.2 Trajectoire en facteur de charge de type « simple
rampe saturée »
3.5.2.2.1 Introduction

L’idée fondamentale de cette trajectoire est de marier les avantages de la trajectoire en triangle ([136]), a
savoir la simplicité de calcul, avec les avantages de la trajectoire exponentielle-affine, a savoir excellent facteur
de charge a I’initiation (contrairement a la trajectoire en triangle).

3.5.2.2.2 Principe

Dans toute la suite de 1’étude, nous utiliserons abusivement le terme « facteur de charge » et son symbole
« Nz » pour désigner la dérivée de la vitesse ascensionnelle. La forme de la trajectoire est la suivante :

Nz A

Nz,

t

3.5.2.2.2.a : Trajectoire de type « simple rampe saturée »

Les équations sont donc les suivantes :

- PourNz:
0 0<t<t;:
Nz =Nz,
0 4<t<t,:
t—t
Nz =Nz,|1- 1
t2 tl
0 1<t<ty:
Nz =0
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- Pour Vz:
0 0<t<t;:
Vz=Vzy+ Nz,.t
(0] 1<t<t;:
Nz, (t-1,)
Vz=Vz,+ Nzjt ———° u
2t -t
0 BL<I<t:
Nz
Ve =Vz, +—2 ¢, +1,)
2
- Pourz:
0 0<t<t;:
Nz
2=z, 4Vt +—2
2
0] 1<t<t,:
Nz Nz, (t-t,)
z=z, +Vzpt+—2 0 -0 ( )
6 t, -t
0 L<t<ty:
Nz Nz Nz
2=z, +Vz it - 60 (t, +1,) +T°.t1.t2 +0 1t +1,)

Le détail des calculs est donné en annexe. On notera que, d’apreés ces calculs, il manque des degrés de liberté
pour fixer tous les paramétres souhaités.

Notons aussi que, comme précédemment, 1’on peut exprimer cette trajectoire d’arrondi en distance piste (cf. §
3.5.2.1.3) et I’adapter aux conditions réelles de vol (cf. § 3.5.2.1.4).
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3.5.2.2.3 Conclusion

La trajectoire en facteur de charge de type « simple rampe saturée» est relativement simple dans son principe
mais déja relativement complexe dans sa résolution. Il faut par ailleurs faire un choix entre les variables que I’on
souhaite imposer. Si ce choix correspond au ndtre et si 1’on reprend le cahier des charges proposé en
introduction, on peut juger la loi sur trois points :

- Hauteur d’initiation : elle est variable et réglable. Note : 1/1

- Facteur de charge : il est obtenu tout de suite mais on ne peut pas I’imposer positif ! On risque fortement
d’avoir ce genre de problémes pour les arrondis débutés assez haut. Note : 0/1

- Palier de Vz : il est réglable a volonté. Note : 1/1

Au final, la note globale est de 2/3. Toutefois, cette note cache la difficulté de régler finement cette trajectoire
a cause de son manque de degrés de liberté et de son caractére non-physique (car discontinu). Son étude a donc

été délibérément abrégée pour se concentrer sur d'autres trajectoires plus susceptibles de remplir nos besoins.

En effet, en dégageant un degré de liberté supplémentaire, on devrait pouvoir encore améliorer ces
trajectoires de référence. C’est le but de la trajectoire de référence suivante.
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3.5.2.3 Trajectoire en facteur de charge de type « double
rampe saturée »
3.5.2.3.1 Principe

Afin de dégager un degré de liberté supplémentaire, on propose la forme de trajectoire suivante :

| i >

t 3 & temps

t

1 2

3.5.2.3.1.a : Trajectoire de type « double rampe saturée »

avec #3=K.t;. K définit donc la taille du palier de vitesse ascensionnelle. Les équations sont les suivantes :

- Pour Nz:
0 0<t<t:
t
Nz =Nz,.—
1
0] 1<t<t,:
Nz = Nz,
0] LH<t<t;:
t—t
Nz =Nz,. :
) Tl
0 t3<t<l?i
Nz=0
- Pour Vz:
0 0<t<t;:
2
Vz=Vzy+ Nz,.—
21,
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0 1<t<t,:

t
Vz=Vz, + NZI.E1 + Nzl.(t —tl)

(0] H<t<t;:

t "=t 1=t
Vz=Vzy+ Nz | t, =~ |+ Nzj.——2—~ = Nz, .t;,.—>
2 2(t2_t3) Lt
0] <t<t;:
L, te, —t
Vz=Vz,+ Nz, -——L
2
Pourz:
0 0<t<t:
A
z=z,+Vzyt + Nz;.—
1
(0] 1<t<t;:
- 1? 11,
z=z, +VZO.Z+N21.—+N21.——N21.7
0 H<t<t;:
£ o P
PR - —+—— - +it, 1,
2=z, +Vzyt + Nzy| =2+, ——L + 6 3 2 2
6 2 2 t, — 1,
0 13<t<t:
2 2 2
t, tt, -t t, —t, —t t,.t
z=z,+Vzyt + Nz, t. 2—>—1 + Nz .- 23— Nz, 263
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Avec les valeurs suivantes pour ¢; et ¢, :

_(2‘(VZO —Vz, )Jz Y Dﬂare (VZo _Vth) _(K'Dﬂ‘”e]z

Nz, Vx, Nz I'x,
L= +
4.(Vth - VZO) -K Dﬂare
Nz, " x,

Nz, Vx,
2
6 z +Vz D e + 2‘(VZO _Vth) + 4'(VZO _Vth) K D e
N L Nz, Nz, Vx,
L=
4vz,, -Vz,) _x D 4.
Nz, Vx,

Par rapport a la simple rampe, I’avantage de la double rampe est la plus grande simplicité de résolution (deux

équations d’ordre un a deux inconnues). Toutes nos exigences sont aussi respectées.

Notons aussi que, comme précédemment, 1’on peut exprimer cette trajectoire d’arrondi en distance piste (cf.

§3.5.2.1.3) et I’adapter aux conditions réelles de vol (cf. §3.5.2.1.4).
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3.5.2.3.2Quelques formes de trajectoire

Dans le cas ou 1'on vise un toucher des roues a 500m du seuil de piste, a 3 ft/s, voici quelques formes de
trajectoire pour la loi zy(GS) suivante :

G4 T T

Z0 Tty

52 I i i i i 1 i i i
a0 100 110 120 130 140 150 160 170 180 190

GS ikt
3.5.2.3.4.a : Hauteur d’initiation de [’arrondi en fonction de la vitesse-sol

Wz stahilisee aux 67 de arrondi Wz stahilisee aux B de larrondi
a0 u]
G0
_5 -
- 40 - E
= £ -1
™20 £
-15
]
=20 =20
=200 u] 200 400 500 =200 ] 200 400 500
H(m) Homy
Ve stahilizes aux 67 de Varrondi
02
015
E
ool
=
0.0s
D L L
=200 u] 200 400 500

Him)
3.5.2.3.4.b : Formes de trajectoire pour K;,..=6/7 et vitesse-sol variable
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Wz stahilisee aux 765 de arrondi Wz stahilisee aux 745 de larrondi
a0 u]
G0 g
_5
4ot w
= £ -1
™20 £
-15
]
=20 =20
=200 u] 200 400 500 =200 ] 200 400 500
H(m) Homy
Ve stahilizes aux 775 de Varrondi
02
015
E
ool
=
0.0s
D L L
=200 u] 200 400 500

% (m)
3.5.2.3.4.c : Formes de trajectoire pour K;,..=7/8 et vitesse-sol variable

Wiz stahilizee aux 859 de Varrondi Wiz stahilizee aux 89 de arrondi
a0 ]
B0 A
-5
o 40 o)
L= £ -0
Moo b=
-15
0
=20 =20
-200 u] 200 400 500 -200 ] 200 400 500
H(m} Hm}
Ve stahilizes aux 879 de Varrondi
0.2
015
E:
=0
=
0.05
0 : =
-200 u] 200 400 500

% (m)
3.5.2.3.4.d - Formes de trajectoire pour Kg,,.=8/9 et vitesse-sol variable
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Wz stahilisee aux 9010 de arrondi Wiz stahilisee aux 9010 de arrondi
a0 u]
G0
_5
- 40 - E
= £ -1
™20 £
-15
]
=20 =20
=200 u] 200 400 500 =200 ] 200 400 500
H(m) Homy
Ve stabilises aux 910 de Marrondi
02
015
E
ool
=
0.0s
D L L
=200 u] 200 400 500

% (m)
3.5.2.3.4.e : Formes de trajectoire pour Kg,,.=9/10 et vitesse-sol variable

3.5.2.3.3Conclusion

La trajectoire en facteur de charge de type « double rampe saturée» est relativement simple dans son principe
et dans sa résolution. On peut imposer toutes les valeurs spécifiées dans le cahier des charges. En conséquence de
quoi, on peut juger la loi sur trois points :

- Hauteur d’initiation : elle est variable est réglable. Note : 1/1
- Facteur de charge : sa valeur maximale est réglable. Note :1/1
- Palier de ¥z : il est lui aussi réglable. Note : 1/1

Au final, la note globale de cette trajectoire est de 3/3.

3.5.2.4 Récapitulatif des trajectoires proposées

Voici résumées les notes données a chacune des trajectoires proposées en fonction du critére du cahier des
charges considéré :

Exponentielle-affine Simple rampe saturée Double rampe saturée
Hauteur d’initiation 0/1 1/1 1/1
Facteur de charge maximal 1/1 0/1 1/1
Palier de Vz 0.5/1 1/1 1/1
TOTAL 1.5/3 2/3 3/3

3.5.2.4.a . Comparaison entre les différentes trajectoires de référence proposées

Au vu de ces chiffres, la trajectoire en double rampe saturée parait étre la plus adaptée a notre probleme. A
noter tout de méme que la hauteur d’initiation, le facteur de charge et le palier de Vz sont réglables mais limités
par la physique. Il est difficile de déterminer a priori des valeurs compatibles avec les équations développées
plus haut. Un outil d’aide a la conception des trajectoires d’arrondi a donc été développé.
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3.5.30util d’aide a la conception des trajectoires d’arrondi
3.5.3.1 Principe

Cet outil a été développé exclusivement sur la base des trajectoires en facteur de charge de type « double
rampe saturée ». Il utilise le langage de programmation Matlab et fonctionne comme suit :

— | Lancement du programme

Edition automatique des dernicres
conditions aux limites sélectionnées

Possibilité de modification manuelle
des conditions aux limites

v
Maximisation du palier de Vz

Palier>1/10

Proposition d’une table Nz1=f(GS)

3.5.3.1.a : Algorithme de [’outil d’aide a la conception de trajectoires de référence

3.5.3.2 Exemple de ’arrondi de 1’A340-300

On utilise cet outil pour 1’A340-300. Les conditions aux limites spécifiées dans Matlab sont les suivantes :
- Vztd=-3*0.3048; % Vitesse ascensionnelle a I’impact

- Xtd=500; % Longueur de l'arrondi

- z0=55%*0.3048+(GS*3.6/1.852-100)/10*0.3048; % Point d'initiation de l'arrondi

- % Vslg extrémales de I'A340-300 en conf d'atterrissage %

- Vslgmin=90*1.852/3.6;

- Vslgmax=140%1.852/3.6;
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Ces données, une fois traitées, renvoient la solution suivante :

Wz stahilisee aux BS7 de 'arrondi
018 T T T

[=] [=]
=1 [ =
- T I

o
o
&
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0.04
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U | | 1 | 1 | | | |
ai 100 10 120 130 140 150 160 170 180 10
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3.5.3.2.a : Valeurs de NzI admissibles renvoyés par [’outil d’aide a la conception de trajectoires de référence

Wiz stahilisee aux BS7 de 'arrandi
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3.5.3.2.b : Temps de cassure renvoyés par [ 'outil d’aide a la conception de trajectoires de référence
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Wiz stahilisee aux BS7 de 'arrandi
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3.5.3.2.c :Exemple de facteur de charge de référence en fonction de la position de [’avion et de sa vitesse-sol

Wz stabilizee aux 67 de Iarrondi
=7 T T
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3.5.3.2.d :Exemple de vitesse ascensionnelle de référence en fonction de la position de [’avion et de sa vitesse-sol
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Wiz stahilisee aux BS7 de 'arrandi
7o T T
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3.5.3.2.d :Exemple de hauteur de référence en fonction de la position de ['avion et de sa vitesse-sol
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3.5.3.2.e :Exemple de hauteur d’initiation de [ 'arrondi en fonction de la vitesse-sol

3.5.3.3 Conclusion sur ’outil proposé

Cet outil présente 1’avantage de donner au concepteur de loi la certitude mathématique qu’une trajectoire est
réalisable ou non et permet ensuite une implantation rapide de la trajectoire sur calculateur par le biais du tableau
Nz;=f(GS) proposé. En effet, d’'un avion a un autre, les temps caractéristiques de la trajectoire conservent la
méme expression mathématique. Seules la taille du palier de Vz et la table Nz;=f(GS) sont susceptibles de varier
d’un réglage a un autre.
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3.5.4Conclusion sur les trajectoires de référence

Le but de cette sous-partie de notre étude était de proposer des trajectoires de référence innovantes pour
I’arrondi automatique. Partant d’un cahier des charges donné en introduction, plusieurs trajectoires ont été
proposées :

- La trajectoire exponentielle-affine : trés élégante mathématiquement et d’implantation facile, elle ne

satisfait toutefois pas le cahier des charges des pilotes.

- La trajectoire de type « double rampe saturée » : plus difficile a implanter que la trajectoire précédente
(définition de plusieurs segments), cette trajectoire suit toutefois parfaitement les exigences du cahier
des charges.

- Trajectoire de type « simple rampe saturée » : 4 priori intéressante, en tant que compromis entre les
deux trajectoires précédentes, elle cumule en fait les désavantages des deux (non-respect du cahier des
charges pour la premiére et difficulté de résolution pour la deuxieéme) sans réelle plus-value.

A noter que les trajectoires exponentielle-affine et simple rampe saturée présentent une discontinuité en
facteur de charge qui, bien que favorisant un bon ressenti du passage en loi flare, rendent ces trajectoires
physiquement non-réalisables. La continuité de la double rampe saturée permet de s’affranchir de ce probleme.
De plus, cette trajectoire de référence associée a une loi en poursuite permet de réduire I’influence du temps de
réponse avion sur la trajectoire de 1’avion rebouclé.

La trajectoire retenue pour la suite de 1'étude est donc celle en facteur de charge, de type « double rampe
saturée ». Sur cette trajectoire, on peut réaliser une double adaptation :

- Adaptation avant engagement de la loi : le point de début d’arrondi est fonction des conditions réelles
dans lesquelles 1’avion évolue. Cette adaptation n’est pas une nouveauté en soi puisque c’est d’ores et
déja le cas pour certains Airbus.

- Adaptation aprés engagement de la loi : la trajectoire géographique étant fixée a 1’enclenchement de la
loi, la position temporelle commandée de 1’avion au sein de la trajectoire est fonction de I’historique de
I’avion (intégrale de Vx). Ceci permet de garantir que la position commandée du point d’impact est bien
celle spécifiée par le concepteur de loi. En ceci, ces trajectoires de référence apportent une innovation
fonctionnelle.

L’intégration de la Vx inertielle prolonge une démarche initiée par Jean MULLER ([151]) sur ’intégration
d’estimateurs a base d’informations inertielles dans la loi flare, en vue de désensibiliser les lois flare aux profils
piste. La nouvelle trajectoire de référence proposée est un outil complémentaire car elle contribue a la
désensibilisation des lois flare aux problémes de vent.

Enfin, I’outil d’aide & la conception de trajectoires d’arrondi présenté dans cette partie autorise une plus

grande souplesse dans la définition des valeurs aux limites avec en plus une vérification de leur compatibilité
physique avec le probléme posé.
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3.6 Démonstration statistique de robustesse pour la
certification du pilote automatique d’atterrissage
(analyse de type Monte-Carlo)

3.6.1Introduction a la certification

Plusieurs actions sont nécessaires a une équipe s’occupant des lois de commande pour certifier un atterrissage
automatique. Tout d’abord, il faut que les pilotes d’essai jugent positivement le comportement de I’avion a
I’atterrissage. Malheureusement, au cours de la thése, il ne nous a pas été possible de mettre nos lois sur avion,
cette étape de validation nous manque donc.

Ensuite, plusieurs milliers de simulations d’atterrissages sont effectuées sur le simulateur de pilote
automatique certifié d’Airbus : SIMPA. Nous avons pu les réaliser.

Enfin, un dossier de validation est €crit et communiqué aux autorités de certification. Plusieurs mises aux
points sont généralement nécessaires avant de passer ces trois étapes avec succés. Dans cette partie, nous
proposons de décrire les activités de validation sur SIMPA nécessaires a la certification du pilote automatique.
Nous avons réalisé ces activités avec succes et validé ainsi notre pilote automatique d’atterrissage.

3.6.2Contraintes de certification et cas de test

La réglementation JAR-AWO définit et impose le cadre de tests nécessaires a la certification du pilote
automatique d'atterrissage. Elle vise a assurer un comportement sir de l'avion a l'impact dans toutes les
conditions opérationnelles possibles.

Les principaux paramétres influant sur la dispersion du point d’impact a I’atterrissage sont :
- laltitude de piste,
- le centrage,
- le vent,
- la différence entre la température de 1’atmosphére internationale standard (ISA) et la température réelle,
- lamasse,
- I’état des moteurs (tout moteur en fonctionnement ou un moteur en panne),
- la pente piste.

Avant de passer les statistiques, on étudie des STR (Simulation Test Requests), c’est-a-dire des simulations
individuelles d’approche stabilisée et d’atterrissage. Ces simulations permettent d’évaluer le comportement
global des lois, qualitativement, avant de débuter 1’analyse statistique. Elles permettent aussi d’explorer
rapidement la sensibilité des lois a chacun des paramétres-clés précédemment cités, pendant que les autres sont
gelés a une valeur moyenne. Certains profils avant piste sont aussi testés.

Une fois cette premicre étude conclue, on peut lancer 1’étude statistique. Tout d’abord, on étudie des
statistiques de risques limites. Pour cela, on fixe I’un des paramétres a une de ses valeurs extrémes et on génére
aléatoirement les autres sur deux cents cas d’atterrissage. On réalise donc a ce niveau deux mille six cents
atterrissages. Ensuite, on lance deux mille cas de risques moyens, en tirant aléatoirement cette fois tous les
paramétres clés.

Les résultats extrapolés de ces simulations doivent mettre en avant une probabilité d’occurrence des
événements suivants inférieure & 10 par atterrissage :
- Pour les risques limites
0 Lavitesse ascensionnelle a I’impact est supérieure a 12 ft/s (3.6 m/s)
L’impact des trains principaux a lieu a plus de 915m du seuil de piste
La hauteur du train principal a 200ft (60 m) apreés le seuil de piste est nulle
L’impact des trains principaux se situe a plus de 15m de I’axe de la piste
L’angle de roulis a I’impact est supérieur a 10.5°

O o0oo0oo
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0 L’avion est crabé de plus de 14° par rapport a I’axe de la piste

- Pour les risques moyens

0 Lavitesse ascensionnelle a I’impact est supérieure a 10 ft/s (3 m/s)
L’impact des trains principaux a lieu a plus de 823m du seuil de piste
La hauteur du train principal a 200ft (60 m) apres le seuil de piste est nulle
L’impact des trains principaux se situe a plus de 15m de 1’axe de la piste
L’angle de roulis a I’impact est supérieur a 10.5°
L’avion est crabé de plus de 14° par rapport a I’axe de la piste

OO0 Oo0OO0oOo

Pour donner quelques ordres de grandeur, I’avion « moyen » qui doit réaliser ces performances pese 250t, il
arrive a 150kts, soit 75 m/s ou encore 280km/h, et a une vitesse ascensionnelle de 0.8 m/s (2.5 ft/s). Il mesure
50m de long et de large, son assiette est de 7.5 degrés ce qui améne le pilote & 7 métres au-dessus de son train
d’atterrissage au moment de 1’impact.

3.6.3Résultats obtenus
3.6.3.1 Exemple de STR

Dans cette partie, on montre les résultats comparés de notre pilote automatique (RMI) et du pilote
automatique actuel (certifi¢) pour un cas de vol. Pour le cas de vol en question, I’avion est un A340-300, sa
masse est de 140t et son centrage de 30%. L’avion est en configuration full-1 et subit un vent logarithmique
latéral d’une amplitude de 20kt. On le soumet a une trajectoire de référence de type doubles rampe saturée (cf.
§3.4). L'abscisse des courbes ci-dessous représente la position longitudinale du train principal de I'avion (XTP)
en meétres.
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3.6.3.1.a . Résultats de simulation du pilote automatique RMI et du pilote automatique actuel certifié sur une
STR donnée
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Cet exemple, pris au hasard, met en avant des caractéristiques régulicrement observées lors de la
comparaison entre le pilote automatique actuel et celui que nous avons développé :
- Les amplitudes de gouvernes utilisées avec le RMI sont 1égérement supérieures.
- Le suivi de trajectoire est bien meilleur avec le RMI.
- L’agitation des actionneurs est plus faible avec le RMI (moins d’oscillations).

Notons que ces commentaires sont valables pour le réglage de lois que nous avons choisi. Manifestement, les
gains de notre pilote automatique sont supérieurs a ceux de I’actuel (d’ou le meilleur suivi de trajectoires et les
plus grandes amplitudes gouvernes). Néanmoins, malgré ce réglage, les lois RMI sont plus "stables" (moindre
agitation des actionneurs) que celles utilisées pour le pilote automatique standard. Ceci confirme la théorie
développée au chapitre 2.2. Les lois de type RMI apparaissent donc plus robustes et leur latitude de réglage
résultante doit étre plus importante.

3.6.3.2 Résultats statistiques

Dans cette partie on résume graphiquement les données numériques issues de la validation statistique des lois
de commande sous SIMPA (cf. données brutes §6.6). Les variables critiques pour 1’atterrissage automatique (la
vitesse ascensionnelle du train principal a I'impact VZTP en pieds par seconde, 1’abscisse de I’impact XTP en
metres, la hauteur du train principal au seuil de piste+200ft noté HTP en pieds, 1’écart latéral a I’axe de piste du
barycentre du train principal lors de I’impact YTP en métres, 1’assiette a I’impact PHI en degrés et le dérapage
sol a I’'impact BETARO en degrés) y sont présentées (valeurs minimales atteintes en simulation MIN, valeurs
moyennes atteintes en simulation MOYENNE, valeurs maximales atteintes en simulation MAX, valeurs
maximales extrapolées VRISK et valeurs limites admissibles pour la certification VLIM).

Les points en abscisse correspondent aux simulations suivantes :
1. Risques limites pour une altitude piste de 92001t (200 atterrissages).
Risques limites pour un centrage a 18% (200 atterrissages).
Risques limites pour un centrage a 42% (200 atterrissages).
Risques limites pour un vent de travers de 20kt (200 atterrissages).
Risques limites pour une température élevée (ISA+40°C) (200 atterrissages).
Risques limites pour une température basse (ISA-70°C) (200 atterrissages).
Risques limites pour un vent de face de 30 kt (200 atterrissages).
Risques limites pour une masse de 123t (200 atterrissages).
Risques limites pour une masse de 195t (200 atterrissages).
10. Risques limites un moteur en panne (200 atterrissages).
11. Risques limites avec une pente piste de 0.8° (200 atterrissages).
12. Risques limites avec une pente piste de —0.8° (200 atterrissages).
13. Risques limites avec un vent arriére de 10kt (200 atterrissages).
14. Risques moyens (2000 atterrissages).

A A ol e

Il faut donc garder en mémoire la pondération supérieure correspondante a I’abscisse n°14. Les résultats sont
donnés aux pages suivantes.
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3.6.3.2.a : Résultats statistiques comparés de la vitesse ascensionnelle (en pieds par seconde) a l'impact pour le
pilote automatique certifié et le pilote automatique RMI
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3.6.3.2.b : Resultats statistiques comparés de [’abscisse (en métres) des trains principaux a [’'impact pour le
pilote automatique certifié et le pilote automatique RMI
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3.6.3.2.c : Résultats statistiques comparés de la hauteur (en pieds) des trains principaux 200ft apreés le seuil de
piste pour le pilote automatique certifié et le pilote automatique RMI
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3.6.3.2.d : Resultats statistiques comparés de [’écart latéral (en métres) a [’axe de la piste du barycentre des
trains principaux a ['impact pour le pilote automatique certifié et le pilote automatique RMI
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3.6.3.2.e : Résultats statistiques comparés de [’assiette latérale (en degrés) a l'impact pour le pilote automatique

certifié et le pilote automatique RMI
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3.6.3.2.f : Resultats statistiques comparés du dérapage sol (en degrés) a ['impact pour le pilote automatique

certifié et le pilote automatique RMI

Ces résultats font apparaitre, pour le réglage choisi et sans validation des lois par un pilote, une dispersion
plus faible des lois de commande de type RMI. Sous ces hypothéses et au sens strict de la validation statistique,
le pilote automatique RMI est meilleur que le pilote automatique certifié.
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3.6.4Conclusion sur la "certificabilité" du pilote
automatique développé

Les résultats mis en avant dans cette derni¢re partie permettent de justifier a posteriori toutes les démarches
entreprises au cours de la thése pour réaliser un pilote automatique d’atterrissage non-linéaire. Toutefois, bien
entendu, ’avis des pilotes est primordial pour régler de telles lois. Par cette étude, on a donc validé le concept de
lois de commande non-lin€aires robustes pour le suivi de trajectoire. Il reste toutefois a I’appliquer
industriellement, a le confronter a 1’avis des pilotes et a I’'usage du développement avant d’exprimer un jugement
définitif.
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4 Bilan de la these et perspectives

Le présent mémoire vient conclure trois années de travail extrémement enrichissantes pour moi et, je
I’espére, autant pour Airbus-France que pour le LAAS-CNRS. En trois ans, un véritable projet de recherche et
développement s’est ainsi monté de toute piece. Il a nécessité le développement de techniques, méthodes et outils
propres mais qui puissent toutefois étre partagés.

Pour moi cette thése a été une succession de réalisation de briques interdépendantes. Un effort particulier a
meilleure qualité possible. Dans le titre de la thése, n’était-il pas question, en effet, de la mise en place d’une
« méthodologie » ? En conséquence, si de nombreux résultats intermédiaires intéressants ont été obtenus tout au
long de la thése, le résultat global, lui, s’est fait attendre longtemps.

C’est effectivement non sans une certaine fébrilité que cet ensemble de briques a été assemblé et testé
pendant la derniére année de thése. Je remercie les personnes qui m’ont encadré d’avoir su me donner la
direction permettant cette patiente construction sans mauvaise surprise et de m’avoir fait confiance sur ma
capacité a mener ce projet a bien de bout en bout.

Le bilan de la thése ne s’est donc principalement révélé que pendant sa derniére année. Le voici :

- Développement d’un logiciel générique de mod¢lisation sur la base de réseaux de neurones et d’une
bibliotheque de modeéles associés. Ces outils sont actuellement utilisés par un certain nombre de
personnes chez Airbus, bien au-dela du seul cadre de mon service (embarquement dans le calculateur
d’essais en vol de 1’A380 et utilisation de modéles moteurs dans 1’Outil certifi¢é de Simulation des
Mouvements Avion notamment).

- Développement de nouvelles trajectoires d’arrondi et dun outil associé (reprise du principe de pseudo-
temps par I’équipe de 1’A380).

- Développement d’une nouvelle technique de commande non-linéaire robuste (RMI) dont Iles
performances sont remarquables.

- Rédaction d’un article sur la commande RMI en cours pour un journal d’automatique.

- «Certification a blanc » d’un pilote automatique d’atterrissage innovant.

- Développement d’un estimateur de dérapage prometteur (et contribution a un estimateur de turbulence).

- Utilisation de la petite boucle RMI pour I’étude d’une loi de décollage automatique (¢").

11 faut ajouter a ceci le dépot d'un brevet (Airbus-France, "Systémes de commandes de vol électriques pour
gouvernes de profondeur d'aéronef”, INPI, N° 04 08862, 13 aott 2004) et la publication de cinq articles lors de
conférences internationales :

- LAVERGNE Fabien, MORA-CAMINO Félix, VILLAUME Fabrice, JEANNEAU Matthieu, "Neural
networks contribution to modeling for flight control", WAC 2004-01-3133, November 2004.

-  LAVERGNE F., VILLAUME F., JEANNEAU M., MORA-CAMINO F., "Neural synthesis of
aerodynamic parameters estimators for flight control", EUCASS, July 2005.

- LAVERGNE F., VILLAUME F., GARCIA G., TARBOURIECH S., JEANNEAU M., "Nonlinear and
robust flight control laws for the longitudinal axis of an aircraft", AI4C paper WC0004, March 2005.

- LAVERGNE Fabien, VILLAUME Fabrice, JEANNEAU Matthieu, TARBOURIECH Sophie,
GARCIA Germain, "Nonlinear robust autoland", A744-2005-5848, August 2005.

- LU Wen Chi, MORA-CAMINO F¢lix, LAVERGNE Fabien, De COLIGNY Marc, ACHAIBOU Karim,
"Flight mechanics and differential flatness", DINCON, June 2004.

Toutefois, de nombreuses activités restent a creuser a 1’issue de ce travail de thése. D’un point de vue
général, il serait souhaitable de poursuivre cette étude en se rapprochant de I’industrialisation. Il faudrait
notamment pouvoir confronter le pilote automatique développé a 1’avis de pilotes humains. Par ailleurs,
I’implantation sur avion réel apportant toujours son lot de surprises, ce travail ne sera pas complet tant qu’aucun
avion n’aura volé avec les lois proposées !
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D’autre part, les lois de commandes RMI, trés satisfaisantes au niveau de leur robustesse aux incertitudes de
modele et aux dynamiques négligées des actionneurs (grace a 1'absence d'intégrateur de précision), sont sensibles
par construction aux bruits de mesure. Le réglage du gain de la boucle RMI est donc borné :

- inférieurement, d'une part, par la nécessité qu'elle soit suffisamment rapide pour s'affranchir de 1'impact
des erreurs de modéle sur la dynamique du systéme corrigé,

- supérieurement, d'autre part, par la nécessité qu'elle soit suffisamment lente pour s'affranchir d'éventuels
problémes liés aux bruits de mesure (ou au cadencement du calculateur sur lequel est implanté la loi de
commande).

Nous ne disposons pas actuellement de méthode de calcul permettant de quantifier ces bornes. Il serait
intéressant d'approfondir le sujet pour permettre une connaissance plus fine du systéme a commander et des
limites a priori de la commande RMI (notamment si les deux bornes se rejoignent...). De plus, une logique de
répartition de l'erreur estimée entre F,, et G,, serait appréciable. Elle permettrait de repousser encore les limites
de stabilité et de performances robustes des lois de type RMI.

En ce qui concerne la modélisation par réseaux de neurones, la prédiction d'erreur pourrait étre affinée. En
effet, on prédit aujourd'hui une probabilité d'occurrence d'une erreur de modélisation supérieure a seuil donné par
nombre de points et non pas, comme c'est classiquement le cas dans l'aéronautique, par heure de vol. Certains
résultats sur la modélisation des événements rares pourraient aussi nous permettre d'enrichir cette prédiction.

D'un point de vue applicatif enfin, il serait intéressant de coupler 1'approche RMI a la commande de l'avion
souple (qui se situe dans le cadre linéaire). On pourrait par exemple réaliser, en linéaire, une premiere synthése
pour les modes rigides par une commande RMI afin de se ramener a un systéme {avion rigide corrigé+avion
souple} parfaitement connu. Ensuite il devient possible de réaliser une seconde synthése robuste (de type Hy/Ho,)
permettant de conserver le plus possible le placement des modes rigides et de stabiliser les modes souples.
L'intérét de cette technique, par rapport a la technique actuelle (premier placement par commande modale et
second par synthése robuste), est de s'assurer que les modes rigides sont bien placés 1a ou le souhaite avant de
réaliser la seconde synthése.

J’aimerais maintenant finir sur une note plus personnelle. Cette thése a constitué mon premier emploi. J’ai eu
I’insigne chance de pourvoir faire un métier passionnant, et d’étre entouré de gens compétents et attentifs. Cette
thése CIFRE m’a permis de toucher du doigt le travail en entreprise et en laboratoire, la recherche et le
développement, 1’enseignement. Les compétences mises en ceuvre ont largement dépassé le cadre des « systémes
automatiques » dans lequel j’ai préparé ce doctorat, ce qui a constitué une source d'enrichissement permanent
pour moi. A chaque fois, j’ai été accueilli dans des équipes auxquelles j’ai essayé d’apporter autant que je
recevais. C’est cette image collective, faite d'échange et de partage, que je souhaite conserver et promouvoir. ..
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6 Annexes
6.1 Robustesse dans le cadre non-linéaire
6.1.1Introduction

Cette partie vise a compléter les parties 2.1 et 2.2 en présenter des techniques liées a la robustesse en non-
linéaire.

La robustesse est 1’insensibilité relative d’une loi de commande face a différents types d’incertitudes :
- Incertitudes paramétriques.
- Erreurs de mod¢les.
- Dynamiques négligées.
- Retards mal connus.
- Non-linéarités.

En premier, une loi de commande doit posséder des caractéristiques de stabilité robuste. Cela signifie que,
malgré les incertitudes précédemment énoncées, le systéme corrigé doit étre stable. On s'inquicte ensuite de la
performances robustes, c'est-a-dire a la fois des performances minimales du systéme et de 'nomogénéité de ces
performances face aux incertitudes.

Le sujet de la robustesse non-linéaire reste ouvert, bien que de premiers résultats soient apparus. Il existe tout
de méme des techniques relatives a la robustesse non-linéaire. Nous en décrivons certaines dans cette partie.

6.1.2Analyse de robustesse par I’analyse des bifurcations

La théorie des bifurcations ([125]) est une branche de la théorie des catastrophes et repose sur des concepts
de géométrie différentielle. Pour procéder a I’analyse des bifurcations d’un systéme, il faut tout d’abord en
calculer les points d’équilibre. Ensuite, en chacun de ces points d’équilibre on étudie la matrice jacobienne du
systéme selon chaque paramétre influant sur la dynamique. Enfin, on utilise un ensemble de régles et de critéres
pour qualifier ces bifurcations et décrire le comportement du systéme qui en découle.

Cette technique est malheureusement trop difficile & appliquer formellement sur des modéles non-linéaires
complexes. C’est pourquoi 1’analyse de bifurcations est aujourd’hui un processus purement numérique. Les
résultats sont toujours riches en enseignements ([75], [76], [77]). Ils sont méme souvent trop riches. En effet,
I’analyse se fait graphiquement par projections dans des sous-espaces de la base des paramétres influant sur la
dynamique. On doit donc figer, dans ces représentations, tous les autres paramétres. Ceci donne potentiellement
un nombre infini de projections, soit autant de chances pour I’analyste de passer a c6té d un phénomeéne critique.

Il parait assez intuitif que I’application de la théorie des bifurcations requiére une grande expertise de
I’analyste. I1 doit opérer un tri entre les points de fonctionnement qu’il souhaite balayer et avoir une idée a priori
des phénomeénes recherchés.

6.1.3Commande non-linéaire robuste par backstepping
(resp. forwarding)

Le backstepping (resp. forwarding) ([111]) est une technique de commande non-linéaire basée sur la méthode
de linéarisation par bouclage entrées-sorties et dont I’application ne peut se faire que sur des systémes
triangulaires inférieurs (resp. supérieurs). L’idée du backstepping (resp. forwarding) robuste est de linéariser le
systéme a commander ligne aprés ligne d’une maniére particuliére permettant de générer des fonctions de
Lyapunov a chaque étape.
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Si ce n’est la nécessité d’avoir un systéme triangulaire inférieur (resp. supérieur), le backstepping (resp.
forwarding) est une méthode aussi souple que la linéarisation par bouclage entrées-sorties. A 1’heure actuelle,
c’est I’'unique technique générale de synthése non-linéaire robuste disponible dans la littérature. Toutefois, d’un
point de vue implémentation, le backstepping méne souvent a des ordres de dérivation trés élevés rendant
difficile la mesure et donc la commande.

La procédure du backstepping peut étre présentée de maniére simplifiée comme suit ([172]). Soit un systéme
mis sous la forme :

X1 =X +f1(x1)

Xi =Xt fi(x50X;)

Xo = f,(X5e0X,) U

L'idée du backstepping est de considérer 1'état x;.; comme une pseudo-commande (stabilisante) pour x;.
Posons par exemple, a 1'étape 1 :

avee

a,(x;) =—x, = fi(x)

En posant la fonction partielle de Lyapunov suivante :
72
— 4
vi(z)) = >

on obtient :

z =-z, tz,

- oa, B -

z2 =x; + [, (x,x,) - o (xx, + f1(x)) =x; + f,(2,,2,)
1

2

vi=-—z; tz.z,

A T'étape 7, on définit :

et on obtient :
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Zi =z T0,(2),.,2)F f(2),..,2;)
Vi= =zl —mz 4z 2, 2,2 Y A2 Z) ¥ [(2)50n2,))

En posant :

,(21002,) = =20y =2, = [(200nZ,)

on obtient :

zi=z;,,—z;, %tz

i i i+1

=2 2
Vi=—z; —..—z; tz,z,

Enfin, a la derni¢re étape, on a :

Zn = [, (X500 x,) tu

En posant :

u :an(zl""’zn) = _Zn—l _Zn _fn(Zl""’Zn)

1 2 2
v =—.(z; t..tz
2(1 ;1)

n

On obtient finalement :

o 2 .2
Vn_ Zl oo Zn

v, est donc une fonction de Lyapunov pour ce systeme et la loi de commande synthétisée de manicre récursive
est donc stabilisante.

Pour plus de détails sur le backstepping robuste, ne pas hésiter a se reporter a [62] et [63]. On pourra aussi
trouver des techniques de backstepping adaptatif dans [112].

6.1.4Commande par régime glissant

Appelée en anglais « sliding mode control » ([54], [210], [211] et [217]), cette technique permet de définir a
priori le comportement dynamique du systéme corrigé. Soit X, la valeur désirée pour X et E=P.(X-X,), avec P
inversible, on définit ainsi le régime de glissement :

s=(4+ale
dt

avec A>0. Pour imposer la stabilité du systéme au sens de Lyapunov, on définit la fonction ¥ telle que :
V=5’
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Cette fonction est bien définie positive. On satisfait donc la premiére condition de stabilité de Lyapunov. Une
condition suffisante de stabilité au sens de Lyapunov est alors 1’existence de /7>0 tel que :

av
— <-n/s|

ce qui peut aussi s’écrire de la maniére suivante :

S < —1).signe(s)

Soit un gain K>, réglé par le concepteur de loi, la commande par régime glissant associée est alors la
solution en U de I’équation :

S = -K.signe(s)

Cette commande est alors stable par design. Ceci invite cependant a trois commentaires :

1 La discontinuité de la commande due a la fonction signe crée un phénomeéne de battement de la consigne
(chattering) a proximité de la surface de glissement. La commande par régime glissant s’accompagne donc
d’un phénoméne de cycle limite (non-divergent). Pour contrer ce probléme, on peut aussi réaliser une
approximation continue de la fonction signe mais on perd alors la stabilité au sens de Lyapunov (méme s’il
n’existe pas d’exemple instable en simulation a notre connaissance).

2 Lavaleur de K est fonction de I’erreur de modéle attendue. Si on dispose d’un bon majorant de 1’erreur, on
peut donc assurer la stabilité robuste... Avec les réserves formulées en 1 cependant

3 Le formalisme non-lin€aire affine se préte bien a ce type de commande, puisqu’il est nécessaire d’inverser
la relation S(U) et que celle-ci est affine. On se heurte cependant aux mémes limitations que dans le cadre
de I’inversion de la dynamique.

6.1.5Conclusion

Comme on a pu le voir dans cette partie, il existe plusieurs manieres de traiter le probléme de la robustesse
non-linéaire, sans toutefois que 1'une de ces solutions n'émerge clairement. En effet, ces techniques comportent
un certain nombre de contraintes difficiles a surmonter dans un cadre industriel. Nous avons donc tenté de
développer une nouvelle technique de commande non-linéaire robuste basée sur 1’inversion de la dynamique.
Cette technique est détaillée dans la partie 2.2.
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6.2 Coefficients aérodynamiques longitudinaux en effet
de sol

Cette partie vise a montrer le découpage des coefficients aérodynamiques proposé par OSMA (cf. §2.3) et
ainsi la complexité de la structure de ces fonctions multivariables. Ceci est particuliérement vrai en effet de sol
(cf. §3.2) ou apparaissent des phénoménes non-linéaires significatifs.

6.2.1Coefficient de portance

C. =C.([a,y,h,q,V;[conf,0p, %0 1) =C.+ C.,0,*tC .0,

C., =C. ([a,h][conf])

ZLp

C. =C. ([al[conf, xCG]])
C.=C.([a,y,h,q,V];[conf, 5PHR,xCG) C. (a a)+C a +C,  +C, +AC,

¢, =C ([] [conf])
a, = ay([1.[conf])

([ali[conf,x:]) AC, =AC. ([ali[conf])

CZTrim = CzTrim ([a];[confa JPHR])

C. =C, ([a.y.hl:[conf]) = C

Zh(y=0) Zh(y)

C., =C. (a.y.hllconf]) = [X.u (k. a+ x.s(hk.sly

CZh(V=0) - Czh(y=o) ([a’ h],[COl’lf]) = /Yzl (h)kzla2 + /Yzz (h)kz2a + /Yz3 (h)kz3

On notera que les y et les k£ ne dépendent que de la configuration.
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6.2.2Coefficient de trainée

C.=C.(a,y,hl;[conf])=C, +C, .0,

=C, (la,h];[conf])

XL

((a,y.hli[conf]) =a+bC._(a-a,)+c(C, (@-a,)y+C, +AC,

=

c., =C., ([lconf]) A€o = 8C, (@klconfD

C,, =C, (@.y,ilcon D=C,  +C

x Xh(y=0) Xn(y)

=C, ([a,y, hl[conf1) =[x, (Wk.,a + X.s(Wk Ly

Xn(y) ()

=C,, . (a.hllconf]) = X (Wk,a® + X (k0 + X 5 (k.

Xn(y=0) Xn(y=0)

On notera que les y et les k£ ne dépendent que de la configuration.
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6.2.3Coefficient de moment

Cm = Cm ([0’, J/, ha %V]Q[Confa 6PHR ’xCG ]) = m mg,

([aa h];[COVIf, xCG ])

aQ

myp CmLD

Cogy = Coy, (5[xc6 D

Co = Ca([@. Y. 1.q.V Li[conf . Gpyxc6 ) = C,, (@ =0,)+C,, .‘17' +C, +C, +AC,

C,, =C,, ([Lilconf])

a, = ay([1.[conf , x1)

c, =C, (aklconf.xe)
AC, =AC, ([alilconf,x])

X, =25
Co, =C,, (@ phllconf xg) =€, +C,,  +=5—C

C., =C. ([a,y.h][conf])

=C, ((a,y,hL[conf1) =X, (WK, + x,s (WK, sy

My (y) Mi(y)

= ([a, h];[conf]) = X, (h)kmla2 + X (W, 0 + X,5(Bk,,;

"h(y=0) "h(y=0)

On notera que les y et les k£ ne dépendent que de la configuration.
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6.3 Evaluation numérique des coefficients
aérodynamiques: Exemple de I’A321 en longitudinal
(configuration 5)

Cette partie contient la formulation approchée de coefficients aérodynamiques d'OSMA identifiés a l'aide de
polyndmes approximateurs (cf. §2.3)

6.3.1Coefficient de portance

C.=C.+C,_ .0,+C, (J,,-12)

C. =-6.1379*107 +1.3945*107 *a

-1.2027*107"° * 4> +1.2819*107 * p*
+| =5.2227%107 *1* +1.0154*107° * )
-9.5098*107° * 1 +3.5623*10™*

pour h<31
C, =-1.7364e-05*a +7.4995¢-03 saturé hauta 7.5¢-3
C. —-009006+C (0’+1165)+C ))))) +C, +ACZTR
Z =0.107
=0.01353% 3, =-1.19986-07"<0’5 -1.7785¢-07*a*
+1.4665¢-05*a” - 2.8881e

C. 1=-0.831%*(xcq —.25)+0.56438582 -05*a? -3.0000e - 02

C. =C, (a.y.hli[conf)=C, +C

Zh(y=0) Zh(y)

(@, v, hl:Lconf 1) = [x., (Wk @ + x5 (Wk sy

Zh(y)

([a,h];[conf]) = x_, (h)kzla2 + XL (ka0 + x (W

Zh(y=0) Zh(y 0)
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6.3.2Coefficient de trainée

C.=C.(a,y,h];[conf]) = Cx+ Cxw '(JLD - 12)

C,, =6.2383¢-04-6.6011e-05*a

,[2:4526¢-11*h* -2.6163¢-09 *h* +1.0668¢ - 07 * 1’
-2.0755¢-06*h” +1.9444e -05*h -7.2897e-05 )

C. =0.0012+a+bC_(a-a,)+c(C_(a-a,)+C, +AC,

C:, = €, {Bleon/D AC, =-1.1797c-05%*a* -3.0431c-04* @ +2.3972¢ - 02

C,, = -1.1949¢ - 04 * a* - 3.6207e - 03 * & - 1.7200¢ - 02

X
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6.3.3Coefficient de moment

Cm = C;m + Cma,, '5m + CmLD '(JLD - 12)

T

C,, =-1.7033e-03 + (-1.8605€ - 04 @),y s 4 00015005

1.6945¢-10*h° -1.8081e -08 *h*
+| +7.3752e-07*h* -1.4355¢-05*h*
+1.3456¢ -04*h -5.0445¢ - 04

pour h<31

-6.2885¢ - 03 * (x o, —.25)

C,. =-0.037912+7.0793¢-03* (x o —.25)

mrg

Cn =-0.026892+C,, {a +4.23354483 +38.174* (x - 25} +C,, .‘17'1 +C, +C, +AC

C, =-0.03265585+0.113584778* (x o —.25)

AC, =4.1241e-06*a" -4.6870¢-06*a’

-3.5941e-04*a* -1.2613e-03*a
-6.7000e - 03)

11111

Cmq 1 =-2.633497469 - 0.8925 * (xCG -.25)* + 0.7649 * (xCG - .25)

Xcg —25

th = Cm h ([a5 y5 h],[COl’lf, xCG ]) = thlyio) + th(y) + W'Czh

Voir plus haut

=C,, @,y hl:lconf 1) =X, Wk, @ + X, s (ks |y

Mhy) Mhy)

=C,, ., (a.hL:[conf]) = X, (Wk,,a* + X, (Wk,,0 + X s (Wk,,;

Mh(y=0) Mh(y=0)

On notera que les y et les k£ ne dépendent que de la configuration.
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6.4 Détail des calculs de génération de trajectoire

Cette partie permet de rentrer dans le détail des calculs de trajectoires dont les résultats sont présentés en §3.5.

6.4.1Equations régissant la trajectoire en facteur de charge
de type « simple rampe saturée »

Dans toute la suite de 1’étude, nous utiliserons abusivement le terme « facteur de charge » et son symbole
« Nz » pour désigner la dérivée de la vitesse ascensionnelle. La forme de la trajectoire est donnée plus haut
(3.5.2.2.2.a). Les équations sont donc les suivantes :

- PourNz:
0 0<t<i,:
Nz = Nz,
(0] 1<t<t;:
t—t
Nz =Nzy|1-——
L=t
0 L=<ty
Nz =0
- PourVz:
0 0<t<t;:
Vz=Vzy+ Nz,.t
0 4<t<t,:
Nz, (¢-1)
Vz=Vz, + Nz, +NZO.(t—t1)— 0 (—1)
2 1, -t
Nz, (t-¢)
=Vz, + Nzyt —— u
L=t
0 L<t<ty:

N:
Vz=Vz, + Nz, 1, —?.(12 ~t1,)

=Vz, + NzZO -(tz +t1)
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-  Pourz:
0 0<t<t;:
Nz
z=zy +Vzpt +—2
2
0 <t<ty:
Nz, Nz, (5, 2\ Nz, (t—tl)3
2=z +Vzgt, +—2 1 A Ve (e -1, )+ —2 (% -7 ) - —2.
2 2 6 t,-t,
N: Nz, (t-1,)
=z, tVzyt + Zo 42 - ZO.( 1)
6 t,—t,
[0} tg<t<l?:

2=z, +Vz,t, +%122 —%.(t2 —t,) +Vz, (t-1,)+ NZZ" (t, +1,)e-1,)

=z, +Vz it + NZZO 1, —%.(t2 -1,)] + NZZO (t, +¢, )t -1,)

Nz Nz Nz Nz
=z HVzg b+ —t, - - P+
6 6 3
Nz Nz Nz Nz
Crty =2+ -1 1,
2 2 2 2
Nz Nz Nz
=z AVt — 2t = =, + e, +1,)
6 6
Nz Nz Nz
=z, +Vzgt ——2 (1, +1,) +T".t1 1 +T°.t.(t1 +1,)

Par conditions aux limites, il vient :

Nz,

Vz, =Vz, +—2 (1, +1,)

N: N: N:
0=z, +Vz,t, —%.(xl +1,) +%.Il.t2 +%.z/,.(t1 +1,)

D’aprés (37) et sachant que z, est imposé et que ¢, est imposé par la taille du plateau de ¥z voulu en fin
d’arrondi, soit £,=K.t, on a :

D
Vzy =V, + 00 .[K. fore +tlj
2

2
D D D D D
0 =z +Vz . Sflare NZ() 1z +K. flare + NZO t K. flare + NZ() ) flare 1t +K. flare
0 0 6 1 6 1 V 1

Vx,
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Ceci nous donne donc le systéme suivant a deux équations et deux inconnues (Nz, et ¢;) :

Xo

2
D flare +
v

Nz, =2, Za T2
Dﬂare
K.——+1
Vx,
D D
0=z, +Vz,—22 —l.(Vz,d -Vz, ){z1 + KL J +
Vx Vx
0 0
1 Vz  —Vz flare flare
T S0 K P +(Vzy =Vz,) o
K 0 :
0
ou encore :
Nz, = 0 Vu V2
Dﬂare
K. +t
Vx,
D D D
0=z,]t, + K.~ |+ Yz, 22 | ¢ + K. —1.(Vz,d ~Vz ) 1, + K.
Vx, Vx, Vx, 3
D,.. D
1.(Vz,d —Vzo t, K. —22 4 (Vz,, =V, ) =L | 1) + K. =22
3 X, Vx, Vx,
Soit, en développant :
N =2 Vz, =Vz,
0 =2 ———
K. flare +t1
Vx,
D D e D)
0=z,|t, + K. =L |+ yz) — L 4+ Vz, K| L2 —l.(Vztd —Vzy)t,® -
X, Vx, X, 3

1

1
3 vz, - VZO).(K.

3 vz, —Vzy)t, K.

D flare +

D are ’ 2
s J —g.(Vzm, —Vzy )1, K. e

Vx,

D D
Sflare + (Vth _ VZO ) Sflare

X, Vx,
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Finalement, en simplifiant, on obtient :

NZO:Q,%
K. g,
Vx,
2
Dy ) 1 1 D 44
0=z, t, +K L2\ ~—(Vz, —Vz, )t;) == (Vz,, —Vz, )| K. =L | =
N e SR A N RN (e
D,,. D,,. D,.Y\
l.(Vztd —Vzo it K~ 4 vz, L Ve K| L
3 Vx, Vx, Vx,

La deuxiéme équation de ce systéme est une équation du second ordre en #; qu’il est possible de résoudre. On
peut toutefois constater qu’en imposant Nz, rien ne garantit qu’on conservera la deuxiéme équation...

6.4.2Equations régissant la trajectoire en facteur de charge
de type « double rampe saturée »
6.4.2.1 Intégration des équations en facteur de charge

Afin de dégager un degré de liberté supplémentaire, on propose la forme de trajectoire (3.5.2.3.1.a). Les
équations sont donc les suivantes :

- PourNz:
0 0<t<t;:
t
Nz =Nz,.—
4
0 t<t<ty:
Nz = Nz,
0 H<t<t;:
t—t
Nz = Nz,. :
t, — 1,
0 BL<t<t;:
Nz=0
- Pour Vz:
0 0<t<t;:
pe
Vz=Vzy+ Nz,.—
1
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0 1<i<ty:
tl
Vz=Vz, + Nz,.—+ Nzl.(t —tl)
2
(0] H<t<t;:
t -t t—t
Vz =Vz, + Nzy.—+ Nz, (t, —1,) + Nz, ——2— — Nz, t;.—
2 2(t, - 1,) 1, —1,
2 2
t -t t—t
=Vz, + Nz, .[tz ——IJ + Nz,.——2—~ — Nz, t,. -
2 2(t, - 1,) t, —t,
0 1<I<t:
2 2
t t, —t t, —t
Vz=Vz, +Nzl.(t2 ——IJ+N21.4—N2113. 32
2 2(t, - 1,) t, —t
PR PR
t t, +t
=)z, +Nzl.(t2 ——IJ—NZI. 22+ Nz, 1,
2
t, +t, —t
=Vz, + Nz,. 2——
Pourz :
0 0<t<t:
t3
z=z,+Vzyt + Nz;.—
t
[0} 1<t<t,:
2 2 2
t Lt t t—t
z=z,+Vz,1, +Nzl.'—+VZO(t —t1)+Nzl.—l—Nzl.l—+Nzl.u
6 2 2 2
2 2 2 2

t 1t t t
=z, tVz,t+ Nzl.'? + NZI.T1 - Nzl.'7 + Nzl.% + Nzl.17 - Nz, 11,

1’ t? 11,
=z, +VZO.Z+N21.?+N21.?_N21.7
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0  15<t<ty:

2 2

t t t,.t
z =z, +Vzo.t2+NZl.1?+Nzl.27—Nzl. =

+Vz,(t —1,)+ Nz, .[tz —%‘].(t ~1,)+

3 3 2 2
£ -t t, (e -t t—t
Nep T g ) )
6.(t, -1,) 2(t, -t,) 2(t, - t,)
6ttt tt
=2y +Vzgt+ Nz | 42 =2 gy —p 2Lt |4
6 2 2 2
£ ot P
P i +11, 1,
No|lfii6 6 2 2 2 2
2 1, —t,
A S Y S S A A2
PR 1t —+ = - +11,.1,
=z, +Vzyt+ Nz, | =2 +tt, ——L + 6 3 2 2
6 2 2 t,—t,
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0 B<t<t:
A R N A A RS
2 2 -t == - - t+i,0,.1
b Lt L 6 3 2 2 2 7
z=zy+Vzyty + Nzy | ———+1,t, — + +
6 2 2 t, 1,
t,+t,—t
VZO.(t—t3)+Nzl.%.(t—t3)
t3 3
2 2 3 2
t2 t2 t3.tl ?_t_«’.tz _7+Z‘2.t3
=z, +Vzyt + Nz, | ——=2—+1,1, - + +
6 2 2 t,—t,
t, tit, tt, t° L, 1t
7 [EACRNELE RPN R B AL L
2 2 2 2 2 2
3 3
t , t )
2 2 2 — =t - +1,.t
60ttt  tt, tt, ty tt 372 273
TR 70 B0 /70 [ NE AL e AU R RN ML R
6 2 2 2 2 2 2 t, —t,

=z, +Vzyt + Nz,.

=z, +Vzyt + Nz,.

=z, +Vzyt + Nz,. -

t, +t, —t
=z, +Vz,t + Nz, t.2——1+

6.4.2.2 Définition des variables inconnues par exploitation des
conditions aux limites

Par conditions aux limites, il vient :

t, te, —t
Vz, =Vzy+ Nz, . ~—>—L
2_ 2 2
t, —t, —tt—t
0=z, +Vz, 1, + Nzj. —= 62 3
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D’aprés (37) et sachant que z, est imposé et que 7; est imposé par la taille du plateau de Vz voulu en fin

d’arrondi, soit #;=K.t;, on a :

Ceci nous donne donc le systéme suivant a

2.(VZ0 - Vztd)

D
1, +K. 1~y
Vx
Vz, =Vz, + Nz,. 5 0
2
D l12 _lzz —1,.K. Vﬂare —(K V‘vﬂan
. X x
O0=z,+Vz,. flare + Nz,. 0 0
Vx, 6

deux équations et deux inconnues (¢; et ¢,) :

t, = +t, + K.~
Nz, Vx,
Dﬂare
O0=zy+Vz,.—+
Vx,
2 (VZ -Vz ) . ’ D D 2
. 0 td +t2 +K. flare _t22 _tz K. flare K. flare
Nz, Vx, Vx, Vx,
Nz,.
6
ou encore :
- D
= 2'(VZO Vsz)_Hz + g fare
Nz, Vx,
2.(VZ —Vz ) ’ 2 7 ’ 4.(VZ —Vz ).t
N0 T ) +t,” + K.l + 0 td )2
flare NZI on NZI
0=zy+Vz,.——+ Nz,
X, 6
2
- D D D D
4'(VZ° VZ”’).K. flare +21, K. flre -t," -1, K. flare _| g S
Nz, Vx, Vx, Vx, Vx,
Nz,.
6
Soit :
(= 2.(VZO - Vztd) e fare
Nz, Vx,
0=z, +Vz,,. —22 +
0 d 7,
2
2.(VZ0 - Vztd) N 4.(VZ0 -Vz, ).t2 N 4.(VZ0 _Vsz)_K. fare e fare
Nz, Nz, Nz, Vx, Vx,
Nz,.
6
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On obtient donc ¢; et ¢, :

- D
= 2‘(VZO Vth) + K D fare
Nz, Vx,
2
i. zytVz,. flare | o 2'(VZO B Vsz) + 4-(VZo B VZ[d).K. D fare
z, Vx, Nz, Nz, Vx,
4'(VZld - VZO) K Dﬂare
Nz, Vx,
2
L' ZO =+ Vth . Dﬂare + 2'(VZO - VZl‘d) + 4'(VZO B Vth ) K Dﬂa"e
.= Z, Vx, Nz, Nz, Vx,
, =
4-(szd - VZO) _x D e
Nz, Vx,
Soit :
2
_ D _
_ 2 (2.(VZ;\[ Vth )J _ K‘ flare 2'(VZO Vth ) + 6 '(ZO + Vth ) flare ]
;= Z, Vx, Nz, Nz, I'x, N
1 4'(Vth VZo) K D g4y
Nz, Vx,
2 2
2(vzg ~Vz,)\ , M2 ~V2u) o P, 4020 =V20) o Do _[ o Dyre
Nz, Nz, V'x, Nz, Vx, I'x,
4'(Vth - VZo) _K D 4
Nz, Vx,
2
L- z, +Vz,. flare | 4 2-(Vzo _Vztd) + 4‘(VZO _VZ’d).K. D e
;= z, Vx, Nz, Nz, Vx,
2 4'(Vth - VZo) _K D e
Nz, Vx,
Ce qui se simplifie comme suit :
2 2
(2052 P 0 =V2) (P, 6 [,y Du
Nz, Vx, Z, Vx, Nz, Vx,
t =
1 4'(Vth - VZO) _K Dﬂare
Nz, I'x,
2
i, zZy + Vztd, Jlare + 2'(VZO ~ Vth) + 4'(VZO - Vth).K. Dﬂare
. = z, Vx, Nz, Nz, Vx,
’ 4'(Vztd - VZO) -X. D e
Nz, Vx,
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6.4.2.3 Contraintes pour le respect des régles de causalité

On veut ici s’assurer qu’on a bien toujours 0<t,;<t,<t;.

6.4.2.3.1t;<t,

Pour assurer cette condition, il faut :

Soit :

6.4.2.3.2 0<t;

On veut s’assurer que :

2 2
- 72'(1/20 - VZ’d) -2.K. e .(VZO ~ VZ’d) -| K. D e + 6 | zy t VZ;d-Dﬂare
0< Nz, Vx, Nz, Vx, Nz, Vx,
4.(Vth - VZO) -K Dﬂare
Nz, " T,
En développant les calculs, on obtient :
2 2
0<_ 2'(VZO _Vth) —2K Dﬂare .(VZO _VZ[d) _ K Dﬂare + 6 ‘ ZO +Vth‘Dﬂare
Nz, Vx, Nz, Vx, Nz, Vx,
et
4-(VZm/ - VZo) -X. D e >0
Nz, Vx,
ou
2 2
052020 V2)) o Paon Wz =Vau) (o P}, 6 2y ¥ V2
Nz, Vx, Nz, Vx, Nz, Vx,
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Soit :
D 2
0<-(2.(vz, -7z, )) -| K= | Nz* +
Vx,
D g D are
6|z, + Vztd.ﬂ -2.K. L .(VZ0 —Vz,d) Nz,
Vx, Vx,
et
N, < 4-(Vsz - VZO)
K Dﬂare
" x,
ou
D 2
0>-(2(vz, - vz, ) -| K22 | Nz,* +
Vx,
D g D are
6|z, + Vztd.ﬂ -2.K. L .(VZ0 —Vz,d) Nz,
Vx, Vx,
et
Ne > 4(vz,, - Vz,)
K Dﬂare
",

D’aprés la condition sur #,>¢;, la deuxiéme possibilité est toujours fausse. On peut donc résumer les
conditions 0<¢;<t, comme Suit :

’ 2
D D .
Al = (6{20 + VZmr -ﬂJ -2.K. flare .(VZO - Vth )] - 4(2(VZO — Vth ))Z(KﬂJ >0
Xo V'x, e
et
D D
(6{20 ' Vth V;ZCMEJ - 2K%(Vzo - Vth )J . ﬂAl
Nz, U 0 0 :
D
2| K.
Vx,
et
Nz, < M
K. flare
Vx,
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Ensuite, on peut exprimer K par la contrainte sur 4; de la maniére suivante :

2 2

D b

—3.K2{2.ﬂ.(Vz0 vz, )] +(6{z0 + Yz, L B _
on on

D D
24.K. 2 vz, - vz, ).(ZO + Vztd.ﬂ] >0

V'x, Vx,

Ce qui nous donne :

2
D D,
Ay, =(24.%.(VzO -Vz, ){ZO + Vztd.ﬂB +

X9

2 2
D D
12 2.2 (vz, -vz,)| | 6]z, +Vz,,.—2“<|| >0
Vx, Vx,

Cette contrainte étant toujours vérifiée, on a :

D D
24.%.(%0 -Vz, ){zo +Vz, Vﬂmj A
K0l - Xo Xo

D 2
6{2. e vz, =z, )j

Vx,

6.4.2.3.3t,<t;

Cette dernicre condition s’exprime comme suit :

2
L E ZO + Vth . Dﬂare + 2'(VZO B Vztd ) + 4'(VZO B Vth ) K. D.ﬂa”e
Nz on NZI NZl VxO Dﬂare

4‘(Vth - VZO) _ Dﬂare on
Nz, Vx,

1

Soit :

D — 2 _ D D 2
L{ZO + Vztd ) flare J + (Z(VZO Vth )J + 8.(VZO Vth ) K. flare + (K flare J <0
Nzl on NZl ]VZ1 on on

Si les contraintes précédemment citées sont vérifiées. Ceci peut alors s’écrire :

D D D, Y\
2.(vz, -vz,)) + Nz, {6{20 +Vz,, ] +8.vz, - Vz, ).K.ﬂ] + Nz, {K. fore J <0
Vx, Vx,
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Ceci se traduit par la double contrainte suivante :

2
D D
A, :[6{20 + Vztd.ﬂJ +8(vz, - Vz,, ).K.ﬂJ -4.2(vz, -V ( f’“’ej >0

Vx, Px,
et

D
(6{20 +Vz, e j + 8.(VZO Vz, ﬂm ] \/—

Vx,
2
o k¢ P
Vx,

Ici aussi, la condition de positivité sur 4, implique une condition sur X :

Nz, O] -

Xo

2 2
D D D
(6{20 +Vz,,. ﬂm] +8.(Vz, - Vz,,) K,ﬂ] —4(2(vz, -z, ))z( K. ﬂareJ >0

équivaut a :

Le discriminant de cette expression vaut :

2
D D
Ay :(96{20 +Vz,, —L j.(VZO ~Vz,,). f’“’e] -

Vx, Vx,

2 2
D D
Slare flare
4(4(VZO - Vth )Woj {6{20 + Vth Wojj

Si son signe est négatif, on n’a aucun condition résultante sur K. Dans le cas contraire, on a :

D
flare ﬂare
(96.(20 +Vz,. e ].(VZO Vztd j+ JA

0

D 2
2.(4.(1/20 -Vz,) ”J

Vx,

KO -

Par rapport a la simple rampe, I’avantage de la double rampe est la plus grande simplicité de résolution (deux
équations d’ordre un a deux inconnues). Toutes nos exigences sont aussi respectées.
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6.5 Premiers travaux sur le longitudinal
6.5.1Introduction

Au début de cette thése un premier travail exploratoire a été mené pour comprendre et mettre en avant les
phénomenes de la dynamique du vol. Ces travaux ont été mis en ceuvre sur 1’axe longitudinal et ont apporté de
nombreux enseignements. IIs sont a la fois trop éloignés du résultat final pour les intégrer au corps du mémoire et
suffisamment intéressants a notre avis pour figurer ici en annexe. Cette partie couvre a la fois les aspects
commande de vol (§3.3) et pilotage automatique / autopoussée (§3.4).

6.5.2Principes de base

Au tout début de notre étude, nous avons choisi de commander directement I’avion complet par
I’intermédiaire des spoilers, de la gouverne de profondeur, et des moteurs. Bien que les modeles dont nous
disposions n’¢étaient pas aussi fiables qu’aujourd’hui, de premicres conclusions intéressantes ont pu étre tirées. La
loi de commande dont nous montrons les résultats correspond a 1’asservissement des variables suivantes :

d(dd)

' | = F,(X,0)+G,(X,0)U
h(dh)

La phase de vol concernée est 1’arrondi. Les équations utilisées pour I’inversion ne sont pas présentées.

6.5.2.1 Résultats

Les résultats présentés dans cette partie ont été obtenus en utilisant OSMATLAB, c’est-a-dire un noyau
mécanique du vol tiré d’OSMA et des dynamiques actionneurs simplifiées. Les valeurs commandées sont tracées
en rouge et les valeurs observées en bleu. L’abscisse est graduée en secondes. On peut noter que la hauteur prise
aux trains principaux (hA7P) converge vers dix pieds et non vers zéro suite a un décalage de dix pieds de la
trajectoire. On s’affranchit ainsi d’une mauvaise modélisation du contact avec le sol par le modéle de simulation.

Les variables observées sont les suivantes :
- dpoint : la vitesse-sol
- théta: ’assiette
- zp:laltitude du centre de gravité de 1’avion
- Vz:lavitesse ascensionnelle
- Gama : la pente aérodynamique
- HTP : la hauteur du train principal par rapport a la piste
- Nz:le facteur de charge pris a divers points de 1’avion
- PRc: lapoussée réduite commandée
- Deltam : le braquage de la gouverne de profondeur
- DeltaLD : le braquage des spoilers
- Det(G) le déterminant de la matrice inversée.
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6.5.2.1.a : Résultats de simulation

Sur la premiére ligne, on peut observer un écart sensible par rapport aux objectifs. Il est di au manque de
puissance des moteurs que I’inversion essaie de compenser par un braquage négatif des spoilers (impossible!).
Cela signifie concrétement que cet arrondi, qui suit relativement bien sa courbe de hauteur commandée,
(parametre de sécurité le plus important) est identique au cas ou il serait effectué avec moteurs et spoilers en
panne. Il ne reste donc plus qu’une commande disponible sur les trois ! A la lumiére de ces informations, on
comprend pourquoi ces résultats rendent optimistes : ils sont loin d’étre catastrophiques pour une telle situation.

L’erreur négative de hauteur (1égére) est due au manque de poussée, d’ou le fait que I’avion s’enfonce. En ce
qui concerne 1’assiette longitudinale, la prise d’assiette est bonne et le rendu de main en milieu de courbe est
suffisamment 1éger pour étre accepté par un pilote (le Nz au poste reste supérieur a 1). Quant a la trop forte
valeur de vitesse, elle est due a la neutralisation des spoilers qui ne peuvent étre utilisés en tant qu’aérofreins.

Sur la derniere ligne, on peut observer 1’offset entre la poussée commandée et celle obtenue. Pour la
gouverne de profondeur, on voit trés nettement le retard gouverne. Quant au déterminant de 1’inversion, il ne
change pas de signe donc il n’y a pas de risque de déstabilisation ici.

6.5.2.2 Enseignements

11 est clair que nous avons voulu trop faire d’un seul coup dans ce premier jet de loi. On s’expose ainsi a la
saturation de gouvernes qui sont utilisées car I’inversion ne « connait» pas les intervalles d’utilisation des
gouvernes. Il apparait, a la lumiére de cet exemple, que comme dans toutes les disciplines de 1’automatique, un
minimum d’analyse du systéme a commander est nécessaire si ’on veut atteindre de bonnes performances.

Pour cela, on peut remarquer que certaines dynamiques sont découplées en fréquence. D’apres le principe des

perturbations singuliéres, on peut alors les inverser séparément. En particulier, la dynamique de la vitesse de
tangage, de la vitesse aérodynamique et celle de la pente sont découplées. Par ailleurs, des actionneurs privilégiés
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existent pour chacune de ces variables avec un temps de réponse compatible avec la commande de celles-ci
(moteurs pour la vitesse et gouverne de profondeur pour g).

Ainsi, par design, I’avion posséde des gouvernes permettant un premier découplage approximatif entre ses
dynamiques. Le fait de vouloir commander tout le systéme de maniére multivariable et avec toutes les gouvernes
représente dans ce cas un pas en arriére en terme de découplage par rapport a I’avion naturel.

Fort de cette expérience, on a essayé dans la suite de cette étude de découper le systéme de différentes
maniéres afin de rentabiliser les efforts produits lors du dimensionnement de I’avion.

Pour imager les constatations précédentes de manicre naive mais relativement représentative de la démarche
suivie, on peut parler du suivi de vitesse aérodynamique. On sait que les spoilers sont trés efficaces pour le
contrdle de la vitesse : c’est la fonction aérofrein. Néanmoins il est clair qu’il n’est jamais venu a 1’idée de
personne de commander directement la vitesse d’un avion de ligne par le seul intermédiaire des aérofreins. En
effet, ce ne sont pas les aérofreins qui meuvent ’avion mais bien les moteurs. Par ailleurs, il est dommage
d’utiliser les spoilers, dont la dynamique est relativement rapide, pour contrdler la vitesse aérodynamique, dont la
dynamique désirée est relativement lente : autant conserver ces bonnes propriétés pour le controle de variables
dont la dynamique désirée est plus rapide (facteur de charge par exemple).

Inversement, on sait que la poussée des moteurs a un fort impact sur la vitesse de tangage de 1’avion. La
aussi, la premiére idée d’un concepteur de lois de commande pour un avion de transport civil qui souhaite
commander 1’attitude de 1’avion n’est pas de le faire par le seul biais des moteurs. Ceux-ci ne sont en effet pas
assez rapides et la gouverne de profondeur a justement été inventée a cette fin ...

Ainsi, I’inversion de la dynamique multivariable optimise la répartition des ordres a donner en fonction de
I’efficacité supposée de chaque gouverne et uniquement en fonction de ce critére. Elle ignore tout concept de

plage de fonctionnement d’une gouverne. Il y a donc a la fois un grand intérét et des limites non négligeables a
I’inversion multivariable d’un systéme complet. C’est pourquoi nous avons choisi une approche mixte.
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6.5.3Synthése d’une premiere autopoussée

La dynamique de la vitesse étant suffisamment ségréguée des autres dynamiques longitudinales et les
moteurs étant identifiés comme actionneurs privilégiés pour le contrdle de la vitesse, la premiére loi de
commande longitudinale qui vient a I’esprit correspond a I’autopoussée. La synthése de 1’autopoussée s’appuie
sur I’inversion de I’équation de la vitesse :

- _T.cos(a) 1 .
p=1:008@ 1 2 s ion gsingy)
m 2 m
La dynamique de la poussée est difficilement négligeable. Si on la modélise par un premier ordre de
constante de temps 7,=2 secondes, cette équation devient :

. (TC - T,.Tj.cos(a’) 1
V= -——.
m 2

V28.Cx — g.sin(y)

3 o

En inversant cette dynamique, on obtient le retour d’état suivant :

m.y + ;,O.VZ.S.Cx +m.g.sin())

T, = + r,.T
cos(a +7)

Le correcteur linéaire en amont de I’inversion est un deuxiéme ordre de pulsation 0.3 rad/s et
d’amortissement 1. Le résultat est une certaine instabilité :

10 12.5
12
9.5 115
=) >
2 g n
s 9 o
= % 105
T =
8.5 10
95
8 9
0 20 40 60 80 0 20 40 60 80
S S
0.15 140
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(S)
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Si on remplace le retour en dérivée de poussée par un retour en dérivée de poussée commandée (qui est moins
bruitée et facilement accessible), on stabilise le tout comme suit :
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6.5.3.b : Simulation d’une autopoussée prenant en compte la dérivée de poussée commandée

Ces résultats sont excellents compte tenu de la forte variation de pente subie par 1’avion. Toutefois, il faut
préciser que le modeéle de dynamique moteur pris en compte dans cette simulation est du premier ordre avec un
temps de réponse constant. Ceci est représentatif en premiére approximation mais la dynamique réelle du moteur
est tellement non-linéaire qu’on peut difficilement tirer des conclusions sur le réel comportement d’une telle
autopoussée.

En plus du mode¢le de transfert statique entre la poussée et le paramétre de conduite (que nous possédons déja
grace & ResOsma), il est nécessaire de posséder un modele précis de la dynamique des moteurs, autant pour la
simulation que pour la commande. Un travail important est en cours sur le sujet et permettra certainement
d’améliorer la confiance que nous pouvons avoir dans cette loi.

En attendant ces résultats, 1’autopoussée a €té conservée pour tenir la vitesse dans toutes les simulations qui
suivent avec des performances tres satisfaisantes.

6.5.4L0i en vitesse de tangage (q)
6.5.4.1 Principes de base

C’est la premicre loi qui vient a I’esprit lorsqu’on souhaite faire tanguer 1’avion. Elle provient de 1’inversion
de la dynamique suivante :

q= PV2S51Cm(dm, )+ [i Tb.cos(T) + Ii % PV2S1Cmg, (3n,,)|dn-an,,)

y y

11
1,72
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On synthétise le retour d’état suivant :

v —[1.1 LPV2S81.Cm —[l T'.b.cos(T)
o = 4 T 1 Y +d/nref
—.—.pV2S81Cmg,
I, 2

Ensuite, on corrige ce systéme par un deuxiéme ordre de pulsation 2.5 rad/s et d’amortissement 1. Les
résultats sont les suivants :
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6.5.4.1.a : Simulation d’une loi de tangage non-linéaire inverse

On remarque que cette loi est trés dynamique. Elle exploite pleinement les capacités de 1’actionneur qui
commencerait a osciller a partir de 3 rad/s. Les résultats sont bons. La loi en ¢ parait étre une trés bonne loi
manuelle.

210

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

Il reste maintenant étudier 1’interaction de cette loi avec les lois de commande en trajectoire (grande boucle).

6.5.4.2 Etude des grandes boucles

Les grandes boucles longitudinales sont soit homogenes a la pente aérodynamique gamma (c’est le cas des
modes Flight Path Angle et Vertical Speed), soit homogeénes a sa dérivée (cas du Nz).

6.5.4.2.1 Synthése d’une loi en facteur de charge

On dispose d’une bonne loi en ¢g. Or I’expression du facteur de charge est la suivante :

V. y q- a
Nz = =V.
g g
On peut donc dire que :
g.Nz :
q. == —*a
%
Les résultats de cette loi sont présentés ci-dessous :
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6.5.4.2.1.a : Simulation d’une loi en facteur de charge basée sur une loi en tangage et avec un retour en dérivée
d’incidence

Ces résultats sont mauvais. Néanmoins, on pourrait espérer les améliorer en créant un correcteur linéaire plus
lent en Nz, par exemple un premier ordre de constante de temps 5/3.
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On aurait alors :

Mais cette loi de commande diverge aussi... En désespoir de cause, on peut toujours essayer de considérer que :
vy vV
o=l
g g

Les résultats de cette loi sont alors proches de ce que 1’on peut trouver sur un avion de type A340-300 :
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6.5.4.2.1.b : Simulation d’une loi en facteur de charge simplifiée basée proportionnellement sur une loi en

tangage
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Cette solution est intéressante bien qu’elle revienne a une commande qualitative en Nz. En particulier, il est
difficile de déterminer le temps de réponse ou le dépassement en facteur de charge, ce qui est ennuyeux dans le

cas des protections.

On pourrait, comme précédemment, essayer d’intégrer ’erreur en Nz de maniére a avoir de meilleures

performances. Toutefois, les résultats sont décevants, comme on peut le voir ci dessous :
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6.5.4.2.1.b : Simulation d’une loi en facteur de charge simplifiée basée proportionnellement sur une loi en

tangage avec adjonction d 'un intégrateur de précision
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6.5.4.2.2 Synthése d’une loi en pente aérodynamique

On reprend la loi en g avec I’architecture retenue précédemment :

Les résultats obtenus sont décevants si 1’on vise un temps de réponse de cinq secondes, ce qui est la valeur
standard pour le type d’avion étudié :
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6.5.4.2.2.a : Etude d’une grande boucle en pente aérodynamique

De nombreux autres types de lois dérivées de celle-ci ont été étudiés (loi en altitude et en vitesse
ascensionnelle). Toutes ont présenté les mémes problémes en terme d’overshoot ou d’apparition de modes
propres concernant d’autres variables (oscillation d’incidence).

218

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

6.5.4.3 Conclusion sur la loi en ¢

La loi en g est une trés bonne loi manuelle, rapide, facile & mettre en ceuvre et trés physique pour le pilote.
Elle permet aussi facilement de réaliser une protection d’assiette longitudinale de 1’avion. Néanmoins, son
utilisation comme petite boucle dans un pilote automatique parait difficile étant données les médiocres qualités
des lois de guidage investiguées ici.

On peut aussi se poser la question de la justification d’une telle loi lorsque le pilote suit le directeur de vol.
Utiliser une loi en ¢ dans de nombreuses phases de vol reviendrait a remettre en cause une partie de la
philosophie Airbus sur les commandes de vol. En effet, le pilote d’Airbus commande aujourd’hui directement du
facteur de charge, c’est-a-dire directement la trajectoire de 1’avion et non son attitude alors que la loi en ¢
présente la philosophie inverse.

Néanmoins, lors des phases de vol manche au neutre ou a Nz proche de zéro, une telle loi, peu sensible au
vent, parait trés intéressante. Il est donc nécessaire de la garder en téte pour des applications particuliéres.
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6.5.5Loi en facteur de charge par inversion directe de
I’équation de portance

Ceci revient a inverser la relation :

Ne=lY L P g o, )+ TEED s+
g 2 mg
l P V285.Czyg, (dn,ef) (d?’l dnwf)
2 m.g

Ce systéme étant a non-minimum de phase, I’inversion de la dynamique crée une dynamique interne instable
qui déstabilise I’ensemble du systéme. Cette solution est donc inapplicable.

6.5.6L.0i en facteur de charge au poste de pilotage

Le facteur de charge au poste de pilotage a pour expression :

Vytd,, g

poste
g

Nz

avec d,, la distance entre le poste de pilotage et le centre de gravité. Cette variable est par‘ucuherement
intéressante car c’est elle qui détermine tout le ressenti du pilote par rapport a son avion (on dit souvent qu’on
pilote I’avion «aux fesses »). En effet, des études ont prouvé que les fesses possédaient un réseau de
terminaisons nerveuses particuliérement riches et donc trés sensible aux variations de pression, ¢’est-a-dire aux
variations d’accélération. Or la variable Nz, est homogene a I’accélération normale du siége du pilote.

D’un point de vue dynamique, on a :

T.sin(@ +7)

1
N e = 5. pg V2.8.C2(dm, ;) + —cos(y) +
d
ples il VleCm(dn,ef)+ T.b.cos(T)
\7,72 I,
d,.
1.£.V2.S. C2g, (A, ) 4 Lo 1.Cmyg, (dm,,, ) .(5n—dnref)
2 g m I,
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L’inversion de la dynamique revient a synthétiser un retour d’état définissant une nouvelle commande v telle
que :

1 T.sin(a +T1
Voo P yascaan,,)- @D
5 = m.g m.g +
1 CZ (d/ylre ) C!
Py 5 (M) | dpres 1Cmg, (dn,,,)
2' g I, '
p/cg 1 1 ) 1
cos(y) — —.E.p.V S1.Cm(m,,, )+ I—.T.b.cos(r)
y y + 5,"}?/{
1 Cz (511re ) d . '
S Pyag) el Tl Sriee g o, (G,
2'g m I,
Les résultats de cette loi sont les suivants :
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6.5.6.a : Contréle du facteur de charge au poste de pilotage

On remarquera que des pointillés ont été rajoutés sur les figures concernant le facteur de charge. Celle
concernant le Nz (au centre de gravité) contient en pointillés I’information de Nz poste, et celle concernant le Nz
poste contient en pointillés I’information de Nz (au centre de gravité).
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On note ainsi que ’avion est alors parfaitement asservi au poste de pilotage mais que le reste de 1’avion
oscille comme on peut le voir ci-dessous :
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6.5.6.b : Facteur de charge local ressenti en différents points de [’avion

Nz local (g)

On constate que ceci risque de poser des problémes de confort aux places arrieres...
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6.5.7L0i en facteur de charge au poste de pilotage et au
centre de gravité

Clairement, il manque une gouverne pour stabiliser a la fois le centre de gravité et le poste de pilotage. Dans
le cas présent, on inverse les équations de la mécanique du vol suivantes :

i +
l.L.Vz.S.CZ + Tsin@+7) cos(y)
[szom} _|2 mg . .
i +
Nzeg l.i.Vz.S.Cz + Tsn@+7) _ cos(y)
|12 mg m.g
d
rlee i.l.p.VZ.S.z.Cm + i.T.b.cos(r)
g I, 2 I,
i 0
CZ&n plcg CZah plcg
1 ,0 m + lCmM m + ICmdl d’l’l _dnref
——=JV2s y 1 o, .
2 g Czg, Czg, ai - dl,,ef
m m

avec Ol le braquage des ailerons internes de 1’avion. En inversant ceci, on obtient :

CZ X CZ : d c
di — ai _ “pleg .l.Cmdi
m m y
_Czs Czs e 1Cmy,
|:d’l’l - 5/nref:| — " " Iy
di = di,,, LPyag| e oy Ca Coa Lo 1Cmg,
2 g , m m y

i +
Nz~ - P s+ TEED o)
2 mg . +
i +
Nepy —~ P50z + TSN@HD i)
i 2 mg
d
—ple i.l.p.VZ.S.l.Cm + i.T.b.cos(r)
g 1,72 1,
0

Le résultat de cette loi est un départ en instabilité di a 1’inversion de signe du Cmg; dans sa plage de
fonctionnement normale. On propose donc de remplacer 1’'usage de 1’aileron par celui des spoilers 2 et 3.

224

Mémoire de thése de Fabien LAVERGNE



Méthodologie de synthése de lois de commande non-linéaires et robustes
Application au suivi de trajectoire des avions de transport

Les résultats sont alors les suivants :
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6.5.7.a : Résultats d’une loi de commande multivariable commandant le méme facteur de charge pour tout
['avion

Cette solution est trés intéressante. On constate que 1’inversion n’est pas parfaite étant donné que les courbes
vertes et bleues sont loin d’étre confondues. Cela est dii a la saturation des spoilers, qui est aussi a 1’origine des
petits pics observés, en entrée de saturation. A noter que nous ne disposons pas pour le moment de la dynamique
de ces spoilers. On peut penser qu’avec leur dynamique, ces pics seraient au moins atténués voire méme annulés.

On peut envisager grace a cette loi un contréle actif de portance trés pratique pour le suivi de trajectoire. Par
ailleurs, cet embryon de portance directe permet de faire ressentir au pilote la méme accélération que celle de
I’avion, ce qui lui donne la possibilit¢ de commander directement un ordre manche proportionnel aux mesures
qu’il recoit (ou que le pilote automatique regoit).

Par ailleurs, il parait assez facile de protéger cette loi en facteur de charge et en assiette, étant donné qu’on
commande directement ou indirectement ces variables ou leurs dérivées.

6.5.8Commande par boucles imbriquées facteur de charge
/ incidence

On peut choisir de commander 1’avion par inversions successives des dynamiques en incidence et du facteur
de charge. Bien qu’on ne posséde pas d’équation de la dynamique de 1’incidence, on remarque facilement que la
dynamique de sa dérivée et celle de ¢ sont trés proches. On utilise donc I’inversion en ¢ réalisée précédemment
doublée d’un correcteur linéaire en incidence. En ce qui concerne le facteur de charge, on inverse simplement
I’équation de poussée linéarisée en incidence commandée. Ainsi, 1I’équation de portance :

0

1.p —cos()+ LSy @ ) a-a,,)
2 mg ' '

T.sin(a+T1
Nz = .—.VZ.S.Cz(a’ref)+&
2 mg '
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s’inverse comme suit :

1 T.sin(a,, +7)
Nz, ——.—V28.Cza,, ) ———+cos(y)
_ 2 mg m.g
ac - + aref
1 p
—.——V28.Cz4,(a,,)
2 mg

A noter que I’inversion de 1’équation de portance n’est pas parfaite. Le terme en poussée n’a pas été retenu
pour figurer dans la matrice de commande. Si on I’avait désiré, il aurait alors simplement fallu linéariser le sinus.
Néanmoins cette approche, qui se résume au remplacement d’une approximation par une autre, n’a pas été
retenue au vu de la qualité des résultats fournis ci-dessous :
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6.5.8.a : Résultats d’une loi en facteur de charge reposant sur une boucle en incidence

Dnc

Cette loi donne un excellent suivi du facteur de charge désiré au centre de gravité ainsi que de ’incidence.
Toutefois, on peut remarquer qu’elle doit étre moins confortable que la précédente a I’avant et a I’arriére de
I’appareil. Par ailleurs, on peut mettre en question le comportement d’une telle loi en turbulence car, par
expérience, les lois en incidences sont tres sensibles aux variations de vent. Néanmoins, la protection de cette loi
en incidence et en facteur de charge est immédiatement applicable. Quant a la protection en assiette, son
application parait relativement aisée.
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6.5.9Conclusion

La comparaison de ces différentes lois fait apparaitre que deux lois sont tout-a-fait adaptées a notre
étude :

- La commande multivariable Nz,,u/NZceutre de graviee P2rait confortable, trés physique pour
le pilote et pourrait servir de base a une fonction d’atténuation de la turbulence par
déploiement de spoilers. Toutefois, le suivi de la consigne est un peu lache ce qui peut étre
génant a proximité des limites en facteur de charge. La fonction de portance directe, bien
que limitée dans notre cas d’étude, est une application parfaitement adaptée au suivi de
trajectoires dynamiques.

- La commande en cascade NZceupe de gravie/incidence parait moyennement confortable,
particuliérement en turbulence a priori, mais connait I’avantage d’un excellent suivi du
facteur de charge et d’une protection facilitée en incidence.

Nous avons finalement choisi la deuxiéme solution. En effet, la commande du premier type impose pour étre
réellement symétrique un pré-braquage des spoilers handicapant pour les performances aérodynamiques de
I’avion. Par ailleurs, les vitesses de débattement demandées sont trop importantes. Plutét que de nous appuyer
directement sur 1’incidence nous avons finalement choisi une petite boucle en tangage, a la fois plus confortable
et plus utile pour d’autres configurations de vol (cf. § 3.3).
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6.6 Résultats statistiques bruts obtenus sous SIMPA en
phase d’atterrissage

Cette partie donne le détail des résultats synthétiques présentés dans la partie 3.6.

6.6.1Pilote automatique certifié de 1’A340-300

LR R R O R R

RESULTATS DE CERTI FI CATION: certif

LR R I R R R R

DATE: 13- May-2005 12:40:53
AVI ON : A340

CATALOGUE DES STATI STI QUES:
/ hone/ t 029669/ SI MPA2/ SI MPA_ 14 _0_A/ PA L9A9 LONG /trace/

LR I R I R R O R R R

EE R S I R I R

* RI SQUES LIM TES *

EE R I R R

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__STAT_ALTPI _9200
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.10 110 -5.75 -0.44 -12.0 -7.81 < le-10
XTP- IV 433.3 1051 216.1 751.1  915.0 8816 2 30e-06
HTPS+200  24.77  3.50 16.96 37.19 0.0  9.86 < le-10
ie e 0.06 224 -6.20 587 150  9.89 < le-10
PH-IVMP 001 073 -3.11 200 10.5  3.86 < le-10
BETAROIMP 003 191 -526 541 140  8.45 < le-10
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CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__STAT _CG 18
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.39  1.18 -7.69 -0.55 -12.0 -8.42 < le-10
XTP-INP 371.2 829 184.8 694.9 9150 7247 < le-10
HTPS1200  24.22  3.78 11.92 37.29 0.0  8.12 < le-10
Yie v 0.04 253 -8.41 7.92 150 1116  2.92e-09
PH-IM 0,04  0.77 -2.58 233 10.5 -4.11 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__ STAT _CG 42
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.32  1.22 -7.57 -0.75 -12.0 -8.54 < 1le-10
XTP-INP 377.7  72.8 198.4 642.6 9150 688.2 < le-10
HTPS+200  25.35 3.5 14.12 37.28 0.0  10.04 < le-10
ie e 0.05 2.5 -8.72 812 150 1133  4.99-09
PH-IVWP 0.02  0.84 -2.70 290 105 -4.46 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__ STAT _CROSS
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -4.25  1.45 -8.83  -0.72  -12.0 -10.41 4. 1le-08
XTP-IVP 3719 97.0 169.2  686.3  915.0 785.4  1.06e-08
HTPS+200  24.93  5.14 12,14  40.08 0.0  3.00  6.24e-07
ie e -2.28  2.92 -10.36 6.69 150 -14.73 6.5 06
PH-IVWP 0.3 105 -411 225 10.5 -58 < le-10
BETARO.IMP 527  1.86 -0.31  10.56  14.0  13.19  1.28e-06
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CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__STAT DI SA 40
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.24 115 -8.13 -0.72 -12.0 -8.15 < le-10
XTP-INP 398.1 848 180.4 823.4 9150 750.9 5 54e-10
HTPS1200  23.96  3.37 13.62 3544 0.0  9.58 < le-10
Yie v 0.06 226 -58 576 150  9.97 < le-10
PH-IM 0.04 081 -2.37 236 105  4.31 < le-10
BETARO.IMP 002 209 -4.79 543 140  9.21 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__STAT_DI SA 69
==> 197 approches traitees sur 198 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.13 115 -6.33 -0.20 -12.0 -8.02 < le-10
XTP-INP 3816 626 218.1 613.6 9150 648.4 < le-10
HTPS+200  26.91  3.69 16.67 36.63 0.0 1116 < le-10
ie e 010 245 -6.04 7.67 150  10.82 9.10e-10
PH-IVMP 004 078 -2.32 325 10.5  4.18 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST _certif__STAT_HEAD
==> 197 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.94  1.70 -8.73 -0.31  -12.0 -11.20 1.11e-06
XTP-IVP 357.4 97.5 1215 846.1 9150 773.1  5.30e-09
HTPS+200  26.52  5.24  9.03 39.35 0.0  4.15  2.13e-07
ie e -0.31  3.22 -7.92 10.88 150  -14.30 3.62e-06
PH-IVWP -0.13  1.50 -407 3.60 10.5 -8.01 < 1le-10
BETAROIMP  0.19  2.78 -7.41 10.06  14.0  12.31 5 13e-07
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CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__ STAT_MASSE 123
==> 198 approches traitees sur 198 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.31  1.26 -7.18 -0.18  -12.0 -8.67 < le-10
XTP-INP 364.3 572 212.4 592.6 9150 608.4 < le-10
HTPS+200  28.09  3.51 18.01 38.41 0.0 13.12 < le-10
ST -0.05 2.53 -8.27 827 150 -11.18 3.09e-09
PH-IM 0.08 0.7 -2.85 209 10.5 -3.79 < le-10
BETARO.IMP  0.08 230 -7.74 800 14.0  10.15 1. 11e-09

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__ STAT _MASSE 195
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.25 1.24 -7.09 -0.27 -12.0 -8.52 < le-10
XTP-INP 4102 90.3 229.1 834.6 9150 795.2 1.12e-08
HTPS+200  23.88  3.17 16.31 39.80 0.0  10.38 < le-10
ie e 0.15 240 -565 7.53 150  10.62 4.45e-10
PH-IVMP 0.08 083 -245 253 105  4.44 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__ STAT PANMOT
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.32  1.33 -6.96 -0.44 -12.0 -9.01 < le-10
XTP-IVP 377.9 766 188.4 627.2 9150 704.6 < le-10
HTPS+200  23.97  3.54 16.30 38.12 0.0 8.8 < le-10
ie e 0.34 3.09 -58 10.65 150  13.71 1.36e-06
PH-IVMP 0.04 107 -2.39 319 105 573 < le-10
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CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__STAT_SLOPE_MAX
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.19 140 -8.73 -0.51  -12.0 -9.17  1.6le-10
XTP-INP 324.1 829 156.0 598.2 9150 677.8 < le-10
HTPS1200  23.22  3.66 13.11 34.74 0.0  7.61  1.10e-10
Yie v 0.06 263 -8.46 80l 150 1160  1.12-08
PH-IM 20,01 0.86 -2.57 280 10.5 -4.59 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__STAT SLOPE M N
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.60 1.0l -7.94 -0.67 -12.0 -7.92 < le-10
XTP-IMP 433.7  78.5 233.3 729.7 9150 768.4 4.3le-10
HTPS+200  26.34  3.66 16.20 37.85 0.0  10.72 < le-10
ie e 0.07 255 -7.75 9.3 150 1125 3.87e-09
PH-IVMP 000 078 -2.79 249 10.5  4.16 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST certif__STAT_TAIL
==> 197 approches traitees sur 197 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -2.78 1.16  -5.77 -0.47  -12.0 -7.74 < le-10
XTP- IV 447.2 8.7 230.1 650.8 915.0 8254 6.61e-08
HTPS+200  25.49  3.46 16.49 36.17 0.0  10.74 < le-10
ie e 0.08 243 -6.65 7.75 150 10.76 7.4le-10
PH-IVMP 003 074 -1.74 250 10.5  3.95 < le-10
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* RI SQUES MOYENS *

EE R S I R I R

CALCULS SUR LA TAPE : ST _certif__STAT_MOY
==> 1998 approches traitees sur 1998 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP NP -3.37 L2l -8.48  -0.27 -10.0 -9.14 2. 35008
---> RISKa-6ft/s : 0.01

XTP-IMP 376.7 740 162.6  685.4  823.0 728.6  8.27e- 10

HTPS+200 ~  24.86  3.76 12.83 39.59 0.0  7.01 < le-10

YIe v 0.07 23 -913 912 150 11.34 < le-10

PH-IN 003 0.78 -2.83 349 105  4.49 < le-10
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6.6.2Pilote automatique RMI pour 1’A340-300

LR I R I I R R O R R I O

RESULTATS DE CERTI FI CATION: RM

LR R I O R R

DATE: 13- May-2005 12:41:20
AVI ON : A340

CATALOGUE DES STATI STI QUES:
/ home/ t 029669/ S| MPA2/ S| MPA_14_0_A/ PA_L9A9_LONG / tr ace/

R R R R R R SRR EEEE R E R R R SRR R EE R EREREEEEEREREEEEEEEE RS

EE R R S I R S R

* RISQUES LI M TES *

EE R R S I R R R

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __ STAT _ALTPI _9200
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.41  0.83 -5.52 -1.32 -12.0 -6.97 < le-10
XTP-INP 413.3  77.4 2145 7849 9150 743.6 < le-10
HTPS+200  25.61  3.76 15.28 40.7L 0.0  9.57 < le-10
vie e 0.06 218 -5.61 6.72 150  9.61 < le-10
PH-IVP 007 0.79 -2.16 222 10.5 420 < le-10
BETARO.IMP  0.02  1.68 -4.65 573 140  7.44 < le-10
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CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_CG 18
==> 198 approches traitees sur 198 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.38  0.87 -5.08 -0.33 -12.0 -7.09 < le-10
XTP-INP 389.0  66.6 226.9 7456 9150 673.1 < le-10
HTPS1200  25.14  3.62 15.56 36.54 0.0  9.69 < le-10
Yie v 001 225 -6.10 7.23 150  9.94 < le-10
PH-IM 002 073 -2.04 18 105  3.89 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_CG 42
==> 199 approches traitees sur 199 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.51  0.92 -5.72 -0.86 -12.0 -7.42 < le-10
XTP-INP 400.8  56.5 257.5 688.1 9150 6417 < le-10
HTPS1200  26.26  3.36 17.40 36.57 0.0  11.92 < le-10
ie e 0.01 222 -579 7.26 150  9.82 < le-10
PH-IVMP 003 072 -2.04 196 10.5  3.86 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_CRCSS
==> 199 approches traitees sur 199 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.37 133 -7.22 0.00 -12.0 -9.04 < le-10
XTP-1NP 406.3 971 197.3 753.2 9150 820.5 8. 10e-08
HTPS1200  25.67 511 11.91 41.16 0.0  3.86  2.58e-07
ie e -3.23 206 -801 273 150 -12.02 5.58e-09
PH-IVWP 042  1.12 -3.25 351 105 -6.25 < 1le-10
BETARO.IMP  4.65 166 0.06 9.09 140 1174 9. 13e-09
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CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_DI SA 40
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.43  0.94 -6.45 -0.76 -12.0 -7.44 < le-10
XTP-INP 416.3  65.7 247.0 677.8 9150 696.4 < le-10
HTPS1200  25.50  3.33 17.45 40.08 0.0  11.28 < le-10
Yie v 0.05 215 -574 558 150  9.51 < le-10
PH-IM 003 079 -2.25 278 10.5  4.23 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __ STAT DI SA 69
==> 198 approches traitees sur 199 enregistrees

VARIABLE MOYENNE SIGVA  MN MAX VLIM  VRISK PROB

VZTP- I 361 0.98 -6.03 -0.83 -12.0 -7.79 < le-10
XTP-INP 378.5  56.7 287.6 617.2  915.0 620.4 < le-10
HTPS+200 26.10  3.70 17.04 38.40 0.0  10.32 < le-10
i 0.06 2.26 -6.77 6.55 15.0  9.97 < le-10
PH-IW 0.02 0.79 -2.12  3.04 10.5  4.20 < 1le-10
BETARO IMP  0.00 1.94 -6.39 519 140 856 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_HEAD
==> 195 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.32 117 -7.65 -0.60 -12.0 -8.33 < le-10
XTP-1NP 419.5 958 210.8 658.2 9150 828.2 1 .16e-07
HTPS1200  28.82  5.24 15.26 42.53 0.0  6.47 1.90e-08
ie e 0.19 216 -6.92 548 150 -9.56 < le-10
PH-IVWP -0.13  1.23 -3.60 3.37 105 -6.58 < le-10
BETAROIMP  0.09 230 -6.36 597 140 10.17 1.21e-09
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CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_MASSE_123
==> 199 approches traitees sur 199 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.36  0.94 -6.07 0.00 -12.0 -7.35 < le-10
XTP-INP 430.9 612 295.0 707.8 9150 691.9 < le-10
HTPS1200  29.29  3.56 20.69 39.35 0.0 1412 < le-10
ST [0.00 225 -514 6.5 150 -9.95 < le-10
PH-IM 0,01 0.73 -2.48 224 10.5 -3.87 < 1le-10
BETARO.IMP 002 1.93 -7.62 585 140  8.54 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __ STAT _MASSE 195
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.49  0.94 -571 -0.68 -12.0 -7.48 < le-10
XTP-INP 390.1  68.8 227.4 574.8 9150 683.6 < le-10
HTPS+200  24.50  3.47 16.17 39.88 0.0  9.72 < le-10
ie e 005 230 -553 7.14 150 10.15 < le-10
PH-IVMP 009 075 -1.79 180 10.5  4.03 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_PANMOT
==> 200 approches traitees sur 200 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.85 1.02 -6.26 -0.95 -12.0 -7.91 < le-10
XTP- IV 371.8  56.2 248.1 576.8 9150 6114 < le-10
HTPS+200  24.69  3.31 15.51 38.24 0.0  10.55 < le-10
ie e -0.27 2,08 -6.10 546 150 -9.24 < 1le-10
PH-IVMP 013 0.81 -2.46 290 10.5  4.38 < le-10
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CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_SLOPE_MAX
==> 197 approches traitees sur 197 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE  SI GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.27  0.90 -6.64 -0.98 -12.0 -7.12 < le-10
XTP-INP 326.1  50.8 195.0 502.9 9150 542.6 < le-10
HTPS1200  24.13  3.56 14.92 35.99 0.0  8.93 < le-10
Yie v 001 2.3 -6.89 7.35 150 10.44 2.17e-10
PH-IM 003 0.8 -2.12 220 105  4.26 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST _RM __ STAT SLOPE M N
==> 197 approches traitees sur 197 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-IMP -3.38  1.05 -588 -0.54 -12.0 -7.87 < le-10
XTP-INP 4731 68.7 327.7 768.4 9150 7659 < le-10
HTPS+200  27.27  3.54 18.02 39.08 0.0 12.17 < le-10
ie e 0.04 219 -4.82 7.26 150  9.67 < le-10
PH-IVMP 003 072 -1.75 260 10.5  3.84 < le-10

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_TAI L
==> 197 approches traitees sur 197 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB

VZTP-INP -3.49 111 -7.19 -0.66 -12.0 -8.21 < le-10
XTP- IV 432.6  69.7 2217 6814 9150 730.0 < le-10
HTPS+200  25.71  3.23 19.62 3519 0.0 1193 < le-10
ie e 008 220 -58 7.43 150  9.71 < le-10
PH-IVMP 0.15 091 -2.65 3.60 10.5  4.92 < le-10
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* RI SQUES MOYENS *

EE R R I R R

CALCULS SUR LA TAPE : ST_RM __STAT_MOY
==> 1998 approches traitees sur 1998 enregistrees

VARI ABLE MOYENNE Sl GVA M N MAX VLI M VRI SK PROB
VZTP- | MP -3.48 0.94 -6.89 -0. 45 -10.0 -7.93 < le-10
---> RISK a -6ft/s : 0
XTP-1 VP 393.9 65.5 203.1 759. 2 823.0 705. 2 < le-10
HTPS+200 25. 87 3.85 15. 52 42.14 0.0 7.56 < le-10
YTP-1 VP 0.01 2.09 -7.10 7.49 15.0 10. 24 < le-10
PHI -1 MP 0. 02 0.77 -2.94 3. 37 10.5 4. 41 < le-10
BETARO- | MP -0.03 1.81 -7.05 9. 47 14.0 -8.87 < le-10
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RESUME

Le travail présenté dans ce mémoire de thése s'inscrit dans le cadre de la commande non-
linéaire et robuste des avions de transport. Le but de cette thése est de coupler les propriétés de la
commande non-linéaire (adaptation aux non-linéarités de 1'avion, synthése de correcteurs explicites,
facilit¢ de réglage une fois la synthése réalisée, généricité des lois de commande obtenues) a des
propriétés de robustesse indispensables a 1'activité aéronautique. En effet, pour garantir la sécurité des
vols tant en pilotage manuel qu'en pilotage automatique, les lois de commande doivent présenter des
propriétés fortes de stabilité et de performances robustes.

Apres une introduction au contexte industriel et de recherche du sujet de thése, une partie
"techniques, méthodes et outils" nous permet de mettre en avant les contributions du travail de thése
dans les domaines de la commande non-linéaire robuste et de la modélisation automatique.

La technique de commande non-linéaire robuste présentée, appelée commande RMI (Robust
Multi-Inversion) s'appuie sur la technique désormais classique d'inversion de la dynamique,
notamment étudiée a Airbus depuis quelques années (Fabrice VILLAUME, Jean DUPREZ) et qu'elle
robustifie par I'adjonction d'une boucle supplémentaire d'observation.

Nous présentons aussi un outil de génération automatique de modeles non-linéaires,
multivariables et embarquables, ainsi que les méthodes afférentes basées sur les réseaux de neurones.
Cet outil est nécessaire a 1'industrialisation des lois de commandes non-linéaires basées mode¢les.

La partie applicative de la thése souligne ensuite les particularités du systéme "avion" et
propose des architectures de lois de commande, des trajectoires de référence associées, et la validation
avancée de I'ensemble par simulations sur simulateur certifi¢.

Enfin, aprés une conclusion sur le bilan de la these et les perspectives envisageables, nous
proposons des annexes permettant d'approfondir certains aspects de notre étude.
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