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Introduction générale

La croissance soutenue du Transport Aérien a conduit aux problémes de congestion actuels
(ou prévisibles) des grands aéroports nationaux ou internationaux. L’accroissement du
nombre de mouvements au sol se traduit par d’importants retards, pénalisant compagnies et
passagers. Ainsi, les capacités aéroportuaires étant trés souvent fortement limitées dans leurs
possibilités d’extension, il est nécessaire d’accélérer les déplacements et d’imposer une
vigilance accrue en ce qui concerne la sécurité.

Les phases de roulage et les manceuvres au sol deviennent donc de plus en plus délicates a
réaliser et I’amélioration du pilotage et du guidage de l'avion au sol devient un enjeu majeur.

Les travaux présentés dans ce document s'inscrivent dans le cadre d’un ensemble d'études
visant a améliorer 1’efficacité et la sécurité du trafic aéroportuaire. Si une partie de ces études
est associ¢e a des projets d’évolution des systemes de controle du trafic sur la plate-forme
aéroportuaire (on peut notamment citer les projets concernant 1’ Advanced Surface Movement
Guidance and Control Systems : ASMGCS), d’autres projets, sont spécifiques a 1’étude de
nouveaux systemes embarqués.

Ces systémes se divisent suivant trois axes de recherche :

. les systémes de navigation regroupant I'ensemble des systémes embarqués qui
permettent de déterminer la "route" de I'appareil au sein du réseau aéroportuaire
(taxiways, intersections...) ;

. les systemes d’aide au guidage qui facilitent le suivi d’une trajectoire précise
correspondant a la route de consigne, comme le fait le "directeur de vol" lors des phases
de vol ;

. les systemes de pilotage de l'aéronef, c’est-a-dire l'ensemble des fonctions et des
asservissements permettant au pilote de controler les mouvements de 'aéronef au sol a
’aide de différents actionneurs.

Cette thése porte principalement sur la commande des mouvements de 1’avion a basse vitesse
(circulation le long des taxiways et des pistes) et a trés basse vitesse (virages, "U-turn",
positionnement au voisinage des postes de stationnement) [theése 2001].

Elle cherche ainsi a étudier, a évaluer et a mettre au point des fonctions de pilotage latéral et
longitudinal s’appuyant sur 1’utilisation des systémes d’orientation des roues avant (ORA), de
la gouverne de direction, du systetme de freinage et des moteurs. Pour cela, cette étude
s’appuie sur les techniques de synthése de lois de commande pour les systémes non-linéaires.
Aprés en avoir analysé les fondements théoriques et les conditions de mise en ceuvre, elles
seront adaptées au cas de la conduite de I’avion au sol.
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1. Objectifs de la thése

Les travaux réalisés ont pour objectif principal d'alléger la charge de travail exigée par le
pilotage de l'avion au sol et d’utiliser de manic¢re optimisée et transparente les différents
actionneurs disponibles. Les déplacements de 1’avion au sol seront alors plus sirs et précis, et
pourront étre exécutés plus rapidement.

On peut recenser les objectifs opérationnels suivants :

o stabiliser la trajectoire suivie par 1’avion (limitation du nombre de corrections a
appliquer pour conserver l'avion sur une trajectoire rectiligne : probléme dit du
"veering"),

° faciliter et optimiser le contrdle de I'avion, notamment lors des manceuvres,

o améliorer et stabiliser le contrdle de la vitesse de 1’appareil,

o améliorer le confort des passagers (éviter les variations des accélérations longitudinales
et latérales et réduire leurs amplitudes),

o minimiser l'usure des freins et des pneumatiques,

o limiter les charges sur les trains et sur la structure.

Les perspectives de développement de telles fonctions ouvrent la voie a l'automatisation du
roulage et donc aux atterrissages en catégorie III C (atterrissages sans visibilité).

Sur le plan industriel, certaines contraintes sont aussi a prendre en compte. Elles sont relatives
a l'intégration dans le systéme avionique, de la loi de commande.
Cette loi doit :

o étre compatible avec les éléments hardware et software déja certifiés (calculateurs et
langages de programmation),

o n'entrainer que peu de modifications hardware du systéme déja embarqué, et ainsi
satisfaire un double objectif : faciliter I'installation sur un démonstrateur et minimiser le
cott relatif a I'implantation de la fonction (colt du matériel et cotit de la certification),

o conserver une architecture globale la plus cohérente possible avec les différentes
architectures déja utilisées sur l'avion,

. rester facilement "maintenable" et le plus adaptable possible aux différents programmes
et évolutions pouvant subvenir dans la vie de 'avion.

Sur le plan des performances, la loi de commande doit permettre d’améliorer la
« pilotabilité » de I’avion au sol. Cet objectif peut se traduire par des spécifications sur la
réponse indicielle du systéme (temps de réponse, amplitude d’un dépassement de la consigne,
nombre d’oscillations, dynamique initiale, etc.) et sur des critéres de stabilité et de robustesse.
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Cet objectif de pilotabilité fait principalement appel a deux types de critéres :

o la stabilité, la performance et la robustesse de I’ensemble formé du systeme, de la loi de
pilotage et du pilote.

o la charge de travail imposée au pilote qui doit pouvoir gérer plusieurs taches
parallélement et 1’adaptation de la loi sur un plan interface homme/machine.

2. Contexte de travail

Ces travaux de recherche se sont déroulés d’octobre 2001 a octobre 2004, dans le cadre d’un
contrat CIFRE en collaboration avec Airbus France et le LAAS du CNRS. Cette these a été
initialement co-encadrée par Félix Mora-Camino (Directeur de la thése et professeur a
I’ENAC) et par Marc Fervel (Responsable industriel). Elle a été réalisée au sein du LAAS-
CNRS, dans le groupe DISCO (Diagnostic, supervision et Conduite qualitatifs) et a débuté au
sein d’Airbus, dans le département EYLST (Systémes trains d’atterrissage — Toulouse). Suite
a la réorganisation des activités d’Airbus sur les fonctions de pilotage sol, la thése a été
transférée en avril 2003 dans le département EYCDR (Commande de vol — Méthodes et
outils). Son encadrement sur le plan industriel est alors passé sous la responsabilité de Fabrice
Villaumé.

Contexte des travaux de recherche sur les fonctions de pilotage sol :

Les travaux réalisés par Airbus sur le théme des fonctions de pilotage sol sont rassemblés
sous le projet de recherche dénommé "DTP PIL" (PILotage). En ce qui concerne les basses et
trés basses vitesses, ces travaux couvrent deux themes :

. L'amélioration de l'asservissement du systéme d’Orientation des Roues Avant (ORA)
qui a fait I'objet du stage de DEA précédant la réalisation de la thése [Duprez 2001].

. La réalisation d'une commande globale du control latéral et longitudinal de I'avion lors
des phases de taxi et de manceuvre. Cet axe de recherche encadre une partie des travaux
liés a la thése et relatifs aux fonctions de pilotage.

Ce projet repose sur un double objectif industriel : le développement d’un démonstrateur sur
A340-600 (actuellement en essais) et 'application, a terme, des résultats a 1'A380.
L'implantation des lois de commande sur le démonstrateur nécessite 1'intégration et la
validation préalable de ces lois sur "l'Iron Bird". Cet instrument combine des éléments réels
de l'avion a une simulation informatique de leur environnement.

Les lois de commande latérale couvertes par le projet de recherche « DTP PIL » se limitent a
l'utilisation du braquage des roues avant pour les basses vitesses et a 1'utilisation de la dérive
pour les vitesses importantes.

Les travaux relatifs au contrdle longitudinal de I'avion ont été étudiés de maniere
complémentaire. Ils n’ont pas, pour le moment, fait I’objet d’une mise en ceuvre sur
démonstrateur.
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A ces travaux est aussi associ¢ un ensemble d'essais destinés a approfondir, a identifier et a
valider la modélisation de I'avion et de ses systemes. Ces essais ont été initiés en 2001.

En plus de ces essais, la mise en oeuvre d’un banc d’essais spécifique est prévue pour fin
2004. Ce banc d’essais est destiné a mesurer avec précision le comportement des
pneumatiques avion sur un large domaine de fonctionnement pour améliorer la modélisation
des pneumatiques aéronautiques et affiner son identification.

3. Contenu du mémoire

Le mémoire s’articule autour des quatre grands thémes suivants :
o La modélisation de I’avion au sol et de ses systémes ;

. Une présentation des techniques de commande des systémes non-linéaires abordées
dans I’étude ;

o La synthése d’une loi de pilotage longitudinal de I’avion au sol ;
. L’étude et la mise au point d’une loi de pilotage latéral pour le roulage.

Il se conclut par un bilan des résultats obtenus et par quelques perspectives d’évolution.
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Chapitre 1 : Etude de la dynamique de
I'avion au sol
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Représentation non linéaire de [’avion au sol

1. Introduction

Ce chapitre est consacré a 1’é¢tude du comportement de 1’avion et de ses systemes lors du
roulage au sol. Une premicre partie a ainsi pour but de décrire les principales équations et les
principaux phénomenes régissant la dynamique de I’appareil. Elle pourra ainsi permettre de
bien appréhender les spécificités de I’application dont il est question ici et d’en donner les
principales clefs.

Une deuxiéme partie est consacrée a la présentation de quelques pistes permettant de réduire
la complexité et I’ordre du modéle que I’on peut déduire de ces équations. L objectif de cette
partie est ainsi de proposer différents niveaux de modélisation pouvant étre utilisés pour la
syntheése des lois de pilotage faisant 1’objet de cette étude. L’ordre et la complexité des
modeles obtenus pourront alors étre choisis en fonction des besoins et des contraintes des
différentes applications.

Cette seconde partie conclue le chapitre par une analyse qualitative globale du comportement
de I’avion au sol.

2. Représentation non linéaire de I’avion au sol

Avant de traiter des principes physiques régissant la dynamique de I’avion au sol, on présente
les notations, les conventions et les principaux reperes qui seront utilisées dans la suite de ce
mémoire.

2.1. Notations et conventions

Avant de décrire le comportement de 1’avion et le modele qui lui est associé, il est important
de clarifier les conventions et les notations qui seront utilisées par la suite. Tout d’abord, on
s’intéressera aux différents référentiels mis en jeu. Apres les avoir décrits et avoir donné les
principales matrices de passage, cette partie présentera le principe mis en oeuvre pour
¢laborer les notations et définira quelques variables de base.

2.1.1. Les conventions de signe

De manic¢re générale, les conventions de signes seront prises telles que, dans les différents
référentiels, 1’axe longitudinal (X) sera positif vers ’avant, I’axe latéral (Y) vers la droite et
I’axe « vertical » (Z) vers le bas. Les angles et moments relatifs a ces axes sont orientés de
manicre directe dans le repere (X,Y,Z) ainsi défini.
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2.1.2. Présentation des différents repéres utilisés

Le repére « avion »

Ce repére dénommé repere « avion » est un repere mobile (c.g. ; Xavion,, YAVION, ZAVION)-
Son origine est le centre de gravité de 1’appareil et ses trois axes longitudinal, latéral et
vertical correspondent respectivement aux trois axes longitudinal, latéral et vertical associés
aux caractéristiques de symétrie de I’avion. Les translations et rotations de ce repere sont donc
directement liées aux mouvements réalisés par I’appareil.

figure 1.1 : représentation du repére “avion”.

Le repére terrestre

Ce repére (O ; X1, Y1, Z7) est un repére Galiléen qui a pour origine un point de référence
arbitraire fixe de 1’espace. En général, ce point est choisi égal a la position initiale du centre
de gravité. Il pourrait étre envisagé de choisir un point de référence de 1’aéroport ou encore
I’intersection du méridien de Greenwich et de [’équateur. De telles modifications
correspondraient alors a une correction de la valeur initiale des coordonnées du centre de
gravité.

Les trois axes (X1, Y, Z7) du triedre associé a ce référentiel sont orientés respectivement vers
le Nord, vers I’Est, et vers le bas (selon la verticale).

Passage du repere terrestre au repere avion

La position de ’origine du repére avion est donnée par les coordonnées géographiques du
centre de gravité rapportées a celle de 1’origine du repere terrestre. Ces nouvelles coordonnées
sont notées respectivement « X », « y » et « Z ».
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L’orientation relative du triédre avion vis-a-vis du triedre terrestre peut étre déterminée a
partir du cap (), de I’assiette (0), et du gite (¢) de I’avion.

Zv

figure 1.2 : Position du repére avion vis-a-vis du repere terrestre.

La matrice de changement de repére associée a ces transformations s’écrit :
g p

cosy —siny O0)( cos® O sinO)(1 0 0 (1.1)
M ,vionst =| SIny  cosy 0 0 1 0 0 cosg —sing
0 0 1/){-sin® 0 cosB){0 sing coso
cos 0 - cos (cosw-sine-sin(p—sinw-coscp) (cosw-sine-coscp+sin\|/-sin(p)
=| cos0-siny (sin\y-sin@-sin(p+cosw-coscp) (sin\p-sine-coscp—cosw-sin(p)

—sin 0 cos 0 - sin @ cos 0 -cos @
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figure 1.3 : rotation en O et \y du repére avion par rapport au repere terrestre.
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figure 1.4 : rotation en ¢ du repére avion par rapport au repere terrestre.
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Le repére aérodynamique

Le repere aérodynamique est un repére mobile (c.g.; Xagro, YAErO, ZAErO) aSSOCié a
I’orientation du vecteur vitesse de 1’avion par rapport a la masse d’air (V).

Son origine est le centre de gravité. L’axe longitudinal Xagro est orienté dans la direction de
ce vecteur vitesse «air». Par rapport au triedre avion, le triedre associé au repere
aérodynamique est obtenu a partir d’'une rotation d’angle a (I’incidence) autour de I’axe
Y avion et d’angle Baero (le dérapage aérodynamique) autour de 1’axe Zavion.

La matrice de changement de repere associée a ces transformations s’écrit :

COSPBarro  SINPBagro O)fcosa 0 —sina (1.2)

M trosavion =| —SINPagro  COSPagro O 0 1 0

0 0 1/{sinaa O cosa

coS - COSPrro SN Pagro  —COSPagro SN A

=| —sin P o -€OSA  COSPpro SN O-SINP Lo

sin o 0 cos o,

figure 1.5 : Représentation schématique du repére aérodynamique.
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figure 1.6 : Transformation liant le repére aérodynamique au repere avion.

Les repéres « roues »

Ces reperes constituent un ensemble de repéres mobiles associés a chaque roue. Pour une roue
donnée (indicée « i »), le repere roue 1 (O; ; Xroue i YROUE is ZROUE i) €St positionné au point
de contact entre la roue et le sol (point moyen d’application des forces). Le plan (Xrouk i,
Yroue i) est tangent a la surface du sol en ce point (I’axe Zrouri y est orthogonal) et ’axe
XRroue i appartient au plan de la roue.

Dans le cas d’une chaussée parfaitement horizontale, un tel repére peut étre déduit du repére
terrestre par une rotation autour de I’axe vertical, de sorte a I’orienter suivant le plan de la
roue. Pour les roues des trains principaux, cet angle d’orientation peut alors étre pris
équivalent au cap de 1’avion. Pour les roues du train avant, il faut tenir compte de ’angle de
braquage du train. Dans ce cas de figure, les repéres « roue » sont au nombre de deux : un
repere roues avant (« RA ») et un repére trains principaux (« TP »).
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figure 1.7 : Représentation schématique du repére roués.

Les matrices de changement de repere associ€es a ces transformations s’écrivent :

1 0 0 cos® 0 -—sinB
Mip o avion =| 0 cose  sin@ 0 1 0
0 —sing cos@/\sin® O cosH
cos 6 0 —sin 0
M s avion =| SIN@-sin® cos¢@ sin@-cosB
cos@-sin® —sing cos@-cosO

cosO,, —sinB,, O

M =M avion o[ SINOg,  COsOp, 0

0 0 1

RA—AVION

Les repéres « trains d’atterrissage »

Ces « repéres trains » forment un ensemble de reperes dont 1’axe « vertical » est confondu
avec I’axe du train d’atterrissage. Ces reperes permettent de déterminer les couples de torsion
exercés sur ces trains (couple de rappel des roues avant par exemple) et permettent de
modéliser le comportement des amortisseurs en y projetant les efforts transmis.

Nous ne les décrirons pas plus ici mais y ferons référence dans la partie consacrée a la
modélisation des amortisseurs.
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2.1.3. Présentation des notations

Cette partie a pour objectif de présenter brievement les notations de base utilisées dans la
suite du document. Le but est de familiariser le lecteur avec ces notations qui seront clarifiées
au fur et a mesure des chapitres.

Principe de la notation

Les notations utilisées dans ce document sont basées sur ’utilisation successive de suffixes.
Ces notations permettent de désigner de maniére plus intuitive les éléments mis en jeu.
L’ordre des suffixes est établi de fagon a désigner les caractéristiques de ces éléments des plus
« proches » au plus « générales ».

Entre autre, les suffixes «x», «y» et «z» font référence aux projections du vecteur
considéré dans les trois axes d’un triedre donné. Hors indications particulieres, ce triedre
correspond au triédre avion.
Les suffixes « p», « @» et «r» sont associés respectivement a des actions en roulis, en
tangage et en lacet.
Les variables associées aux différentes parties de 1’appareil sont distinguées par un ensemble
de suffixes y faisant référence. On peut par exemple citer les suffixes :
- «p»et«g »pour droit et gauche,
- «Rra» et « 1p» pour respectivement les roues avant et le train principal,
- «MOT», «€ORAY», €FREIN» €l « am » pour respectivement les moteurs, le systeme
d’orientation des roues avant, les freins, et les amortisseurs,
- «AIR», €« VENT » €t « AErO » pour les variable associées a la masse d’air, au vent et aux
effets aérodynamiques,
- etc...

Sans indications particuliéres, les variables sont alors associées au centre de gravité.

Comme précisé précédemment, ces notations seront établies au fil du document.

Les variables principales

Positions, attitudes, vitesses, et accélérations de [’avion

Comme 1’a déja présenté la partie précédente, la position du centre de gravité dans le
référentiel terrestre est associée aux trois coordonnées X, y et z.

Les vitesses linéaires sont désignées par la lettre V et suivies du suffixe approprié.

Les vitesses de roulis, de tangage et de lacet sont respectivement définies par lettres p, q et r.
Les accélérations linéaires et angulaires sont désignées par les dérivées des vitesses qui leur
sont associées (et signalées par 1’ajout d’un point sur la variable).

Les vitesses se rapportant a un point décentré de 1’avion (vitesses « locales ») comportent un
suffixe désignant cet élément. Par exemple, la vitesse longitudinale, en axes avion, au niveau
des roues du train d’atterrissage avant s’écrit : VX ga.
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Masse et centrage et inertie

La masse de I’avion et son centrage sont respectivement notés m et Xcg. Le centrage est
exprimé en pourcentage de la corde aérodynamique moyenne de 1’avion.
La matrice d’inertie de I’avion est notée I.

Forces et moments

Les forces sont désignées par la lettre F et les moments par la lettre M. Comme indiqué
précédemment, sans indication particuliére, ils font référence a des forces et moments
appliqués au centre de gravité.

Distances entre deux points de [’avion

Les distances entre deux points de 1’avion sont désignées par la lettre L. Si un seul point est
désigné par le suffixe, cette distance est alors la distance du point considéré au centre de
gravité.

Les principales distances utilisées dans les équations de la dynamique de 1’avion sont
présentées sur la figure ci-dessous :

T
-+
1
1
-
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1

figure 1.8 : Présentation des principaux ¢léments géométriques utilisés dans le modele.
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2.2. Les équations du mouvement

On représente ici le comportement de 1’avion au sol au travers d’un mod¢ele dont le coeur est
basé sur les équations différentielles issues des lois de la mécanique du solide et du
formalisme des angles d'Euler.

2.2.1. Equations des forces et des moments
L’application du principe fondamental de la dynamique permet d’obtenir les équations :

- ov - - (1.3)
F=m Y +QAV (on suppose la masse constante)

-9 5 g) "
p = vitesse de roulis

avec, QQ =| q = vitesse de tangage

r = vitesse de lacet
Vx
et, V=|Vy| lavitesse de déplacement du centre de gravité, projetée dans le repére avion.
Vz
F représente la somme des forces extérieures appliquées au systeme et M la somme des
moments. La masse et matrice d’inertie de I’avion sont représentées par les variables m et I.
En projetant la premiére équation sur les axes avion, on peut écrire :

Vx:g—(qu—rVy) (1.5)
m

Vy:& —(er—sz)
m

Vz=2 _(pvy-qVx)
m

Du fait des propriétés de symétrie d’un avion, sa matrice d’inertie peut étre représentée sous
la forme :

Ixx 0 -Ixz (1.6)
I=] 0 Iyy O

-Ixz 0 1zz
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A partir de (1.4), on peut calculer les trois accélérations angulaires dont 1’expression peut se
mettre sous la forme :

- ixx 0 ilxz (1.7)
8 Q -1 w g ~ —1 .
. (M-0A-Q) avee, 17=| 0 ilyy 0
ilxz 0 1ilzz
) 1zz ) Ixz
et, ixx=—— ixz=—F———
Izz Ixx — Ixz [zz Ixx — Ixz
. Ixx ) 1
[zz Ixx — Ixz Iyy

Cette expression peut aussi s’écrire de manicre développée :

p=ilxx-Mp +ilxz-Mr+1Ip . -pq+Ip, -qr (1.8)
q=ilyy-Mq+1q, -pr+Iq,, p’+1q,, -1’

t=ilzz-Mr +ilxz-Mp +1q,, -pq +Iq,, -qr

_Ixz (Izz + Ixx — Iyy) B 1zz> +1Ixz° —lyylzz

avec, I = Ip, =
Pr Izz Ixx — Ixz* Pq Izz Ixx — Ixz>
Ixz Izz — Ixx
Iq,, =-1q, =- Iyy Iq,, = Ty

_ Ixx* + Ixz* — Iyy Ixx I - Ixz (IZZ + Ixx — Iyy)

qr

Ir

pq

Izz Ixx — Ixz* Izz Ixx — Ixz*

Les coefficients de la matrice d’inertie peuvent étre déduits de la masse et du centrage de
I’avion et d’un ensemble de constantes propres a chaque type d’appareil.

Pour cette étude, on utilise une représentation de la matrice d’inertie développée et identifiée
pour les simulateurs de développement d’Airbus (modele OSMA : « Outil de Simulation des
Mouvements Avion ») et qui se met sous le forme :

Iix = masse s pyx 2 I,y = masse x py 2 I, = masse % p,2 I, = eg - €] % centrage
avec, pPx=pPxi - Px2 x (masse - m;)/ my (1.9)
Py = Pyl - Py2 x (masse - my) / my
Pz=Pz1 - Pz + (mMasse - m;)/ my
(Px1, Px2, Py1, Py2, Pz1, Pz2, M1, My, € €1 sont des constantes.)
On aboutit ainsi a une représentation a 6 degrés de liberté¢ dont les variables d'état sont les
vitesses longitudinale, latérale et verticale, et les vitesses de roulis, tangage et lacet. Ces
équations permettent de décrire le comportement de 1'avion a partir de la somme des forces et

moments exercés (contacts pneu/sol longitudinal et latéral, poussées motrices, efforts
aérodynamiques, pesanteur, ...).
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2.2.2. Détermination de I'attitude et de la position de I’avion

La résolution des équations précédentes peut nécessiter la détermination de 1’attitude et de la
position de I’avion car participant au calcul de certains efforts (via par exemple I’incidence ou
la pression atmosphérique). Ces informations peuvent aussi s’avérer intéressantes pour
reconstituer le comportement et la trajectoire de I’avion.

Les dérivées des trois angles d’Euler relatifs a 1’attitude de I’avion sont données par les
équations :
in @+
\p:qsm(p rcosQ (1.10)
cos 0
0=qcosp—rsing@

¢=p+(q sin g+t cosgp) tan 0= p+\y sin 0

La position de 1’avion peut étre déterminée par intégration de la projection dans le repére
terrestre de sa vitesse, précédemment déterminée dans le repére avion. Ce changement de
repeére peut étre réalisé sur la base de la matrice (1.1). On peut alors écrire :

X = {Vx cos  + (Vysin ¢ + Vz cosp)sin 8} cos y + (— Vy cos ¢ + Vzsing)sin y (1.11)
V= {Vx cos 0 + (Vy sin g+ Vz coscp) sin G}Sin v+ (Vy cosQ—Vz sin(p) cos
z=-Vxsin0+ (Vy sin+ Vz cosgp)cos 0

Le modele correspondant a cette représentation est un modele non linéaire d’ordre 12 dont les
variables d’état sont :

- les projections de la vitesse de déplacement du centre de gravité sur les trois axes du

repeére « avion »,

- les trois vitesses angulaires de 1’avion en tangage, roulis et lacet,

- les trois coordonnées donnant la position du centre de gravité dans le repére terrestre

- les trois angles (¢, 6, v) donnant I’attitude de I’avion.
Le vecteur d’état correspondant sera augmenté par la suite pour prendre en compte les
dynamiques propres a certains sous-ensembles du systéme tels que les roues, le systeme de
freinage, le systémes d’orientation des roues avant, les moteurs, etc.

2.3. Les forces et moments

Les principales forces et moments agissant sur I’avion sont dus aux effets aérodynamiques, a
la pesanteur, aux efforts liés aux interactions avec le sol (roulement) et a la poussée motrice.
Cette partie a pour but de présenter comment s’établissent ces différents efforts, de maniére a
donner une vision d’ensemble du comportement de 1’avion et du modéle qui peut y étre
associé.
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2.3.1. Les efforts aérodynamiques

Les principaux efforts entrant dans les équations de la mécanique du vol sont les efforts
aérodynamiques.

Habituellement, ces efforts sont représentés de maniére macroscopique par un ensemble de
moments et de forces appliqués au centre de gravité et projetés, soit dans le repére avion, soit
dans le repére aé¢rodynamique.

Ces forces et moments aérodynamiques dépendent de I’état du systéme (vitesses, attitude,
altitude), des conditions extérieures (vitesse et orientation du vent, ...), de la configuration de
I’avion (becs, volets, spoilers, ...), de la position des gouvernes aérodynamiques (ailerons,
gouverne de direction, profondeur, ...). Leur détermination est le plus souvent basée sur
I’identification de coefficients aérodynamiques.

Par soucis de simplicité, on exprimera ces efforts dans le triedre avion (cf. figure 1.9).

figure 1.9 : Représentation des forces et moments aérodynamiques, dans le triedre avion.

Les forces et moments aérodynamiques sont souvent représentés sous la forme de fonctions
proportionnelles a la pression dynamique (p), a la surface de référence de I’avion (S), au carré
de la vitesse air (Varr) et a des coefficients aérodynamiques (Cx, Cy, Cz, Cl, Cm, Cn) :

1 1
FX sero :_EPSVAIRZ Cx MDP 4ero :EpseAERO VAIR2 Cl (1.12)
1 1
FY amro = EPSVAIRZ Cy M( sgro = Ep S € uzro VAIR2 Cm
1 1
FZ \ro = _EP S VAIR2 Cz Mrgro = Ep Se .ero VAIR2 Cn

eaEro représente I’envergure et cagro la corde aérodynamique.
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Les coefficients aérodynamiques sont déterminés a partir des angles d’incidence, de dérapage
(air), des vitesses de tangage, roulis, lacet, du braquage de la dérive, des ailerons, de la
profondeur, de la configuration de I’avion, etc.

En général, ces coefficients sont souvent identifiés & I’aide de polynomes et de tables
d’interpolation.

Dans I’étude réalisée ici, les coefficients aérodynamiques ont été obtenus a partir de réseaux
de neurones mis au point par Airbus dans le cadre d’une autre thése CIFRE (cf. [Lavergne
2003]).

Les réseaux de neurones sont identifiés a partir d’un modele de référence certifi¢ (OSMA).
Les données d’apprentissage sont obtenues par le biais d’un grand nombre de simulation dont
les paramétres sont définis par tirage aléatoire dans le domaine de fonctionnement devant étre
couvert.

L’outil de modélisation utilisé pour mettre au point les modéles neuronaux permet aussi de
réaliser une évaluation précise de corrélation entre le modele de référence et le modele
obtenu. Cette analyse se base sur une évaluation statistique réalisée a partir d’un autres jeux
de données de simulation tirées aléatoirement.

L’utilisation d’une telle modélisation des coefficients aérodynamiques a pour principal intérét
de fournir un mod¢le facilement utilisable pour la simulation et la commande, ne nécessitant
pas d’importantes capacités de calcul et garantissant une bonne représentativité (vis-a-vis du
modele de référence certifié).

Ces travaux de modélisation n’étant pas directement liés aux travaux effectués durant la thése,
on limitera leur présentation a la description générale réalisée ci-dessus. Une description plus
approfondie de ces réseaux de neurones peut étre retrouvée dans [Lavergne 2003].

Par contre, pour permettre une prise en compte plus physique du comportement de 1’avion,
dans les analyses numériques qui suivront, nous considérerons ici une représentation simple
des coefficients Cy et Cn :

Cy=Cy, +Cy, -B+Cy, -0r+Cy, _(r-eﬂj

AIR

(1.13)

Cn=Cn, +Cn, -B+Cn, -3r+Cn, [reﬂj (1.14)

AIR
or représente 1’angle de braquage de la gouverne de direction.

L’expression (1.14) sera aussi utilisée pour réaliser la synthése de la commande. Cette
synthese se basera alors sur un modele neuronal du coefficient Cns, (obtenu sur le principe des
autres coefficients aérodynamiques).

2.3.2. Effet de la pesanteur

Le poids de I’avion est considéré comme appliqué en son centre de gravité, suivant 1’axe
vertical. Lorsque 1’assiette de I’avion est non nulle, il induit des forces longitudinales et
latérales dues a la projection dans le triedre avion (cf. figure 1.10).
Onaalors: Fxp=-sin0.mg (1.15)
Fyp=cos 0 .sin ¢ . mg
Fzp=cos 0 . cos ¢ . mg
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figure 1.10 : Projection de la force de pesanteur dans le triedre avion.

2.3.3. Les efforts générés par les moteurs

Les efforts générés par la poussée des moteurs permettent de maintenir et de contrdler la
vitesse longitudinale de ’avion. Ils peuvent aussi, par 1’application de poussées différentes sur
les moteurs gauche(s) et droit(s), aider au controle latéral de I’avion (génération d’un couple
en lacet).

Ces efforts sont modélisés par des forces appliquées au niveau de chaque moteur et dirigées
suivant leurs axes longitudinaux. On assimilera ces axes a I’axe longitudinal avion.

figure 1.11 : Représentation des forces de poussée motrice.

La poussée est générée a partir de 1’énergie fournie par le carburant. Pour ce faire, on cherche
a réaliser un cycle thermodynamique régi par les étapes suivant :

- compression de I’air entrant dans le moteur au travers d’un compresseur ;

- échauffement des gaz par injection et combustion du carburant ;

- détente de I’ensemble au travers de la turbine et de la tuyére ;

- entrailnement du compresseur par la turbine.

Chapitre 1 — page 16



Etude de la dynamique de l'avion au sol
Représentation non linéaire de [’avion au sol

Les turboréacteurs utilisés sur les avions de transport civil actuels pour réaliser ces étapes de
la maniére la plus optimisée possible utilisent des turbines et compresseurs pouvant tourner a
différentes vitesses, dont le calage peut varier, ou encore, utilisent un ensemble de valves
permettant d’enrichir ou de décharger le flux d’air dans le moteur. Ces moteurs mettent aussi
en ceuvre un double flux : le compresseur basse vitesse permet alors de générer un flux d’air
« secondaire » ne passant pas par les chambres de combustion et par les turbines. La
génération de ce second flux permet de ralentir la vitesse d’¢jection des gaz tout en
augmentant la quantité d’air expulsé. Le moteur est alors nettement moins bruyant et voit sont
rendement augmenter (tant que la vitesse ne devient pas trop grande).

Ainsi, ces réacteurs associent a une mécanique complexe, des problémes pointus
d’aérodynamique et de thermodynamique. On peut notamment citer en exemple tout les
problémes d’extinction pauvre ou riche des moteurs, les problémes de pompage (souvent dus
a des décrochages aérodynamiques des aubes des compresseurs ou des turbines), etc.

Pour éviter ces problémes et assurer un contrdle optimal du moteur les constructeurs utilisent
des logiques extrémement complexes agissant principalement sur le débit carburant, sur le
calage de certaines aubes et sur les valves dont il a été question précédemment. Cette
régulation est effectuée par un calculateur dédié¢ implanté directement sur le moteur (ECU
(Engine Control Unit) ou FADEC (Full Authority Digital Computer)). Ce calculateur permet
le contrdle du niveau de poussée au travers d’un parameétre de commande. Ce parameétre est en
général soit associ¢ a la différence de pression entre I’entrée et la sortie du moteur (EPR), soit
associ¢ a la vitesse de rotation du corps basse vitesse (N1). Dans le cadre de cette étude, on
considére le cas d’un avion de type A320 et des moteurs de type CFM56 commandés en N1.

Pour permettre la mise en oeuvre de lois de commande utilisant les moteurs, il est nécessaire
de disposer d’un modéle mathématique (du turboréacteur et de sa logique de régulation)
suffisamment simple et d’ordre relativement réduit et ainsi, ne pas rendre la loi de commande
exagérément complexe et irréalisable (acquisition de grandeurs inaccessibles).

Vu la complexité que représente le comportement d’un turboréacteur, un modéle physique ne
permettrait pas de satisfaire ces objectifs. Il est donc nécessaire de considérer le moteur sur un
plan macroscopique.

Le comportement des moteurs peut alors étre évalué en deux étapes :

. Tout d’abord, en se plagant de le cas quasi-statique, il s’agit alors de mettre au point une
fonction permettant de déterminer la poussée d’équilibre associée a une consigne en N1
et a des conditions données (nombre de Mach, température, altitude pression, etc.).
Comme dans le cas des coefficients aérodynamiques (cf. paragraphe 2.3.1) on déduit ici
cette fonction d’un réseau de neurone identifié¢ a partir d’un mode¢le de référence certifié
(OSMA/SPPMS).

o Ensuite, il s’agit de représenter la dynamique de ce systeme. Pour ce faire, une étude
particuliére a été entreprise durant la thése. Cette étude a montré qu’il était possible de
retrouver relativement finement le comportement du moteur en utilisant une
représentation non-linéaire du second ordre. Cette représentation se base sur un modele
linéaire auquel on associe des saturations en amplitude et en vitesse. De plus, la
pulsation propre, I’amortissement et les seuils de saturation varient en fonction du N1 et
des conditions de vol.
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On peut la résumer par les équations :
Ni=-2-7(NL...)- 0 (NL...)- NI+ o, (NL...)" - (N1, = NI) (1.16)
avec Nl (NL...)<SNI<NI,,(NL...) et Nl (..)<SNI<NI,,(..)

ou les points de suspension correspondent a la prise en compte des conditions d’utilisation
(nombre de Mach, température, altitude pression, etc.).

2.3.4. Les amortisseurs

Les amortisseurs ont pour role d’amortir les efforts transmis par les roues et de dissiper
I’énergie due a I’impact de 1’avion a I’atterrissage.

Vu de I’avion, les amortisseurs filtrent les efforts verticaux issus des roues.

Vu des roues, ils filtrent les variations de charges verticales dues aux moments en tangage et
en roulis.

La plupart des amortisseurs (dit « oléopneumatiques ») peuvent étre divisés en deux sous
ensembles :

o une chambre contenant un gaz compressible générant un effort li¢ a I’enfoncement de la
jambe de train.

. Deux chambres communiquant via un orifice de laminage et contenant un fluide
incompressible (fluide hydraulique). Le passage de ce fluide au travers de ’orifice de
laminage développe des forces de viscosit¢ dépendant de la vitesse de déplacement du
fluide et donc de la vitesse d’enfoncement de la jambe de train.

Un exemple de ce type d’amortisseur est présenté figure 1.12.

Les forces générées par ce type d’amortisseurs peuvent étre représentées simplement a I’aide
d’une raideur et d’un amortissement dépendant respectivement de 1’enfoncement et de la
vitesse d’enfoncement de la jambe de train. Pour se faire, il est possible d’utiliser directement
des abaques obtenues en essai ou d’utiliser des fonctions telles que des fonctions
polynomiales identifiées sur le base de ces abaques.

La force alors obtenue est orientée dans 1’axe du train. Dans le cas ou le train d’atterrissage
considéré présente une inclinaison (vis-a-vis du triedre avion) non négligeable, il est alors
nécessaire de projeter cette force dans le tricdre avion.

L’influence d’une éventuelle inclinaison d’un train d’atterrissage sur le comportement
longitudinal et latéral de 1’avion étant treés indirecte et extrémement réduite, les amortisseurs
seront considérés, tout au long de 1’étude, orienté selon ’axe « vertical » du triedre avion.
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figure 1.12 : Représentation schématique d’une coupe des amortisseurs du train d’atterrissage
avant d’un Airbus A340.

2.3.5. Les efforts liés au roulement

Les efforts que I’on nomme ici efforts « de roulement » regroupent 1’ensemble des efforts
induits par le contact entre les pneus et le sol. Ces efforts s’appliquent sur la surface de
contact et sont en général exprimés dans des triedres associés aux différentes roues. Ces
triedres sont tels que :

- I’axe « x » est orienté dans le plan de la roue considéré,

- I’axe « z » est orthogonal a la surface du sol au point de contact pneu/sol.

Pour une roue, la composante d’effort en « z » est associ¢e a la résistance du sol. Pour une
chaussée rigide, cette résultante est opposée a la projection de la force issue de la compression
des amortisseurs.

Les composantes longitudinales et latérales (suivant les axes x et y) sont dues aux frottements
entre les pneumatiques et le sol. La suite de ce paragraphe a pour but de présenter
succinctement ces deux forces.

Chapitre 1 — page 19



Etude de la dynamique de l'avion au sol
Représentation non linéaire de [’avion au sol

La force latérale

La force latérale apparait lorsque la vitesse de la roue n’est plus orientée dans le plan de cette
derniere : la roue dérape sur le sol. Ce dérapage peut étre assimilé a une composante latérale
de la vitesse, générant déformations du pneu et efforts de frottements. Cette force est
généralement présentée comme une fonction non linéaire de 1’angle de dérapage.

Calcul des angles de dérapage au niveau des roues avant et des trains principaux

Pour simplifier la modélisation, on consideére que les deux roues d’un méme diabolo sont
superposées au centre du train d’atterrissage, de facon a en appréhender le comportement
moyen.

Les angles de dérapage locaux, au niveau respectivement des roues avant et des trains
principaux droit et gauche s’écrivent alors :

BRA:arctg W—RA —GRA:arCtg M _ORA (1[7)
VXRA VX
BTPD = arctg M = arctg M (]18)
XTPD Vx — LYTP Xr
—-L
BTPG = arctg M — arctg M (119)
VX, G Vx+ Ly xr

Le comportement latéral des pneumatiques

Les efforts générés par les interactions entre les pneumatiques et le sol sont principalement

dus a deux effets : la déformation latérale de la bande de roulement (et donc du pneu) et les

frottements entre la gomme du pneu et le sol.

Ces deux actions reposent sur des phénomenes physiques complexes associant :

- des frottements entre une chaussée plus ou moins rugueuse, aux propriétés mal connues
et une surface de gomme sculptée, pouvant s’échauffer, se déformer et s’user ;

- des déformations de 1’ensemble du pneu qui associe a une géométrie complexe, une
matrice hétérogene formée de gomme renforcée de métal ;

- la compression et 1’échauffement du gaz remplissant le pneu.

Vu la complexité du comportement du pneu, les modeles physiques cherchant a reconstituer

ces phénomenes ne permettent d’obtenir un niveau de représentativité suffisant qu’au cofit

d’une complexité extréme. On basera donc cette étude sur des modeles macroscopiques issus

d’une identification mathématique, réalisée a partir de données d’essais. Un exemple de tels

résultats est donné figure 1.13. A partir de ces courbes, il est possible de mettre au point une

fonction mathématique dont les principales caractéristiques, prises en compte dans cette

étude, sont :

- la dérivée a I’origine de la force en fonction de 1’angle de dérapage local (Cette dérivée
est aussi appelée « cornering gain » : Gy) ;

- la force maximale pouvant étre obtenue (Fy max) ;

- I’angle de dérapage correspondant, qui sera appelé angle de dérapage optimal (Bopr).
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Ces ¢léments dépendent de facon complexe de nombreux parametres tels que la charge
appliquée sur les roues, 1’état d’adhérence du sol (piste séche, mouillée, enneigée, verglacée,
etc.) et la vitesse de 1’avion. La prise en compte de ces ¢léments pourra varier suivant les
modeles utilisés.

9000 ~

8000 +

7000 +

6000

5000 +

)0 -

Fyr (daN)

3000 -

2000 -

1000 -

figure 1.13 : Exemple de résultats d’essais issus de données Michelin pour des pneus avant
d’Airbus A340 et pour différentes charges verticales.
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Trois principaux modéeles ont été utilisés pour 1’étude :

- un modele développé au LAAS du CNRS ([Clot 1998]), dans le cadre de 1’étude d’un
simulateur d’automobiles (Il sera appelé ici modele LAAS). Ce modele simple a pour
principal avantage d’étre facilement inversible, ce qui permettra de fortement faciliter
la synthese de loi dont il sera question dans la suite.

- un modele développé par Pacejka ([Pacejka 1987] et [Pacejka 1989]) a partir de pneus
automobile. Ce modele trés complet et précis reste relativement complexe car utilisant
un formalisme basé sur des équations trigonométriques.

- Un modele développé par la NASA dans le cadre des projets AGARD (JAGARD
1998]). Ce modele se base sur les travaux de Pacejka. Il les adapte au domaine
aéronautique et le traduit sous la forme d’équations associant des polyndmes.

Le modele utilisé dans cette étude pour la synthése des lois de commande met a profit
plusieurs éléments de ces différentes modélisations.
L’équation principale du modéle est issue du modele développé par le LAAS :

Broer *Br (1.20)

2 2
BR OPT +BR

Le « g » fait référence a la roue considérée.

Fyr = 2 Fypuax X

Ce mode¢le permet de caractériser le comportement du pneu au travers de deux parameétres
caractéristiques. Dans (1.20), ces paramétres sont la force maximale pouvant étre obtenue et
I’angle de dérapage correspondant. Le « cornering gain » (efficacité du pneu pour de faibles
dérapages) peut alors étre défini par :

_ aFYR| _ 2 Fygmax
OBx |, Browr

Ainsi, par exemple, il est possible de réécrire I’expression (1.20) et de caractériser le
comportement des pneumatiques a partir du « cornering gain » et de I’angle de dérapage
optimal. On a alors :

(1.21)
Gyg

2 (1.22)

BROPT

2 2
BROPT +BR

Fyp = Gyg xBg ¥

Les efforts générés par les pneus, dépendent fortement de la charge verticale. Cette
dépendance peut étre prise en compte dans la représentation précédente au travers de
I’identification des paramétres caractéristiques du modele. Par exemple, cette identification
peut étre basée sur une représentation polynomiale telle que celle-ci :

FYyrmax = (al'FZR +32)FZR (1.23)
AL ] 2 . (1.24)
¢ G 0Fyy Gy, =A,Fzy +A,Fz,” si Fz, <SFz
ct, y = =
* " 0Bu |, |Gy =B, +B Tz, si Fz, >SFz

ou aj, a2, Ay, Az, By et B; sont des variables dépendantes conditions de fonctionnement. SFz
correspond au point d’intersection entre les courbes Gy;(Fz) et Gy»(Fz).

Cette représentation correspond a celle du modele AGARD.
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La force longitudinale

La force longitudinale associe trainée de roulement et forces de freinage.

La trainée de roulement est principalement due aux pertes d’énergie associées a 1’écrasement
de la roue (déformation périodique de la bande de roulement due a la souplesse du pneu et a la
rotation de la roue). Elle est souvent modélisée par une force constante ou évoluant
légérement avec la vitesse.

Les forces de freinage apparaissent lorsque la vitesse de défilement de la bande de roulement
est différente de la vitesse d’avancement de la roue (différence due a 1’application d’un couple
de freinage sur la roue). I1 y a alors « glissement » et donc frottement du pneu sur le sol.

Ce glissement est communément caractérisé par une vitesse de glissement définie comme :

Vg _ VXR —rR '(DR (]25)
: Vxy

Dans cette expression, VX r est la vitesse longitudinale locale exprimée dans le repére lié a

la roue considérée, 1y est le rayon du pneu et wg est la vitesse de rotation de la roue.

La vitesse de glissement est donc directement liée a la dynamique de la roue au travers de sa
vitesse de rotation.

La dynamique d’une roue peut tre représentée par 1’équation différentielle :

) 1
Op = I_'(CFREIN (PFREIN)_rR 'FXR(VgR))

R

(1.26)

avec, Crremw: le couple de freinage appliqué sur la roue,
Prreiv @ la pression de freinage dans les freins,
Fxg : laforce longitudinale issue du glissement des pneus,
I : le moment d’inertie de la roue.

Le comportement longitudinal du pneu

Le comportement longitudinal d’un pneu est trés comparable a son comportement latéral.
Ainsi, comme dans le cas précédent, on se contentera de considérer des modélisations
macroscopiques, issus d’une identification mathématique.
Ces modélisations sont réalisées sur les méme bases mathématiques que celles mises en
ceuvre dans le cas latéral. Elles s’appuient ainsi sur quelques éléments caractéristiques tels
que :

- la dérivée a I’origine de la force obtenue en fonction de la vitesse de glissement,

- la force maximale pouvant étre obtenue (Fy max),

- la vitesse de glissement correspondante qui sera appelée vitesse de glissement

optimale (Vg opr).

Ces ¢léments sont identifiés a partir de données d’essais comparables a celles présentées
figure 1.14.

Cette étude se base ainsi sur les trois modeles que sont le modéle du LAAS, le modéle de
Pacejka et le modele AGARD.
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figure 1.14 : Exemple de caractéristique longitudinale d’un pneu d’airbus A320.

Comme dans le cas latéral, le modele utilisé pour la synthése des lois de commande met a
profit plusieurs éléments de ces différentes modélisations et se base sur I’équation :
Vgropr X VEr (1.27)

Ver 01>T2 + VgR2

FXR =2 FXRMAX x

Par contre, la dynamique des roues étant trés rapide (comportement haute-fréquence), la
modé¢lisation utilisée pour la syntheése de lois de commande ne considére pas ce modéle qui
sera restreint a 1’étude « haute fréquence » de la mise en freinage.

Le couple généré par les freins se traduit alors immédiatement par une force longitudinale
appliquée sur le pneu :

FXR _ CFREIN (PFREIN) (1,28)
Iy

Pour pouvoir modéliser 1’influence du couplage entre le comportement longitudinal du pneu
et son comportement latéral (cf. le paragraphe suivant), il est alors nécessaire de pouvoir
calculer la vitesse de glissement du pneu. Cette vitesse peut étre obtenue a partir de la force
longitudinale par inversion de 1’équation (1.27) (hors cas de départ au blocage :
| FXRr | < FXrMmax).

La connaissance de la vitesse de glissement de la roue permet aussi de modéliser les effets
produits par I’anti-skid (systéme permettant d’éviter le blocage de la roue lors d’un freinage
maximum).
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Couplage des comportements latéraux et longitudinaux du pneu

Les formules présentées précédemment pour les modeles latéraux et longitudinaux ne
s’appliquent qu’a des pneus produisant des forces latérales ou longitudinales découplées.
Ainsi, un pneu délivrant un effort latéral ne peut, en méme temps, délivrer un effort
longitudinal maximal (et vice versa).

La modélisation de ce couplage la plus souvent utilisée se base sur le concept de cercle de
traction. Cette modélisation consiste a modifier les paramétres caractéristiques du modele, de

facon a rester toujours dans un cercle donné, appelé cercle de traction.

Ce type de modélisation se base sur les critéres suivants :

. ||FR || = \/ (Fy. )’ +(Fx, )’ doit avoir son maximum autour du cercle de traction.
Fy, ) [ Fx, )
X
D’ou : (—YR J +(—R J =1
FXpvax FXpvax
. Si la vitesse de glissement est nulle ou si la roue ne dérape pas, les expressions des

forces latérales et longitudinales doivent rester inchangées.

o Pour une valeur positive fixée de vitesse de glissement, si 3 augmente, la force
longitudinale déterminée a partir du modele couplé équivalent doit étre réduite. De la
meéme fagon, pour une valeur positive fixée de B, si la vitesse de glissement augmente,
la force latérale déterminée a partir du modele couplé doit aussi réduire.

. Si la vitesse de glissement et 1’angle de dérapage restent réduits, I’impact du couplage
longitudinal / latéral ne doit pas provoquer de modifications importantes des efforts
obtenus.

La prise en compte de ces criteres peut conduire a plusieurs types de modifications des
modeles présentés précédemment.

A T’heure actuelle, la quantit¢ trés réduite des données accessibles relatives a ce
fonctionnement couplé des pneumatiques ne peut permettre de bien identifier et valider cette
modélisation. Elle n’a donc été prise en compte que dans le modéle de simulation et non dans
les modeles de synthese utilisés durant 1’étude. Les lois de commande étudiées devront ainsi
étre robustes a ces effets de couplage. La modélisation des pneumatiques étant fortement
incertaine par nature (incertitude vis a vis de la nature de sol et de son état), cette hypothése
de robustesse ne constituera pas une contrainte a part entiére.

Conclusion sur le calcul des efforts liés au roulement

Les différents efforts liés au roulement ont été modélisés dans les triedres « roues ». Pour
prendre en compte ces efforts dans les équations de la mécanique de ’avion, il est donc
nécessaire de se ramener au triedre avion par des changements de repére adaptés. Les
moments associés a ces efforts pourront alors étre obtenus a partir de la détermination des
bras de levier correspondants (distance des points d’application des forces au centre de
gravité).
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Il est ainsi possible de dissocier le calcul de ces efforts en trois étapes :

- détermination des vitesses locales et des angles de dérapages associés,

- détermination du glissement a partir de la dynamique de la roue,

- calcul des forces longitudinales, latérales et verticales dans les repéres liés aux roues,
- projection de ces forces dans le repere avion,

- détermination des moments associ¢s.

2.3.6. Le systéme de freinage

Le systeme de freinage (cf. [Garcia] et [Messier-Bugatti]) peut étre divisé en cinq sous-
ensembles (figure 1.15) :

- Les disques de frein : modélisation quasi-statique du gain de frein
- Le systeme hydraulique : servovalves et pistons
- Lalogique de commande du systéme : asservissement en pression et filtre anti-skid

Le modele de référence utilisé pour cette étude regroupe ces éléments pour former un
ensemble du troisiéme ordre (dynamique des roues, du systéme hydraulique et de sa
commande).

PFRE[N c

v

Asservissement
de la pression de
freinage et filtre
anti-skid

Systeme
hydraulique

FREIN

T t .
Dynamique

des roues

Vitesse de rotation des roues (@)

Vitesse de
glissement

Pneumatiques

Fxgor

figure 1.15 : Représentation schématique de la modélisation du systéme de freinage.
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Représentation mathématique du comportement du systéme :

La représentation mathématique du comportement du systeme, décrite ci-dessous, se base sur
un niveau de modélisation intermédiaire permettant de reconstituer les éléments principaux
constituant sa dynamique.

Le comportement des disques de freins peut €tre modélisé par un gain (GgrgN) dont la valeur
peut varier fortement d’un frein a I’autre. La génération du couple de freinage (Crren) @ partir
d’une pression de freinage appliquée dans les pistons (Prremv) est relativement rapide.

Pour plus de représentativité, elle est cependant en général représentée par une fonction de
transfert du premier ordre :

Crren(P) = _ SO P.oon(p)  (p est la variable de Laplace) (1.29)

1+ Tpppny P

La pression de freinage est générée par le systéme hydraulique a partir d’un débit (QprgiN)
envoyé¢ dans les pistons :

t B’
Prren = J‘O;QFREIN dt (1.30)

VFREIN
La variable B’ représente un coefficient de compressibilité équivalant qui permet d’assimiler
les variations de volume des pistons (et le coefficient de raideur non-linéaire qui y est
associée) a la compressibilité du fluide hydraulique.
La valeur de B’ pourra varier en fonction de la pression appliquée dans les pistons.

Le débit en entrée des pistons est généré par la différence entre la pression d’alimentation Pa
et la pression de retour Pr et est 1i¢ a la position du tiroir de la servovalve (XprgiN)-

Ce débit s’écrit :

Qrren :nS(XFREIN)\/E (1.31)
avec :

Si XFREIN — 0, AP =0

Si XpreN > 0, AP = Pa — Perev

Si XpreN < 0, AP = Ppreiv— Pa

n est le coefficient d’écoulement.

S(-) la section algébrique de passage du fluide hydraulique au travers de la servovalve. Elle
est définie par :

S(XFREIN) = K.XFREIN (1.32)

La position du tiroir de la servovalve peut étre déduite de 1’équation :
K.,S,-K,S S,-S
_ ™9 191, ISVFREIN) 2 1

XFREIN —

" (1.33)

(aSVFREIN - + XOFREIN ) PFREIN

r

ISVrrem est le courant de commande de la servovalve.

S; et S, font référence aux sections du tiroir dans les chambres gauche (1) et droite (2) de la
servovalve. r est la raideur du ressort permettant de recentrer le tiroir. Les constantes K;, K, et
asv rreN caractérisent le comportement du premier étage de la servovalve (systéme buses
palette).
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L’asservissement de la pression de freinage peut étre approximé par un correcteur du premier
ordre pouvant s’écrire :

t
ISVFREIN = leRElN + k2FRElN ’ J.o KASS FREIN (PFREINc - PFREIN )dt (1.34)

Le choix des constantes kj rremv €t kK2 FrEmn S€ base sur une inversion de la relation donnant la
pression de freinage a I’équilibre en fonction du courant de commande et correspond a :

r-Xx
Kk —a n 0FREIN (1.35)
IFREIN — %SV FREIN K,S, -K,S,

K __ S, =S, (1.36)
2FREIN K,S, -K,S,

Le filtre anti-skid est un filtre complexe ayant pour but d’éviter le départ au blocage des
roues. Pour ce faire, ce filtre limite la consigne en pression de freinage de sorte a maintenir la
vitesse de glissement proche de sa valeur optimale. Pour ce faire, I’algorithme de détection
compare les vitesses des roues avec celle de 1’avion.

Modélisation du premier ordre

Un deuxiéme niveau d’approximation consiste a considérer le comportement du systeéme en
négligeant la dynamique du systéme hydraulique et des disques de frein. On obtient alors une
représentation du premier ordre telle que :

Prren = Koasseren - (PFREINc - PFREIN) (1.37)

2.3.7. Le systéme d’orientation des roues avant

Le systéme d’orientation des roues avant (cf. [Garcia] et [Messier-Bugatti]) peut étre divisé en

quatre sous ensembles rassemblant le systéme proprement dit et son systéeme de commande

(cf. figure 1.16) :

- Le BSCU (Braking and Steering Control Unit) :
Ce sous-ensemble définit la valeur du courant de commande de la servovalve (ISVgry) a
partir de la consigne du pilote et de 1'angle de braquage obtenu.

- La partie hydraulique :
Elle détermine la caractéristique liant la vitesse de braquage des roues a I'ISVra défini
précédemment. Cette caractéristique est non-linéaire et dépend de la différence de
pression entre les chambres du vérin.

- La partie mécanique :
Elle permet de déterminer cette différence de pression a partir des efforts qui s'exercent
sur le fit du train d'atterrissage : frottements secs, frottements visqueux et couple généré
par les roues.

- Les roues :
Cette partie du modele a pour but de calculer les efforts qui s'exercent sur l'avion et de
déterminer la valeur du couple généré sur le fiit du train d'atterrissage.
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La description du systéme réalisée ici se cantonne a quelques équations formant un modele
simplifié qui servira de base a la synthése de commande. Ce modéle correspond au systéme
d’orientation des roue avant d’un avion de type Airbus A320 (support de I’étude).

Consigne
du pilote

/ Angle de braquage

1.le BSCU 2. Les éléments Braquage
hydrauliques des roues
U
3. L en_semble Angle et
mecar“que vitesse de
braquage
Cpneu ﬁ
4. Les roues Action sur
I'avion

\ Dérapage des roues

figure 1.16 : Représentation schématique du systéme d’orientation des roues avant.

Dans le BSCU, I’asservissement du systéme d’orientation des roues avant peut étre représenté
par I’équation :

ISVRA =1’4X(6RAC _ORA) (138)
et par des saturations de la commande en amplitude et vitesse :
eRAMIN <9RA <6RAMAX et 9RAMIN <9RA <eRAMAX (1.39)

Pour un A320, ces saturations correspondent a un débattement des roue de +/- 74° et de +/-
20°/s.

A cet asservissement est associé des cinématiques de commande permettant de définir la

consigne de braquage des roues (Brac) en fonction de la vitesse et des sollicitations du pilote
sur le tiller et le palonnier.
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En négligeant la dynamique du premier ¢tage de la servovalve et en considérant le fluide
hydraulique incompressible, il est possible de représenter le comportement de 1’ensemble
formé de la servovalve, du bloc hydraulique, le vérin, et du systéeme d’entrainement des roues
par :

P -P,cc -|AP ’ 1.40
\/ GENE ~ T'AcC | | % |1- (Kl xK, x ISV) x K, xK, xISV,, (190
Spis xR

. 1
fie K—+(K1 x K, x ISV)’

3

eRA

|AP| est la différence de pression entre les chambres du vérin, Spis la section du piston et Ry
le rayon du fit.

Les non-linéarités de cette fonction traduisent les pertes de débit dues aux diaphragmes
présents dans le bloc hydraulique. Ces diaphragmes permettent de limiter la vitesse de
braquage a 18°/s a vide (pour AP=0 bar : pas de pertes de charge).

L’évaluation de AP permet de représenter les pertes de charge. Cette différence de pression
entre les chambres du vérin est due aux frottements apparaissant entre les parties fixes et
mobiles du train d’atterrissage et surtout au couple généré par le pneu autour de I’axe du fit.
Ce couple est principalement issu de la chasse du train (déport de I’axe des roues par rapport a
I’axe de rotation du fht, pour en assuré la stabilité en rotation), des dissymétries d’effort
pouvant apparaitre entre les roues et des déformations des pneus. Ce couple est tres difficile a
déterminer. Il ne sera donc pas pris directement en compte pour la synthése de la commande
mais pourra étre estimé de maniére macroscopique pour des points de fonctionnement donnés.
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2.3.8. Architecture générale du modele

La représentation de 1’avion au sol que 1’on vient de développer ici peut étre résumée par le
schéma ci-dessous :

Sollicitations
Environnement
> Pesanteur
» Gouvernes
> Efforts aérodynamiques |
>
Y |
L
1 g > Modéle moteurs , )
g | Equations
de la dynamique avion
»  Modéle Amortisseurs +
¢ Détermination de 1’attitude
N | et de la position de 1’appareil
Ll by
> > Mpde}es pneus
i longitudinal / latéral

+| Systéme ‘! I I Dynamiques
de freinage des roues

Dynamique ORA —
» Systéme ORA

figure 1.17 : Représentation schématique de 1’architecture de la modélisation de 1’avion au
sol.

Capteurs Variables
d’observation
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3. Réduction, simplification et analyse du modeéle

3.1. Objectif

Pour satisfaire les différents besoins liés a la mise au point des lois de commande, a leur
réglage et a leur validation, il est nécessaire de disposer de modélisations plus ou moins
complexes. Cette partie a pour objet de montrer les différentes simplifications envisageables,
permettant de subvenir a ce besoin.

Le modele précédent présente une complexité relativement importante. Celle-ci peut-étre
réduite par différentes simplifications :

Assimilation des effets aérodynamiques a des perturbations,
Simplification du mod¢le inertiel et des modeles actionneurs,
Réduction de 1'ordre du modéle,

Mod¢élisation de type "bicyclette" (deux roues alignées),
Mod¢élisation Linéaire.

3.2. Simplification des équations

On présente ici quelques pistes utilisées durant I’étude pour réduire la complexité du modele
de synthése.

3.2.1. Expression de l'inertie

Dans la matrice inverse de la matrice d’inertie, le terme Ixz™ est négligeable par rapport aux
autres termes. On peut alors simplifier cette matrice et ne conserver que des termes
diagonaux.

Ixx™ 0 Ixz' Mp Ixx™ 0 0 Mp (1.41)

p
0 lyy' 0 |-|Mq —> |4|=| O Iyy! 0 ||Mq
Ixz" 0 Izz' Mr i 0 0 Izz' Mr

I

Les équations de la dynamique de 1’avion seront alors fortement simplifiées.

3.2.2. Les effets aérodynamiques

Comme nous l'avons vu précédemment, lorsque la vitesse de déplacement de l'avion est
suffisamment faible, les effets aérodynamiques peuvent étre assimilés a des perturbations. Ces
effets peuvent donc ne plus étre considérés comme faisant directement partie du modele de
synthése. Ils n'interviennent plus qu'au travers d'un ensemble de perturbations non définies,
auxquelles la loi de commande devra étre robuste.

Chapitre 1 — page 32



Etude de la dynamique de l'avion au sol
Réduction, simplification et analyse du modele

3.2.3. Projection du poids

En considérant le terrain horizontal et I’assiette constante (cf. partie 3.3 ci-dessous), il est
possible de négliger les composantes longitudinale et latérale du poids.

On a alors :

FZp:mg et FXP:FyP:O (1.42)

3.2.4. Simplification des modéles actionneurs

Le comportement des actionneurs est complexe, fortement non lin€aire et comporte des
parameétres incertains (systemes hydrauliques, frottement des disques de freins, algorithmes de
commande, ...).

De nombreux niveaux de simplification peuvent étre considérés. Ces niveaux sont déterminés
au cas par cas et peuvent aller du simple gain unitaire a un modéle complet prenant en compte
les boucles de commande.

Il est & noter que ces actionneurs comportent des saturations en position (ex : butés
mécaniques) et en vitesse (ex : capacité hydraulique) et donc qu'un modéle linéaire n'est
utilisable que pour des sollicitations d'amplitudes et de dynamiques réduites.

Pour I’étude qui suit, on se contentera donc de considérer les actionneurs comme des
systémes infiniment rapides (modele quasi-statique) ou comme des systémes du premier ordre
(cf. parties 2.3.6 et 2.3.7).

3.3. Réduction de l'ordre du modéle

Il est possible de réduire 1’ordre du modele en considérant les amortisseurs comme infiniment
rigides et la piste parfaitement plate. Ces deux hypothéses ont pour conséquence de rendre la
hauteur du centre de gravité et les assiettes longitudinales et latérales constantes (vitesse
verticale et vitesses de tangage et de roulis nulles). Les trois équations relatives a ces
parameétres sont alors purement algébriques et la répartition de la charge verticale entre les
différents trains d'atterrissages est quasi-statique.

Le résultat issu de cette approche "physique" du systéme est proche du résultat plus "formel"
que l'on peut obtenir par l'application de la méthode des perturbations singuli¢res ([Fossard
1993]). Pour des amortisseurs suffisamment rigides et suffisamment peu amortis, les
dynamiques en vitesse verticale, en roulis et tangage seront "rapides" et pourront étre
négligées. L'impact de ces raideurs et amortissements sur les changements d'assiette, sur la
hauteur du centre de gravité, sur la projection de la pesanteur et sur la géométrie de I'avion
pourra donc aussi étre pris en compte dans les équations algébriques dont il a été question
précédemment et ce, sans pour autant augmenter 1'ordre du systéme.
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3.3.1. Dynamique verticale de I’avion

En prenant pour hypothése que le terrain est parfaitement horizontal, que la portance reste

quasi-constante et que I’effet des variations d’assiette n’influence pas la hauteur du centre de

gravité, il est possible de considérer la position verticale du centre de gravité de 1’avion

comme constante. Cela revient alors a réduire 1’ordre du modele en négligeant sa dynamique

en vitesse verticale. L’¢équation différentielle correspondante se ramene alors a une équation

algébrique assurant 1’équilibrage entre le poids, la portance et les charges verticales sur les

trains.

On a en effet :

VZ:E—(pVy—qu):O (1.43)
m

En développant cette équation, on obtient alors :

Fz, +Fz,.00 —m (p Vy —q VX) = — Fz,,, — Fz;,D —Fz,,G (1.44)

On définit la « résultante du poids » comme :

R, =Fz, +Fz,;ro =—Fzy, —Fz,D-Fz,G (1.45)

3.3.2. Approximation des dynamiques en tangage et en roulis

I1 est possible de considérer que les assiettes longitudinale et latérale de 1’avion sont quasi-
statiques. Cette simplification suppose de négliger I’effet di a I’enfoncement des amortisseurs
des trains principaux et avant. On peut ainsi négliger les dynamiques en tangage et en roulis
de I’avion. L’effet issu des moments associés a ces deux axes reste pris en compte par
I’introduction d’une équation permettant de déterminer la répartition des charges verticales
sur les trains.

Cette répartition peut étre divisée en deux éléments, une répartition dite « statique »,
correspond a I’état de 1’avion a I’arrét et une répartition « dynamique » prenant en compte
I’effet des moments en roulis et tangage.

La répartition « statique »
Lorsque I’avion est a I’arrét, I’équation des moments autour de I’axe latéral peut s’écrire :

Lxy, FZgy — LXqp (FZ1pD + F2,G)=0 (1.46)

En considérant la réduction précédente du modele et en associant (1.46) a (1.44), on aboutit
alors a:

Lx s Fzpy =Lxqp (F2ypD +F2z,G)=Lxy, (- R, —Fzg, ) (1.47)

Ce qui donne :

Fz,, = — ﬁ (1.48)
Lxpa + Lxp
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De méme, en considérant la charge appliquée sur les trains principaux, on peut obtenir :
Lxz, R

FzD+Fr,G= - — 8 "0 (1.49)
Lxg, + LXpp
La répartition des charges sur les trains principaux étant symétrique, on a alors :
Lxpa R, (1.50)

Fz,D=Fz,G= -

2(LXRA + LXp )

La répartition « dynamique »

L’apparition de moments suivant les axes de roulis et tangage a pour conséquence de modifier
la répartition de ces charges sur les trains. Cette modification de la répartition des charges
traduit les équations dynamiques en roulis et tangage pour des assiettes longitudinales et
latérales quasi-statiques.

Sur I’axe latéral, on a :

Mq porsr,+ h (FX ratFX TP)+ h vor (FX morD+EX ot G) (1.51)
—Lxy, Fzy, +Lxqp (FZ1pD + Fz, G)=0

que I’on écrit sous la forme :

MQ,rer, = LXga FZps + LXqp (FZpD + Fz,G)=0 (1.52)

Mq,..r, représente I’ensemble des moments de tangage n’ayant pas de liens avec les efforts
verticaux appliqués sur les amortisseurs.

D’ou,

Lx gu (FZgasrar +AFZ, )~ Lxpp (FzDgrar +F2rpGgrar —AFz, )= Md,r, (1.53)

et, en considérant (1.46), on a alors :

AFz (Lx gy +LX1p )= M@, (1.54)

et donc :

AFz, - Mo, (1.55)
Lx g, +Lxop

Le suffixe « stat » désigne la répartition de charge obtenue précédemment (avion a 1’arrét).

De méme, suivant 1’axe longitudinal, on peut écrire :

MD 1orse,—h (Fy ratEy TP)+ Ly (FZ G —Fz TPD):O (1.56)
que I’on peut mettre sous la forme :
MP ey, + Ly e (FZTPG_FZTPD):() (1.57)
On obtient donc :
AFz AFz M
FZypDggay = —— + AFz — F2, G gryg — — + AFz, = —Phontz (1.58)
2 2 Ly,
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En utilisant (1.46), on peut alors obtenir :

AFz = MProsr (1.59
P 2Ly

Les expressions des charges verticales sur les trains sont alors ramenées a :

Lx; R

L Lr, (1.60)
RA Lxpa + LxXp 4
_ LXTP Rp _Mqhorst
Lxpa + Lxp
Lx R AFZ
Fz, D= — I R\ o
?_(LXRA + LXTP)
B LXRA Rp + Mqhorst + Mphorst
2(Lxgy +Lxp)  2Lyg
LX R AFZ
Fz,G=— P 0 AFz "

2(Lra+Ltp) 2
_ LXRA Rp +Mqh0rst Mphorst

2 (LXRA + LXpp ) 2Ly

Cas ou la matrice d’inertie n’est pas simplifiée

Pour le calcul précédent, nous avions pris en compte la premiére hypotheése simplificatrice,
permettant de négliger des termes de la matrice inverse a la matrice d’inertie. Sans cette
hypothése, le résultat aurait alors été :

Ixz! (1.63)
Mp + Mr Xz -=0

Ixx”
d’ou,

-1
Mp hors Fz +Mr IXZ -1 (]64)
AFz = Ixx
’ 2Ly

Ce qui donne :

L R
Fz,, =- _ e Be 4 AFz
Lxpa + Lxpp

(1.65)

q

_ LXTP RP _Mqhorst

Lxpa + Lxp
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L R AFz (1.66)
FzpD= — ——® =p T4 ARy
2(Lxg, +Lxgp) 2
Ixz"
M + Mr
_ LXRA RP + Mqhorst + Phonr: IXX-1
2(LxRA + LXTP) 2Ly
L R AFz
Fz,,G = — Xpa Rp _ q — AFz, (1.67)
2 (LxRA + LXTP) 2
Ixz"
_ Lxpa Ry + M@yonr, MPhorsr, + Mr Ixx”!

2 (LXRA + LXTP ) B 2 LYTP

Le modeéle réduit

Cette approximation des dynamiques de roulis et tangage et de la vitesse verticale revient a
négliger les vitesses qui leurs sont associées. On peut alors simplifier les équations de la
dynamique de I’avion (on ne considére ici que la dynamique des vitesses linéaires et
angulaires) qui se retrouve ainsi réduite a un systeme d’ordre 3 :

Vx _x +rVy (1.69
m

. F

Vy:—y —r VX
m

t=ilzz-Mr +ilxz-Mp +1q,, - pq +Iq,, - qr

3.3.3. Le modeéle "bicyclette"

Jusqu'a présent, I’avion était considéré comme un véhicule tricycle, les diabolos des trains
principaux étant assimilés a deux roues identiques, superposées au point central de chaque
train d’atterrissage. Il est envisageable de ne prendre en compte que deux points de contact
avec le sol, en considérant I’action des trains principaux comme symétrique et 1’assiette de
I’avion comme constante.

A partir de cette hypothése, on peut alors ne travailler qu’avec un unique train principal,
positionné au centre du fuselage et comportant quatre roues superposées.

Pour pouvoir continuer a prendre en compte 1’effet du freinage dissymétrique, il faut alors
introduire, dans 1’expression du moment Mr, le couple qui aurait alors été¢ généré.
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Du fait de cette hypothése de symétrie, ni les transferts de charge latéraux, ni l'influence de la
vitesse de lacet sur les vitesses longitudinales locales (en chaque train) ne sont pris en compte.
Les angles de dérapage locaux peuvent alors s’écrire :

BRA = arctg(%} — eRA = arctg[%j _ eRA (169)
RA
—Lx, xr
BTP = arctg m = arctg(\/y—nj (] 70)
VXip Vx

Et la répartition de charge ne considere que les deux points de contact, on a aussi :

Lxpp Ry (1.71)

— AFz (1.72)

Lxpy Ry +Mq,r,
(LXRA +LXTP)

Au vu des simplifications réalisées, il est important de remarquer qu’un modele du type
"bicyclette" n'est pas adapté a la simulation de manceuvres rapides et relativement serrées
(vitesse de lacet et transfert de charge importants).

3.4. Linéarisation du comportement latéral de I’avion

Le comportement de 1'avion tel qu'il a été décrit est fortement non linéaire. Pour faciliter
I'¢tude et la syntheése de la commande, il serait trés avantageux de pouvoir disposer d’un
modele linéaire du processus. Si I’on considere la vitesse stabilisée et la trajectoire suivie par
I’avion peu incurvée, il est possible d’obtenir facilement une représentation linéaire du
comportement latéral de ’avion au sol.

Pour réaliser une telle linéarisation du comportement de 1’avion, il est nécessaire de linéariser
les modélisations des sous-ensembles non-linéaires du modele global. Ces sous-ensembles
sont principalement les angles de dérapage locaux, le comportement des pneumatiques et le
systeme d’orientation des roue avant (ORA).
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3.4.1. Calcul des angles de dérapage locaux :

Les angles de dérapage locaux sont déterminés a partir des équations (1.17), (1.18) et (1.19).
Pour pouvoir obtenir une représentation linéaire de ces angles (par rapport aux variables d’état
du systéme), il est tout d’abord nécessaire de linéariser la fonction « arctangente ». Comme on
suppose la trajectoire peu incurvée, les angles de dérapage obtenus conserveront une valeur
réduite. Il sera ainsi possible de les exprimer en €crivant (approximation du premier ordre
dans un voisinage de 1’angle nul) :

_ V¥ia

Vy + Lxy, X1

—_JRA g _J  TARAT g (1.73)

Pra VXza e Vx o

B..D= Vy,:D _ Vy —Lxp X1 (1.74)
VxpD  Vx—Lygp xr

B, G= ¥ Vy =Ly, xr (1.75)

Vx; ;G Vx+Ly, Xt

Du fait des hypothéses simplificatrices évoquées ci-dessus, il est possible d’éviter de
conserver la vitesse de lacet au dénominateur en utilisant une représentation du type « modele
bicyclette ». On ne considére alors plus qu’un train principal équivalent, placé a la verticale de
I’axe du fuselage. Les angles de dérapage peuvent alors étre mis sous la forme :

Vyra Vy +Lxy, X1

—JRA g _ ST RRAT g (1.76)

Pra VXia A Vx A

BTP — VYTP — Vy_LXTP XT (1.77)
VX 1p Vx

On ne considere ici que la dynamique latérale de 1’avion. La vitesse est supposée stabilisée et
n’est donc pas considérée comme une variable d’état mais comme un parameétre exogene.
Cette hypothése revient a réaliser une réduction du mod¢le a l'ordre 2.

3.4.2. Modélisation des pneumatiques :

A de faibles angles de dérapage, le comportement des pneus peut étre considéré comme
linéaire par rapport a I'angle de dérapage. Ce comportement est alors caractérisé par un gain
appelé "cornering gain" (Gy). Ce gain correspond a la dérivée initiale, par rapport a I’angle de
dérapage, de la force générée par les pneus. Ce paramétre est en fait une fonction non-linéaire
de la charge verticale, de 1'adhérence, de la vitesse, du type de pneu utilisé, etc. Il dépend donc
de paramétres issus de l'état du processus et de paramétres incertains. Ainsi, il devra étre
choisi pour différents cas de figure et étre adapté a 1'état courant du systeéme.

Les forces générées par les pneus peuvent ainsi s’écrire :

Fyra =G¥gra ‘Bra €t Fypp =Gypp -Brp (1.78)
0 Fy.

avec : Gy, =)
aBi Pi=0
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3.4.3. Modélisation du systéme d’orientation des roues avant :

Une modélisation linéaire du systéme d’orientation des roues avant n'est utilisable que pour
des sollicitations d'amplitude et de dynamique réduites. Cette modélisation peut se limiter a
un gain unitaire ou, si le temps de réponse devient significatif, a une fonction de transfert du
premier ordre.

Pour ce faire, il est alors nécessaire de linéariser 1’équation (1.40) pour de faibles ISV. Cette
linéarisation permet d’aboutir a I’expression :

_ \/PGENE -Picc '|AP| “K. xK. xISV (1.79)
Spis xR 1 ’

9 RA
fat

La commande du systéme d’orientation des roues avant est réalisée via 1’équation :

ISV =1,4x (05, . — 05 ) (1.80)
Ce qui donne alors : GRA = yx(ORA . —GRA) (1.81)

Le systtme ORA se comporte comme un filtre du premier ordre de fonction de transfert :

Oea 1 (1.82)

Y

3.4.4. Modéle linéarisé du comportement latéral autour de trajectoires
rectilignes

A partir de linéarisations précédentes, le comportement de 1'avion peut donc étre décrit par un
modele linéaire d'ordre 2. Cependant, une telle modélisation n'est applicable qu'a un domaine
de fonctionnement relativement réduit (approximation des petits angles) : faibles braquages,
rayon de courbure de la trajectoire peu important, sollicitations relativement lentes.

Cette mod¢lisation permet d’aboutir a une représentation d'état de la forme :

X =AX+BU (1.83)
r
avec pour vecteur d’état : X = { } (1.84)
Vy
0
et comme entrée : U ={ RA} (1.85)
or
On a alors :
NI 1o
A21 AZZ BZI B22
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1zz'(4 Gy, Ltp® +2 Gy, Lra®) 1zz™
avec: A, =- 2 ( Y I\)/X Yra 14 )+ Z; PSe im0 Var Cn, (1.87)
12z (4 Gy, Ltp—2 Gy, Lra) Izz"
A, = L Vx RA + > PS€arro Var CnB
4Gy Ltp—2Gyg, Lra 1
Ay =— Vx+ = mVx = + m PSVar C¥, -Carro
4Gy, Ltp—2Gy,, L 1
A, =— Vx+ Y1p L1P Yra ra+ pSV,x Cy,
m Vx 2m
et, B, =21zz" LraGy,, (1.88)

Izz"
B, = T PSe€,ro VA1R2 Cng,

_2GyRA
m

B21

1
B, = pS VAIR2 CY&
2m

3.5. Analyse du comportement de I'avion au sol

Le but ici est de donner une compréhension globale, qualitative du comportement de I’avion
lors du roulage. Pour ce faire cette explication s’appuiera sur 3 parties :

- une analyse de la stabilité¢ de I’avion au roulage,

- une étude du cas de mise en virage,

- une analyse du comportement de 1’avion en limite d’adhérence.

Pour simplifier cette analyse, on se contentera de cas de fonctionnement a vitesse
suffisamment réduite pour négliger I’effet des forces aérodynamiques. A des vitesses de
roulement plus élevées, I’avion conservera un comportement similaire qui sera rendu plus
stable du fait des forces aérodynamiques qui tendent a le ramener sur une trajectoire rectiligne
(dans I’axe du vent).

3.5.1. Stabilité de I’avion au roulage

Au roulage, la stabilit¢ de 1’avion peut étre directement associée a un rapport entre le moment
généré par les trains principaux et celui dii aux roues avant. En effet, les roues avant étant
placées devant le centre de gravité, leur action sur la dynamique de 1’appareil est
déstabilisante. A 1’inverse, les trains principaux, du fait de leur position arriere, générent un
moment stabilisant.

Par exemple, on considére le cas du suivi d’une trajectoire rectiligne.

On suppose I’apparition d’une perturbation (par exemple une rafale de vent) induisant un
1éger dérapage de I’avion vers la droite (Vy >0). Cet angle de dérapage des roues induit alors
sur chacun des trains d’atterrissage une force négative.
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Dans le cas du train d’atterrissage avant, cette force se traduit par un moment négatif en lacet,
augmentant la rotation de I’avion et donc son dérapage. La force issue des trains principaux, a
I’inverse, géneére un moment positif qui tend a ramener I’avion sur une trajectoire rectiligne.
Si ce moment est inférieur au moment dii au train d’atterrissage avant, I’avion est alors
instable (départ en téte a queue).

En ce basant sur la représentation linéaire (1.83), il est possible de retrouver ce résultat de
manicre théorique. En effet, en analysant la stabilit¢ de cette représentation d’état, il est
possible de conclure que le systéme est bien instable si l’on a :

4 Gy Ltp<2 Gyra Lra (1.89)

Cette analyse permet aussi de mettre en évidence un deuxiéme cas d’instabilité correspondant
a un avion dont le comportement est tel que :

4 Gyre Ltp — 2 Gyra Lra >m-Vx2 (1.90)

En effet, dans ce cas de figure, une légere rotation de I’avion (vitesse de lacet non nulle
considérée positive ici) génére des efforts positifs sur les trains principaux et des efforts
négatifs associés aux roues avant et aux forces centrifuges. Dans le cas ou le systéme est tel
que I’on ait (1.90), la somme de ces efforts sera alors positive et entrainera donc une légere
dérive de 1’avion faisant augmenter Vy. Cette apparition de dérapage aura alors pour
conséquence un accroissement de la vitesse de lacet qui a nouveau générera du dérapage.

Il est important de noter que ce résultat n’est valable que pour des vitesses suffisamment
importantes. En effet, le modele utilisé n’est pas représentatif du comportement de 1’avion a
des vitesses tres faibles et dans le cas d’un arrét (i.e. souplesse des pneumatiques négligée et
division par Vx dans I’expression de ’angle de dérapage).

On peut aussi noter que ce modele ne prend pas non plus en compte les efforts
aérodynamiques qui, aux grandes vitesses, ajoutent un effet stabilisant au comportement de
I’avion.

3.5.2. Cas d’une mise en virage

Lors d’une mise en virage, le braquage des roues du train d’atterrissage avant a pour effet
d’augmenter I’angle de dérapage. La force latérale ainsi produite génére un moment de lacet
qui déclenche le virage.

Durant celui-ci, du dérapage apparait aussi au niveau des trains principaux. Ce dérapage
génere une force s’opposant a la force centrifuge et a la force latérale issue des roues avant.
Cette force a pour particularité de produire un moment opposé a la rotation de I’avion. Pour
maintenir la rotation stable, il sera alors nécessaire de conserver un braquage des roues avant
suffisant pour générer un moment s’opposant a celui produit par les trains principaux.
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La dynamique latérale de 1’avion en virage peut donc étre expliquée sur la base de ces
constatations :

- La dynamique en vitesse latérale a pour but de générer un dérapage suffisant au niveau
des trains principaux pour compenser la force centrifuge et la force due aux roues avant.

- La dynamique en lacet est, quant a elle, directement issue de 1’équilibre entre le moment
d( au braquage des roues et I’effet stabilisateur des trains principaux.

3.5.3. Comportement en limite d’adhérence

On s’intéresse ici au cas ou I’angle de dérapage atteint ou dépasse sa valeur optimale (Bopr ).
La force générée par les roues concernées est alors maximale.

Effet sur les roues avant :

Si la force sur le train d’atterrissage avant atteint sa valeur maximum, le moment de lacet qui
en résulte est maximum. Cette limitation se traduira ainsi par une saturation de la dynamique
de mise en virage.

En général (cas de piste seche), cette limitation ne peut étre rencontrée. En effet, la limitation
du systeme d’orientation des roues avant en vitesse de braquage (limitation du débit
hydraulique en entrée du piston) a pour conséquence de restreindre 1’angle de dérapage a une
valeur inférieure a sa valeur optimale.

Effet sur les trains principaux :

Lorsque les trains principaux atteignent leur limite d’adhérence, 1’augmentation de la vitesse
de lacet se traduit alors par une mise en dérapage de 1’avion. La force générée par les pneus ne
permet plus de contrer les forces centrifuges et I’avion continue son virage en glissade.
Lorsque le virage réalis¢ est tel que le dérapage au niveau des trains principaux atteint sa
valeur optimale (Bopr), le rayon de giration obtenu correspond alors au rayon minimum
pouvant &tre atteint par I’avion dans de telles conditions.

4. Conclusion

Comme on vient de le voir dans ce chapitre, la modélisation des mouvements de I’avion au
sol et des systémes qu’il met en ceuvre est une tache extrémement difficile. Elle peut aussi
déboucher sur des modeles dont la complexité ne pourrait que difficilement permettre la mise
en ceuvre efficace des méthodes actuelles de synthése de lois de commande. Un ensemble de
simplifications possibles a ¢été envisagé et analysé. Cet ensemble sert de base aux
modé¢lisations qui seront finalement retenues dans les chapitres suivants. Il sera alors possible
de mener a bien la synthése des lois de commande en longitudinal et en latéral des
mouvements de 1’avion au sol, aux basses et trés basses vitesses.
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1. Introduction et cadre de I’étude théorique

L’objectif de ce chapitre est de présenter les principales méthodes de synthése utilisées pour
la commande des systémes présentant une dynamique non-linéaire continue, afin d’avoir un
référentiel théorique pour 1I’étude développée dans cette these.

Cette présentation se limite donc aux méthodes de synthése applicables a des systémes
présentant des caractéristiques similaires a celles des applications étudiées dans cette thése qui
considere la dynamique de ’avion au sol.

Le chapitre précédent a montré que 1’on cherche a commander un systéme dont la dynamique
est régie par les équations de la mécanique du solide. Dans chacune des situations
considérées, il s’agit de contrdler 1’évolution d’une unique sortie, une variable scalaire qui
correspond soit a une composante du vecteur vitesse (lin€aires ou angulaires), soit a une
composante du vecteur d’accélération (linéaires ou angulaires). On s’intéresse donc a la
commande d’un systéme mono-sortie.

La commande du systéme est assurée par un ou plusieurs actionneurs (cas multi-entrées) qui
générent des efforts permettant d’influer sur 1’évolution de cette variable de sortie ou de sa
dérivée. Dans le cas ou plusieurs actionneurs sont mis en oeuvre, ceux-ci ont ainsi une action
complémentaire, produisant un effort global (force suivant ’axe longitudinal dans le cas du
pilotage longitudinal, moment suivant 1’axe de lacet dans le cas du contrdle latéral). On peut
donc chaque fois associer a cet effort global une variable d’entrée unique dans la formulation
mathématique du probléme de commande étudié.

Ce probleme de commande peut donc étre ramené a celui d’un systéme mono-entrée/mono-
sortie (SISO).

Cette transformation du probléme initial multi-entrées en un probléme mono-entrée conduit
alors a la mise au point d’une fonction de supervision des différents actionneurs de facon a
effectivement obtenir 1’action globale attendue. De nombreux travaux existent déja pour cela
aussi bien dans le domaine aéronautique [Villaume 2002] que dans d’autres domaines [Berge
1997].

Compte tenu des conditions opérationnelles et du systeme considéré, il semble acceptable de
représenter la dynamique du systéme par un modele indépendant du temps. Ainsi, les facteurs
environnementaux (inclinaison de la piste, adhérence du sol, vent, etc.) seront pris comme
quasi-statiques ou comme de simples perturbations extérieures.

On limite donc la présentation des technique de synthése de lois abordées dans ce chapitre au
cas de systemes dynamiques de type SISO (« Single input, single output ») et NLTI («Non-
Linear Time Invariant).

Une représentation mathématique générale de tels systemes est donnée par :
dx

Ezf(x)+g(x,u)

y=h(x)
ou x est un vecteur d’état prenant ses valeurs dans R " ou R est le corps des réels, u et y étant

des scalaires de R. On supposera dans la suite de I’étude que f et h sont des fonctions définies
sur R" et que g est définie sur R™" . Les fonctions f, g et h seront supposées étre de classe C”.

2.1)
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2. Commande au premier ordre

La commande au premier ordre est une méthode de commande non-linéaire trés utilisé dans le
cadre de nombreuses applications et notamment dans le domaine aéronautique. Sa mise en
ceuvre conduit a I'utilisation des nombreux outils déja disponibles pour la synthése de lois de
commande des systémes linéaires [Devaud 1999], [Mouyon 1993].

Cette technique de commande se base sur un ensemble de représentations linéarisées du
systéeme non-linéaire a commander. On divise le domaine de fonctionnement du systéme en
un ensemble de sous-domaines suffisamment réduits pour que 1’on puisse considérer qu’une
représentation linéaire de son fonctionnement autour d’un point de référence (« linéarisation
tangente » ou encore « linéarisation au premier ordre ») inclus dans chaque sous-domaine y
soit acceptable. Dans le cas ou I’on dispose effectivement d’un mode¢le analytique complet de
la dynamique non-linéaire du systéme, ce modele linéarisé peut étre calculé par dérivation,
sinon, il est possible d’obtenir directement de facon expérimentale des modé¢les linéaires
autour de chacun de ces points.

On peut alors, pour chaque sous-domaine, synthétiser une loi de commande se basant sur cette
représentation approchée du systéme. Il devient ainsi possible d’utiliser les nombreuses
techniques d’analyse et de synthése de la commande des systémes linéaires.

Le but de ce paragraphe est de décrire les grands principes de cette technique de commande et
d’en évoquer les principaux résultats et limitations. Apreés avoir décrit le principe de la
linéarisation tangente et le probleme li¢ a I’analyse de la stabilit¢ de cette premicre
approximation, on évoquera rapidement comment, a partir de ces résultats il est possible de
déterminer une loi de commande non linéaire adaptée a I’ensemble d’un domaine de
fonctionnement.

2.1. La linéarisation tangente

2.1.1. Principe

La dynamique du systéme non-linéaire considéré est représentée par (2.1).

Dans le cadre de I’approche analytique, la linéarisation tangente se base sur un
développement en série de Taylor des équations du modéle disponible et sur une
approximation de ces équations a I’ordre 1. Pour quantifier le mode¢le linéaire obtenu, il est
nécessaire de se fixer un point de référence qui doit étre un point d’équilibre du systéme afin
de satisfaire 1’hypothése de stationnarité¢ temporelle. Le modéle linéaire quantifi¢ obtenu
correspondra a une approximation de la dynamique du systéme au voisinage de ce point
d’équilibre.

Dans le cas de I’approche expérimentale, il s’agira de mettre en ceuvre des techniques
d’identification et d’estimation afin d’obtenir pour chaque point de référence choisi un
modele linéaire localement représentatif de la dynamique du systéme. Dans le reste du
paragraphe, on privilégiera la premiére situation.
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L’ensemble d’équilibre :

Les points d’équilibre d’un systéme (ensemble d’équilibre) sont les points singuliers des
équations représentant sa dynamique (i.e. les points de R " x R ou la fonction non-linéaire
f(x)+g(x,u) s’annule).

Mathématiquement, cet ensemble est défini par :
8={(x0,u0)eR“xR/f(XO)+g(X0,u0)=O} (2.2)
La projection de l'ensemble de ces points d'équilibre sur I'espace d'état est définie par :

c";:{xoeR“/EIuOeR/f(x0)+g(X0,u0)=0} (2.3)

Linearisation locale :

Cette linéarisation est réalisée au voisinage d’un point d’équilibre (2.3) via une approximation
au premier ordre du comportement du systeme. Pour se faire, on développe le champs de
vecteur f en série de Taylor a I’ordre 1 au voisinage de ce point d’équilibre (xo, uo).

On obtient alors :

of +g)

ax (x=x,)+ 28 (u—uy) o (x—xg,u—u,)

(Xo »uo) (x5u)

f(x)+g(x,u)= f(x0)+g(x0,uo)+

(2.4)

En négligeant les termes d’ordre supérieurs a 1, on peut alors obtenir une approximation
linéaire du modele au premier ordre en considérant les variables d’écart :

5% = 8(f+g)
ox

-8X+a—g -du (2.5

(XO >Ug )

(XO >Uo )

avec 0Xx=x-Xg et du=u- ug

Cette approximation correspond donc a une linéarisation locale du mod¢le non-linéaire.

Le modéle linéaire tangent :

A partir de cette linéarisation locale, on peut alors définir le mod¢le linéaire tangent comme le
modele linéaire paramétré par les points d’équilibre du systéme correspondant donc a
I’ensemble des modeles linéarisés locaux.

Ce modele linéaire tangent est ainsi défini par un ensemble de systemes d’équations linéaires
de la forme :

8% = A(x,,u,)-8x +B(x,,u,)-du (2.6)
ou, A(xo,uo):M et B(xo,uo):a—g V(x,,u,) e (2.7)
Oox (x0-u0) au (x0u0)
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Dans le cas ou, a chaque état d’équilibre (x¢) correspond une unique valeur de commande
(up), il existe une fonction ¢ telle que :

u, =(p(x0) et donc, f(x0)+ g(xo,(p(xo))zo (2.8)

La projection de I’ensemble d’équilibre sur 1’espace d’état est alors injective et le modele
linéaire tangent peut étre défini par une représentation linéaire de la forme :

8% = A(x,)-8x + B(x, ) du (2.9)
ou 4 et B sont des opérateurs paramétrés par Xo.

2.1.2. Stabilité de la premiére approximation

L’¢tude des modeles linéaires tangents décrits précédemment permet d’introduire la notion de
stabilité locale. En effet, les propriétés de stabilité associées a ces modéles linéaires peuvent
étre étendues au voisinage des points d’équilibre considérés dans chaque cas et ainsi,
permettre une évaluation locale de la stabilité du systéme non linéaire.

Cette notion de stabilité locale conduit aux résultats suivants :

- sl toutes les valeurs propres de A(xo) (la matrice Jacobienne de f en X() sont dans le
demi plan gauche ouvert, alors xo est un point d'équilibre localement
asymptotiquement stable.

- si une des valeurs propres au moins de A(Xg) se trouve dans le demi plan droit ouvert
alors x¢ est un point d'équilibre instable.

- si une des valeurs propres au moins de A(X¢) a une partie réelle nulle, il n'est
généralement pas possible de conclure directement.

La représentation de la dynamique du systéme non linéaire par son linéarisé tangent en un
point d'équilibre donné n'est acceptable qu'au voisinage de ce méme point d'équilibre. Cette
approximation est uniquement locale et il n’est pas possible d’étendre directement cette
analyse locale a I’ensemble du domaine de fonctionnement du systéme non-linéaire. On peut
ici se référer aux conjectures d'Aizerman et de Kalman qui se sont avérées fausses [Aizerman
1994], [Kalman 1957], [Fitts 1966].

2.2. Principe de la commande au premier ordre

L’¢élaboration de la loi de commande d’un systéme non-linéaire par I’approche du premier
ordre passe par deux étapes: d’abord la synthése d’une commande linéaire locale faisant
appel aux techniques de la commande linéaire des systémes LTI (« Linear Time Invariant »),
puis I’intégration de celle-ci dans un niveau de commande globale. Cette deuxieme étape est
souvent complexe a réaliser et peut nécessiter une discrétisation du domaine de
fonctionnement.
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2.2.1. Commande locale du systéme non-linéaire

On se place au voisinage du point (X, up) auquel est associée la sortie y de valeur :
yo=h(xo) (2.10)

Comme I’a présenté la partie précédente, I’approximation au premier ordre du comportement
du systéme permet, lorsque 1’état et la commande effective sont accessibles a la mesure, de
définir un modele LTI qui peut étre mis sous la forme :

0x=A-0x+B-du (2.11)
Oy = C-dx
avec  O0X=X-Xg , Ou=u-u et Oy=y-Yo
et, A= M R B = % et — @
aX (xq5u0) au (x05up) (xq-u)

A partir de ce modele, il est devient donc possible d’utiliser les techniques de commande des
systémes LTI et ainsi, de synthétiser une loi linéaire pouvant, par exemple, se présenter sous
la forme :

Su=-G-3x+H-(y, -y,) (2.12)

Le modele linéarisé utilisé¢ pour la synthése n’étant représentatif du comportement réel du
systéme que dans un voisinage du point de référence pour la linéarisation, le domaine de
validité de la loi commande (2.12) est donc restreint a ce voisinage.

2.2.2. Extension de la commande a I’ensemble du domaine de fonctionnement

Dés lors que les objectifs de commande sont compatibles avec I'utilisation d'un modéle
linéarisé tangent (régulation autour d’un point de fonctionnement, amélioration des modes
dynamiques naturels du systéme, suivi de trajectoire, etc), il est envisageable de synthétiser
une loi de commande non linéaire reposant sur l'utilisation de ce méme modele linéaire
tangent. C'est dans ce cadre qu’est définie la commande au premier ordre.

Sa définition repose sur une synthése en deux étapes :

- On ¢labore une commande locale en chaque point de fonctionnement en appliquant les
techniques de I’automatique linéaire a chaque mod¢le linéarisé associé (approximation
au premier ordre).

- On définit une commande non linéaire dont la linéarisation correspond localement aux
commandes calculées lors de la premicre étape.

On suppose que 1’on dispose de modéles linéaires tangents sur un compact A de R™'.

Remarquons que cette hypothése est extrémement colteuse en temps de calcul. On

envisagera, dans le sous-paragraphe suivant, I’utilisation d’un référentiel discret pour la

synthése d’une loi de commande globale.
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Sur ce domaine, le mode¢le linéaire tangent correspondant a (2.1) peut s’écrire :
8% = A(x,,u,)-8x +B(x,,u,)-8u ot (x,,u,)eA (2.13)
La commande locale peut alors étre prise telle que :

du=-G(x,,u,)-8x + H(x,,u,) (y. — y,) (2.14)
avec, yo=h(xo)

La méthode de commande au premier ordre suppose de déterminer une loi de commande non-
linéaire dont la linéarisation correspond localement a la commande (2.14).

Soit u=y(x,y.) cette loi de commande non-linéaire. (2.15)
Sa linéarisation au premier ordre en (X, Ug) s’€crit :
ou ou
su= ax + M Ly -y, (2.16)
(x0-u0) ¢ 1(xq,u)

Cette loi de commande doit donc étre telle que :
a :—G(xo,uo) et ou

X (xq.u0) oy,

:H(xo,uo) , V(xo,uo)eA (2.17)

(X()-uo)

La loi de commande peut donc étre, en théorie, déterminée a partir de la résolution des
équations aux dérivées partielles (2.17) Cependant, cette intégration est en général impossible
a réaliser de fagon analytique et sa résolution numérique est extrémement lourde.

Il est aussi a noter qu’il est indispensable d’associer aux deux étapes de synthése de la loi une
¢tape de validation du bon comportement de cette dernieére. En effet, rien ne garantit que la
trajectoire suivie par le systéme restera proche d’un état d’équilibre (points de références
utilisés pour la synthese locale) et que I’on ne sollicitera pas les actionneurs au dela de leur
propre domaine de linéarité (saturations en position et vitesse, par exemple) et donc que les
propriétés de stabilité locale que la loi de commande devrait garantir seront réellement
satisfaites. Une évaluation a posteriori de la stabilité globale du systéme commandé semble
donc incontournable. En pratique, avant toute mise en ceuvre, cette évaluation est souvent
réalisée a partir des résultats statistiques obtenus par simulation a I’aide d’'un modéle non-
linéaire complet de différentes situations générées aléatoirement ou a partir de résultats issus
de la simulation de situations particuliéres définies par exemple comme des situations
extrémes.

Remarque :

Si I’on se place dans le cas ou I’objectif de commande locale correspond a un placement de
pdles (commande modale) invariant dans le domaine de fonctionnement, le comportement du
systéme ainsi command¢ s’apparentera a celui d’un systéme linéaire.
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2.2.3. Intégration discréete de la commande par séquencement de gains

Cette technique utilise une discrétisation du domaine de fonctionnement, basée sur la
définition d’un maillage de ce domaine. A ce maillage est associé un ensemble dénombrable
Q de points de référence pour lesquels on dispose d’un linéarisé local. Il est donc possible, en
chaque point, de disposer d’une loi de commande locale linéaire telle que définie en (2.14).

Une loi de commande globale peut ainsi étre définie par juxtaposition de ces commandes
locales, via un algorithme de commutation d’une loi locale a ’autre. En effet, il est possible
d’associer a chaque point du maillage une « zone » du domaine de fonctionnement dans
laquelle la loi de commande locale pourra étre utilisée. Le passage d’une zone de
fonctionnement a une autre entraine alors la commutation d’une loi locale a une autre [Mora-
Camino 1993a].

Une telle loi de commande permet de satisfaire les critéres (2.17) en tout point du maillage.
Cette méthodologie de synthése peut ainsi étre assimilée a une discrétisation de 1’intégration
de ces critéres différentiels sur Q.

I1 est aussi possible de réaliser cette intégration discrete par interpolation entre les lois locales.
Cette interpolation peut étre basée sur une modification des matrices de gain G et H ou sur
une interpolation des sorties des lois locales considérées (ces correcteurs fonctionnent alors en
parallele) [Kelly 1997].

L’emploi de telles techniques de commande nécessite de déterminer le niveau de
discrétisation et les points référence de sorte a obtenir un maillage pertinent, assurant le bon
comportement du systtme commandé non seulement localement, au voisinage de chaque
point du maillage mais aussi globalement, dans tout le domaine de fonctionnement.

L’étape de validation a posteriori évoquée précédemment permettra aussi de vérifier ce point.
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3. Linéarisation entrée/sortie et commande non
linéaire inverse

3.1. Inversion de la dynamique du systéme

L’ensemble des techniques qui seront abordées dans le reste de ce chapitre se base en partie
sur une inversion de la dynamique du systéme, représentée sous la forme d’une équation liant
la dynamique de la sortie considérée a I’entrée du systeme.

Cette équation est obtenue par dérivation successive de la sortie (y). Le degré de dérivation
nécessaire a 1’obtention de cette relation est appelé le degré relatif (p). Ces dérivations
successives permettent de représenter la dynamique liant I’entrée et la sortie du systéme
(dynamique externe) sous la forme d’une équation algébrique unique et d’une série
d’intégrateurs.

En inversant cette relation et en I’utilisant pour solliciter 1’entrée du systéme (u), il devient
possible de commander directement I’évolution de cette dérivée p™ de la sortie. Cette
inversion a alors pour effet de « contrer » la dynamique propre de la sortie pour la rendre
comparable a la dynamique obtenue avec une chaine d’intégrateurs.

3.2. La linéarisation entrée/sortie

Cette technique s’appuie sur la méthode d’inversion de la dynamique du systéme énoncée de
manicre synthétique ci-dessus. De nombreuses présentations détaillées de cette technique
existent dans la littérature, on peut notamment citer [Isidori 1981], [Isidori 1995], [Slotine
1991].

En reprenant cette méthode d’inversion sous un formalisme mathématique adéquat, on définit
le degré relatif de ’'unique sortie du systéme (cas SISO ici) par un entier positif satisfaisant
les conditions :

L,Lth(x,u)=0 , k=0,....,p-2

L,L'h(x,u)=0 (2.18)
avec: L ;h=Vhf (dérivée de Lie de h suivant f)
et, Vh = 2—h (Vhest le gradient de h)

X

Si ’entrée («u») a une quelconque influence sur la sortie du systéme, ce degré relatif est
défini. Il est alors inférieur ou égal a I’ordre du systeme.

Si, de plus, L gL"f'1 est inversible par rapport a u dans le domaine de fonctionnement considéré

(domaine de R"), il existe alors une relation causale directe entre la dérivée p™ de la sortie et
la commande du systéme :

y® =Lyh(x)+L,L7'h(x ,u) = A(x)+B(x ,u)=v (2.19)
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Cette relation peut étre mise a profit grace a une transformation de I’état du systéme par un
difféomorphisme ®(x) de R" dans R", pour obtenir une nouvelle représentation d’état qui
adopte le vecteur d’état :

ﬁzﬁ}z@@) (2.20

avee, &=[h(x),,L7'h(x)] e (2.21)

Cas ou le degré relatif est égal a ’ordre du systéme :

Si le degré relatif est égal a I’ordre du systéme (on a alors x = &), ce difféomorphisme permet
d’exprimer totalement la dynamique du systéme sous une forme compagne :

& =¢, (2.22)

(- Lyhlo" ()L, Lplh( ®).u)
= A(@"(}))+B(@" (%), u)= A(x)+B(x,u)
yzél

(Les fonctions non-linéaire A(.) et B(.) sont introduites de sorte a simplifier les notations.)

Afin de compenser les non-linéarités du systéme et compte tenu des hypothéses d’inversibilité
précédentes, on peut choisir u telle que :

u=B{(x,v-A(x)) (2.23)
B;' est I’inverse de B par rapport a u tel que :
B(X,BLI(X,V))Z v (2.24)

v est un terme indépendant qui peut étre considéré comme une commande auxiliaire.
La dynamique de la sortie y est alors ramenée a une chaine d’intégrateurs :
yP=y. (2.25)

Cette commande permet donc de linéariser la dynamique de la sortie (en considérant 1’entrée
auxiliaire v comme 1’entrée du systéme).

Cas ou le degré relatif est inférieur a I’ordre du systéeme :

Si le degré relatif est d’ordre inférieur a celui du systéme, la dynamique de ce dernier pourra
étre décomposée en deux :

- la premiere (Z;), sous forme compagne, représente la dynamique externe du systéme ;

- la seconde (Z,), représente la dynamique interne du systéme. Elle est inobservable a
partir de la sortie y.
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La dynamique du systéme peut alors s’€crire :

I él =g, (2.26)

g. Lh(0" (%))+ L5 h(0" (%), u)

( ())+ ( () ) A(x)+B(x,u)
y=¢
=, i=f,(En)+e, (Enu)

Comme précédemment, en prenant comme commande u =B (X,V—A(X)), la dynamique

entre I’entrée auxiliaire (v) et la sortie (y) est ramenée a une chaine d’intégrateurs.

La dynamique du systéme est alors représentée sous la forme :

& =¢, (2.27)
oo

g, =V

y=¢

0 n=rf,En)+e, (En Bl (@), v-Al@" (%))

3.3. Application a la commande de systémes non linéaires SISO

Sous réserve de stabilité de la dynamique interne, lorsqu’il y en a une (dynamique de %,
dans(2.27)), la loi de commande peut étre synthétisée via une technique de commande linéaire
appliquée a I’entrée auxiliaire v.

On peut amener la sortie a suivre une dynamique prédéfinie du p™ ordre en utilisant une
commande basée sur un terme correcteur, tel que celui présenté ci-dessous :

v=k, Zk y® (2.28)

ou yq est une Valeur de consigne pour la sortie du systéme qui suivra alors, en théorie, une
dynamique linéaire du p*™ ordre donnée par 1’équation différentielle :

p-1
y(p) +Zki ,y(i) +k, y=k, v, (2.29)
i=1
Les lois de commande de type non-linéaires inverses peuvent donc étre décomposées en deux
sous-ensembles :

- un bouclage linéarisant n’ayant pas pour but d’asservir le systéme mais de transformer
sa dynamique entrée/sortie, pour l’amener a se comporter comme une chaine
d’intégrateurs.

- un correcteur linéaire permettant de réaliser 1’asservissement tout en amenant le
systéme a suivre une dynamique entrée/sortie prédéfinie.
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3.4. Robustesse et stabilité locale

La commande non-linéaire inverse telle que présentée précédemment (partie 3.3) permet, en
théorie, de controler enticrement la dynamique de la sortie et donc de garantir la stabilité
globale du systéme. Pour cela , la dynamique du systéme doit satisfaire les conditions

nécessaires d’inversibilité de L gL‘}'l et de stabilité de la dynamique interne. Il faut aussi que

le mode¢le de synthése reste parfaitement représentatif du comportement du systéme réel, dans
tout le domaine de fonctionnement.

Cette seconde hypothése est, dans la pratique, trés rarement satisfaite. En régle générale, le
modele de synthése est une approximation d’un modele plus complexe et représentatif, utilisé
pour D’évaluation en simulation de la commande. Ce modele de synthése doit rester
suffisamment simple pour permettre de ne pas générer de lois de commande exagérément
complexes. Il doit aussi permettre de satisfaire les hypothéses de synthése telles que, par

exemple, ’hypothese d’inversibilité de L gL"f'1 qui interdit implicitement la prise en compte

des saturations dans la synthése des lois de commande.

La modélisation du systeme fait aussi souvent appel a des parametres incertains, peu connus,
ou dont la valeur varie aléatoirement (variations supposées quasi-statiques). Enfin, des
perturbations extérieures non négligeables peuvent aussi apparaitre et influer sur le
comportement du systéme.

Dans de telles conditions, les propriétés dynamiques et la stabilité du systéme commandé ne
peuvent plus étre garanties, si ce n’est a partir d’une évaluation a posteriori (comme dans le
cas de la commande au premier ordre).

L’objectif de cette partie est de présenter quelques pistes supplémentaires permettant une telle
évaluation a posteriori et ainsi de pallier en partie ce probléme souvent présenté comme le
talon d’Achille de la commande non-linéaire inverse.

Plusieurs études ont déja porté sur le sujet. On peut notamment citer celle présentée en
[Devaud 1999] qui s’intéresse a I’évaluation de la stabilité L, d’un systétme command¢ face a
des erreurs paramétriques. L’approche développée conduit a des conditions de stabilité
extrémement restrictives, compte tenu des majorations adoptées pour les différents termes du
modele et de la commande. En effet, ce calcul ne permet pas de prendre en compte les
simplifications pouvant apparaitre entre les non-linéarités du modele et leurs fonctions
inverses (dans la commande).

L’approche d’analyse proposée ici se base plutdt sur une représentation non-linéaire complete
incluant le modé¢le utilisé, ses termes incertains et la loi nominale de commande non-linéaire

inverse (obtenue a partir du modele de synthése).

On considere la dynamique du systéme représentée par (2.1)
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On adopte la représentation et les notations suivantes pour le modele de synthése :

B bR)+ g%, u) (2.30
dt
y =h(%)

On suppose la dynamique interne du modele de synthese stable et sa structure comparable a
celle du systéme étudié.

En dérivant p fois la sortie du systéme, on peut écrire :

y® =L5h(x)+ L, h(x,u) = A(x)+ B(x,u) (2.31)
En réalisant de méme pour le modele de synthése, on a :
§° =L2h(%)+L,L%'h(k,u)= A(%)+ B(%,u) (2.32)

Comme les expressions de A(—) et ]§(—) sont supposée connues, il est possible de les évaluer
en X est non en X (en mesurant 1’état du systéme).

On peut alors définir deux fonctions d’erreur :

AA(x) = A(x)- A(x) et AB(x,u)=B(x,u)-B(x,u)" (pour B(x,u) inversible) (2.33)
Ces fonctions sont supposées bornées dans le domaine de fonctionnement considéré.

La loi de commande non-linéaire inverse nominale calculée a partir du modéle (2.30) peut
s’écrire :

A R 1 .
u= BLI (X »V— A(X)) avec, v=k, '(Yd - Y) - pz:ki : y(l) (2.39)
il

ou les k; sont des constantes réelles qui conferent a cette dynamique d’ordre p une dynamique
conforme au cahier des charges.

En associant les équations (2.31), (2.34) et (2.24)on peut alors représenter la dynamique de la
sortie par :

y® = A(x)+B(x,u)= A(X)+ AA(x)+ AB(x,u)- ﬁ(x,u) (2.35)
= AB(x,u)-v+A(x)-(1- AB(x,u))+ AA(x) avec, u=B] (x V- A(x))

La dynamique de la sortie du systéme ainsi command¢é peut donc étre mise sous la forme de
I’équation différentielle non-linéaire (2.35). Cette relation permet de mettre en évidence les
écarts entre la dynamique théoriquement suivie (y”=v) et celle qui serait suivit dans le cas ou
le systéme se comporte comme (2.1).
On peut noter que ces écarts peuvent se résumer a deux fonctions :
- la premiere (AB(x,u)) est un fonction multiplicative de I’entrée auxiliaire. Elle agit sur
le systéme comme une modification des gains du correcteur (2.28) ;

- la seconde (A(x)-(l — AB(x,u))+ AA(x)) est une fonction additive. Elle est due a la
mauvaise estimation de A(x) et a son inversion partielle (du fait de la mauvaise
inversion de B(x,u)). En régle générale, c’est cette deuxiéme fonction qui apporte le
plus de risques d’instabilité.
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On peut ainsi mettre 1’équation (2.35) sous la forme :

y® = Aa(x,v)+ Ab(x,v)- v (2.36)
avec, Aa(x, V) = A(x) (l - AB(X, u)) + AA(X) (2.37)
et, Ab(x,v)= AB(X, B (X ,V— A(x)» (2.38)

A partir de cette représentation, si la modélisation utilisée reste suffisamment simple et le
degré relatif suffisamment réduit, une analyse physique du comportement du systéme peut
étre envisagée.

Dans la pratique, ce type d’analyse nécessite souvent 1’utilisation d’un ensemble d’hypothéses
simplificatrices basées sur des particularités du comportement du systéme dans des conditions
données. Ce type d’analyse ne permet alors souvent qu’une évaluation qualitative de la
robustesse et de la stabilité, valable uniquement pour des portions données du domaine de
fonctionnement.

La dynamique de la sortie du systéme commandée peut aussi étre étudiée localement, a partir
d’une approximation au premier ordre de son comportement au voisinage de points de
références.

Il s’agit alors de déterminer un modele linéaire tangent de (2.35) :

d(Aa + Ab) s d(Aa + Ab)
ox ov

(2.39)

Sy® = -Ov V(x,,v, )€

(x0-v0) (x0-v0)

La détermination d’une telle approximation linéaire du comportement de la sortie permet
alors d’utiliser les outils de 1’automatique linéaire et ainsi d’en étudier la robustesse et la
stabilité.

Ce type d’analyse, permet donc de réaliser une évaluation locale des propriétés de stabilité
d’un niveau comparable a ce que permet d’obtenir la commande au premier ordre.

En associant cette analyse locale a une analyse « physique », il devient alors possible
d’étendre ce résultat a des portions du domaine de fonctionnement.

La commande non-linéaire inverse permet donc, dans le cas nominal, (modéle de synthése
parfait), d’amener le systéme a suivre une dynamique prédéfinie et donc de garantir la
stabilité globale et les performances.

Lorsque le modele de synthése ne représente pas exactement le comportement de ce systéme,
une analyse théorique a posteriori peut alors garantir la robustesse locale de la loi vis-a vis des

imperfections de modélisation.

Comme dans le cas de la commande au premier ordre (cf. paragraphe 2.2.2), il est aussi
possible d’évaluer le comportement du systeme dans le reste du domaine de fonctionnement,
et ainsi de compléter ce résultat local. Par exemple, Cette évaluation peut étre réalisée au
travers d’une études statistiques, utilisant de nombreuses simulations et couvrant 1’ensemble
du domaine de fonctionnement.

I1 est a noter que ce type d’évaluations ne peut amener a obtenir une garantie (théorique) du
bon comportement du systétme mais peut cependant permettre d’atteindre un niveau de
confiance suffisant pour implanter la loi de commande.
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3.5. Linéarisation partielle en boucle ouverte

La commande non linéaire inverse telle que présentée ci-dessus suppose I’utilisation d’un
bouclage dit « linéarisant », utilisant la mesure de 1’état du systéme pour réaliser I’inversion.
Ce type de commande suppose donc de disposer a tout instant de mesures précises de toutes
les composantes du vecteur d’état qui n’est pas forcément entierement mesurable. En plus de
cette premiere limitation, ce bouclage peut aussi présenter de nombreux problémes.
Notamment, il peut faire apparaitre des éléments déstabilisants pouvant devenir trés
pénalisants du point de vue de la robustesse. En effet, le but de I’inversion n’est que de
« gommer » la dynamique du systéme de sorte a obtenir une dynamique équivalente a celle
d’une chaine d’intégrateurs. Le bouclage linéarisant a donc pour effet de s’opposer aux
¢léments constitutifs de la dynamique de la sortie, qu’ils soient stabilisants ou non. Si, par
exemple, des éléments stabilisants sont surestimés, on risque alors, du fait de 1’utilisation du
bouclage, de dégrader voire de supprimer la stabilité¢ globale du systeme.

Ainsi, la commande non linéaire inverse peut, selon les cas, étre adaptée aux spécificités de
chaque systeme. C’est cet aspect que cherche a développer ce paragraphe, d’abord par un
exemple introductif simple, puis par une approche formelle.

3.5.1. Exemple introductif

Si, par exemple, on considére un systéme linéaire stable du premier ordre :

X:—ao'x+u (240)
dont le paramétre ay est incertain et positif.

Pour calculer la commande, on suppose la valeur de a, égale a a,,.

On représente alors Perreur de modélisation par: A=a, —a,. (2.41)

Cas de la commande non linéaire inverse « classique »
La technique de commande non-linéaire inverse conduit a définir une commande du type :
. 1
u=v+4,-x avec, v=—-(x, —x) (2.42)
T

(L’objectif de commande est la stabilisation de x en X, suivant une dynamique du 1 ordre de
constante de temps t.)

Le comportement du systéme ainsi commandé est alors tel que :

xz_(ao_ao).ﬂl.(xc_x):(_A_lj.Hl.xc (2.43)

T T T

Le systéme restera stable tant que : (A+l )>0. (2.44)
T

La compensation (« a,-x ») a alors pour effet, dans cet exemple, d’introduire dans la
commande un bouclage déstabilisant pouvant rendre instable le systéme initialement stable.
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Dans certaines conditions (détaillée ci-dessous) une partie de ces bouclages peut étre évitée.
En effet, suivant les cas, il peut étre possible de déduire une partie du vecteur d’état de la
commande auxiliaire et de ses intégrales. La linéarisation peut alors étre partiellement réalisée
en boucle ouverte.

Mise en ceuvre d’une linéarisation en boucle ouverte

Dans I’exemple ci-dessus (2.40), le systéme devrait théoriquement (dans le cas parfait ou
A=0) suivre une dynamique du premier ordre telle que :

t ] t
X=I —(x, —x) dt=.[ v dt (2.45)
ty T ty
On note x4, une fonction représentant cette évolution théorique de 1’état et définie par :
t
Xy = [ vdt (2.46)

En remplacant, dans le bouclage linéarisant défini en (2.42), I’état mesuré du systéme par
cette valeur théorique, il est possible de définir la commande comme :

. 1 t
u=v+a,-x, avec, v=—(x,—Xx) et x, :J.tvdt (2.47)
T 0
Le systéme est alors amené a suivre la dynamique :

. - 1
X=-a,-X+8, X, +—(x_, —x) (2.48)
T

=-a,-X+4a, I:O %(xC —x) d‘[+%-(xc -x)

Il restera donc stable quel que soit la valeur de A.

De plus, dans le cas parfait ou A=0, on obtient alors :
X:—ao-(x—xth)+l-(xc—x) (2.49)
T

d(x -x,) _

dt

et donc : —a, - (x—x,,) (2.50)

La dynamique de (x-xq) est stable et en supposant 1’état initial tel que xu(0)=x(0) (cela
suppose de connaitre exactement I’état du systéme pour initialiser le calcul de xy,), on peut
conclure que cette modification de la loi de commande n’a pas d’impact sur le comportement
théoriquement suivi par le systéme (cas d’un modele de synthése parfait).

I1 est possible de considérer une expression simplifiée de cette commande en prenant :

n 1
u=v+a,-x, avec, v=—-(x, —x) (2.51)
T

Cela revient a supposer que x suive parfaitement la consigne initiale x.

Le comportement du systéme est alors tel que :

X=-a,-x+4a, -XC—kl-(xC —X):—(a0 +lj-x+(éo+lj-xc (2.52)
T T T
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Quel que soit la valeur de A, le systéme est toujours stable. Par contre, dans le cas ou A=0, son
comportement n’est plus identique a celui obtenu en utilisant la commande non-linéaire
inverse dans sa forme « traditionnelle ». Il suit alors une dynamique du type :

xz(a0+l](xc-x) (2.53)
T

3.5.2. Cas ou le systéme ne comporte pas de dynamique interne.

Lorsque I’on se place dans le cas d’un systeme ne comportant pas de dynamique interne, le
difféomorphisme présenté en (2.20) s’écrit alors :

x=¢ (2.54)
Cette transformation permet de présenter la dynamique du systéme sous la forme (2.22).

On peut alors en déduire que & = [y, v,y ]T . (2.55)
et que : [y, y,---,y("‘”]T = d(x) (2.56)

Par inversion de ce difféomorphisme, on peut alors exprimer 1’état du systéme en fonction de
la sortie et de ses dérivées successives :

x=®7(y,y,,y"") (2.57)

Le but de la commande non linéaire inverse étant d’amener la sortie du systéme a suivre une
dynamique prédéterminée, il est donc possible, a partir des consignes envoyées a la loi, de
prévoir les valeurs que devraient suivre la sortie et ses dérivées. De ce fait, il est ainsi possible
d’estimer comment devrait évoluer 1’état du systeme et donc, en utilisant cette estimation pour
inverser le systéme, de réaliser la linéarisation sans nécessiter de retour d’état.

Le bouclage linéarisant présenté dans la partie 3.2 a pour but d’amener le systéme a suivre
une dynamique définie au travers d’une commande auxiliaire v, par 1I’expression : y(p )=y.
Il est alors possible de déterminer les valeurs théoriques des dérivées de la sortie plate

(s VoY) par intégration successive de cette commande auxiliaire v.

La propriété (2.57) peut donc permettre de déduire la valeur théorique de 1’état du systéme a
partir de v:

Xth :(D_I(Ythﬁ}'/thﬂ”'ﬂyg_l)) (2.58)

Il est ainsi possible de réaliser le bouclage linéarisant sans nécessiter la mesure de 1’état du
systeme :

u= B:,ll (Xth sV — A(Xth )) (2.59)
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3.5.3. Cas général

Suivant les propriétés du systéme considéré, dans le cas ou seule une partie de 1’état peut étre
déduite de la valeur que prend la sortie et ses dérivées, il est possible d‘éviter une partie du
retour d’état nécessaire a la linéarisation.

Soit Q cette partie du vecteur d’état de dimension r.

On peut alors définir une fonction ¢p=[¢;. ..., ¢;]" telle que :
X, Z(Pi(}’,}","',y(pfl)) ,  Vx, eQ (2.60)

En suivant le principe développé précédemment, on peut alors déduire de cette propriété un
état reconstitué du systeme :

X=[%,.%,] (2.61)
=0, (Yurs Vs y0 ") (2.62)
X;

tel que : Vx, €Q, X,
VX, ¢ Q, X,

On peut alors éviter une partie du retour d’état nécessaire a la linéarisation en prenant :
1~ ~
u=B] (X,V—A(x))

3.6. Commande non linéaire inverse partielle

La commande non linéaire inverse dans son formalisme « traditionnel » a pour but de ramener
la dynamique de la sortie a une dynamique linéaire prédéterminée. Pour se faire, elle se base
sur un retour d’état lin€arisant obtenu grace a une inversion totale de la dynamique de la
sortie.

Il est possible de ne réaliser qu'une inversion partielle de cette dynamique et ainsi de ne pas
introduire de retour d’état difficile a réaliser (probléme de mesure de I’état) ou risquant de
déstabiliser le systéme (notamment en cas d’erreurs de modélisation).

La réalisation d’une telle inversion partielle peut permettre d’adapter la commande non-
linéaire inverse « classique », en prenant en compte certaines spécificités du systéme
considéré. Cette adaptation peut permettre, suivant les cas, d’améliorer la robustesse de la loi.
Comme précédemment, le but de cette partie est de développer cet aspect, tout d’abord par un
exemple introductif simple, puis par une approche plus formelle.

3.6.1. Exemple introductif

Par exemple, en considérant le systéme non-linéaire :
x=-a,-|x|-x-a,-x*+u (2.63)
dont les parametres a, et a; sont incertains et positifs.
Pour le calcul de la commande, on suppose la valeur de ces paramétres égale a a, et a, (ces

parameétres estimés sont supposés étre positif).
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On représente alors 1’erreur de modélisation par :
A,=a,—a, et A =a —a,. (2.64)

L’application de la commande non-linéaire inverse dans sa forme « traditionnelle » conduit a
définir la commande :

u=v+€10~|X|-x+€11-x2 avec, v=—-(x,—x) (2.65)

C

a |~

La dynamique du systéme sera alors telle que :
X:—AO-|x|-x—A1-x2+l-(xc—x) (2.66)
T

Suivant les valeurs de Aj et Aj, la stabilité du systéme ne sera pas garantie.

Ce risque d’instabilité peut étre limité en n’inversant plus le terme « —aop.[x|.x » qui a une
action bénéfique sur la stabilité du systéme.

On définit alors la commande comme :

A 1
u=v+a, x> avec, v=—-(x, —x) (2.67)
T
et la dynamique du systéme commandé¢ devient :
. 1
X=—ao-|X|~X—A1'X2+—'(XC—X) (2.68)
T

Le risque d’instabilité n’est alors plus associ¢ qu’a la capacité qu’a la loi de commande a
« contrer » le terme « —a;.x> ». Dans I’équation (2.68), du fait de la présence d’erreurs de
modélisation, ce terme n’est que partiellement « contré ».

Pour rendre cette loi de commande plus robuste, il est possible d’y ajouter un terme non-
linéaire permettant d’amortir I’impact de « A;.x* » aux grandes amplitudes.

On peut alors définir la commande comme :
. 1
u=v+4a,-x*—k-x* avec, v=—-(x,-x) (2.69)
T

k est un réel positif.

La dynamique du systéme est alors telle que :
1

x=-a, x| x-A -x"—k-x*+=(x, - x) (2.70)
T

En choisissant k tel que k>|A;| et T tel que 1/t >|Ai]-ap , la stabilit¢ du systéme est alors
garantie dans tout le domaine de fonctionnement.

3.6.2. Cas général

La mise en ceuvre de telles modifications de la commande peut étre formalisée, dans le cas
général (systéme de type (2.1) dont le modele de synthese est représenté par (2.30)) par le
terme non-linéaire « n(x) » qui rassemble a la fois les termes stabilisants que I’on ne souhaite
pas inverser et les termes non-linéaires permettant de renforcer la robustesse de la loi.
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La loi de commande s’écrit alors :
p-1

u= B;l (X,V—A(x)+ n(x)) avec, v=Xk, ~(yql —y) —Zki y? (2.71)

i=1
et le comportement du systeme est donné par (cf. partie 3.4) :

y® = AB(X, u)- v+ A(x) (1 - AB(X, u)) + AA(X)+ AB(X, u) . n(x) (2.72)
= Ab(x,V)- v+ Aa(x,v)+ AB(x,u)-n(x)

Cette inversion partielle ne permet plus de linéariser la dynamique de la sortie. Cependant,
elle peut permettre d’amener le systeme a suivre une dynamique non-linéaire stable, adaptée
aux besoins devant étre couvert par la loi de commande.

Par contre, il n’est alors plus possible d’utiliser les outils disponibles dans le domaine linéaire
et donc il peut devenir difficile d’évaluer le comportement obtenu.

On peut aussi noter que ce type d’adaptation de la commande est relativement facile a mettre
en oeuvre dans le cas de systeme du premier ordre, tels que celui de ’exemple. Mais lorsque
I’ordre du systéme devient plus important, la mise au point de tel retour non-linéaire peut
s’avérer tres délicat a utiliser.

4. Le Backstepping

La technique du backstepping est apparue dans la littérature a partir de la fin des années 80.
Elle a depuis suscité un attrait important dans le milieu de la commande non-linéaire, car
permettant de construire de maniere systématique la loi de commande et la fonction de
Lyapunov associée. De nombreux travaux ont ainsi porté sur I’étude de cette technique. On
peut notamment citer [Sepulchre 1997] et [Fossen 1998].

L’application de cette technique suppose de pouvoir mettre le modele de synthése sous forme
triangulaire inférieure.
Un tel systéme peut étre représenté par :

X, =f1(X1)+gl(X1)X2 (2.73)

X, =f (x,,%,,....,x, )+g,(x,,X,,....,x, )u

y= h(Xl )
La technique du backstepping considere ce systeme comme la mise « en cascade » de sous-
systémes du premier ordre, dont la dynamique est représentée par chacune des lignes. Le but

de cette technique est de définir une architecture de commande permettant de garantir la
stabilité exponentielle, a I’aide d’une fonction de Lyapunov quadratique de la forme :

1
V(z)= EZTZ ou z est un vecteur d’erreur. (2.74)
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4.1. Utilisation en cascade de la commande non linéaire inverse

Avant de décrire la technique du backstepping, il peut étre intéressant d’analyser quel serait
I’évolution de la fonction de Lyapunov (2.74) dans le cas de I’utilisation d’une loi de
commande basée sur 1’application successive de la commande non linéaire inverse a chaque
sous-systeme (« ligne par ligne ») de (2.73).

A partir des résultats obtenus, on pourra alors clairement identifier les apports du
backstepping lorsque I’on considére une telle approche en cascade.

L’application de la commande non linéaire inverse aux différents sous systémes (en
considérant que la variable d’état issue de la dynamique du niveau immédiatement inférieure
constitue une entrée pour la dynamique du niveau immédiatement supérieur) amene a définir
une loi de commande du type :

Ya =Kk '(Y_Yd)

1
%, =—— [y, ~L, h(x (2.75)
2 Lglh(xl)[ d f, ( 1)]
1
X3, = [Xz _fz(Xlaxz)]
gz(Xan)
1 )
et, Xive :—[Xic _fi(xla"':xi)]
gi(x,-x,)
1
ch = [anc _fn-l(Xl’ ’an)]
gn-l(xl’ aan)
u= 1 [ch_fn(xlﬂn ’Xn)]
gn(XD ’Xn)

On ¢étudie alors 1’évolution de la fonction de Lyapunov quadratique :
V(Z)Z%ZTZ (2.76)

z est un vecteur constitué des erreurs de suivi de la consigne et des états intermédiaires.

avee, {Zl =h(x,)-y, (2.77)

Z:[Z yeinZ ]T
1 " Z; = X; — Xy, (i=2,---,n)

En associant la loi de commande (2.75) aux équations du systéme (2.73), on obtient :

2=T(x) -z (2.78)
[0 L,h(x,) 0 0 |
: 0 g (x,x,) :
avec, T(x)=|: : 0 0
P : coog(xx,)
0 0 0 0 |
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En effet, la i*™ ligne de la dérivée de I’erreur s’écrit

7 =X, - %, (2.79)
= 1(X1> X )+ i(X1= ’Xl) Xi — X,
= i(Xla- ’X1)+ i(X17 ’Xl).Zi+1+gi LSEREE Xi)'xmc Xic
=gi(X1a ’Xl) i+1

Si on considere la fonction de Lyapunov (2.76), sa dérivée s’écrit alors :
V(Z) = %(fz + ZTi): %(ZT -T(X)T zZ+z' -T(X)-z): % z' -(T(X)T + T(x))- Z (2.80)

ol (TT(x)+T(x)) est bien symétrique mais n’est pas particuliérement définie.
A partir d’une telle fonction, on ne peut donc pas conclure quant a la stabilit¢ du systeme
global.

4.2. Méthode du backstepping

La méthode du backstepping consiste a choisir la commande de sorte a transformer la matrice
T(x) en la somme d’une matrice diagonale définie négative (-K(z)) et d’une matrice
antisymétrique S(x). on aurait alors :

z"-S(x)-z=0 et K(z)>0 (2.81)

Du fait de ces propriétés, il devient possible de vérifier la stabilité exponentielle du systéme.
En considérant la fonction de Lyapunov quadratique (2.76), on a alors :

V(z)=%(zT z+2z" z) (2.82)
Comme : z=-K(z)-z+9(x) -z (2.83)
avec, z"-S(x)-z=0 et K(z=K(2)" >0

. : . (2.84)
On obtient donc : V(z)=-2z"-K(z)-z <0

Une telle modification de la commande permet donc de satisfaire une condition suffisante de
stabilité exponentielle.

Cette modification de la loi est réalisée en rajoutant des termes a chaque ligne de la
commande obtenue par application successive de la commande non-linéaire inverse.
Concretement, elle se traduit par :

- D’ajout des termes « Lfjh(x;).z; » et « gi(.).zi » (pour 1 variant de 2 a n), de sorte a
rendre T(z) antisymétrique,

- I’ajout de termes proportionnels a I’erreur (« kj(z;).z; ») permettant d’obtenir la matrice
diagonale définie positive K(z), conférant au systéme ses propriétés de stabilité
exponentielle,

- T’ajout éventuel de termes non-linéaires (« ni(zi).z;») permettant d’assurer la
robustesse de la loi (stabilité robuste). L’implantation de tels termes a déja été abordée
précédemment dans la partie consacrée a la commande non linéaire inverse partielle
(3.6). Dans le cas du backstepping, I’utilisation de ces termes est grandement facilitée.
En effet, la commande étant calculée « ligne par ligne », on se raméne alors au cas de
systemes du premier ordre.
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L’application du backstepping au systeéme conduit ainsi a définir la loi de commande :

Vo =k '(Y—Yd) (2.85)
1 )
Xoe :m[}’d _Lflh(xl)_klzl _nl(Zl)Zl]
1 )
X3, :—[ch _fZ(Xl’XZ)_LgIh(Xl)Zl -k,z, _nz(zz)zz]
gz(Xsz)
1 )
Xiiie :—[Xic _fi(xl’“"Xi)_gi-l(xl"“’Xi-l)Zi-l -kz, _ni(Zi)Zi]
et, gi(xla""xi)
1 )
ch = [Xn-lc_fnl(xl’ ’an)
gn—l(Xl" ’an)
_gn-Z(Xl’ ’Xn Z)ZHZ kn-lZn-l _nnl(znl)znl]
1 )
u :—[ch _fn(xl’”.7xn)_gn-l(xl’.“’Xn-l)Zn-l _ann _nn(zn)Zn]
g, (x,0x,)

Cette technique de synthése de la commande utilise donc de fagon récursive la méthode
d’inversion de la dynamique et les propriétés des matrices antisymétriques pour construire la
fonction de Lyapunov quadratique (2.74). Elle permet ainsi de garantir la stabilité
exponentielle du systéme avec un taux de convergence donné.

En effet, comme on I’a pu le voir précédemment, si I’on associe a la commande les équations
du modéle, on obtient alors :

z=-K(z)-z+S(x) z (2.86)
avec,
K(Z) = dlag{kl + nl (Zl )’ k2 + nZ(ZZ )’ Tt kn + nn (Zn )’} (287)
et,
0 L, h(x,) 0 1
_Lg,h(xl) 0 gz(xl’xz)
0 —g,(x,.x,) 0 0 0 0
S(X): : : . . . . .
0 gn-l(xla' anl) 0
0 0 0 _gn-l(xla' '=Xn-1) 0 gn(Xl’ ’Xn)
L 0 _gn (XI" ’Xn) O B
(2.88)
S(x) étant antisymétrique, on obtient donc bien :
V(z)=-2"-K(z)-z <0 (2.89)
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Ce type de loi de commande a pour principal avantage de permettre d’aborder le systéme
considéré comme une succession de sous-systémes ¢lémentaires, ce qui permet une prise en
compte progressive des problémes de robustesse pouvant se poser. En effet, cette technique
permet de se ramener a des systémes du premier ordre, nettement plus faciles a analyser et
permettant I’emploi efficace des terme « ni(z).zi» (inversion partielle) pour garantir la
robustesse de la commande.

Cependant, on peut noter que lorsque ces termes sont utilisés pour compenser d’éventuelles
incertitudes de modélisation, leur utilisation peut impliquer un coup non négligeable en terme
de performance de la commande.

Ces lois présentent aussi I’inconvénient de nécessiter la dérivation successive des équations
constituant la loi de commande. Cette dérivation peut étre réalisée de deux manicres :
- soit de maniere analytique, en utilisant directement les expressions formelles de ces
dérivées successives,
- soit de maniére numérique, en estimant en ligne la variation des consignes
intermédiaires.

Dans le premier cas, la complexité de la loi de commande obtenue pourra rapidement devenir
inacceptable. Ce probleme de complexité est directement li¢ a la nature des équations
constituant le modéle de synthése et a 1’ordre de ce modele.

Dans le second cas, la discrétisation de la loi de commande, nécessaire a son implantation
dans les calculateurs, peut poser de nombreux problémes de stabilité numérique (directement
liés au nombre de dérivations successives nécessaires et donc a l’ordre du modéle de
synthese). Ce second point n’étant pas pris en compte dans 1’étude théorique, il sera donc
indispensable, dans le cas d’une mise en application pratique, d’y consacrer une attention
particuliere.
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5. La commande par régime glissant

La commande par régime glissant est une technique de commande non linéaire apparue dans
la littérature anglo-saxonne dans les années 70 [Utkin 1974], [Utkin 1977]. Elle s’est depuis
largement développée et a fait 1’objet d’applications dans de nombreux domaines [Mora-
Camino 1993b]. L’engouement pour cette technique s’explique par sa relative simplicité et
par ses propriétés de robustesse. En effet cette technique permet de prendre en compte
explicitement perturbations et incertitudes de modélisation (supposées bornées) [Slotine
1984], [Fernandez 1987], [Slotine 1991].

Cette technique de commande peut étre utilisée de fagon complémentaire a la commande non

linéaire inverse et peut se décomposer en 2 étapes distinctes :

- La définition d’un régime de glissement, ou surface de glissement (S(t)), sur la base
d’une équation : s(x,t)=0.
Ce régime de glissement doit étre défini de sorte a ce que, lorsque le systéme le suit, il
est alors naturellement amené a se stabiliser sur I’état d’équilibre désiré.

- La définition d’une loi de commande permettant d’amener le systéme a rejoindre et a se
maintenir sur le régime de glissement. Cette action revient a faire converger s vers 0.

Cette technique a ainsi pour intérét de ramener le probléeme de commande, au probleme de la
convergence de s (variable de dimension une) vers 0. Ce probleme de commande peut alors
étre résolu en utilisant le principe d’inversion.

Comme nous le verrons, la solution obtenue sera alors, dans certain cas, fortement liée a celle
obtenue avec la commande non linéaire inverse.

5.1. Bases de la théorie de la commande par régime glissant

On considere le systeéme SISO :

dx (2.90)
—=f(x)+
o~ () +e(x.u) R
y=h(x)
Le régime de glissement peut, par exemple, étre défini par une équation du type :
p-l p—1

S = (i_‘_ xj e = ZC:;_I L\ PIk ,e(k) (2.91)

dt k=0

!

p est le degré relatif du systéme et, C? = o (2.93)

p!(n-p)!
Dans le cas général, on choisirait une équation de référence telle que « s=0 » correspondrait a
un systéme linéaire stable.
En définissant le régime de glissement par cette équation, on retrouve bien les propriétés
énoncées précédemment (1°° étape de la technique de commande). En effet, si la sortie suit ce
régime, I’erreur de suivi de la consigne convergera bien vers 0.

I1 s’agit maintenant de définir une loi de commande permettant de faire converger s vers 0.
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Une condition suffisante de convergence au sens de Lyapunov est :

1 do N> 0 (2.94)

2 dt

Elle permet de garantir la stabilité exponentielle de s.

Cette condition peut aussi s’écrire :

éS—n-sign(s), n>0 (2.95)
Comme :
= yd( P y + ZC kel g pk e(k) (2.96)

Il est donc p0551b1e de définir une loi de commande satisfaisant ce criteére, en se basant sur le
principe d’inversion.

Cette commande peut alors s’écrire :

u=B](x,v-A(x)) (2.97)

avec, v=y,” +Y C A e +n-sign(s) (2.98)

Une des caractéristiques d’une telle loi est sa capacité a prendre en compte les perturbations et
les incertitudes de modélisation.

Ainsi, si on considére A et B comme étant les représentations de A et B utilisées comme
référence pour la synthese, la stabilité exponentielle en présence d’erreurs de modélisation
bornées pourra étre garantie en adaptant la loi de commande de sorte a avoir :

u= E'l(x V- A(x)) (2.99)
avec, ZCk ke LK -sign(s) (2.100)
ci. K est donné par la relation -

KzB-(AA+n)+(B—1)-‘V—A‘ (2.101)
avec, ‘A(X)— A(x)‘ < AA(x;t) (2.102)
e,  B'(x;t)<B(x;u)-B(x;u)" <p(x;t) (2.103)

5.2. Approximation continue de la commande par régime glissant

La commande par régime glissant telle que décrite précédemment présente une forte
discontinuité au voisinage de la surface de glissement (S(t)) et risque ainsi de provoquer des
phénomenes vibratoires génants, appelés « chattering ».

Cette activité haute fréquence de la commande peut étre évitée en rendant la variation de la
commande « progressive » dans un voisinage donné de la surface de glissement.
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On peut apporter une modification a la loi précédente (2.100) afin d’éviter I’apparition de ce
phénomeéne [Slotine 1991]. La nouvelle loi de commande qui en résulte peut alors s’écrire :

p—1
vy, P+l e K- sat( ] (2.104)
k=1

Ae

€ représente la largeur d’un voisinage de la surface de glissement considéré (cf. figure 2. 1) et
la fonction “sat” est telle que :

- sifyl<l, sat(y)=y;

- sily|>1, sat(y)=sign(y). (2.105)

Hors de ce voisinage, la commande reste inchangée : ses propriétés de robustesse y sont
conservées. Ce voisinage du régime de glissement est une variété invariante.

A Dintérieur de ce voisinage, sans perturbations ou erreurs de modélisation, une telle loi de
commande permet de garantir la stabilité asymptotique du systéme :

l.isz:s.sg_n.sa{ j.s <0 (2.106)

2 dt

Al

En cas d’erreurs de modélisation ou si des perturbations apparaissent, cette stabilité n’est plus
garantie et la précision de le réponse obtenue sera alors limitée par la largeur du voisinage
considéreé (g).

Cette précision peut ainsi étre ramenée a un ratio entre la bande passante du systéme a 1’ordre
p et ’amplitude des incertitudes de modélisation ramenées a la trajectoire désirée du systéme.

A
X

WVotsinage du régime

/ de glissement
= =

=il L

f ]
Y

i

figure 2. 1 : Exemple de définition d’un voisinage du régime de glissement dans le cas ou
n=p=2.
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5.3. Commande intégrale par régime glissant

La précision de cette loi de commande peut étre accrue en ne considérant plus, lors de la
définition de I’expression du régime de glissement, I’erreur de suivie de la consigne mais son
intégrale notée y :

>c=j'0t edr. (2.107)

On parlera alors de commande intégrale par régime glissant.

La surface de glissement peut alors étre définie grace a 1’équation :

d .Y 3
S :(—+kj X :ZCIS APy )
dt pary

:jt (Z":Ck ek .e(k)Jdt (2.108)
0 k=0 P
On a alors :
-1
s=y, ) —yP Sk Ak e (2.109)
k=0

La loi de commande qui en résulte peut étre obtenue en définissant v comme :

p-1
V=yd(p)+ZC:§ AP -e(k)+K-sat(}%8j (2.110)
k=0

5.4. Commande par régime glissant et commande non linéaire
inverse

Si I’on considére que la consigne est constante, 1’entrée auxiliaire v est alors égale a :

p-1
k=1 APe
Cette expression peut aussi s’écrire :
p-l )
v=ky-(y,—y) -2k - y? +K-sat()%j (2.112)
i=1 ted
avec, k,=C -\ (2.113)

La commande intégrale par régime glissant est comparable & une commande non linéaire
inverse a laquelle on aurait associé¢ un terme dépendant a s (qui comprend une intégrale de
I’erreur), améliorant stabilité et robustesse.
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Remarque :

L’expression de v peut étre linéarisée en utilisant 1’équation :
p-1 K
i 2.114
V:ko'(Yd_Y)_Zki'y()"'T'S ( )
i=1 A
A P’intérieur du voisinage de la surface de glissement, la loi de commande reste inchangée.

A D’extérieur de ce voisinage, on peut alors obtenir :

1 d, . s? (2.115)
——s"=s5:s<—m- <—m-|s .

2 dt N STl

La stabilité¢ exponentielle y reste donc garantie.

En développant I’expression de s, on peut alors écrire :

t

0

p-1 ) K
v=ko(yo—y) =2k v+ —-

e APe
que I’on peut aussi mettre sous la forme :

p-1 ) K
v=Kk, '(Yd _Y) _zki 'y(l) +T'
i=1 A’e

Zp:c'; ALK .e(k)jdT (2.116)
k=0

t

p-1 )
—y? =Yk -y Ak (v, - y) jdf (2117)
i=1

0

La commande est alors comparable a une commande de type non linéaire inverse associée a
I’intégrale de I’erreur de suivi de la dynamique théorique prédéfinie.

6. Conclusion

Dans ce chapitre consacré a la théorie de la commande des systémes non-linéaire SISO, divers

approches de synthése de lois de commande ont été analysées. L’approche la plus classique

dans le domaine aéronautique, la commande au premier ordre, présente en fait d’importantes

limitations :

- Elle reste limitée a des non-linéarités trés progressives de la dynamique du processus
considére.

- De part sa nature, il est extrémement difficile de dégager des preuves formelles de
stabilité globale.

- Sa mise en ceuvre implique un niveau de complexité important.

Ainsi d’autres techniques, basées sur un traitement analytique des non-linéarités du processus

ont été étudiées. Il s’agit de la Commande non-linéaire inverse, de la commande par

backstepping et de la commande par régime glissant. De part leur nature analytique, ces trois

techniques qui présentent de fortes similarités, semblent permettre une prise en compte

efficace des particularités de la dynamique du systéme considéré.

Dans les chapitres qui suivent, on verra comment ces techniques peuvent servir de support au

développement de systémes de commande des mouvements de 1’avion au sol.
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1. Introduction

Dans ce chapitre, on s’intéresse a la synthése d’une loi de pilotage de la vitesse de I’avion lors
de ses déplacements sur une plate-forme aéroportuaire.

Cette partie a pour objet, aprés avoir présenté les objectifs de 1’étude et les travaux 1’ayant
précédée, de réaliser une premicre évaluation de différentes techniques et architectures de
commande, d’en décrire les résultats et d’approfondir la loi de commande offrant le meilleur
compromis.

Pour permettre cette étude, on s’intéresse tout d’abord au probléme du controle de la poussée
motrice et a celui du controle du freinage. Ensuite, grace a I’étude de la supervision des ces
deux chaines commandes, on cherche a obtenir une loi globale couplant freins et moteurs.

1.1. Objectif de I’étude

Le but de cette étude est de proposer de nouvelles lois de commande permettant de faciliter et
d’améliorer le controle de la vitesse lors du roulage. Le comportement de I’appareil sera rendu
plus stable et homogene, ce qui facilitera son pilotage, le rendra plus instinctif et allégera la
charge de travail de I’équipage.

La mise en ceuvre de cette loi de commande sur avion pourra alors étre réalisée au travers de
nouvelles fonctions permettant :
- de suivre une vitesse de consigne, sé¢lectionnée par le pilote (fonctionnement de type
« Pilote Automatique »),
- de commander directement 1’accélération longitudinale de 1’appareil (par exemple a
I’aide d’un Pode remplacant le tiller),
- de réaliser une fonction automatique de maintien de la vitesse.

1.2. Cadre de I'étude

Deux types de systémes de commande permettent actuellement, sur les gros porteurs civiles,
de contrdler la vitesse de I’avion : « I’automanette » (contrdle de la vitesse en vol par les
moteurs) et «l’autobrake » (controle de la  décélération lors des atterrissages et
accélérations/arréts par le systéeme de freinage). En plus de ces deux lois de commande, on
peut aussi citer les travaux réalisés par Fabrice Villaumé [Villaumé 2002] et Cécile Saint-
Marcoux [S-Marcoux 2001]. Ces travaux ont, entre autres, porté sur une fonction de gestion
de la décélération (s’appuyant sur la loi « autobrake ») et sur une premiere fonction de
controdle de la vitesse au roulage. Les lois de commande qui en sont issues sont basées sur les
techniques de commande non-linéaire inverse. Deux principaux types de lois ont été réalisés :
- une commande du premier ordre basée sur I’inversion de 1’équation de poussée,
- une commande du second ordre basée sur I’inversion d’un mod¢le (appelé modéle de
synthése) comportant 1’équation associée a des modélisations du premier ordre des
moteurs et des freins.
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2. Utilisation de la poussée motrice

Ce paragraphe s’intéresse au cas ou seul les moteurs sont utilisés pour controler la vitesse.
Apres avoir brievement décrit le modele moteur servant de référence a 1’étude, on présentera
les travaux effectués pour mettre au point une telle loi de pilotage. On présentera d’abord des
développements basés sur la technique de commande non linéaire inverse, puis on
s’intéressera au principe du Backstepping, permettant de réaliser une commande «en
cascade » de I’avion et de ses systémes.

Pour chaque technique, on abordera le probléme de commande a partir de modeles de
synthése plus ou moins réduits. On pourra alors étudier les propriétés des lois de commande
issues de ces associations modele de synthése / technique de commande et les comparer sur la
base d’une analyse par simulation.

2.1. Modele de référence

Les principaux modeles de turboréacteur cités dans la littérature peuvent étre dissociés en
deux grandes catégories :

\

- Des modéles «physiques », cherchant a prendre en compte I’ensemble des
phénomeénes qui régissent le comportement de ce type de systemes (effets
thermodynamiques, mécanique des fluides, équations mécanique liées aux parties
tournantes) et I’ensemble des tiches de régulations liées au fonctionnement du
calculateur de régulation du moteur (appelé, suivant les cas, FADEC (Full Authority
Digital Computer) ou ECU (Engine Control Unit)). Ces modeles sont complexes,
volumineux et leur simulation nécessite souvent d’importantes capacités de calcul.

- Des modeles « macroscopiques » identifiés sur la base d’une étude précise du
comportement entrée-sortie du systéme. Le plus souvent ces modeles associent des
tables d’interpolation plus ou moins complexes (permettant de retrouver le
comportement statique du moteur) a un correcteur du premier ou du second ordre.

Dans le cadre de cette étude, on se base sur une modélisation macroscopique et non-linéaire
du moteur (cf. chapitre 1, partie 2.3.3). Ce mod¢le représenté schématiquement sur la figure
3.1 est divisé en deux parties distinctes :

e Un modele dynamique relatif aux variations du parametre de commande du moteur
(ici, le N1) qui rassemble :

- un filtre d’ordre 2 dont la pulsation et I’amortissement sont adaptés en fonction
du régime moteur (N1 courant) et du point de vol (mach, altitude et
température)

- des saturations du parametre de commande et de sa dérivée.

Il est a noter que les limites supérieures et inférieures de cette dérivée sont
variables en fonction du régime moteur courant et du point de vol. Les limites
du paramétre de commande correspondent au régime Idle et TOGA.

e Une modélisation statique de la poussée associée a ce parametre de commande. Cette
modé¢lisation utilise des réseaux de neurones dont ’apprentissage est basé sur des
échantillons obtenus par simulation a partir du mod¢le de référence d’Airbus (SPPMS)
[Lavergne 2003].
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Ce modele a pour intérét d’étre suffisamment simple pour étre utilisé lors de la synthése de
lois de commande non-linéaires, tout en conservant une trés bonne représentativité tant sur le
plan statique que dynamique. Il isole les effets dus aux saturations en N1 et en dérivée du N1
et permet leur prise en compte lors de la synthése de la commande.

.. . 5 Zyy
N1, Ni=-2z,,0, Nl+oy’ (N1, -N1) ©
N1 !
Double intégration avec Zp ;
saturations en amplitude et AISA
vitesse, a bornes variables '

Modéle moteur

. F
statique Xvior

figure 3.1 : Représentation schématique du modele moteur de référence

L’avion considéré dans le cadre de cette étude est un A320. Pour des raisons de disponibilité
des modeles neuronaux, la modélisation statique des moteurs que 1’on utilise correspond au
CFM 56-5C4 (qui reste proche par ces caractéristiques des CFM 56-5B2). Le modele
dynamique est identifi¢ sur la base de comparaisons faites avec les résultats obtenus pour un
A340-600, et pour des conditions fortement pénalisantes : haute altitude et température
¢levée. La dynamique de ce modele est ainsi fortement contrainte et correspond donc a un
comportement « pire cas » des moteurs.

Cette ¢étude ayant pour but une évaluation globale des lois de commande envisageables
(Complexité, performance, précision, etc.), on se contentera ici de ce niveau de
modélisation qui est cohérent avec la réalité, mais qui, dans le détail, ne correspond a aucun
avion précis.

Dans le but d’obtenir une évaluation, la plus rigoureuse possible, des différentes commandes,
on utilise pour la simulation, un modele plus précis que le modéele utilisé pour la synthése de
loi. Ce mode¢le de simulation est basé sur le modele de référence présenté précédemment. En
ce qui concerne le modele de synthese, dans le cas de la représentation statique du moteur, on
considére un modéle polynomial simple, identifié a partir des réseaux de neurones (cf. figure
3.2 et 3.3). De méme, en ce qui concerne le modéle dynamique, les tables donnant I’évolution
de I’amortissement et de la pulsation propre en fonction du régime moteur et des conditions
extérieures sont largement simplifiées. La pulsation propre, qui évolue entre 1 et 0,5 dans le
modele de simulation est modélisée par une constante égale a 1 dans le modele de synthése.
De méme, I’amortissement qui est initialement de 0,6 est pris €gal a 0,4 pour la synthése de
lois.
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figure 3.3 :  Comparaison entre le modele de simulation, en rouge (précision par rapport au
modele OSMA : [-2.67% ; 1.99%] a 10-3) et le modele de synthése, en bleu.
Le mach est de 0.06 (correspondant a une vitesse d’environ 30 kt), I’altitude est
nulle et la température est standard (AISA=0).
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2.2. Commande non linéaire inverse

Le comportement longitudinal de 1’avion au sol est principalement issu de 1’équation de
poussée (en axes avion) :

m Vx = Fx o, (N1, mach, Zp, AISA ) + Fx (3.1)
avec,

Fx,,or : la force longitudinale issue de la poussée des réacteurs

Fx; :Il’ensemble des forces de trainée (forces aérodynamique, de roulement, de freinage)

Le principe de la commande non linéaire inverse appliqué au pilotage longitudinal au sol peut
étre résumé de la maniére suivante :

- On dérive I’équation de poussée pour obtenir une relation entre une dérivée donnée de
la sortic & commander (Vx) et la variable de commande (ici la consigne en N1
(N1,)). Le degré de dérivation nécessaire (degré relatif) est directement lié¢ a 1’ordre du
modele utilisé pour représenter le comportement des moteurs dans le modele de
synthése (trois dans le cas d’un modéle moteur d’ordre deux).

- Par inversion de cette relation, on peut alors déterminer 1’expression de la commande
permettant de suivre une dynamique objectif de la sortie. Le systéme est alors
théoriquement ramené a une chaine d’intégrateurs.

L’emploi de cette technique suppose I’inversibilité¢ de la relation entrée/sortie obtenue. Il est a
noter que cette hypothése ne permet pas de prendre en compte les saturations dans le modéle
de synthese. Leur impact sera considéré a posteriori, en contraignant le réglage des gains de la
loi de commande et en adaptant les éventuels intégrateurs a I’aide de dispositifs « Anti-
Windup ».

2.2.1. Modéle de synthése d’ordre 3

L’utilisation du mode¢le de référence présenté précédemment conduit a considérer, dans le
modele de syntheése, une dynamique des moteurs linéaire du deuxieéme ordre (dont la pulsation
et amortissement sont variables en fonction du point de vol et du régime moteur courant),
donnée par :

NI=-2z0y -Nl+oy’ (NI, -NI) (3-2)
Le modele de synthése rassemble cette modélisation des moteurs et 1’équation de poussée. 11

est donc d’ordre 3. D’apres (3.1) et (3.2) , il est nécessaire de dériver deux fois 1’équation de
poussée pour y faire apparaitre le terme N1, :

2 . . (3.3)
{x =i{aaFN%lez +61;X$><N1}

_i 0’ FXN;OT < N12+ 0 FX o1 y
O NIl ONIl1

m <_ 2Z o1 P por N1+ u)M0T2 '(Nlc - Nl))}

(L’influence de la dérivée seconde de la trainée aérodynamique est négligée et on suppose
qu’aucun freinage n’est appliqué.)
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On peut alors en déduire la loi de commande :

0” FX o1 (3.4
2 . 2 .
NI, = NI+ =N OND ey 0 [¥x],
Oy o 2 0FXyor o 2 0FXyor
MoOANI MoOaNI
. 3} (3.5)
avec, [Vx]c =L-[L-£i-(VXC -VX)—VXJ—VXJ
T3 (T \ Ty

Vxc est la consigne de vitesse et 1, T, et T, sont des paramétres de réglage de la loi.

Dans ce chapitre, ’objectif principal de commande est le contrdle de la vitesse. Il est
cependant aisément possible d’interpréter ces résultats dans le cadre du controle de
I’accélération.

. 1 : (3.6)
Pour ce faire, il suffit de remplacer : —-(Vx, - Vx) par [Vx]c .
Tl
Dans le cas présent, la loi de commande s’écrit alors :
0* Fx,or (3.7)
2 . 2 .
NI, = NI+=20 Np—— 0N g2y m < [Vx].
Oy » OFxXyor » O0FxXyor
N H e — N H s ——
O NIl ON1
: : . (3.8
avec, [Vx]c = L [L . ([Vx]c - Vx)— ij
T3 \ Ty

Il pourrait étre envisagé d’ajouter a I’expression ci-dessus une intégration de 1’erreur de sortie,
de sorte a annuler d’éventuelles erreurs statiques. Il faudrait alors y associer un dispositif anti-
windup pour limiter les effets dus aux saturations. (Une telle réalisation sera décrite
ultérieurement.)

Cette loi de commande suppose de pouvoir mesurer la dérivée du N1 et la dérivée seconde de
la vitesse. Ces mesures n’étant pas directement accessibles, il faut alors dériver le N1 et
’accélération. Pour se faire, il est possible d’utiliser un filtre de type « Wash-Out », réglé au
minimum a 2 fois la fréquence de séquengage du calculateur et défini par la fonction de
transfert :

p (3.9)
H(p)=—"——
1 + TWash ’ p

Les figures qui suivent, présentent les consignes et réponses obtenues, en vitesse longitudinale

et N1, pour une loi de commande telle que :

1 1 1 3.10
T T, T3
® est une constante positive, utilisée pour le réglage de la loi.

Cette mise en forme permet théoriquement d’obtenir un amortissement de 1.

Les consignes sont représentées par des lignes rouges pointillées et les réponses du systéme
par des lignes bleues pleines.
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Le systéme étant fortement non-linéaire, le temps de réponse n’est pas constant mais varie en
fonction des sollicitations et des conditions de fonctionnement.

Le réglage de o peut €tre choisi de sorte a obtenir un temps de réponse minimum tel que, dans
le pire des cas, la consigne en N1 entre en limite de régime oscillant (apparition de couplage
entre le calcul de la consigne en N1 et la dynamique des moteurs).

Dans le cas de la commande non-linéaire inverse avec un modele de synthése d’ordre 3, les
différentes simulations réalisées (cf. figures 3.4 a et b) montrent que, pour un réglage de
o allant jusqu’a 0,3, le comportement de I’avion est tout a fait satisfaisant.

Ces simulations ont été réalisées avec un Wash-Out tel que twash = 0,2 s. Il est a noter que
I’utilisation de ce filtre n’induit pas de modification significative de la dynamique obtenue.

Début de couplage entre
la loi et la dynamique

o — e odesmoteurs

100
80 : i : IS I R TR 1 NP I
] LTRRRS PSRN U RS e s NN N NN

40 : T e FOTTTI HE TR [T RN SRR H

20 bt P R SR . R S R

figures 3.4 aetb: Réponse obtenue pour une commande de type non-linéaire inverse
d’ordre 3 avec ® = 0,3.

2.2.2. Modéle de synthése d’ordre 2

Pour éviter d’avoir a utiliser des estimations de la dérivée du N1 et de la dérivée seconde de la
vitesse, il est possible de considérer, dans le modele de synthése, une dynamique des moteurs
réduite a un premier ordre linéaire dont le temps de réponse dépend du régime moteur et du
point de vol :

. 3.11
N1=L-(N10-N1) (10
Tt
Par dérivation de I’équation de poussée, on obtient alors :
. . 3.12
VXZL-%XNIZL-%XL-(NIC—NI) (3:12)
m ONI m ONl 1y
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On peut donc en déduire la loi de commande :

B Tym [ (3.13)
NI = NI+ G <[Vx].
ONI
. . (3.14)
avec, [Vx]C =L'[i-(VXC -Vx)—ij
T, U

Comme précédemment, les différentes simulations réalisées (cf. figures 3.5 a et b) montrent le
bon comportement de cette loi. Cependant, le temps de réponse minimum pouvant étre obtenu
est limité par des problémes de déphasage dus a la simplification du modele moteur. Le
réglage correspondant de ® ne doit alors pas excéder 0,2.

Malgré cette légere dégradation de la performance, dans la mesure ou la dynamique obtenue
est suffisamment rapide pour satisfaire les besoins de pilotablilité, la loi de commande reste
trés intéressante. Elle est nettement plus simple que la précédente et s’appuie sur des données
mieux maitrisées et plus fiables.

Vx (m/s)

=)
] R G YIS NN NN M o
)RS SO AR RS SONS S A SR R -
PR 0000 N S ¥ NSO SO e

20

figures 3.5aetb: Réponse obtenue pour une commande de type non-linéaire inverse
d’ordre 2 avec ® = 0,2.

2.3. Utilisation du Backstepping

Dans le cas du pilotage de la vitesse par les moteurs, il est possible de considérer le
comportement longitudinal de I’appareil comme la mise en cascade de la dynamique de
I’avion au sol (ici I’équation de poussée) avec celle des moteurs. Ceci conduit a considérer
des lois de commande utilisant la technique du Backstepping qui se base sur une architecture
« en cascade » des différents sous-ensembles qui composent le systéme.

On cherche donc dans cette partie a appliquer cette technique (décrite dans le deuxiéme
chapitre), aux différents modéeles de synthese utilisés précédemment (d’ordre 2 et 3).
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2.3.1. Modéle de synthése d’ordre 2

En utilisant le mod¢le de synthese d’ordre 2 présenté précédemment, la loi de commande peut
étre définie par :

NI, =a, (3.15)
avec,
. dv (3.16)
o, = FXyor 1(m~£ 2 +L-(VxC —Vx)]—FXTj
dt T,
F
o, =NI+1,, - da, +i- O FXyior x(Vx, -VX)+L-((11 -N1)
dt m ONI T,

-1 . r e g . .
Fx,or est I'inverse de la caractéristique statique des moteurs. Ces derniers se comportant

de fagon monotone, cette inverse existe. Elle correspond a une fonction permettant de calculer
le régime moteur associé¢ a une poussée établie donnée. Dans le cas de 'utilisation de modele
neuronaux, cette fonction peut étre directement établi en réalisant un apprentissage spécifique
(poussée et conditions d’utilisation en entrée, N1 en sortie).

Comme pour la commande non linéaire inverse d’ordre 2, le temps de réponse minimum
pouvant étre obtenu par cette loi reste limité par les problémes de déphasage liés a la
réduction du modele moteur. La performance obtenue est toutefois légerement meilleure,
comme le montre les figures 3.6 a et b (v = 0,25). Cependant, si un filtre « Wash-out » est
utilisé pour réaliser la dérivation de a,, le temps de réponse minimum reste comparable a
celui du cas non-linéaire inverse.

: o, da, m- Vx (3.17)
Une autre solution consiste a écrire : = — .
dt T . 0 FXyior
' ONI

La loi de commande ainsi obtenue permet de conserver la performance initiale tout en évitant
le probléme de dérivation.

120 [ reer e IERTEEEE ISTIRNY IRRIRRRE [ERTTEE FRTEITRYS: T [ERTTTEE :

figures 3.6 aetb: Réponse obtenue pour une commande de type Backstepping d’ordre 2
avec ® = 0,25 et sans utiliser de filtre « Wash-Out ».
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Dans le cadre de cette application, cette loi de commande s’aveére nettement moins robuste
que celles obtenues grace a la commande non-linéaire inverse. Comme le montre les
simulations présentées ici, des erreurs statiques significatives peuvent apparaitre. Les écarts
entre le mod¢le utilisé lors de la synthese et celui utilis¢é pour la simulation ne sont pas
entiérement compensés par cette technique de commande.

Cette compensation pourrait étre accrue grace a I’utilisation de termes non-linéaire de type :
ni(z;).z; (cf. chapitre 2). Cependant, les erreurs statiques obtenues ne pourraient jamais étre
enticrement annulées et le temps de réponse serait alors nettement augmentg.

Pour mettre en ceuvre cette loi sur avion, il sera donc indispensable d’y associer un correcteur
intégral et un dispositif « Anti-Windup » (du fait de la présence de saturations). Le surplus de
complexité 1i¢ a I’utilisation du Backstepping (complexité des équations, dérivation de a,
mise en ceuvre d’un dispositif « Anti-Windup » suffisamment performant) n’apportant pas de
gains en terme de temps de réponse réellement significatifs, la réalisation d’un tel correcteur
ne sera pas étudiée ici.

2.3.2. Modéle de synthése d’ordre 3

Si I’on conserve dans le modéle de synthése un modéle moteur du 2°™ ordre, la technique du
backstepping nécessite alors 1’utilisation d’un changement de variable pour mettre le systéme
sous forme triangulaire inférieure. La définition de la nouvelle variable d’état « s » est basée
sur des travaux réalisés par Slotine et Lie [Slotine 1987] et consiste en 1’équation :

s = N1+ N1 (3.18)
d’ou,
§=NI1+Nl=(1-22zy0,) NI+, -(NI, -N) (3.19)

= (]—2ZN10)N1)-S+(2 Zy Oy —l—lez)-N1+mN12 N1

C

Le mode¢le de synthése peut alors étre mis sous la forme :

. F (3.20)
Vx = (Fx o (N1 P ) m e S5m0 Ny 4
m ONIl1

Nl1=s-NI

§=(1-2 2,0y, ) 5+ (2 20 0n; ~1 =037 ) NI+ @y N1

C

On peut donc en déduire la loi de commande :

NI —a, (3.21)
avec,
dv (3.22)
o, =FX\or ( [ % Vx -Vx)]—Fij
dt ’El
d 0F
o, _ 4o e L M o x (Vx, —V)()Jri-(otl ~N1)
dt m ONI T,
1 dOL2 . 5 1 .
0y = | = (1-2zy0y ) Ni+oy" N+ (g —N1)+T—-(a2 ~N1-NI)
3

Chapitre 3 — page 11



Commande supervisée de la dynamique longitudinale de I’avion au sol
Utilisation de la poussée motrice

Cette loi de commande nécessite de dériver 2 fois la premiére « sous-commande » (a;) et une
fois la seconde (). La théorie du Backstepping suppose que ces dérivations sont réalisées de
manicre continue. Cependant, I’implantation d’une telle loi dans les calculateurs de 1’avion
conduit a discrétiser ces dérivées successives. Le bon comportement et la stabilité numérique
d’une loi de commande aussi complexe ne peut alors plus étre garanti. En pratique, la forte
imbrication de ces dérivées peut laisser présager d’importantes difficultés de mise au point et
de validation. Dans le cas de I’emploi de « Wash-Out », ceux-ci ayant pour effet de filtrer
I’action haute fréquence de ces dérivations successives, le résultat final pourra é&tre
significativement différent de la théorie.

Une analyse par simulation montre que, si les dérivations sont parfaites et continues, ce type
de loi de commande permet d’obtenir un temps de réponse inférieur a ce que permet la
commande non linéaire inverse d’ordre 3, comme le montre les figures 3.7 a et b (0 = 0,35).
Cependant, si un filtre de type « Wash-Out » est utilis¢ (ne serait-ce que pour la détermination
de la dérivée du N1) les performances obtenues redeviennent alors comparables, voir méme
inférieures, a celles de la commande non-linéaire inverse.

0

B0

a0

Vx (vs)

40

A0k

20

figures 3.7 aetb : Réponse obtenue pour une commande de type Backstepping d’ordre 3

avec ® = 0,35 et sans utiliser de filtre « Wash-Out ».

Comme dans le cas précédant, une loi de commande de type backstepping basée sur un
modele d’ordre 3, n’apporte pas non plus satisfaction. Ce type de commande peut
potentiellement permettre de réduire le temps de réponse mais il présente des difficultés liées
a la réalisation des multiples dérivations, et nécessite de compenser les erreurs statiques
pouvant apparaitre.

2.4. Comparaison avec une loi existante de contréle de la vitesse

Cette comparaison se base sur le document [Ménard 1998] décrivant le fonctionnement d’une
loi « automanette » développée au sein d’Airbus et dénommé « automanette générique » (cf.
figure 3.8 et figure 3.9).
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Le but de cette loi est de controler la vitesse de I’avion en vol. Plusieurs éléments spécifiques
a ce domaine de fonctionnement impactent directement la définition de la loi de commande.
Le principal concerne I’influence de la pente sol. Pour permettre la comparaison avec les
travaux présentés ci-dessus, les éléments propres a la coordination pente/poussée ne seront
pas pris en compte.

On peut remarquer que cette loi de commande est semblable a une loi de type non-linéaire
inverse, utilisant comme commande la dérivée de la poussée. La consigne en N1 est alors
obtenue par conversion (inversion du gradient d’efficacité) et intégration de cette dérivée.
L’automanette générique est donc proche de la loi de type non-linéaire inverse avec un
modele de synthése d’ordre 2.

Ces deux lois de commandes sont basées sur I’inversion de la dérivée de I’équation de
poussée. Cette inversion permet de calculer une consigne en dérivée de la force générée par
les moteurs. Cette consigne est alors convertie en dérivée du N1 en la divisant par le gradient
d’efficacité.

Dans le cas de I’automanette générique, cette dérivée du N1 est directement intégrée pour
aboutir a une consigne en N1.

Dans le cas de la commande non-linéaire inverse, le N1 commandé est calculé en inversant la
dynamique du moteur (filtre du premier ordre a constante de temps variable) :

(3.23)

NI, =Nl+1,, -[N1], avec, [N, = <[Vx].

8F O X yor
O NIl

Cette inversion permet de prendre explicitement en compte dans la synthése de la commande
I’influence de la dynamique de mise en poussée, alors que I’intégrateur utilisé par
I’automanette générique néglige cette dynamique en la considérant infiniment rapide.

Des comparaisons entre ces deux types de lois ont été réalisées par simulation, dans le cas du
controle de la vitesse lors du roulage au sol. La loi de commande correspondant a
I’automanette générique a été réalisée en remplagant, dans la loi de commande non linéaire
inverse d’ordre 2, « N1, = NI1+1y, -[Nl]C » par une intégrale de [Nl]c, limitée aux régimes

Idle et TOGA. Cette limitation (mise en ceuvre sur I’automanette générique implantée sur
avion) a pour but de générer des consignes en N1 adaptées aux saturations du régime moteur
et d’ainsi éviter de laisser I'intégrateur « diverger » lorsque le moteur est a saturation (effet
« anti-windup » vis a vis des saturations en N1).

Comme le montre les figures 3.10 a et b, le temps de réponse minimum pouvant étre obtenu
avec la loi de type automanette générique est nettement supérieur a celui obtenu avec la
commande non-linéaire inverse (o = 0,04) du paragraphe 2.2
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T e i R R I T SR
Vx (m/s) N1 (A)) : : : : : : : : :
: sob...... HOROR HE R L Ll U [ :

figures 3.10 a et b : Réponse obtenue pour une commande de type « automanette générique »
avec o = 0,04.

Sur le plan de la robustesse, les lois de commandes de type non linéaire inverse d’ordre 2 et
automanette générique semblent relativement similaires, tant que 1’asservissement du régime
moteur réalisé par le FADEC ne comporte pas d’erreurs statiques et que la mesure du N1 est
non biaisée. En effet, dans le cas de la loi de type non linéaire inverse, 1’association de la
dynamique des moteurs et du sous-ensemble constitué¢ par I’inversion de cette dynamique se
comporte comme un intégrateur.

La dynamique des moteurs est modélisée par la relation :

NI = L-(N1C—N1)dt (.29
TN]
dou, N1=[[N1], dt (3.25)

Les écarts entre la dynamique réelle de mise en poussée et sa modélisation modifient la
réponse transitoire du systétme mais ne modifient pas les capacités de la loi a annuler
d’éventuelles erreurs statiques.

2.5. Bilan de I’étude relative au contréle de la poussée

Cette premicre étude a permis d’évaluer un ensemble de solutions techniques permettant de
réaliser une premiere loi de controle de la poussée délivrée par les moteurs. Un résumé de ces
résultats est présenté dans le tableau de la figure 3.11 et est illustré par les courbes de la figure
3.12.

Il ressort de cette étude que les deux solutions semblant les plus intéressantes sont les
commandes non-linéaire inverses basées sur des modeles de synthése du deuxiéme et du
troisiéme ordre. Le choix entre ces deux lois doit étre fait sur la base des besoins a satisfaire,
en terme de temps de réponse. Si les performances de la commande du deuxiéme ordre restent
acceptables, il sera préférable de choisir cette loi qui est nettement plus simple et dont les
données d’entrée sont mieux maitrisées.
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Cette ¢tude a aussi permis de montrer que, dans le cas de cette application, la technique du
backstepping ne permet pas d’aboutir a des améliorations significatives, alors qu’elle pose des
problémes de complexité, de précision et d’implantation de la loi dans les calculateurs.

Complexité | Performance| Précision Points particuliers
Commande non linéaire o trés bonne assurée Non prise en compte de l'effet de
. , réduite . gy X .
inverse d'ordre 2 (0=0,2) |(si N1 précis) déphasage dii aux moteurs
Commande non lingaire| . excellente assurée Nécessite la détermination de la
importante

inverse d'ordre 3 (w=0,3) |(si N1 précis)| dérivée du N1 et de l'accélération

Commande par _ trés bonne , N'apportent pas de plus value,
Backstepping d'ordre 2 importante (w=0,25) | "M ASSUTEC | posent des problemes vis a vis de
la discrétisation de la loi et
Commande par treés excellente Hon assurée nécessite l'ajout d'un terme
Backstepping d'ordre 3 | importante | (w=0,35) intégral
Commande de type réduite faible Assurée Tres senssible a l'impact des
automanette (w=0,05) saturations

figure 3.11 : Tableau récapitulatif des résultats obtenus sur la commande de la poussée.

Commande non-linéaire
inverse d’ordre 2 (©=0.2)

B0 e woiii.Commande non-linéaire. . ... N e :
' . inverse d’ordre 3 (©=0.3) . : : : :

0L, SRUOE RV SRS AR S :

] e b b il NS e :

who ] S S ] e S /A A
1 1 : 1 ' & 1 Commande par

backstepping
d’ordre 3
(©=0.35)

40

30_]_____ g g wA ........................

: i e : : : : baCkSteppmg

M ............. ]l .......... I,-' ............. .......... ........... ............ .............. d’Ordrez .........
| : :

automanette générique
(©=0.04) |
1

0 10 20 30 40 50 B0 70 an a0 o0

figure 3.12 : Superposition des réponses obtenues avec les différentes lois de commande.
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3. Utilisation du systéme de freinage

On cherche maintenant a piloter la vitesse de 1’avion en commandant le couple de freinage.
Comme précédemment, cette partie débutera par une description succincte de la modélisation
du systeme de freinage, servant de référence a 1’é¢tude. Ensuite, elle se poursuivra par une
présentation des travaux réalisés sur la synthése de cette loi de commande.

3.1. Modéle de référence

Le systeme de freinage peut étre divisée en cinq sous-ensembles (figure 3.13) :

- Les pneumatiques

- La dynamique des roues

- Les disques de frein : modélisation quasi-statique du gain de frein

- Le systéme hydraulique servovalves/pistons

- Lalogique de commande du systéme : asservissement en pression et filtre anti-skid

Le mode¢le de référence utilisé pour cette étude (que nous ne détaillerons pas ici) regroupe ces
¢léments pour former un ensemble du troisiéme ordre (dynamique des roues et du systéme
hydraulique).

PFREIN c

v

Asservissement
de la pression de
freinage et filtre
anti-skid

P

Systeme e

hydraulique

"FREIN

T t .
Dynamique

des roues

Vitesse de rotation des roues (@)

Vitesse de
glissement

Pneumatiques

FXgor.

figure 3.13 : Représentation schématique de la modélisation du systéme de freinage.
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La dynamique des roues étant extrémement rapide, sa simulation nécessite 1’utilisation d’un
pas de simulation trés court (de 1 a 0,1 ms) et donc d’importants temps de calcul. De ce fait,
la plupart des résultats présentés dans ce document ont été obtenus a 1’aide d’un modele
négligeant cette dynamique (simulation & 10ms). Le filtre anti-skid n’a donc pu étre reproduit
fidelement (détection de départ au blocage des roues) mais son impact sur le freinage a été
simulé de sorte a limiter la vitesse de glissement a une vitesse proche de sa valeur optimale.

Comme dans le cas précédent, du fait de la présence de fortes incertitudes de modélisation, les
différents modeles de synthése utilisés différent 1égerement du modele de simulation. Ces
écarts entre le modéle de simulation et le modéle de syntheése permettront de faire apparaitre
des problémes liés a la robustesse des différents algorithmes de commande testés. Ces écarts
concernent principalement 1’efficacité des freins (Gprgnv) dont la valeur spécifiée peut varier
de plus ou moins 20%. Les mode¢les de synthése utilisés considérent le cas ou le gain de frein
est de 30% supérieure a celle du modele de simulation (cas le plus contraignant).

3.2. Synthése de la commande

La dynamique du systéme de freinage étant beaucoup plus rapide que celle des moteurs, elle
peut étre réduite ou négligée dans le modele de synthése, sans générer d’approximations
significatives.

3.2.1. Synthése de la commande négligeant la dynamique de freinage

Si la dynamique du systéme de freinage n’est pas prise en compte dans le modele de synthése,
la dynamique longitudinale de I’avion au sol se résume a 1I’équation de poussée :

m Vx =Fxq, (PFREINC )+ Fxyior + FX sgro (3.26)

- ng -G (3.27)
avec: Fxgo :_R’CFREINC —_R TFREN p

R R
Piremn. €St la consigne en pression de freinage, Rr le rayon d’une roue et ng le nombre de

FREIN ¢

roues freinées. Le Couple de freinage (Cypn ) €St considéré comme proportionnel a la
pression appliquée dans les freins, via la définition d’un gradient d’efficacité : G gz -

L’application du principe de la commande non linéaire inverse permet d’obtenir la loi de
commande (commande d’ordre 1) :

R, -Fx (3.28)
-1 c
Perenve = FXsor (FX SOL ¢ ) = %
R “UrrEnN
avec, Fxg, ,=m [VX]c = FXyor — FX amro (3.29)
(3.30)

: 1
et, [VX]C =—~(ch —VX)
T
Par souci de simplicité, la loi de commande mise en ceuvre pour I’étude est une forme
simplifiée de celle présentée précédemment. L impact des efforts aérodynamiques et de la
poussée délivrée par les moteurs y est négligé :
Fxyor = FX sgro =0 (3.31)
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Deux exemples de simulation sont présentés dans ce document. Un premier présente un cas
de freinage important, avec utilisation d’anti-skid. Un second présente une variation de vitesse
plus réduite permettant d’évaluer la loi pour des sollicitations de faible amplitude.

Comme dans le cas du contrdle de la poussée, les résultats présentés correspondent a des
réglages de lois minimisant le temps de réponse. Ces réglages sont réalisés de sorte a avoir :

—=o. (o est une constante positive servant au réglage de la loi.) (3.32)
Tl

Les figures 3.14 a et b et 3.15 a et b montrent un exemple d’utilisation de la loi de commande
dans ces deux cas. Le régime moteur (N1) y est commandé de maniére a atteindre la poussée
d’équilibre correspondant a la vitesse de consigne.

Preye  Oscillations dues a la
5 modélisation du filtre
b | ant_i—skid

OG5k oo RPN | IERERRRE | FE R L oo

figures 3.14 aet b : Réponse obtenue pour une commande du 1% ordre avec ® = 1 et un
régime moteur adapté a la consigne en vitesse.

IR ERETCY

B 7 g g 10

figures 3.15 aetb : Réponse obtenue pour une commande du 1% ordre avec ® = 1 et un
régime moteur adapté a la consigne en vitesse.
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Comme le montre ces résultats, bien que cette loi de commande soit trés simple, elle permet
déja d’atteindre un trés bon niveau de performance. Par contre, contrairement aux cas
précédents, ce type de loi de commande ne comporte pas d’asservissement de la décélération
(retour en Vx ) et donc, ne permet pas le contrdle direct de cette derniére. L utilisation d’une
telle loi implique donc de limiter son domaine d’application au contrdle de la vitesse (cf. le
paragraphe 1.1).

Dans un deuxiéme temps, le régime moteur est maintenu a une valeur constante de 72 % de
N1 (correspondant a sa valeur d’équilibre a 70m/s), introduisant ainsi un biais significatif
entre le modele de simulation et le modele de synthése. Ce biais a pour but de tester le
comportement de la loi dans de telles conditions (écarts entre ces deux modeles) et ainsi de
réaliser une évaluation partielle de la robustesse obtenue.

Les tracés des figures 3.16 aet b et 3.17 a et b présente un exemple de résultats.

7

PFREI+C\\
(N/mp)
[
|

i
|
[
|
|
;
i
t
t
b
t
i
t
t

o5 HUTER [T FOTRI RN e ORI RN [T ;

figures 3.17 a et b : Réponse obtenue pour une commande du 1 ordre (o = 1 et N1 = 72%).
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L’apparition d’erreurs statiques (générées par ces biais de forte amplitude) permet de mettre
en évidence les limites de ce type de lois sur le plan de la robustesse. En effet, seul
I’asservissement « proportionnel » en vitesse permet de compenser d’éventuelles
perturbations ou erreurs de modélisation. On peut aussi ajouter que ces erreurs peuvent étre
importantes, notamment du fait de la méconnaissance du « gain de frein » (Gprev) qui peut
fortement varier (de 1’ordre de +/— 20% pour deux freins de méme type, neufs et dans des
conditions identiques).

Il peut donc s’avérer nécessaire, dans le cas de 1’utilisation d’une telle loi, d’y associer un
correcteur intégral.

[\7){]c :i-(VxC -VX)+L'I(VXC -Vx)dr
T Ty

(3.33)

Du fait de la présence de saturations, ce correcteur ne peut étre utilisé tel quel. Il est
indispensable d’y associer un dispositif le protégeant des effets de ces limitations des
capacités de I’avion. Ce dispositif doit, entre autre, permettre d’empécher 1’intégrateur de se
« charger » lorsque les actionneurs saturent. Par abus de langage, dans ce document, il sera
assimilé a un dispositif « anti-windup ».

Dans le cadre de cette application, la mise en saturation concerne le systéme de freinage et est

liée a:

- une pression de freinage commandée nulle ou supérieure ou égale a sa valeur
maximum,

- lamise en marche du filtre « anti-skid » (systéme d’anti-patinage).

Ces deux cas de mise en saturation sont donc détectables et ainsi, un tel dispositif peut étre
réalisé¢ en annulant, en cas de saturation, toute entrée de I’intégrateur de signe identiques a
celui de la sortie.

Les figures 3.18 a et b et 3.19 a et b présentent un exemple de résultats de simulation obtenus
avec ce type de commande.

Les erreurs statiques sont bien annulées. Cependant, I’impact des saturations n’est pas
entiecrement gommé et continue a générer des dépassements de consigne. Pour limiter ces
dépassements le correcteur intégral ne doit avoir qu’un faible impact sur les phases
transitoires. Pour ces simulations, le réglage utilisé correspond a :

L (3.34)

r, 10

Pour faciliter la comparaison des résultats obtenus avec les différentes lois, I’ensemble des
tracés présentés dans la suite de cette partie sera obtenu a 1’aide de simulations utilisant un
régime moteur constant de 72 % de N1.
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PrrEm ¢
(N/m?)

[ ST .

=}

figures 3.18 aet b : Réponse obtenue pour une commande du 1 ordre associée a un
correcteur intégral et a un dispositif anti-windup (o =1 et N1 = 72%).

figures 3.19 aetb : Réponse obtenue pour une commande du 1 ordre associée a un
correcteur intégral et a un dispositif anit-windup (o =1 et N1 = 72%).

3.2.2. Commande en dérivée de la force de freinage

Une solution pour permettre une prise en compte explicite de 1’accélération de 1’avion
consiste a se ramener a un modele de syntheése d’un degré relatif de 2. Ceci peut étre réalisé en
utilisant une architecture similaire a celle de la loi de type automanette (présentée dans la
partie consacrée au contrdle de la poussée motrice). On considere alors la dérivée de la force
de freinage comme la variable de commande et on obtient la consigne finale par intégration de
cette dérivée.
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La loi de commande qui en résulte s‘écrit :

Peremve = FXSOL71 (FXsoL c) (3.35)
: : N OF . (3.36)
avec, Fxgy . :I [FXSOL]cdt ; [FXSOL]C =m [Vx]C —ﬁx N1
i} . (3.37)
et, [VX]c =L~[i'(\/xC -VX)—VXJ
T, \T
(3.38)

1y . . 1
On considere pour les simulations : —=4- ®.
T,
Pour ne pas avoir a mesurer la dérivée du N1, on pourra soit négliger ce terme, soit le
remplacer par sa valeur calculée sur la base du modéle du 1° ordre :

Nl1= L-(Nlc -N1) avec, en phase de freinage, N1¢ = Idle.

T\

(3.39)

Comme dans le cas précédent, du fait des saturations, I’intégrateur ne peut étre utilisé tel quel
et nécessite 1’ajout d’un dispositif anti-windup. Ce dispositif pourra étre mis au point sur le
méme principe.

Du fait de I’intégration de la commande en dérivée de la force de freinage, cette loi résout les
problémes de robustesse évoqués précédemment, annulant toute erreur statique. Elle permet
aussi de prendre explicitement en compte ’accélération de I’avion et ainsi, de réaliser, le cas
échéant, une loi de pilotage de I’accélération de 1’avion au sol.

Cependant, comme le montre les figures 3.20 a et b et 3.21 a et b, cette loi est nettement
moins performante, ne permettant qu’un réglage maximum de o a 0,25.

Cette restriction significative des capacités de la commande est directement liée aux
problémes apparus lors du réglage du correcteur intégral précédemment décrit. De manicre
équivalente, 1’action de I’intégrateur doit rester cantonnée a une certaine gamme de fréquence.
La principale différence repose sur le fait qu’ici, I’intégrateur influence toute la loi de
commande et non un unique correcteur indépendant et dont le rdle est restreint.

an

[V (nivs)

)

a0 el 100 ] 10 20 30 40 50 60 70 g0 90 100

figures 3.20 aet b : Réponse obtenue pour une commande en dérivée de la force de freinage,
avec ® = 0,25 et N1 =72 %.
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figures 3.21 aet b : Réponse obtenue pour une commande en dérivée de la force de freinage,
avec ® = 0,25 et N1 =72 %.

3.2.3. Réduction de la dynamique de freinage a un premier ordre

La synthése d’une commande utilisant un modele de la dynamique de freinage réduit a un
premier ordre permet de conserver les caractéristiques de robustesse obtenues précédemment,
tout en évitant les contraintes liées a la présence des saturations (limitation des performances
de la loi).

Pour obtenir cette réduction du mod¢le de synthese, on néglige la dynamique des roues (tres
rapide) et la dynamique du systéme hydraulique. Seule la dynamique de 1’asservissement de
freinage est prise en compte. Le mode¢le se réduit alors a :

(3.40)

PFREIN = K FREIN (PFREINC o PFREIN )

K ren €5t le gain de ’asservissement en pression de freinage.

En appliquant le principe de la commande non-linéaire inverse a ce nouveau modele de
synthése, on obtient alors une loi de commande d’ordre 2 qui s’écrit :

P (3.41)
Prreve = Prremn + [KFREA
FREIN
avec [P ] :m ) [Fx ] Zm[Vx] —aFX—MOTle (3.42)
> FREIN ¢ n, - GFREIN > SOL |c¢ c NI
e, [, :L.[L,(VXC _VX)_VX] .
T, T,

Comme précédemment, pour ne pas avoir a mesurer la dérivée du N1, on pourra, soit négliger
ce terme, soit le remplacer par la modélisation du 1° ordre de la dynamique des moteurs.
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Deux exemples de simulations réalisés avec cette lo1 de commande sont présentés figures 3.22
aetbet3.23 aeth.

figures 3.23 aet b : Réponse obtenue pour une commande d’ordre 2 (o = 1,2 et N1 =72 %).

Ces exemples permettent de constater qu’un tel type de loi permet d’assurer la précision du
résultat, tout en obtenant des temps de réponses trés réduits, utilisant les capacités du systéme
a un niveau proche des limites autorisées par les saturations. Tant que 1’asservissement en
pression et que la mesure de cette méme pression ne comportent pas de biais, 1’ensemble
formé du systéme de freinage et de ’inversion de sa dynamique conservera les propriétés de
robustesse d’un intégrateur, sans pour autant en avoir les inconvénients vis a vis des
saturations.

Cette loi de commande prend aussi explicitement en compte 1’accélération effective de
I’avion et donc permet un contréle de la dite accélération.
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3.2.4. Utilisation d’'un modeéle du systéeme de freinage d’ordre 2

I1 pourrait aussi €tre envisagé, pour la synthése de loi, d’utiliser une modélisation du systéme
de freinage a I'ordre 2 (dynamique du systéme hydraulique couplé a 1’asservissement du
freinage). Une telle commande pourrait permettre de réduire le temps de réponse minimum
pouvant étre obtenu. Cependant, cette commande nécessite la détermination de la dérivée de
la pression appliquée dans les freins. Etant donné les aspects hautes fréquences qui y sont
associés, I'utilisation de filtres de type « wash-out » n’est pas envisageable. La seule solution
utilisable a 1’heure actuelle serait de reconstituer cette dérivée a partir de la mesure du courant
de commande du systeme hydraulique (ISV) : lui-méme directement 1i¢ au débit hydraulique
et donc, aux variations de pression (cf. le descriptif du systetme de freinage résumé au
paragraphe 3.1).

De plus, les dynamiques mises en jeux étant ici tres rapides, I’influence des « retards » liés au
fonctionnement discret des calculateurs devient non-négligeable et limite fortement les gains
qu’une telle loi de commande pourrait permettre d’envisager.

En regard de la complexité d’un tel dispositif et vu les résultats déja satisfaisants, obtenus
précédemment, cette solution n’a pas été explorée plus avant.

3.3. Comparaison avec des fonctions de controle de la décélération
a I'atterrissage (« ’Autobrake » d’Airbus)

Comme le présente la figure 3.27, la fonction autobrake (A/B) utilisée sur Airbus est basée
sur un correcteur non-linéaire complexe associant plusieurs filtres et saturations. Cette
structure de correcteur permet de moduler I’action de la loi suivant I’amplitude et la fréquence
des sollicitations .

Cette architecture de commande étant complexe et trés différente de celles étudiées dans cette
note, une comparaison entre ces lois, sur un plan théorique, ne peut étre aisément menée. On
se contentera donc de présenter des exemples ou la commande d’ordre 2 est utilisée pour
contrdler la décélération de 1’avion, et on comparera alors les résultats obtenus avec les
criteres de spécification de la loi autobrake de 1’ A320.

Ces critéres peuvent étre résumés selon les points suivants :

- Le systéme doit étre réalisé de sorte & minimiser les variations de décélération, et ses
fréquences propres doivent étre le plus éloignées possible de celles du train
d’atterrissage et du systéme de freinage.

- Le systeéme ne doit considérer que la décélération globale.

- La décélération obtenue en régime stabilisé ne doit pas s’écarter de la consigne de plus
de 3 %.

- Le systéme ne doit pas générer de dépassements de la consigne de plus de 3 %.

- Hors anti-skid, dans le cas de variations rapides de la poussée reverse et de
I’adhérence du sol (entre 0.8 et 0.1), les variations transitoires de la décélération
doivent rester inférieures a 10 % de la consigne durant moins de 500ms.

- Le temps de réponse doit étre tel que la variation de décélération ne doit pas excéder
1,2 m/s’ pour les modes « LOW » et « MED ».

Chapitre 3 — page 27



Commande supervisée de la dynamique longitudinale de I’avion au sol
Utilisation du systéme de freinage

Pour permettre la rejointe et le suivi de la consigne de décélération, la loi de commande
d’ordre 2 est modifiée de sorte a intégrer cette consigne. Elle s’écrit alors :

. (3.44)
PFREINc = Prren [l;mgi
FREIN
: Ry - [Fxgo] : . 0 Fx . (3.45)
. P = R LD 7soLle ; F — \Y4 - MOT N1
avec [ FREIN ] ¢ - GFREIN [ X 5oL ]C m [ x] —a N1 X
et, [\“/x]c L ([VX]C _ Vx) (3.46)
T

2
[VX]C est la consigne de décélération.

Dans I’exemple des figures 3.24 a, b et c, on sollicite la loi avec des échelons de commande
correspondant aux niveaux de décélération de I’autobrake de 1’A320: « A/BLOW » (1,7
m/s?), « A/B MED » (3 m/s?) et « A/B MAX » (6 m/s? limité par 1’anti-skid). Le réglage de la
loi est conservé identique a celui utiliser pour le contrdle la vitesse (0=1,2).

A/BMED ..............

A/B LOW

—r —— — — —

A/B LOW

anl

: : : A/B MED
<1 PR R B g e SRR :
ol e ST U

A/B MAX
|g_. ................. ............... . ......... (Antl Skld)

i i ),
% 5 10 15 a0 25

figures 3.24 a, b et c : Réponse obtenue avec une commande d’ordre 2, pour des échelons de
décélération aux niveaux « LOW », « MED » et « MAX ».
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Ces tracés permettent de constater que, sans méme avoir a modifier le réglage des gains, cette
loi de commande permet d’obtenir des performances remarquables, avec un temps de réponse
inférieur a 0,6 secondes. On peut aussi remarquer qu’elle ne pose aucun probléme de
précision (tant que la mesure et 1’asservissement de la pression de freinage ne sont pas
biaisées).

En réalisant un agrandissement des figures 3.24 a et b, on peut constater que la réponse
obtenue est significativement influencée par la modélisation du comportement « hardware »
des calculateurs (cf. figure 3.25). Les variables représentées correspondent aux variables
acquises et émises par le calculateur des commandes de vol.

Dans le modele utilisé¢ pour la simulation, le transfert des données entre le calculateur des
commandes de vol, le calculateur réalisant I’asservissement de freinage et le systeme de
freinage est de 120 ms. Comme le montre la figure, ce retard pur intervient pour environ 20 %
du temps de réponse global. De méme, I’impact de la fréquence de calcul (de 40 ms dans le
modele) sur la consigne de freinage est directement visible. Pour affiner ces résultats, il est
donc indispensable de s’assurer de la représentativité de la modélisation « hardware » de
I’architecture avionique mise en oeuvre.

figure 3.25 : Agrandissement des figures 3.24 a et b.

Pour étre plus représentatif du comportement de 1’autobrake, il est nécessaire de limiter les
variations de la consigne de décélération & 1,2 m/s’, pour les niveaux « LOW » et « MED ».
Les résultats alors obtenus sont présentés sur les figures 3.26 a, b et c.

Le principal écart entre les consignes A/B et le taux de décélération réellement obtenu est
principalement du au retard pur li¢ au fonctionnement des calculateurs.

Comme le montre ces résultats, ce type de loi devrait pouvoir aisément permettre de satisfaire
les exigences de spécification de ’autobrake en ce qui concerne le suivi de la consigne de
décélération. En modifiant le réglage de la loi, il est aussi possible d’en adapter la plage de
fréquence et ainsi de satisfaire 1’objectif de découplage fréquentiel avec les dynamiques du
train et du systéme de freinage.
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La seule exigence encore non satisfaite ici implique de n’utiliser que la mesure de la
décélération globale en entrée alors que la loi de commande d’ordre 2 nécessite aussi
I’acquisition de la pression de freinage courante.

1~ R #10
Vx (m/s) 25 _PH{HM ........................................ ............... ...............
S I (N/m?) : : :
I P £ S —_— o SO SRS U SR PP PPP ............... ...............
:A/BLOW S T i :
I IR N S R S 5 ;rmMLF’A/B MAX | : :
\\ A/B MED ]S_J(Antl—s‘kld) ...... [RRPRTPRYS ...............
R N e o EERE PP - . | : :
: : | : : : :
i : ; ! | l : :
b R T CABMAX B { EDi ... W
I : T f :
R Do (Anti-skid) | o | | | | |
i - S i ABLOW. Y i
&l S S S SO I 5 : : :
: : 5 ' 5 5
. . . ; T | | |
0 5 10 15 20 25 DD 5 1|0 ]'5 ;u______zls
Y ) e
B0 L e N, e
50
S TP U NN T ;
A/BMED
AL e N T e
] S S TN UPURE S MU TP RN
A/BMAX
T (Antl_skid) .....
o ; ; ; tes)
1] 5 10 15 20 25

figures 3.26 a, b et ¢ : Réponse obtenue avec une commande d’ordre 2, pour des sollicitations
« autobrake » aux niveaux « LOW », « MED » et « MAX ».
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figure 3.27 : Calcul de la pression de commande autobrake (BSCU EMM)
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3.4. Bilan de I’étude relative a I'utilisation du systéme de freinage

Comme dans le cas du contrdle de la poussée motrice, cette étude a permis d’évaluer un
ensemble de solutions techniques permettant de réaliser une premiére loi de controle
longitudinal de 1’avion au sol (via un pilotage de la vitesse ou de 1’accélération), basée sur
I’utilisation du systéme de freinage. Un résumé de ces résultats est présenté dans le tableau de
la figure 3.28 et est illustré par les courbes de la figure 3.29.

Il ressort de cette étude que la loi de commande du 2™ ordre (basée sur une modélisation du
systéme de freinage réduite a un 1% ordre) semble étre la solution la plus intéressante,
associant simplicité, robustesse et performance. Elle permet de satisfaire les objectifs de
précision sans nécessiter I’emploi d’intégrateurs, en se basant uniquement sur I’acquisition de
la pression appliquée dans les freins. Celle-ci étant déja acquise par le calculateur assurant
I’asservissement du systeme de freinage (BSCU), cette loi peut donc étre mise en ceuvre
facilement dans I’architecture avionique actuelle.

La performance obtenue en simulation semble aussi satisfaire les besoins du pilotage
longitudinal de 1’avion au sol. Si ultérieurement, des essais avec pilote dans la boucle
montraient qu’il faut aller plus loin, on pourrait alors étudier une loi de commande (d’ordre 3)
se basant sur une modé¢lisation du systeme de freinage du deuxiéme ordre, de facon a réduire
le temps de réponse. Cependant, cette loi serait nettement plus complexe et difficile a mettre
en ceuvre.

Complexité | Performance | Précision Points particuliers
Commande du ler trés réduit trés bonne i
rés réduite non assurée :
ordre (w=1) Non adaptation
au controle en
Commande avec trés bonne , 5lérati Nécessite un
. moyenne assurée accélération ..
correcteur intégral (w=1) anti-windup
Commande en dérivée moyenne , S . . oo
moyenne assurée  [Nécessite un dispositif anti-windup
de Fxgor (w=0,25)
Commande du 2é¢me . excellente assurée Nécessite l'acquisition de la
faible . L. : .
ordre (w=1,2)  |(si N1 précis) pression de freinage

figure 3.28 : Tableau récapitulatif des résultats obtenus sur la commande en freinage.
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figure 3.29 : Réponses obtenues avec les différentes lois de commande.
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4. Couplage des commandes en poussée et freinage

Ce paragraphe a pour but d’étudier les différentes possibilités permettant de coupler les lois
de commande en poussée et freinage présentées précédemment. La loi de pilotage finale issue
de I’association de ces éléments pourra alors nous amener a contrdler la vitesse (ou
I’accélération), de manicre adapté, dans tout le domaine de fonctionnement (maintient de la
vitesse, accélération, freinage, course au décollage, ...).

Ceci se traduit par un algorithme de supervision capable d’assurer un controle coordonné des
différents actionneurs (moteurs et freins) pour permettre de rejoindre la consigne tout en
suivant une dynamique prédéterminée. Cet algorithme doit aussi permettre, tant que possible,
d’optimiser 1’utilisation de ces actionneurs en limitant la consommation des moteurs et la
montée en température des freins. Une régle simple sera d’éviter 1’utilisation simultanée de
ces deux actionneurs (leur action étant antagoniste). Les développements théoriques présentés
dans cette partie s’attacheront donc, non seulement au probleme de suivi de la consigne (au
travers d’objectifs de performance et de robustesse) mais aussi au bon respect de cette reégle
d’utilisation des moteurs et des freins.

4.1. Cadre de I’étude

Le probléme du couplage de commandes en poussée et freinage a déja été abordé, notamment
dans [Villaumé 2002]. Le principe de supervision qui y est proposé se base sur les régles
suivantes :
- si la force a commander est positive, le pilotage de la vitesse de 1’avion sera assuré a
’aide des moteurs. La consigne en freinage restera nulle ;
- a l'inverse, si la force a commander est négative, seul les freins seront utilisés. La
consigne en poussée sera alors nulle et le régime moteur se stabilisera sur 1’ldle
(régime minimum commandable).

4.2. Position du probleme

Si I’on retient ce principe, sa mise en ceuvre conduit a 1’utilisation d’un modele de synthése
dont les dynamiques des systemes propulsif et de freinage sont :

- soit négligées : I’efficacité et la précision de la loi de commande obtenue seront alors
nettement réduites.

- soit représentées (pour les deux systeémes) par des filtres linéaires du premier ordre. Ce
2°™ cas revient a utiliser des commandes en poussée et freinage du 2°™ ordre. Par
contre, ces travaux ayant étés réalisés sur la base d’une représentation « globale » de la
dynamique en freinage, I’'inversion de cette derniere implique de disposer d’une
mesure précise et fiable du couple de freinage, non disponible actuellement sur avion.

Ainsi, les travaux présentés dans ce paragraphe ont pour but de permettre 1’utilisation des lois
de commande présentées précédemment, dont la combinaison pourrait s’avérer plus
performante.
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On peut noter que ce premier algorithme de supervision suppose la poussée des moteurs au
régime réduit (« Idle ») parfaitement nulle. Lors de roulages a basse vitesse, une poussée
résiduelle (non négligeable) subsiste : pour maintenir une vitesse constante, il est alors
nécessaire de conserver un léger freinage. De ce fait, dans un tel cas de fonctionnement, il
s’avere indispensable de prendre en compte la poussée réelle au régime Idle.

On peut chercher a adapter cet algorithme pour prendre en compte cette poussée résiduelle,
cependant, dans la pratique, celle-ci est relativement mal connue. Les erreurs qui en résultent
peuvent alors générer un battement parasite de la consigne.

Il est aussi a noter que la trainée de roulement est tres difficile a estimer alors qu’elle joue un
role significatif & basse vitesse. Le probléme, présenté ci-dessus, s’en trouve alors encore
accentué.

4.3. Solutions étudiées

Les premicres études réalisées sur la base des travaux décrits dans [Villaumé 2002] ont
montré¢ qu’un algorithme basé sur I’analyse de consignes en amont de I’inversion de la
dynamique du systéme (consignes en force globale, en dérivé n®™ de cette force, en
accélération, etc...) ne peut permettre de résoudre facilement les problémes de robustesse
évoqués précédemment et ce, tout en respectant la contrainte de non-utilisation simultanée des
freins et des moteurs (usage non-optimal). Sur la base de ces constatations, des solutions
alternatives sont étudices et évaluées ici. Elles correspondent a deux architectures possibles :
I’une basée sur la mise en série de la commande des moteurs et des freins, 1’autre basée sur un
algorithme de supervision des consignes finales en N1 et Prrgn.

4.3.1. Mise en « série » de la commande des moteurs et des freins

Dans ce cas, on utilise le systéme de freinage pour générer une force complémentaire a celle
issue des moteurs. Ainsi, lorsque la consigne en N1 devient inférieure a sa valeur minimale
(Idle), on commande une pression de freinage correspondant a un effort équivalent a celui ne
pouvant étre restitué par les moteurs (cf. figure 3.30) :

OF
FXgo, =ﬁx (N1, - Idle) (3.47)

Cette solution permet d’obtenir un résultat conforme aux exigences précédentes. Cependant,
elle nécessite de commander le systéme de freinage en force et non en variation de cette force
(cas de la synthese négligeant la dynamique actionneur). Elle ne permet donc pas d’utiliser la
commande en dérivée de la force de freinage et la commande du 2™ ordre qui semble donner
la meilleure performance.
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1
1
1
Consigne i Correcteur
! linéaire
1

[Vx],

Inversion du modéle
de synthése

F
Fxgo = aaxﬂ x (N1, - Idle )

-1
Perenve = FXso1 (FXSOL c)

Commande du frginage

_____________________________________

Moteurs Systeme de freinage

figure 3.30 : Mise en « série » de la commande des moteurs et des freins

On peut aussi noter que le réglage de la dynamique objectif de la loi est directement dicté par
les capacités de la commande en poussée, trés pénalisantes en terme de temps de réponse. A
titre d’exemple, les figures 3.31 a, b et c présentent un cas d’utilisation de ce type
d’algorithme de supervision, pour ®=0,2 (réglage correspondant au réglage maximum
admissible de la commande en poussée (non linéaire inverse du 2°™ ordre)).

Si I’on désire utiliser une dynamique plus rapide dans les cas de freinages, des problémes de
couplage entre les moteurs et les freins peuvent survenir. En effet, la consigne en N1 prend en
compte I’inversion de la dynamique des moteurs qui est nettement plus lente que celle des
freins. Ceux-ci sont alors commandés de maniére excessive et non-adaptée a leur dynamique
propre. Un exemple de ce type de probléme est présenté sur les figures 3.32 a, b, ¢ et d qui
reprennent un scénario de freinage avec ©=0,3 lors des phases de freinage et ®=0,2 en dehors.
Comme le montre les tracés des N1, et Prrrmne, le couplage moteurs/freins peut rapidement
générer des oscillations de forte amplitude.

Ce couplage peut étre limité en filtrant la consigne de freinage de maniere a ralentir
« artificiellement » cette dynamique. Cependant, dans ce cas, le temps de réponse serait alors
fortement augmenté et ne permettrait plus de conserver de bonnes performances lors du
freinage.
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figures 3.31 a, b et ¢ : Réponse obtenue avec un algorithme de supervision mettant en
« série » les commandes en poussée d’ordre 2 et en freinage (0=0,2).
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figures 3.32 aetb: Réponse obtenue avec un algorithme de supervision mettant en « série »
les commandes en poussée d’ordre 2 et en freinage (©v=0,3 en phase de
freinage et ®=0,2 en dehors).
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figures 3.32 c et d : Réponse obtenue avec un algorithme de supervision mettant en « série »

une commande en poussée d’ordre 2 et la commande en freinage (0=0,3
en phase de freinage et ®=0,2 en dehors).

4.3.2. Supervision basée sur les consignes finales en N1 et Perein

Ce type d’algorithme est basé sur une commutation entre commande en poussée et commande
en freinage. La logique de supervision qui y est associée ne se base plus sur des consignes
globales « amonts », mais sur les consignes envoyées aux différents systémes :

Lorsque la commande en freinage est active (bpreiv=1), on reste dans ce mode tant que
la pression commandée Prrgn reste positive. Lorsqu’elle devient négative ou nulle, on
active la commande en poussée (bprpin=0) et la consigne en pression est annulée.

De méme, lorsque la commande en poussée est active (bprrn=0), on reste dans ce
mode tant que le N1 commandé reste supérieur au régime Idle. Lorsqu’il devient

inférieur ou égal a ce régime, on revient en mode freinage et on fixe le N1 de consigne
au Idle.

Remarques :

La continuité de la consigne de freinage est assurée par la prise en compte, dans le
modele de synthese, des variations de la poussée résiduelle issue des moteurs.

De son coté, la consigne en N1 présente une discontinuité. En mode freinage, pour
ramener le régime des moteurs a leur minimum, on positionne la consigne sur Idle. En
revenant en mode poussée, si le régime des moteurs est encore supérieur au Idle, la
consigne en N1 devient alors, elle aussi, supérieure a ce régime moteur.
Cette discontinuité est justifiée car elle traduit la modification de 1’objectif suivi :
- Lors du freinage, la commande a pour but de ramener la poussée a son
minimum (N1=Idle) pour limiter 1’utilisation des moteurs et des freins ;
- Hors freinage, il faut adapter le N1 commandé au N1 mesuré pour
permettre le controle de la vitesse de I’avion.
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Cette discontinuité peut engendrer des dépassements de consigne en fin de freinage, lorsque la
vitesse est élevée. En effet, dans ce cas de figure, au lieu de se stabiliser sur la vitesse désirée,
I’avion continue de décélérer, le temps que le N1 rejoigne son régime d’équilibre.

Un exemple de ce type de comportement est présenté sur les figures 3.33 a, b, ¢ et d. La loi
qui y est utilisée se base sur des commandes en poussée et freinage d’ordre 2 et est telle que
®=1,2 pour le controle en freinage et ®=0,2 pour le controle aux moteurs.
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......................................................................... .
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figures 3.33 a, b, c et d : Réponse obtenue avec un algorithme de supervision basé sur les
consignes finales, pour des commandes du 2°™ ordre en poussée
(avec ®=0,2) et freinage (avec ®w=1,2) et avec N1=Idle en phase de
freinage.

Il est possible d’éviter une telle discontinuité en conservant active la loi de contrdle des
moteurs. La variation de poussée étant prise en compte dans la consigne de freinage, la
cohérence globale de la loi reste assurée et la consigne en NI ne présentant plus de
discontinuité, le comportement du systéme devient plus proche de celui espéré. Par contre,
I’utilisation des freins et des moteurs est alors sous-optimale et la consigne de N1 doit étre
limitée a une valeur inférieure a sa valeur d’équilibre. Cette limitation permet de garantir
qu’en régime permanent, les deux actionneurs ne peuvent étre utilisés de maniére antagoniste.
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La détermination de ce régime moteur maximum commandable peut étre réalisée, soit sur la
base de la mesure de la vitesse courante (cas du pilotage en accélération), soit sur la base de la

vitesse de consigne.

Une description schématique de ce type de loi de commande est présentée figure 3.35 et un
exemple de résultat de simulation y est associ¢, figures 3.34 a, b, ¢ et d. Comme
précédemment, la loi de commande utilise des sous-commandes d’ordre 2, et  varie entre 1,2
et 0,2 (suivant que 1’on est en phase de freinage ou non).

Comme le montrent ces figures, cette méthode de supervision des consignes en poussée et
freinage peut permettre de satisfaire les objectifs précédemment cités, elle n’impose pas de
contraintes fortes sur la synthése des lois de commande en poussée et freinage et n’influence

que peu leurs performances respectives.
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figures 3.34 a, b, c et d : Réponse obtenue avec 1’algorithme présenté figure 3.35, pour ®
variant entre 1,2 (commande en freinage) et 0,2 (commande en

poussée).
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figure 3.35: Supervision basée sur les consignes finales en poussée et freinage pour des
commandes d’ordre 2.
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4.3.3. Choix des types de commandes en poussée et freinage

Comme ’ont présenté les parties 2 et 3, les lois de commande en poussée et freinage qui
semblent les plus intéressantes sont les commandes d’ordre 2. En effet, elles offrent un trés
bon compromis entre performance et simplicité, elles assurent la précision de la réponse du
systéme et ne semblent pas poser de problémes de mise en ceuvre majeurs.

S’il s’avere que les performances d’une telle loi de pilotage ne sont pas suffisantes pour
assurer les objectifs de pilotabilité, il pourra étre envisagé d’utiliser une commande des
moteurs de type « non-linéaire inverse d’ordre 3 ».

Comme la partie 2.2 a déja pu I’expliciter, une telle modification permettrait de diminuer
légerement le temps de réponse. Cependant, elle impliquerait aussi une importante
augmentation de la complexité de la loi et nécessiterait d’acquérir (ou d’estimer) les dérivées
du N1 et de ’accélération de ’avion.

De méme, dans le cas du freinage, il serait envisageable de réduire 1égerement le temps de
réponse en se ramenant & une commande d’ordre 3. Cependant, cela impliquerait aussi une
forte augmentation de la complexité de la loi et nécessiterait I’estimation de la dérivée de la
pression appliquée dans les freins. De plus, comme il a été décrit brievement dans la partie qui
y est consacrée, ces gains potentiels en temps de réponse seraient réduits par I’influence des
retards purs dus au fonctionnement discret des calculateurs.

4.4. Adaptation de la loi de pilotage aux besoins opérationnels

Les solutions de couplage qui viennent d’étre analysées visent a minimiser le temps de
réponse. Dans la pratique, la loi de pilotage retenue devra non seulement prendre en compte
les aspects de performance liés a la pilotabilité, mais aussi prendre en compte les aspects liés
au confort, a la consommation, a 1’usure des systémes, voir aux limitations de charges. Pour
ce faire, il est nécessaire d’adapter la loi précédente pour satisfaire ces criteres. Plusieurs
moyens peuvent étre envisagés. Il est possible, non seulement de jouer sur le réglage des
gains de la loi (dynamique des commandes en poussée et freinage), mais aussi d’y associer
des ¢léments spécifiques tels qu’un pré-traitement des consignes issues du pilote et I’ajout de
saturations sur les consignes en accélération et en jerk.

4.41. Réglage des gains

Le réglage des gains utilis¢ dans les exemples présentés précédemment était un réglage
« limite » qui avait pour seul but 1’évaluation du temps de réponse minimum pouvant &tre
obtenu. Le réglage a utiliser doit donc étre inférieur a cette limite, de sorte a « relacher » les
objectifs de performance, a obtenir un comportement plus stable et a limiter les sollicitations
des actionneurs.
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La dynamique des moteurs étant déja relativement lente, I’impact du choix des gains ne doit
toutefois pas engendrer d’augmentation significative du temps de réponse lors de la mise en
poussée.

Comme le montrent les figures 3.36 a, b et ¢, en ramenant le réglage de la commande en
poussée de ®=0,2 a ®=0,13 et celui de la commande en freinage de w=1,2 a ®=0,6 la stabilité
peut étre augmentée et les sollicitations réduites sans pour autant pénaliser la réponse en
vitesse.
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figures 3.36 a, b et ¢ : Réponses obtenues pour deux réglages de la loi de commande globale.

Dans cet exemple, I’augmentation du temps de réponse n’exceéde pas quelques secondes. Les
oscillations de la consigne en N1, liés au couplage entre la commande en poussée et le régime
moteur ont presque disparues. Les « pics » de consigne en N1 et Pprpv ont nettement été
réduits : Le pic de N1, associé¢ a la fin de la premiére phase de décélération a quasiment
disparu et le troisiéme pic de Prremne a €té divisé par 2 (de plus de 180 bar a 90 bar).

Chapitre 3 — page 43



Commande supervisée de la dynamique longitudinale de I’avion au sol
Couplage des commandes en poussée et freinage

4.4.2. Pré-traitement des consignes issues du pilote

L’adaptation de la dynamique de la loi de pilotage aux contraintes opérationnelles consiste a
traiter les consignes données par le pilote, en les filtrant, en en faisant varier le gain, voire
méme en y associant des saturations en position ou en vitesse (« rate-limiteurs »). Dans le cas
de I'utilisation de la commande non linéaire inverse, I’emploi de tels pré-traitements peut
s’avérer tres utile. Ils permettent alors de générer des consignes plus proches des capacités
réelles de I’avion et donc d’obtenir un comportement du systéme plus proche du
comportement théoriquement attendu.

L’architecture de la loi de pilotage organisée en deux commandes séparées, en poussée et
freinage, permet de filtrer indépendamment les consignes associées a chacun des deux
systetmes et donc permet une prise en compte plus précise des spécificités des deux
actionneurs.

Un exemple d’utilisation de tels pré-traitements est présenté sur les figures 3.37 a a j, qui
reprennent les résultats obtenus et les comparent avec ceux obtenus précédemment. Dans cet
exemple, le module de traitement des consignes comporte un filtre passe bas du premier ordre
(v=1) et un rate limiteur saturant [’accélération commandée par le pilote. Le seuil de
saturation est pris égal 4 plus ou moins 3 m/s (ce qui correspond, sur un avion de type A320,
a un niveau de décélération « autobrake MED »).

Comme le montrent ces tracés, la poussée et surtout les pressions dans les freins sont
nettement plus proches des valeurs commandées et les sollicitations des moteurs et des freins
sont d’amplitudes plus réduites. En ce qui concerne les consignes en accélération et en jerk,
on peut aussi remarquer une tres nette diminution de I’amplitude des sollicitations transitoires.

Le temps de réponse est cependant légerement augmenté et un retard entre la consigne initiale
et la « réaction » de 1’avion apparait. Il est a noter que ce retard qui, en proportion, reste
relativement restreint, peut devenir trés pénalisant dans certains cas de freinage car
augmentant significativement la distance de freinage.

Ce type de solution semble prometteur mais implique aussi une mise au point délicate,
nettement plus complexe que celle utilisée dans cet exemple.
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figures 3.37 a a f: Comparatif des résultats obtenus avec (colonne de gauche) et sans
(colonne de droite) pré-traitement des consignes en vitesse ; avec
omor=0,13 et opren=0,6 (Les échelles utilisées pour les tracés de
I’accélération et du jerk sont normalisée).
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I’accélération et du jerk sont normalisée).
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4.4.3. Saturation des consignes en accélération et jerk

Les caractéristiques propres a la loi de pilotage utilisée font que plusieurs parametres internes
a la commande peuvent étre directement associés au comportement de 1’avion.
Entre autre, si I’on s’intéresse au terme :

[V]. =%-[$-(ch -VX)—VX]

2 1

(3.48)

que I’on peut aussi écrire :
[\"/x]c = €. ([\'/X]C - VX) avec, [VX]C = B (VXC - VX) (3.49)
1, T,

[V ]C peut alors étre considéré comme une « sous-consigne » en accélération et [Vx]c
comme une « sous-consigne » en jerk

En saturant, ces consignes il est alors possible d’agir directement sur la dynamique de la
commande, au travers de ces termes.

Sachant que cette sous-partie de la loi de pilotage existe indépendamment dans les
commandes en poussée et freinage, il sera aussi possible de distinguer les cas d’utilisation des
freins et des moteurs. Une représentation schématique de la loi de commande ainsi modifiée
est présentée figure 3.39 et une représentation équivalente dans le cas d’une loi de pilotage en
accélération y est associée figure 3.40.

Les figures 3.38 a a e, présentent un exemple de réponse obtenue pour des saturations de la
consigne en accélération de plus ou moins 3m/s” et de la consigne en jerk de plus ou moins
5m/s”.

Comme le montrent ces courbes, 1’ajout des saturations générent une 1égére augmentation du
temps de réponse, principalement due a la limite d’accélération qui restreint I’action des
freins. Cependant, elle permet aussi de conserver des pressions de freinage inférieures a 100
bar et des niveaux de décélération inférieurs au niveau « autobrake MED ». De méme, les
sollicitations des moteurs sont moins importantes et 1’accélération qu’ils générent est mieux
maitrisée. La saturation des consignes de jerk permet aussi d’écréter les pics qui pouvaient
étre observés précédemment.

L’emploi de telles saturations, en bornant les sous-consignes, pourrait aussi permettre d’aider
a mettre au point les fonctions de surveillance de la loi et du calculateur (tdche de
« monitoring »), indispensables a I’implémentation de ce type de lois de commande sur avion.

Il est cependant important de vérifier que 1’impact de ces limitations ne devient pas excessif,
notamment dans le cas du jerk qui est nettement plus délicat a traiter. En effet, en ajoutant ces
saturations, on ajoute de fortes non-linéarités, non prises en compte lors du calcul de la loi de
commande et qui peuvent, dans certains cas extrémes, devenir déstabilisantes.
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figures 3.38 a a e : Réponse obtenue pour une loi de commande avec saturation des consignes
en accélération (a plus ou moins 3m/s’) et jerk (a plus ou moins 5m/s).
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figure 3.39 : Représentation schématique de la loi proposée pour le pilotage en vitesse.

Chapitre 3 — page 49



Commande supervisée de la dynamique longitudinale de I’avion au sol
Couplage des commandes en poussée et freinage

g = 3
i o 5
: -
a &]
© e | v
ERS
= 02 =
5]
SR 2
Q
o
o
m.
5

O J
uoistatadns
ap anbidor]
Y
s |
e

't
T

1l

.|
—_|
L

N

NI“E['H:I{E[

EANEI &)

asenran
ap ausAg

figure 3.40 : Représentation schématique de la loi proposée pour le pilotage en accélération.
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4.5. Bilan des entrées et sorties

Ce dernier paragraphe propose un bilan des entrées et sorties des deux lois de pilotage en
vitesse et accélération, proposées précédemment.

Ces lois de commande sont toutes deux basées sur le principe de la commande non-linéaire
inverse, appliquée a des modeles de synthése considérant le comportement des moteurs et du
systéme de freinage comme des sous-ensembles linéaires du 1% ordre. La loi de pilotage en
vitesse est présentée figure 3.39 et celle en accélération figure 3.40.

Les variables en entrée de ces lois peuvent étre séparées en trois parties :

- Les mesures de vitesse (uniquement dans le cas de la loi de pilotage en vitesse) et
d’accélération. Ces mesures sont réalisées par les ADIRS et sont a la base de
’asservissement.

- La mesure du régime moteur moyen (N1) et de la pression réellement appliquée dans
les freins (Prrem).
L’acquisition de ces grandeurs est essentielle au bon fonctionnement de I’inversion des
dynamiques des moteurs et des freins. Elle est déja réalisée par les calculateurs dédiés a
la régulation de ces deux systémes (FADEC et BSCU).
Ces grandeurs sont obtenues en moyennant les mesures instantanées de pression et de
N1, des moteurs d’une part et des freins d’autre part (on exclut ici une utilisation
différentielle des freins et des moteurs).

- Un ensemble de mesures destinées a estimer indirectement la masse de I’avion et le
gradient d’efficacité des moteurs.
Dans I’exemple présenté ici, ce gradient est évalué sur la base des polynomes utilisés
dans le modele de synthése (présenté dans la partie relative au controle des moteurs) et
donc, suppose la mesure de la température (AISA), de ’altitude (Zp) et du nombre de
mach, déja fournie par les ADIRS. La masse de 1’avion est supposée déja disponible.
L’impact d’une erreur d’estimation peut étre comparé a une modification des gains de
’asservissement et pourra en partie étre compensé grace aux propriétés de robustesse de
la loi de commande utilisée.
La liste des variables a acquérir pourra donc varier en fonction de la technique
d’estimation utilisée et de la précision recherchée.

Les lois de pilotage en vitesse et en accélération génerent I’'une comme 1’autre deux consignes
globales, une consigne en pression de freinage et une consigne en N1.

Ces consignes sont destinées respectivement au FADEC et au BSCU, de sorte a solliciter
I’ensemble des moteurs et des freins considérés.

Un résumé de ces entrées/sorties est présenté figure 3.41 dans le cas du pilotage de la vitesse
et figure 3.42 dans le cas de I’accélération.
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Entrées Description Remarques
Vx Vitesse longitudinale par rapport au sol, en
m/s , . .
— — Base de |'asservissement en vitesse
. accélération longitudinal par rapport au sol
Vx en m/s?
N1 Régime moteur moyen Nécessaire a l'inversion de la modélisation
. — des moteurs et des freins (modéles du 1
Pression moyenne appliquée dans les
PrreN | ordre)
freins
AISA Ecart & la température standard
Mesures destinées a estimer le gradient
Zp Altitude pression d'efficacité des moteurs. Impacte indirect
sur le comportement de la loi
mach nombre de mach
o Impact indirect sur le comportement de la
m masse de l'avion loi
Sorties
N1, Consigne en N1 destinée a chaque moteur Envoyée au FADEC
Consigne de pression a appliquer dans les .
PrreNG différents freins Envoyée au BSCU
figure 3.41 : Bilan des entrées et sortie de la loi de pilotage en vitesse.
Entrées Description Remarques
Vx acceleration Iongléund::zzpar rapport au sol Base de l'asservissement en vitesse
N1 Régime moteur moyen Nécessaire a l'inversion de la modélisation
, — des moteurs et des freins (modéles du 1
Pression moyenne appliquée dans les
PereN | ordre)
freins
AISA Ecart a la température standard
Mesures destinées a estimer le gradient
Zp Altitude pression d'efficacité des moteurs. Impacte indirect
sur le comportement de la loi
mach nombre de mach
. Impact indirect sur le comportement de la
m masse de l'avion loi
Sorties
N1, Consigne en N1 destinée a chaque moteur Envoyée au FADEC
Consigne de pression a appliquer dans les ;
P
FREINC différents freins Envoyée au BSCU

figure 3.42 : Bilan des entrées et sortie de la loi de pilotage en accélération.
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5. Conclusion

Les travaux réalisés ont permis d’évaluer plusieurs types de loi de pilotage longitudinal de
I’avion au sol, a partir de différents principes de commande (la commande non-linéaire
inverse, le backstepping, les principes mis en place sur 1’automanette générique) et de
différents modéles de synthése.

Cette ¢tude a ainsi permis de définir et de comparer différentes commandes en poussée et
freinage pouvant étre utilisées. Les résultats obtenus ont permis de montrer I'intérét de la
technique de commande non-linéaire inverse (d’ordre deux) qui, dans le cadre de cette
application, reste beaucoup plus simple et facile a mettre en ceuvre que la technique du
backstepping. Ils ont aussi montré que la commande non-linéaire inverse permet d’assurer la
précision de la réponse sans nécessiter 1’'usage d’intégrateur, ce qui minimise I’impact des
saturations sur le comportement du systéme commandé et rend ce type de lois de commande
nettement plus performante que des lois de commande classiques (de type « automanette »).
L’absence d’intégrateur permet de faciliter la mise en ceuvre de ce type de lois sur avion,
notamment vis-a-vis des cas de réinitialisation des calculateurs ou des problémes liés a la
mise au point de fonctions de surveillance de leur fonctionnement.

De plus, une méthode de design concurrente de 1’autobrake actuel a pu étre proposée. En
effet, la loi de pilotage longitudinal a permis de satisfaire le cahier des charges de cette
fonction, tout en restant inchangée et en conservant le méme réglage de gains.

L’étude de différentes logiques de couplage des consignes en poussée et en freinage a aussi
permis de montrer 1’intérét de mettre en ceuvre un algorithme de supervision basé sur
I’utilisation des consignes finales en N1 et Prrgins.

Ainsi, une loi de pilotage longitudinale compléte (décrite figure 3.39 dans le cas du pilotage
de la vitesse et figure 3.40 dans le cas du pilotage de 1’accélération) a été proposée et semble
donner des résultats tout a fait satisfaisants.

I1 pourrait étre envisageable, pour approfondir ces travaux, d’affiner la modélisation utilisée et
ainsi permettre d’obtenir des résultats quantitatifs plus précis :

- La dynamique du modele moteur utilisé pour la simulation n’a pas encore pu étre
identifiée finement pour un moteur précis. Elle permet de reproduire de manicre
cohérente, et avec une bonne précision, le comportement réel des réacteurs de
génération récente mais n’est pas représentative d’un avion donné.

- La modélisation des pneumatiques peut aussi étre complétée pour prendre en compte
I’ensemble des profils d’adhérence de piste utilisés au sein d’Airbus (outils de
simulation ASF (Atelier de Simulation de Freinage)).

- L’impact du comportement discret des calculateurs pourrait étre approfondi en
utilisant des moyens de simulation plus proche du fonctionnement réel des systémes
avionique.
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1. Introduction

Ce chapitre porte sur 1'étude d'une loi de pilotage latéral ayant pour but de faciliter le pilotage
de I’avion au sol. A I’heure actuelle, ce contrdle est réalisé par le pilote au travers d’une loi de
commande sollicitant directement le systéme d’orientation des roues avant et la gouverne de
direction. Ainsi, selon la vitesse de I’avion, un braquage des tillers (petits volants a coté des
manches) et des palonniers génere directement une consigne d’orientation donnée, soit des
roues avant (a basse vitesse), soit de la gouverne de direction (a plus haute vitesse).

Le but de cette étude est de mettre au point une loi de pilotage permettant de contrdler
I’attitude de 1’avion au sol. Cette loi sera ainsi comparable a celles mises en ceuvre en vol (cas
des commandes vol électriques : « fly by wire ») et permettra ainsi de conserver, au sol, la
méme philosophie de pilotage.

Une telle loi permettra ainsi de rendre 1’avion plus stable. Si le pilote n’agit pas sur ses
organes de commande, la loi assurera le maintient d’une trajectoire rectiligne, méme en cas de
comportement dissymétrique de 1’appareil (panne moteur, vent de travers, mauvais calage des
roues avant, etc.). Elle permettra aussi de rendre le contréle de 1’avion au sol plus
« instinctif » en introduisant des objectifs de contrdle adaptés aux spécificités du comportent
de I’avion. De plus, cette loi doit permettre d’optimiser 1’utilisation des actionneurs en
supervisant leur action de maniére transparente.

Une loi de pilotage latéral a déja été réalisée pour le cas du roulage a "haute vitesse", que se
soit lors des décollages, des atterrissages ou des accélérations arréts [Villaume 2002], Cette
loi était destinée a améliorer le suivi de l'axe de piste.

Compte tenu des spécificités liées au comportement de 1’avion lors du suivi de taxiways et
lors des manceuvres a basse vitesse, des travaux complémentaires devaient étre envisages.
L’objectif de cette partie est ainsi de mettre au point une loi de pilotage latéral adaptée au
comportement de I’avion a basse vitesse et cohérente avec les travaux déja réalisés pour le
suivi d’axe de piste, afin d’obtenir une unique loi de pilotage, utilisable dans tout le domaine
de fonctionnement.

Les travaux développés dans le cadre de ce chapitre ont été appliqués a un avion de type
Airbus A320. Leur mise en oeuvre peut aussi étre étendue a d'autres types d'appareils. C’est
d’ailleurs actuellement le cas au travers d’une campagne d’essais menée sur A340-600 (cf.
paragraphe 6 ).

Ce chapitre est tout d'abord consacré a une bréve présentation des travaux réalisés sur le suivi
d'axe de piste. Ensuite, apres avoir étudié les spécificités dues au domaine de fonctionnement
considére, il conduira a définir une nouvelle loi de pilotage latéral adaptée a 1’ensemble du
domaine de fonctionnement.
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2. Travaux de référence

Lors des évolutions le long de l'axe de piste, a l'atterrissage et au décollage, les angles de
dérapage, le braquage des roues et la courbure de la trajectoire restent relativement faibles.
Dans un tel cas de figure, le modele de la dynamique latérale de 1’avion peut étre fortement
simplifié. Celui utilis¢ dans [Villaume 2002] pour la synthése de loi est proche d'un modele
linéaire d'ordre deux de type "bicyclette" dont les angles de dérapage et le modele des
pneumatiques sont linéarisés (sans prise en compte des actionneurs). On peut remarquer que
ce modele dépend non-linéairement d'un parametre exogene essentiel : la vitesse
longitudinale.

Apres avoir envisagé 1’utilisation d’une commande de type placement de pdles (commande
modale), une approche basée sur la commande non-lin€aire inverse a ¢té retenue. Cette
technique a pour avantage de permettre l'adaptation continue du correcteur a la vitesse, de
prendre en compte les transferts de charge entre trains et de permettre d'exprimer
explicitement les gains en évitant la mise en ceuvre de techniques de "gain scheduling".

La consigne est obtenue en inversant 1'équation différentielle de la dynamique en lacet :

L M
r=y=a,.Vy+a,.r+—25C (4.1)
Izz
avec: r :lavitesse de lacet v :lecap
Vy : la vitesse latéral (en axes avion) Izz : I'inertie suivant 1'axe du lacet

Par inversion de cette équation, on obtient :
M ,cr :—Izzx(azl.\/y—i-a22 .r)+Izz>< [\y]c (4.2)

M, cr est la somme des moments, dus au braquage des actionneurs, suivant 1'axe de lacet. Une

logique de répartition de ce moment global entre les différents actionneurs (fonction de la
vitesse) est alors mise en place pour déterminer les consignes relatives a chaque systéme
[Villaume 2001]. Le probléme de commande est donc réduit a la définition d'une consigne en
dérivée de la vitesse de lacet.

DeuX types d'aSSCI Vissement ont été ConSidéréS Sui\/ant uc 1’01’1 ChOiSit des ConSi nes :
»
2

e Envitesse de lacet : [f]l. =2zor+ (D—(rc —r) (4.3)
e Encap: [§], =2zor+o’(y, —v) (4.4)
Ce qui permet d'aboutir a une dynamique en boucle fermée du deuxiéme ordre :

v o L (4.5)
v, 2z

1+—p+izp2
o
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3. Mise en oeuvre d’une loi adaptée aux spécificités
du roulage a basse vitesse

Aux basses vitesses, deux cas de fonctionnement peuvent étre distingués :
e le suivi de taxiways rectilignes a basse vitesse,
e laréalisation de manceuvres.

Cas du suivi de taxiways rectilignes :

Dans le cas du suivi de taxiways rectilignes, le but de la commande est de stabiliser I'avion sur
une trajectoire rectiligne [Hade 1999]. Les différentes hypothéses simplificatrices utilisées
dans [Villaume 2002] restent donc valables et le comportement de 1’avion peut alors étre
représenté par un systéme dont la matrice d’état correspond a (voir 1I’équation 1.83) :

— 122" (4 Gyyp Ltp® +2 Gy, Lra®) Izz" (4 Gyp Ltp—2 Gyy, Lra) (4.6)
)
N 4Gy Ltp -2 Gyy, Lra B 4Gy +2Gyga
m m

Terme de couplage entre vitesse

L. de lacet et vitesse latérale.
Factorisation par

I’inverse de la vitesse

(Par souci de simplification, on se place dans le cas d’un roulage a basse vitesse : les efforts
aérodynamiques sont négligés.)

Les notations utilisées dans cette partie sont légerement simplifiées. Elles sont telles que :
LRA :LXRA et LTP :LXTP. ( 4. 7)

Comme le montre cette représentation matricielle (4.6), le systéme se comporte de maniére
plus saine qu'a haute vitesse. L'avion réagit plus rapidement aux sollicitations du pilote et les
couplages entre la vitesse de lacet et la vitesse latérale sont fortement réduits. Cette
modification du comportement de I’avion est liée au fait que la matrice d'état peut étre
factorisée par l'inverse de la vitesse longitudinale et au fait qu’un des termes de couplage est
proportionnel au carré de cette vitesse. Ce terme correspond aux variations de ’angle de
dérapage au centre de gravité, générées par les forces centrifuges.

Ainsi, aux basses vitesses, les valeurs propres du systéme associées aux dynamiques en
vitesse latérale et en vitesse de lacet ne sont plus complexes conjuguées. Lorsque la vitesse
longitudinale décroit, le systéme devient de plus en plus amorti et la pulsation propre croit.

Ce cas de fonctionnement s’inscrit donc dans la continuité directe des travaux réalisés pour
les hautes vitesses et n’impose pas de modifications du modele de synthése et de la loi de
commande. Nous ne les détaillerons donc pas plus.
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Cas de la réalisation de manceuvres :

Dans ce cas de fonctionnement, le comportement du systéme est beaucoup plus non-linéaire.
Les hypothéses simplificatrices relatives aux angles de dérapage et de braquage ou relatives a
la courbure de la trajectoire ne sont plus valables. La syntheése de la loi de commande doit
donc étre entierement revue sur la base d’un modele de synthése prenant en compte ces non-
linéarités.

L’¢étude présentée dans cette partie a ainsi pour but d’étudier une loi de pilotage en vitesse de
lacet, cohérente avec les travaux réalisés précédemment, tout en étant adaptée au cas
particulier de la réalisation de manceuvres a basse vitesse. Cette étude permettra ainsi aboutir
a la définition d’une loi de pilotage unique, utilisable quelle que soit la vitesse de roulage.

3.1. Modéle de synthése

Pour déterminer une telle loi de commande il est nécessaire de définir un modele de synthese
le plus représentatif possible du comportement de 1’avion quelle que soit la vitesse, et ce, tout
en conservant une structure de modele cohérente avec le modéle de synthése utilisé pour
traiter le cas des hautes vitesses. Notamment, il est donc indispensable de conserver inchangé
le degré relatif du systéme. Ce nouveau modéle de synthése devra donc négliger la dynamique
des actionneurs. L’impact de cette hypothése de modélisation sur le comportement du
systeme commandé¢ sera abordé¢ a la fin de 1’étude (au paragraphe 4.3).

Ce modele de synthese se base sur une représentation a trois degrés de liberté de I’avion au
sol. Pour se faire, on néglige les dynamiques de I’avion en roulis, tangage et suivant 1’axe
vertical. Comme 1’a présenté le 1° chapitre, cette réduction du modéle revient a considérer les
amortisseurs comme infiniment rigides et le sol comme parfaitement plat.

En considérant que la vitesse évolue suffisamment lentement, il est aussi possible de ne pas
prendre en compte la dynamique longitudinale de I’avion.

Le modele de synthése ainsi obtenu est donc un modéle d’ordre 2 (en vitesse de lacet et en
vitesse latérale) que 1’on peut mettre sous la forme :

f [LRA Fypa —Lpp - Fypp + Mryppo + Mrgyp ] (4.8)

Tz
. 1
Vy:;[FYRA +Fypp +FYAER0] —1-Vx

Mr, o désigne la composante du moment aérodynamique de lacet, généré par le dérapage

air et la vitesse de lacet et Mry,, le moment dii au braquage de la dérive.

' 1 c
Mr e =5-p-S-eAERO Vg -(Cn[3 B +Cn, -ﬂ-rj 4.9)

AIR

avec: PBog = arctg(ﬁj (4.10)
Vx
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Pour faciliter I’inversion d’un tel modé¢le, on représente les efforts latéraux générés par le
dérapage des pneus de la forme (modéle LAAS) :

B orr XB
Fy =2 Fy XBOPZ%BZ 4.11)
OPT

Les angles de dérapage locaux peuvent quand a eux étre obtenus a I’aide des équations (1.17,
1.18 et 1.19).

3.2. Inversion de la dynamique en vitesse de lacet

Cette étape reprend les travaux réalisés pour le suivi d'axe de piste. Elle consiste a inverser la
dynamique de l'avion en lacet.

L'expression de la dérivée de la vitesse de lacet peut étre écrite directement en fonction du
moment global issu des actionneurs :

i =1zz" [Mry, + Mr o + Mr, o | (4.12)

(Mr,, correspond au moment de lacet dii aux efforts sur les trains principaux.)

avec dans le cas de I'utilisation possible de la gouverne de direction et des roues avant :

Mr,r = M1y p + M1y, (4.13)
(Mrg, : moment di au braquage des roues avant.)

La dynamique de I’avion en vitesse latérale est rendue inobservable par l'inversion. Cette
dynamique étant parfaitement stable, ce point ne présente aucune difficulté majeure.

En inversant cette équation, il est possible de déterminer un moment de consigne a partir d'un
objectif en dérivée de la vitesse de lacet :

Mr, oy = Izz-[i]. —Mry, — Mrhg, (4.14)

Le moment aérodynamique Mr,.., peut étre estimé a partir de 1’équation (4.9) sur la base

d’une estimation du dérapage air (Bcg) et des coefficients aérodynamiques. Ces derniers
peuvent, par exemple, étre obtenus a 1’aide de tableaux d’interpolation ou encore de réseaux
de neurones.

On peut noter que ce moment est proportionnel au carré de la vitesse longitudinale (air).
Ainsi, ce terme n’est significatif qu’aux vitesses importantes.

De son coté, le moment dii aux efforts sur les trains principaux dépend, au travers du contact
pneu/sol, des angles de dérapages locaux et des charges verticales appliquées sur chaque train.
Deux solutions différentes peuvent permettre d'évaluer ces efforts :

e utiliser un mode¢le des pneumatiques,

e utiliser des mesures accélérometriques et gyroscopiques.

La premiere solution conduit forcément a des erreurs d'estimation significatives (modélisation
des pneumatiques trés incertaine) et entraine une quantité de calculs importante. La deuxiéme
solution, par contre, semble relativement intéressante.
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Cette deuxiéme solution s'appuie sur I'équation de la dynamique latérale de 1'avion :
m-(Vy+r-Vx)=FyTP +Fypn + FY arro (4.15)

Fy.rro rassemble l'ensemble des forces aérodynamiques latérales. Au basse vitesses, ce terme

n'a qu'une faible influence sur la dynamique de I'avion. Il ne sera donc pas pris en compte
dans cette étude (les forces aérodynamiques latérales sont assimilées a des perturbations).

On obtient alors :

M, =-Lyp -Fyp ==Ly -m- (Vy+r : VX)+ Lo -Fyga (4.16)

De son c6té, la dynamique en lacet est représentée par 1’équation :

it=Izz" - [ Mr,, + Mr, .o + Mryp + Mrg, | 4.17)
=Tzz"' [~ Ly m-(Vy+ 1 VX)+ Mt + Mrgyp + (Les + Lrp ) Fy g |
=Izz" - [— L, m- (Vy +r- Vx)+ Mr)ro + Mrgp + I\N/[rRA]

En considérant un nouveau moment global :

Mr, . = Mry,, + Mr,, avec, Mry, =(Ly, +Lop)-Fyga (4.18)

Le moment de consigne correspondant peut alors étre obtenu grace a la loi de commande :
Mr,op =1zz- [f]c +Lpp-m- (Vy tr VX)_ Mr 5o (4.19)

=1Izz-[t]e + Ly -m-ny - Mrj,

Cette formulation présente 1'avantage d'€tre adaptée a toute configuration de trains principaux
(nombre, type et position des roues). Seule la distance entre le centre de gravité et le point
moyen d'application des forces (L, ) doit étre évaluée.

3.3. Inversion des modéles actionneurs
N'est pour l'instant considéré que le braquage des roues avant et de la gouverne de direction.

3.3.1. Inversion du modéle de la gouverne de direction :

L’efficacité de la gouverne de direction est donnée par 1’équation :

! 4.20
MrRUD :E'p.s'eAERO 'VAIRZ -.Cndr- or ( )
En inversant cette équation (4.20), on obtient alors la consigne de braquage :
dr. = 2 Mtrupc (4.21)

P-S-e€pro 'VA1R2 -Cnadr
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3.3.2. Inversion du modéle des roues avant :

Comme 1’a présenté le premier chapitre, le moment généré par les roues avant peut s'écrire :

Mrg, = Ly XFypa (Bra» FZga» VX, .0) (4.22)
Vy+L

avec, Pra = arctg(y—RAxrj 0, (4.23)
X

=BAV _eRA

0, est I'angle de braquage des roues avant.

En inversant cette équation, on peut écrire :

4 M
Opa =Bav —Fya ' ( % Fz,,,VX,..) (4.24)

Fyra™ est I'inverse de la fonction Fyg, par rapport a I’angle de dérapage (Bra). Cette fonction
non-linéaire n’est inversible que pour des angles de dérapage compris entre -Bopr €t PBopr. La
réalisation de cette inversion suppose donc de ne pas sortir de cet intervalle. Cette limitation
de I’angle de dérapage revient a introduire une saturation en entrée du systéme.

Cette deuxiéme inversion, implique aussi le calcul de I’angle d’orientation du vecteur vitesse
aux roues avant (B ,, ) et I'inversion de 1'équation caractéristique des pneumatiques.

Inversion de l'équation caractéristique des pneumatiques :

L’inversion de 1'équation caractéristique des pneumatiques (Fyra(Bra)) peut s'avérer plus ou
moins complexe suivant la précision du modele de pneu utilisé. Dans le cas du suivi d'axe de
piste, les angles de dérapage restant petits, il est possible de modéliser 1'adhérence pneu/sol
par un gain, le cornering gain. Cette modélisation n'est pas représentative du comportement
des pneumatiques durant les manceuvres. Ainsi, a partir d'un angle de dérapage donné
(Bra orpr), l'effort généré par les pneus atteint un maximum (Fy pngu max) avant de décroitre.
Plusieurs modélisations ont pu étre introduites au chapitre 1. La modélisation utilisée ici
présente l'avantage de rester relativement simple et facilement inversible. En assimilant les
pneus avant droit et gauche a un pneu unique, on a alors :

Fyra = 2¢08(0y, ) X Fypypy (4.25)
Pra orr XPra (4.26)

2 2
BRA OPT +BRA

Cette expression peut étre réécrite en fonction du cornering gain :

et, Fypnew = 2 FYpneu max ¥

G _ aF}’PNEU| _ 2 Fypueu max (4.27)
Yra = =
Ber [, PBraom

Ce qui donne :
2

Pra opr (4.28)

2 2
BRAOPT +BRA

Fypneu = GYga XBra ¥
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En linéarisant cette expression pour de petits dérapages, on retrouve bien la relation de
proportionnalité entre l'angle de dérapage et la force latérale, utilisée dans le cas du suivi
d’axe de piste.

En inversant cette équation, on obtient :

_ Fypweuc % 2 (4.29)

Brac =
GYra 1+\/1_ 4% Fy oy C2

2
Gyra™ % Bra opr

FYpneu c % 2

G ra 1+\/1_ Fypneu (:2

2

F 2
YpNEU MAX

On peut remarquer que, dans un voisinage de zéro, cette équation correspond bien a l'inverse
de la modélisation linéaire du comportement de pneus.

Les parametres utilisés dans cette mod¢lisation des pneumatiques (4.28) dépendent de
nombreux parametres : la charge verticale, la vitesse, 1'état de la piste, le type de pneu, entre
autre. Certains de ces parameétres peuvent étre mesurés ou estimés (la vitesse, la charge
verticale), d'autres sont incertains (I'adhérence, le type de pneu). La prise en compte de ces
différents ¢éléments permettra d'améliorer la réponse de la loi mais augmentera aussi le
nombre de calculs a effectuer.

Dans tous les cas, la loi de commande doit étre robuste a I’apparition d’écarts entre le
comportement réel des pneumatiques et le comportement théorique décrit par le modéle de
synthese. Ce probléme de robustesse sera abordé de fagon détaillée dans la partie 4.

3.4. Asservissement de la vitesse de lacet

On cherche dans ce paragraphe a asservir la vitesse de lacet de sorte & générer une consigne
de variation de cette vitesse [1], . (cf. (4.14) et (4.19)).

Cet asservissement peut étre réalisé au travers d’un correcteur proportionnel tel que :

[f], = l(rc —1) (4.30)
T

Le systéme est alors théoriquement amené a suivre une dynamique linéaire du premier ordre :

. . 1 4.31

f =1, =~ (r, 1) 3
T

3.5. Supervision des actionneurs

Le probleme de la supervision des actionneurs a déja été largement étudié dans le travaux
relatifs au suivi d'axe de piste.

Chapitre 4 — page 9



Etude d'une loi de pilotage latéral de 1’avion au sol
Mise en oeuvre d’une loi adaptée aux spécificités du roulage a basse vitesse

La solution proposée ici se base directement sur ces travaux. Elle permet de répartir la
commande entre les roues avant et la gouverne de direction suivant une caractéristique basée
sur la vitesse de I’avion.

Pour ce faire, on définit un gain kacr dépendant de la vitesse.
La consigne en moment liée au braquage de la dérive est définie par :

Mrgyp =Kuer - Mrep (4.32)
La consigne d’orientation des roues avant doit alors étre telle que :

Mr,cr = Mryyp + Mrg,, (4.33)
Elle s’écrit donc :

Mr, = (1=K, o )-Mr,; (4.34)

Un exemple simple de définition du gain kacr est donné sur la figure 4.1. Ce type de
transition est comparable aux transitions déja mises en oeuvre sur avion.

figure 4.1 : Exemple de fonction de répartition de la consigne entre roues avant et gouverne de
direction.

3.6. Adaptation de la cinématique de commande

On appelle cinématique de commande une fonction permettant de traduire les actions du
pilote sur ses organes de commande en consignes pour les lois. Cette cinématique permet ici
de définir une consigne en vitesse de lacet. Elle est directement associée a des questions
d'ergonomie et aux sensations qu'a le pilote en contrdlant I'appareil. Sa détermination détaillée
ne peut étre réalisée qu'avec un pilote dans la boucle, en essais ou en simulation.

En amont de cette évaluation détaillée, une premiere étude a permis d’obtenir une définition
initiale de cette cinématique. Elle se base sur I'expérience acquise par I’avionneur.

Dans le cas du suivi d’axe de piste, ces travaux ont abouti a calibrer le palonnier en vitesse de
lacet. Cette calibration est réalisée en fonction de la vitesse de 1'avion. Pour un débattement
maximum du palonnier, la consigne en vitesse de lacet est choisie de sorte a obtenir une
accélération maximale donnée (nymax), en régime stabilisé. (L'autorit¢ du pilote est alors
réduite avec la vitesse.)

Cette vitesse de lacet maximale commandée s'écrit :

Tyax = — —nyz“]’;x £ (4.35)
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Les résultats obtenus, aussi bien en simulation qu’en essai sur avion, semblent confirmer
l'intérét d'utiliser une telle cinématique.

Dans le cas de vitesses longitudinales plus faibles, ce maximum est impossible a atteindre.
L'utilisation des organes de commande n’est alors pas optimale. De plus, la cinématique
actuelle du tiller (le volant de commande du braquage des roues) ne posant pas de probléme,
il peut s'avérer avantageux de conserver une cinématique proche de celle de la loi directe et
ainsi de conserver un pilotage proche de celui des autres avions de la gamme (maintient des
« cross crew qualifications » permettant aux pilotes de passer facilement d’un type d’appareil
a un autre).

Ainsi, dans le cas du tiller, un autre critere de pilotage est utilisé. Ce critére est relatif a
l'orientation de la vitesse au niveau des roues avant (Bay) (voir figure 4.2) qui peut étre
calculée par I'équation :

Bay = arCtg(Mj (4.36)
Vx

figure 4.2 : Représentation schématique de I’angle d’orientation du vecteur vitesse aux roues
avant (Bav).

A partir de ce nouveau critére de pilotage, il est possible de déterminer une consigne en
vitesse de lacet, cohérente avec la consigne issue du palonnier. De ce fait, ’utilisation d’un tel
critere n’impose pas de modifications de la loi de commande.
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Cette consigne en vitesse de lacet s écrit :

. :tg( AVC)XVX—Vy (4.37)

Lea

Il s’agit alors de déterminer f,, . en fonction de la déflexion des organes de commande.

Deux solutions sont envisagées :

Utiliser la cinématique de commande actuellement utilisée dans la loi directe
d’orientation des roues avant.

Utiliser une cinématique optimisée, proche de celle mise au point pour le palonnier, basée
sur un maximum en facteur de charge.

En suivant ce principe, on introduit alors un B, . maximum que 1’on peut définir par :

Vy+L L
YF v XIMAX | _ gretg VY _ L XMWwax 8 g que By max < 74°.
Vx Vx

Bav max = arctg( V2

(4.38)
Lorsque B,y yax devient supérieur, on le limite alors a cette valeur (B, yax = 74°).

(Par soucis de simplification, il est possible de négliger Vy dans 1'équation (4.38).)

3.7. Description globale de la loi de commande

3.7.1. Architecture de la loi

La loi de commande, ainsi définie, peut étre divisée en cinq parties distinctes :

Une cinématique de commande servant d'interface entre la loi de commande et le pilote.
La sortie de l'organe de commande (tiller, palonnier, ...) est transformée de maniere a
définir la consigne de 'asservissement. Cette transformation est un ¢lément essentiel de la
loi notamment vis a vis de la "pilotabilité".

La boucle d'asservissement en lacet.

A partir de la consigne du pilote, cette boucle aura pour but de définir une consigne
globale en variation de la vitesse de lacet, permettant de suivre une dynamique
déterminée.

L'inversion de la dynamique de 'avion.

Cette inversion permet de traduire la consigne de variation de la vitesse de lacet en une
consigne globale de moment a générer par les actionneurs, suivant l'axe du lacet.

Une supervision des actionneurs.

Elle correspond a la logique de répartition du moment de consigne présentée
précédemment pour le suivi d'axe de piste. Elle permet l'utilisation optimisée des
différents actionneurs pouvant agir sur l'attitude de l'avion (braquage des roues avant, de
la gouverne de direction, freinage ou poussée moteur dissymétrique, ...).

L'inversion des mode¢les des actionneurs.

Le but de cette inversion est d'estimer les sollicitations & commander aux actionneurs
pour obtenir les moments désirés.
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3.7.2. Représentation schématique

La loi de commande peut-&tre aussi €tre décrite par le schéma suivant :

Braquage Braquage
palonnier tiller

Cinématique
tiller

Cinématique
palonnier

/

Asservissement
en lacet

A

Mrrupe =Kacer “Mracr

Mrg,

ore = F =
P'S'I'VAIR2 -Cnér Yeneue ZCOS(eRA)X(LRA +LTP)

_ Fypneuc 2

Pra c
Gy ra 4XFyPNEUC2
Gyra™ % Bra ot

Bavim
| +
\
Braquage de Braquage
la gouverne des roues
de direction avant

figure 4.3 : Représentation schématique de la loi de pilotage latérale dans sa définition initiale
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4. Etude de la robustesse de la loi

La détermination de la loi de commande est basée sur l'utilisation d'un mod¢le de synthése
sens¢ représenter parfaitement le processus. Dans le cas ou cette hypothése est vérifice, la
dynamique suivie par le systéme est alors directement déterminée par le réglage des gains de
l'asservissement.

En fait, le modéle de synthése n'est qu'une représentation simplifiée du systéme et la
dynamique réellement suivie par l'avion peut, dans certains cas, différer significativement de
la dynamique théoriquement obtenue.

Cette partie a pour but d'évaluer le comportement du syst¢tme commandé dans le cas ou il
existe des écarts entre le modele de synthese et la réalité, d'en déduire des contraintes relatives
au réglage des gains et de chercher a déterminer des adaptations possibles de la loi.

Dans le cas qui nous occupe, les causes des principaux écarts qui peuvent apparaitre entre le

modele de synthese et le comportement réel de I'avion sont :

e les incertitudes relatives au contact pneus/sol et a la présence de perturbations (vent de
travers, panne moteur, offset sur le braquage des roues,...),

e les saturations en braquage et vitesse de braquage et a I'adhérence maximum des roues
(ces saturations ne peuvent étre directement prises en compte dans le design de la
commande),

e Ja dynamique du systeme d'orientation des roues avant (négligée dans le modele de
synthése).

4.1. Erreurs de modélisation et perturbations extérieures

La mise au point de la loi de pilotage latéral est basée sur une modélisation dont certaines
composantes présentent un degré d’incertitude €levé. La principale source d'incertitude est
liée a la méconnaissance de I'adhérence pneu/sol. L'objectif de cette étude est de vérifier la
robustesse de la loi de commande vis a vis d'écarts entre la modélisation des pneumatiques
utilisée lors de la synthése de la loi et leur comportement réel. Cette étude prendra aussi en
compte l'influence de perturbations (vent de travers, dissymétries de poussée, mauvais calage
des roues avant, etc.) sur la dynamique latérale (force latérale parasite : Fy,) et sur la

dynamique en lacet (moment parasite : M ).

4.1.1. Comportement de 'avion aux basses vitesses

Par soucis de simplification, cette étude a d’abord été réalisée pour le cas du roulage a basse
vitesse, pour lequel les efforts aérodynamiques deviennent négligeables. Le cas de vitesse
plus importantes sera abordé dans le paragraphe 4.1.2.

On se place donc dans le cas ou toute l'autorité est donnée au braquage des roues (aucune
commande de braquage de la dérive) et ou les efforts aérodynamiques sont négligeables (cas
ou les erreurs d'estimation sont maximum).
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Deux erreurs de modélisation sont considérées :
e une erreur relative aux efforts sur les roues avant, notée €,

e une erreur relative aux efforts sur les trains principaux, notée €,

Ces erreurs sont définies par les relations :
_ Fyra —Fyra _ Fywp —Fyr (4.39)

A et epp <
Fyga Fyp

€ra
Les chapeaux désignent les paramétres calculés dans le modéle de synthese.

Fyga = Apa X Fypa (4.40)
Fyp = XTP XFYTP

A =(1+8RA)

En définissant {
Aip = ( l+&p, )

, on obtient : {

La modélisation de 'avion au sol s'écrit alors :

) 1
r :I_[LRA "Fypa =Lop -Fyre +Mp] (4.41)
77
. 1
Vy :E[FYRA +Fyp +FYP] —1-VX
) 1 ~ -
r :E[LRA “"Fypa Aga —Lap - Fypp - App +Mp] (4.42)
soit,

. 11 .
Vy:E[FYRA Apa +FYpp Ay +FYP] —1-VX

La consigne de braquage définie par la loi est :

. ([Fl. - 1zz+L, -F
0, =P —Fy.. " ([r]c z+ Ly yTPJ (4.43)
RA
d'Oﬁ: FyM — [r]C : IZZ_'_LTP .FYTP (444)
LRA

On obtient une représentation de la dynamique de 1’avion comparable a celle obtenue dans la

partie 3.4 du chapitre 2 (équation 2.36) :

: ) L, -~ M

Io=hp, X[ + (}\‘RA _}\‘TP)X By +— (4.43)
Izz Izz

Cette équation fait apparaitre deux conséquences issues des erreurs de modélisation : 1'une est

équivalente a une modification des gains de l'asservissement, 'autre se traduit par 1'apparition

d'un biais proportionnel aux efforts générés par les trains principaux.

On peut constater que les efforts parasites interviennent par l'intermédiaire d'un biais

supplémentaire.

Le biais li¢ aux efforts sur les trains principaux est di a l'influence de la dynamique interne.
Lors du roulage, cette dynamique modifie la vitesse latérale de maniere a équilibrer les forces
centrifuges et les efforts sur les trains.

Ce comportement du systéme peut étre mis en avant dans 1'expression des efforts sur les trains
principaux grace a l'utilisation du facteur de charge.
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I1 est ainsi possible, a partir de 1'expression de la dynamique interne, d'exprimer la dynamique
de 'avion en lacet sous la forme :

P =px[il, +A (4.46)
p= Aa ~Ap '(LRA +LTP) (4.47)
. LRA'}\’TP+LTP'>\‘RA
avec :
— (XRA _)"TP)XLTP X Ly X[m.n —pr]—i-ﬂ
122(L gy - Agp + Lgp - Ags ) Y Izz
et, n, = Vy +1 Vx
Le facteur de charge est en fait principalement dii aux forces centrifuges : Vy peut étre
négligée.
On obtient alors :
A= (XRA _)\‘TP)XLTPXLRA -m- VX (}\’RA _}\'TP)XLTP XLy xFy, +Mp (4.48)

XTr —
12 (L - Ayp + Loyp - Ay ) 12z(Lgy Ap +Logp Ay ) lzz

Dans le cas de l'utilisation d'un correcteur de type proportionnel, la dynamique de I'avion en
lacet correspond alors a :

fzp'xl(rc —1)+ A (4.49)
T

pr:p_TX(XRA_}\‘TP)XLTPXLRA'm'VX (4.50)
Izz (LRA “Ap + L '}“RA)

A= ()\'RA _}\‘TP)XLTP XLy,

122 (L gy - App + Lop - Ags

avece :

M
x[m-Vx-r, —Fy, |+ —%
) 1zz

L'évaluation des erreurs potentielles de modélisation doit permettre de borner les variations de
Ara €t Agp. A partir de ces intervalles, il devient alors possible de vérifier que le
comportement du systéme commandé correspond bien aux objectifs et contraintes relatives a
la loi de commande et ainsi de vérifier la robustesse de la loi :

e Pour assurer la stabilité du systeme, p’ doit toujours rester positif. Il faut donc que :

hrp = Ay o 1— Apa '(LRA +LTP)'IZZ (4.51)
Aps (Lgn +Lop)-Izz+ T-Ly, -Lyp -m-Vx

e En ayant p' inférieur a 1, le réglage de la loi sera facilité. En effet, ce réglage est limité

par l'influence de la dynamique du systéme d'orientation des roues avant et par la présence
des saturations sur la commande. Comme nous le verrons dans la suite, si la dynamique
suivie par le systeéme est trop rapide, la loi de commande risque alors de générer des
dépassements inacceptables de la consigne, voire méme, dans des cas extrémes, des
oscillations entretenues. Ce réglage étant réalisé pour obtenir un comportement théorique
du systéeme correspondant au cas p'=1 (mod¢le de synthese), on se place alors dans le cas

le plus pénalisant (dynamique la plus rapide) et donc, on garantit un bon comportement du
systéme dans des conditions dégradées.
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Les deux remarques précédentes signifient qu'il est préférable de surestimer les efforts dans le
modele de synthése et d'avoir une meilleure précision pour les trains principaux que pour les
roues avant. Cela revient donc a considérer l'adhérence comme maximale et a privilégier
l'utilisation des mesures accéléromeétriques pour estimer les efforts sur les trains principaux

(cf. partie 3.2).

Le terme A’, de son coOté, induit une erreur statique. Cette erreur est fonction de la consigne
en lacet et des forces et moments parasites. Lorsque la vitesse de lacet atteint cette consigne
(r=r,), on peut constater que l'erreur statique est particllement due a la force centrifuge

(r.Vx). Sur des trajets rectilignes, seuls les efforts parasites interviennent encore.

Cette erreur statique met en évidence 1'intérét de l'introduction d'un correcteur intégral pour
assurer la rejointe de la consigne. On peut par exemple utiliser un asservissement de type

proportionnel intégral. Dans ce cas, on a :
2

[1]. =220)(rc —r)er—(rc —r) (4.52)
p

On obtient alors :
2

f:prZm(rc—r)erxm—(rc—r)+A (4.53)
p

=p'x2zolr, —r)+p><®—2(rC —1)+ A’
p

La valeur de correspond au t utilisé précédemment.

Z®

Dans ce cas, la dynamique du systéme commandé correspond a :

1+2% p |xr, 0 =fpxo (4.54)
o' 1 pA ,
r= ) + —x ) avec : P,
1+ + S + 2 2=
o PP o PP Jp

Lorsque 1'adhérence est dégradée, la dynamique du systéme est ralentie et son amortissement
est réduit. La stabilité est assurée mais il faudra vérifier que, pour un fonctionnement normal
de l'avion, dans le cas le plus défavorable, z est choisi assez grand pour garantir que
I'amortissement reste suffisant et ainsi qu'il ne dégrade pas outre mesure le pilotage.

Une étude plus compléte du probléme de I’ajout d’une correction intégrale sera réalisée dans
la partie 4.4.

Remarque :

I1 est possible d'englober dans les erreurs de modélisation l'influence d’éventuels bruits ou
erreurs de mesure. Pour borner les variations de Ay, et A, il faudra alors prendre aussi en
compte l'impact des variables mesurées sur la détermination des efforts dans le modele de
synthese.
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4.1.2. Comportement de I’avion aux vitesses importantes

Lorsque la vitesse devient plus importante, les efforts aérodynamiques ne sont plus
négligeables. On peut alors les dissocier en deux composantes. La premiere rassemble les
efforts dus a la vitesse de déplacement de I’avion (vitesse sol). La deuxiéme correspond a
I’action du vent qui est considérée ici comme une perturbation extérieure. Les écarts entre le
moment aérodynamique réel et son estimation (réalisée dans la loi) sont donc assimilés a des
perturbations (Mp).

La gouverne de direction agissant sur I’avion de maniére complémentaire a 1’action des roues
avant, on assimile ici le terme Ara a un terme d’erreur relatif a la somme des moments
générés par le braquage de la gouverne de direction et des roues avant.

En supposant que la loi de commande surestime la contribution de la gouverne de direction,
Ara restera inférieur a 1. Le moment aérodynamique ne sera alors pas entiérement « contré »
par la loi. La configuration aérodynamique d’un avion de transport civil étant stable, ce
moment aura alors pour effet d’accroitre la stabilité globale de 1’avion.

Le moment aérodynamique étant proportionnel au carré de la vitesse, plus cette derniére
augmentera, plus son action stabilisante sera significative.

De plus, I’efficacité de la gouverne de direction étant beaucoup mieux connue que celle des
roues avant, plus la vitesse sera élevée et plus Ara sera proche de 1. Le comportement de
I’avion sera alors nettement plus proche du comportement théorique donné par le modele de
synthese.

On voit ainsi, a partir de cette présentation qualitative de I’impact des efforts aérodynamiques

sur le comportement du systéme commandé, que les criteres de robustesse présentés
précédemment pourront étre en partie relaxés aux grandes vitesses.

4.1.3. Application de ces résultats au cas de I'A320 :

Le but de ce paragraphe est d'appliquer 1’analyse précédente a un avion de type A320,
fortement chargé (m=66,9 t) et centré trés avant (Xcg=18,5 %).

On a alors :
Izz=3,77-10° Lg,y =10,9m Gyg, =1,65-10° N/rad
1=4,19m Lyp=L74m Gyp =5,7-10° N/rad

Cette étude considére les variations d'adhérence et toutes les mesures et estimations
intervenant dans la linéarisation du mod¢le. Elle sera reprise et complétée a la fin de ce
chapitre pour la loi de commande adaptée au cas des trés basses vitesses et de 1’arrét.

Détermination des évolutions possibles de )\, :

On se place dans le cas ou les efforts sur les trains principaux sont estimés a partir de mesures
accélérometriques. La précision de cette estimation est alors directement due a la qualité de la
mesure de l'accélération latérale et a la qualité de 1'estimation de la masse et de la position du
centre de gravité.
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Am AXcg N Any

Onaalors: Agp =1+—+1- (4.55)
m Lop ny

(Le préfixe A désigne 1'erreur de détermination de la variable.)

A ny tres petit ou nul, les erreurs relatives a la mesure de l'accélération se traduisent par
l'apparition d'un biais (A tend alors vers l'infini) :

(1_kACT )'LTP -m
AO = A 4.56
maX( RA) 2cos(Bgs ) - Gygra '(LRA +LTP)X w (420

Pour k,r =0, on aura :
B Ly -m
2-Gygy - (Lra +L1p)

La précision des mesures accélérométriques annoncée est : |Any|£0.01g. Pour une masse

max (A0, ) x Any (4.57)

importante de 1'avion (66,9 tonnes), on obtient :

|ABg,| < 0,156° (4.58)

Ce biais sera annulé grace a la présence de l'intégrateur dont on traitera de I’implémentation
en4.4.

A AX
Am o 2ACE

m Ly

étant supposés tres faibles, A, restera proche de 1.

Détermination des évolutions possibles de )\, :

Le calcul des efforts sur les roues avant est basé sur une modélisation correspondant a une
adhérence maximum. Ce calcul nécessite la détermination de 1'angle d'orientation de la vitesse
aux roues avant, qui se base sur la mesure de la vitesse de lacet et des vitesses longitudinale et
latérale. L'estimation de la position du centre de gravité joue aussi un rdle au travers de la
distance Ly, . Cette estimation intervient dans la détermination de l'angle d'orientation de la
vitesse mais aussi permet de réaliser le lien entre la force et le moment. Pour prendre en
compte ce dernier élément, on associe & Az, le calcul du moment et non plus de la force. La

mesure du braquage des roues avant interviendra aussi, mais de fagon mineure.

Ona:

A
max(h, )= 1+ £, + A0 12X ABav. (4.59)
RA BAV
AVy+Li, oA 1-AXcg-
=1+8RA+A9RA—1'AXCg+ y+Lga A, + cg r+ AVx
Lgra VX -Bay Vx +AVx

Le terme &, se rapporte uniquement ici aux problémes liés a 1'estimation de 1'adhérence.

L'erreur de détermination de l'angle d'orientation de la vitesse aux roues avant se traduit en
fait par l'apparition d'un biais équivalent qui modifie directement I'angle d'orientation des
roues :

MOy = AP oy (4.60)
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Pour des vitesses nulles ou faibles, cette expression fait apparaitre le probléme de la division
par VX, nécessaire a la détermination de B, . Ce probléme, li¢ aux trés basses vitesses, sera
étudié et résolu dans la partie 5 ; I'impact de la mesure de la vitesse de lacet et des vitesses
longitudinale et latérale y sera donc abordé plus en détail.

L'influence du centrage et de l'angle d'orientation des roues est négligeable vis a vis de
l'impact des modifications possibles de 1'adhérence : nous ne les distinguerons donc pas. Pour
considérer le cas de la piste verglacée, on prend Ay, borné entre 1 et 0,25.

L'estimation de l'inertie de I'avion suivant I'axe de lacet apparait aussi dans le calcul de la
commande. Une erreur sur cette estimation peut étre répercutée directement et de manicre
identique sur A, et A . Son effet correspond donc a une modification d'autant des gains de

I'asservissement.

Conclusions sur la robustesse de la loi :

L'étude précédente a permis d'obtenir la contrainte de stabilité :

Apa '(LRA +LTP)'IZZ (4.61)
Ags (Lgs +Lop)-Izz+ 1-Ly, -Lyp -m-Vx

xTszRA-(1—

Pour Vx =0, cette inéquation signifie que A, doit étre positif.

Pour Vx =70 kt, dans le cas de cette application, on peut assurer la stabilité en ayant :

Ap = 0.4352 (correspond au cas le plus contraignant ou Az, =1)

La stabilité sera donc assurée jusqu'a des erreurs de plus de 55 % sur l'estimation des efforts
sur les trains principaux. De plus, la vitesse utilisée (70 kt) correspond a un cas extréme : cette
étude s'est restreinte a un "pire cas" ou la gouverne de direction n'est pas utilisée et ou les
effets aérodynamiques sont négligés. En fait, a une telle vitesse, la commande se divise en
parts quasiment égales entre le systeme d'orientation des roues avant et la gouverne de
direction. Ainsi, cette gouverne réagissant beaucoup plus rapidement que les roues avant et
les effets aérodynamiques ayant tendance a augmenter la stabilité de I'avion (effet girouette),
méme pour des erreurs de plus de 55 % la stabilité restera largement assurée.

En ce qui concerne le temps de réponse, le comportement du systéme sur piste verglacée
devra étre validé par simulation, pour vérifier que I’augmentation du temps de réponse ne
dégrade pas outre mesure la pilotabilité de I'avion.

Dans le cas de 'A320,0n a :

Paa hwe (L L) 5 5766 (4.62)

p:
LRA ’7\‘TP +LTP ')\‘RA

p'=p- (s =D )x Ly xLigp - Vx >(.2786 + 0.0222 - Vx (4.63)
IZZ(LRA “Aqp +Lgp 'XRA)

1zz

Quel que soit Az, , pour Vx < ~ 32,6 m/s soit environ 63kt , on aura p'<1.

Lyp-m
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A une telle vitesse, le systeme d'orientation des roues est nettement moins sollicité, au profit
de la gouverne de direction et, comme expliqué précédemment, les efforts aérodynamiques
deviennent significatifs. Le cas de vitesses importantes doit ainsi étre étudié¢ indépendamment.

En ce qui concerne le domaine de fonctionnement dont il est question dans cette partie du
document, on peut conclure que, dans le cas de l'utilisation d'un correcteur de type
proportionnel, le temps de réponse restera compris entre sa valeur nominale et quatre fois
cette valeur.

Comme on le verra par la suite, le temps de réponse nominal le plus court pouvant étre choisi
est de 1,3 secondes. Dans le cas de la piste verglacée, on aura alors un temps de réponse de
5,2 s. Ce temps de réponse minimum semble tout a fait convenable, sachant qu'a titre de
comparaison le temps de réponse idéal des lois de pilotage est estimé par les spécialistes a 6s.

Si le correcteur est de type proportionnel intégral, I'amortissement nominal devra étre d'au
moins 1,9 pour garantir de conserver un amortissement supérieur a 1 quelles que soient les
conditions.

z':p—xzzl, doncz>£> ! ~1,9 (4.64)

Vp S
4.2. Impact des saturations

La technique de linéarisation entrée/sortie (base de la commande non linéaire inverse) ne tient
pas compte des différentes saturations pouvant apparaitre. Cependant, en pratique, le systeme
d'orientation des roues avant est fréquemment saturé. Les résultats théoriques précédents ne
sont donc plus valables dans un tel cas de figure.

4.2.1. Impact sur la dynamique de l'avion

L'objectif de cette partie consiste a évaluer 1'impact des saturations sur le comportement du
systeme en boucle fermée et d'en tirer des conclusions vis a vis du réglage des gains.

Approche intuitive du probléeme :

Cette approche se base sur le fait que les saturations ont pour effet de limiter les capacités de
I'avion a tourner rapidement. On peut constater que ces saturations limitent non seulement la
vitesse de lacet mais aussi les variations de cette vitesse de lacet. Ainsi, pour atteindre
rapidement un état final donné, la loi de commande doit chercher a augmenter la vitesse de
lacet et a la stabiliser sur la consigne le plus rapidement possible. La commande en temps
minimum permettant d'atteindre cette consigne sans la dépasser sera donc une commande de
type "bang-bang" : se plagant a saturation pour mettre en mouvement le systéme et, a partir
d'un instant de commutation bien défini, se placant sur la saturation opposée pour le stabiliser
sur la consigne.

Cette commande en temps minimum peut permettre d'aboutir & une propriété intéressante
pour la loi de commande. En effet, la trajectoire de stabilisation décrite dans le plan de phase
par cette réponse en temps minimum sera la plus rapide possible : toute évolution dépassant
cette trajectoire conduira donc a un dépassement de la consigne. La loi de commande devra
ainsi étre réglée de telle sorte que la trajectoire théoriquement décrite par le systeéme n'excéde
pas cette trajectoire limite de stabilisation.
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Définition d'un domaine accessible par la sortie :

On cherche tout d'abord a déterminer 1'impact des saturations sur les évolutions possibles de
la sortie et de ses dérivées.
Le systéme est décrit par les équations suivantes :

1

f :I_[LRA Fypa =L - Fyp +Mp] Oramin <Ora SOrAm, (4.65)
TZ avec, . Lo
: . < <
VY:;[FYRA +Fyp +FYP] —1- VX Ramin < Ora < Ora e
On note : i =f,(r, Vy,0, ). (4.66)

Pour un état donné du systéme (r et Vy données), la dérivée de r est bornée par deux fonctions
deret Vy:

[I'] min 0 < I' < [r] max 0 (467)
v - [{] wino= nel:? {f, (5, Vy, 0, )} (4.68)
- [r] max 0= ngax {fr (r’ Vy3 e RA )}

RA

L'énergie du systéme étant bornée, r l'est aussi (on ne se base pas ici sur une quelconque
modélisation du systéme mais sur son comportement supposé réel). Il existe donc des états du
systéme pour lesquels ces deux limites s'annuleront.

A Vy donnée, on note respectivement [r],., et [r] les solutions des équations
[1] im0 (. VY)=0 et [i] ,.0(r, Vy)=0. (Du fait des propriétés d'inversibilité du systéme, il y a

unicité de la solution.)

max 0

On aura donc :
[I'] min 0 <1< [r]maxo (469)

En dérivant I'équation i =f, (r, Vy,0, ), on obtient :

1 O0Fy : 0Fy . L O0Fy .

f=—|Lpp —2 - XPay —Lpp - X Brp [ =0 x LI (4.70)
Izz 0Bra OBrp Izz OBga

On note : fz‘P(r,Vy,eRA,éRA). (4.71)

Comme précédemment, pour un état et une entrée donnés, cette dérivée seconde de r sera
bornée.

Ona: [f],, <7 <[]
[{] o= min (. Vy, 0. 054 )} (4.73)

eRA

[i:] max— I%?:( {‘I’(r, Vy,0ras éRA )}

(4.72)

max

avee ©

(Ces limitations sont des fonctions de r, Vy et 0, .)
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Remarque :
Pour 0y, =0g,.. ,ona i=¥(r,Vy,0,,, ,0). (4.74)

L'énergie du systeme étant bornée (pour le systeme réal), en suivant la méme démarche que
précédemment, il est possible de définir deux nouvelles bornes pour r et sa dérivée.
Soit respectivement [t],.1» [f]waxis [[]mimi €t [f] i les solutions de [t],;, (r, Vy, 04, )=0,

[I'] max (I', Vy’ eRA ): 0 b [I'] min 1 (I', VY) = 0 et [I'] max | (I’, VY) = 0 :

min

Les saturations du systeme ont donc pour effet de borner r et ses dérivées premicre et
seconde. On peut définir un domaine de I'espace formé par r et ses dérivées tel que :

[l <t <[] o [l <0 < [low et [flon < F <[] 4.7
) (] o= max {[] wino 3 [r] it } e (] o= max {[] ino 3 [F] it } i
s e KR 14 S S o

On nomme ce domaine "domaine accessible de r" .

Il est a noter que ses bornes sont fonction de 1'état du systéme et de 1'angle de braquage des
roues : il n'est donc pas fixe mais peut se modifier dans le temps.

4.2.2. Détermination de la réponse en temps minimum :

On cherche maintenant, a partir de ces résultats, a déterminer la réponse en temps minimum
permettant de passer d'un état initial a un état final donné. Cette réponse ne sera pas forcement
réalisable mais servira de support a la suite de cette étude sur le comportement de la
commande non-lin€aire inverse en cas de saturations.

Ce probléme peut s'écrire sous la forme :

minde J={"dt (4.77)

to

. 1
r :I_[LRA ‘Fyga =L1p -Fypp +Mp]
sous, zz avec,

o
VYZE[FYRA +Fypp +FYP] —r-Vx

On se place dans le cas ou la consigne est supérieure a la valeur initiale de r (dans le cas
opposé les calculs seront similaires). Pour éviter de dépasser cette consigne, on peut ajouter la
contrainte : r < r,

c*
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A partir de la linéarisation du modéle présentée dans le chapitre 2, partie 3 et des résultats
précédents, il est possible de réduire ce probléme a :

min de J= :f dt sous, =[], =v, [ <1 <10 <[] an > (4.78)
r(t())_ro r(tf):rc
et ]
r(to):ro r(tf)=0
avec ° [r] min svs [r] max
[I'] min < V < [r] max

L'analyse des conditions d'optimalit¢é montre que la solution de ce probléme est une
commande de type "bang-bang". En supposant que la dérivée initiale de r est peu importante,
dans une premiere phase, la commande v sera maximum pour chercher a rejoindre la consigne
le plus rapidement possible. L'augmentation de la vitesse de lacet sera maximale : elle suivra
la limite supérieure du domaine accessible.

Ensuite, a partir d'un instant de commutation noté t.om, le systéme cherchera a se stabiliser le
plus rapidement possible sur la consigne. La commande v sera donc minimum pour annuler le
plus vite possible la dérivée de r. Elle suivra alors la limite inférieure du domaine accessible,
jusqu'a avoir =0. On nomme cette deuxiéme phase, "la phase de stabilisation".

L'instant de commutation t .., est tel que cette phase de stabilisation se termine de maniére a
ce que la vitesse de lacet soit stabilisée sur la consigne (r(t;)=r, et i{t;)=0).

Durant cette phase de stabilisation (r €[r,,,.r.]), ona:

: " i 4.79
0= [l (0)- o= 0) .79
r(t)=r, - ”:/ [{]in () dT” =, (¢) (%, est supposée monotone.) (4.80)

La trajectoire correspondant a cette phase de stabilisation peut étre représentée dans le plan de
phase par :

=220 (0) (4.81)

Dans le cas ou la consigne est inférieur a la valeur initiale de la vitesse de lacet, La réponse en
temps minimum est comparable mais opposée.

La trajectoire de stabilisation est alors telle que :
t=2,(x0 () (4.82)
%1 ()=~ " [l (1)- (4.83)

2= = [ [ [l (2)-av”

Ces équations correspondent aux trajectoires les plus rapides permettant de rejoindre la
consigne sans générer de dépassements. Ces "trajectoires de stabilisation" représentent donc
un ensemble d'états limites au-dela desquels il n'est plus possible d'éviter de dépasser la
consigne.

avece |
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On peut en déduire que toute loi de commande satisfaisant cet objectif de non-dépassement
doit satisfaire la contrainte :

f><sign(rc —r)S xl(xo_l(r) )>< sign(rc —r) (4.84)

Dans la pratique, les calculs précédents peuvent devenir fortement complexes. Malgré cela,
ces résultats peuvent étre exploités grace a une étude par simulation : en réalisant une série de
simulations avec commande a saturation et pour différents états initiaux, il est possible
d'obtenir des réseaux de courbes correspondant a différentes trajectoires de stabilisation et
pour différentes consignes. La contrainte précédente peut alors étre prise en compte grace a
une analyse graphique de la réponse du systeme dans le plan de phase.

Ay

figure 4.4 : Représentation dans le plan de phase d’un exemple théorique « type » de
comportement saturé, pour un systeéme de degré 1.
- Les lignes plaines correspondent aux y limites,

- Les lignes pointillées correspondent aux trajectoires de stabilisation.

4.2.3. Implication sur le réglage des gains de la loi de commande :

La commande non linéaire inverse doit théoriquement permettre d'obtenir :

P A (4.85)
T

Cependant, ce résultat ne tient pas compte des saturations. Si I'on considére que la commande
et sa dérivée premicre sont saturées, sur la base des résultats précédents, on peut déterminer
une contrainte sur le choix de t permettant d'assurer le non-dépassement de la consigne (cas
d'une réponse indicielle).
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La vitesse de lacet doit étre controlée de sorte que :

T X sign(rc - r)= %| r,—r | <% (Xo_l (r) )x sign(rC - r). (4.86)

On peut en déduire une valeur minimum de 7 telle que :

-1
L min XI(XO—(T)) (4.87)
(rc - I')

Q correspond au domaine décrit par r : c'est l'intersection entre le domaine accessible et le
domaine de fonctionnement du systéme.

T reQ

Si le 7 utilisé est supérieur a ce T minimum, la trajectoire décrite par le systéme dans le plan
de phase (ligne épaisse sur la figure 4.5) n'est pas optimale. Le temps de réponse est
légérement accru. Par contre, si le t utilisé est inférieur au t minimum, il y a dépassement de
la consigne (cas de la figure 4. 6).

: 1
4y y==(y.-y)

A}', ) 1

\ &

figure 4. 6 : Tracé d’une réponse du systéme pour un réglage générant un dépassement.
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Pour assurer la robustesse de ce résultat, il sera préférable de minimiser le domaine accessible
der.

Dans la pratique, la valeur minimale de t peut étre déterminée graphiquement dans le plan de
phase en tracant la droite passant par la consigne (r=r, et r =0) et tangente a la trajectoire de

stabilisation, préalablement obtenue sur la base de simulations.

4.2.4. Application au cas de I'A320 :

On cherche a reprendre I'étude précédente en 1'appliquant au cas de I'A320. On se base ici sur
un ensemble de simulations obtenues a I'aide d'un mode¢le précis de 'avion et de l'actionneur.

Evaluation graphique:

Cette ¢étude a pour but de déterminer les trajectoires de stabilisation. Celles-ci sont obtenues
par simulation puis tracées dans le plan de phase. Un exemple d'un tel tracé est donné figure
4.7. Trois trajectoires de convergence y sont représentées : elles correspondent respectivement
a des stabilisations sur des consignes d'environ 5, 10 et 15 degrés par seconde. Le cas le plus
pénalisant correspond a une consigne d'environ 15 °/s. Un agrandissement de la trajectoire est
présenté figure 4.8. L’analyse graphique réalisée a partir de cet agrandissement permet
d’obtenir une valeur minimum de t de 1/2,3=0,43.

figure 4.7 : Exemple de tracés obtenus a 1’aide de simulations, actionneur a saturation.
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f:2,3><(rc—r)

figure 4.8 : Agrandissement du trace de la figure 4.7.

Ce résultat n'est que partiel. Du fait de I'influence des non-linéarités et de la dynamique du
systtme d'orientation des roues avant (cf. partie suivante), le systéme ne suivra pas
exactement cette dynamique linéaire du premier ordre et cette valeur devra donc étre affinée
et vérifiée en simulation.

Une telle vérification est présentée sur la figure 4.9. Les tracés obtenus pour des valeurs de t
de 0,43 et 0,39 sont comparés a la trajectoire de stabilisation. On peut constater que ces tracés
ne sont pas des droites : le systéme ne suit pas exactement sa dynamique théorique.
Cependant, le résultat précédant reste valide : pour un t égal a environ 0,43 la trajectoire
obtenue est proche mais reste en dessous de la trajectoire de stabilisation, pour un t égal a
environ 0,39 un net dépassement de la consigne est constaté.
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figure 4.9 : Exemple de trace dans le plan de phase, obtenu pour différents réglage de la loi.

Evaluation par calcul :

Les résultats de simulation montrent que, durant la phase de stabilisation, la dérivée seconde
de la vitesse de lacet reste quasiment constante. Les équations du modele étant relativement
complexes, on ne cherchera pas a calculer précisément cette dérivée seconde mais on
cherchera a la minorer a partir de ces simulations (on considére le cas d'une consigne
supérieure a la valeur initiale de la vitesse de lacet).

La figure 4.10 montre I'évolution de la dérivée de la vitesse de lacet dans le temps. Les lignes
pointillées correspondent aux phases de stabilisation. On peut remarquer que la dérivée
seconde de la vitesse de lacet est minimale lorsque cette derniére est importante.

On peut donc facilement évaluer un minorant de cette dérivée seconde.

Pour une dérivée seconde de r constante, la trajectoire de stabilisation correspond a :

=10 () (4.88)
X1 (t)z i(t)= _J.:f [i:]lnin ~dr=— [i:]min (- t) (4.89)
e )(O(t)zr(t)zrc —H‘tr [f]min -dr? =T, Jr[.r.]—mi“-(tf —t)2
t 2
On obtient : 1 =1/2x|[f],, - (r, —1)| (4.90)
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figure 4.10 : Exemple de traces de la dérivée de la vitesse de lacet pour différentes
sollicitations.

-1
Pour satisfaire la contrainte : 1 <min {h(xo—(r))} (4.91)
T reQ (rC - r)

I1 faut donc, pour r dans le domaine accessible et sur la trajectoire de stabilisation, satisfaire a
la condition :

1 2X|[f]_min| (4.92)

T (I'c - I')

Le terme précédent atteint sa valeur minimale (cas critique) pour une consigne proche de
15°/s. En effet, lorsque la vitesse de lacet est faible, | [t],,, | est trés important et (r, —r) reste

limité par le domaine accessible. A 1'opposé, lorsque cette vitesse de lacet est supérieure a
15°/s, |[f],.,, | continu a réduire 1égérement et (r, —r) diminue beaucoup plus rapidement.

Pour cette consigne critique d'environ 15°/s, (r, —r) ne peut dépasser 1°/s et le minorant de la

dérivée seconde de la vitesse de lacet est d'environ 2,8 /s,
On obtient alors :

(4.93)

La valeur minimum de t correspondante est donc d'environ 0,43. Cette analyse est donc
cohérente avec I'analyse précédente.
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4.3. Influence de l'asservissement des roues avant

La loi de commande a ét¢ déterminée sans tenir compte de la dynamique de l'actionneur.
L'objectif de cette partie est d'étudier I'influence de cette dynamique sur le comportement du
systeme commandé.

On associe a la dynamique de I'avion la dynamique de 'actionneur représentée ici par un filtre
du 1% ordre de la forme :

Opa =Ko, *(Opac —Oa) (4.94)

La dynamique de la gouverne de direction étant nettement plus rapide que celle du systéme
d’orientation des roues avant, cette étude se concentrera sur le cas du roulage a basse vitesse
(efforts aérodynamiques négligés).

La consigne d'orientation des roues avant peut étre représentée par 1'équation :

eRAC :ﬁAv _FyRA—l ([f]c 'IZZ+LTP -Fyij avec ° [I'.]C zl(rc —I‘) (4.95)
Lia T

En dérivant I'équation de la dynamique de 1'avion en lacet on obtient :

.1 OFypa OFyp
L P L. (4.96)
r IZZ|: RA —aBRA % Bra TP a_BTP xBrp
Or, BRA ZBAV _éRA :BAV —ky,, '(eRAc _eRA) (4.97)
D'ou :
1 OFypa OFyp - Lia OFyga (4.98)
=—| Ly, -——=> - —_— -—a ke (0g4. —0
IZZ{ RA 0B xBav TP OB xBrp Tuz x 0B e X Koea (RAc RA)
) ., L
Ona: ([r]c _r)z?Ri'(FYRA(eRAc)_FYRA (ORA)) (4.99)

Par une linéarisation au premier ordre, on peut obtenir (on suppose qu'entre 6, et 0., le

gradient de Fyg, reste quasiment constant) :

L 0F

(Fle —i)=——Ra. YA (0, —0,,) (4.100)
Izz  0Bga

D'ou :
OF . OF :

'sz Lga - T XPBay —Lop - b XBrp +keRA '([f]c _f) (4.101)

Izz O0Bxra OBrp

En supposant Vx constant, on a :

: Vy + L, 1)V :

By = ( y+ RAxr) X _ VXZX(VY+LRA><f) (4.102)

Yvx? +(Vy+LRA ><r)2 Vira
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. (\'/y—LTP xf)‘Vx Vx . .
et, = = x(Vy =L x (4.103)
Prv Vx? + (Vy —Lqp x r)2 VTP2 ( Y b r)

On peut donc écrire :

f:(ﬁ—ke j-f+£-\'/y+ke [t (4.104)
ar RA aVy RA

or 1
avec : =—
0Vy lzz

O Fyra y Lga - Vx OFymp y L - Vx (4.105)
a[ESRA VRAz aBTP VTP2
2

of 1 {aFyRAXLRA Vx  0Fyp Ly’

2 Vx
et, —_— 5 >
0PBra Via OB Vip

E_ 1zz

On peut constater que, pour une dynamique actionneur tres rapide (ko — trés grand), la

dynamique du systéme telle que présentée ci-dessus peut étre ramenée a un premier ordre
(factorisation par k, et réduction par la méthode des perturbations singulieres).

L'avion étant naturellement stable et sous vireur, on a or <0 et or >0. (4.106)

or 0 Vy

or . . . .

Le terme vy Vy est dli au couplage entre les dynamiques en vitesse latérale et en lacet.
y

On nomme centre de rotation le point de 1'axe de 1'avion ou le vecteur vitesse est aligné avec

cet axe. Lorsque I'avion se déplace a basse vitesse, ce point est situé¢ entre le centre de gravité

et les trains principaux. Lorsque les forces centrifuges (m.r.Vx) augmentent, ce point s'avance

progressivement vers l'avant de l'appareil.

Soit L la distance de ce point au centre de gravité (0< L.y <Lqp).

Ona: Vy =Vy—-L -r=0

(4.107)
d'o, Vy =Ly - (4.108)
On peut donc écrire :
. [o0r Or . .
rz(a+a_vy.LCR _keMJ.erM Tl (4109
or Or . 1

En fait, dans le cas de vitesse réduites lors de la prise de virage, ce couplage joue un réle peu
important.

ot A T
Le terme # -Log peut alors étre négligé et on a alors :
y

f{ﬁ_kemj.nkem SLIP (4.110)
T

or

Le systéme ainsi obtenu est un systéme de deuxieme ordre avec :

Ko o 2] (k 6fj T 4.111)

z=—|ky — —
T 20U ar | kg,
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Si l'on désire ne pas générer de dépassement de la consigne (z>1), le choix de t doit étre tel
que :

a. 2
(kem_ rj (4.112)
lg or
T 4k,

La dynamique de la loi de commande est limitée par celle de l'actionneur. Pour obtenir une
dynamique du systtme en boucle fermée plus rapide, il est nécessaire de modifier
l'asservissement de l'actionneur ou de l'intégrer dans le modele de synthése qui sera alors
d'ordre deux. On verra que, dans le cas d’un Airbus A320, les saturations du systéme
d’orientation des roues avant en vitesse de braquage sont plus contraignantes et donc qu’il
n’est pas intéressant de considérer un tel modele de synthese, rendant la loi de commande
nettement plus complexe.

Lorsque les vitesses de déplacement sont plus importantes, le couplage avec la dynamique
interne devient significatif. Pour traiter simplement ce cas de figure, il est nécessaire de se
restreindre a des angles de braquage et de dérapages faibles : il est alors possible de linéariser
les équations du modele :
PCL L S VL Y (4.113)
or  0Vy 00,n
A oV oV
or 0Vy 00x4

8Vy:2-LRA -Gyps —4-Lop -Gyp v QZZ-LRAZ -Gy +4-Lyp> - Gyrp
or m- Vx or Izz- Vx
avec aVy:2-GyRA+4-GyTP ot or =2-LRA-GyRA—4-LTP-GyTP
“ | ovy m- Vx 0Vy Izz- Vx
OVy  2-Gyga 0t _  2-Lgy -Gypa
00xa m 00ga Izz
On associe alors a ce systéme les équations :
. ) or : 1
([l -1)= X(ORAC —0,,) avec : [i]c ==(r, — 1) (4.114)
00,4 T
et =[5k, |iv2T Vyrk, x1(, 1) (4.115)
or kA 0 Vy Moot

En résolvant 'ensemble de ces équations, il est alors possible d'obtenir ¥ en fonction de , r
et des consignes en vitesse de lacet et en orientation des roues avant :

oVy ot oVy 0ot
|08, 90 OVY gy ﬂ.(ﬂ lj_ 0f 0Vy 00w 0Vy Ko | ()
or ot R oVy \or 1) 0Vy or or “ T
G GLI
(oVy ot ovy ot ). (0t aVy oVy ot) (4.116)
80, OVy 0Vy 06, ) " \avy or oVy or) °©
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A grande vitesse, la plupart des termes seront négligeables. On aura alors :

P x—k, .I;_(z'LRA'GYRA_4'LTP'GYTP+k9RA].r (4.117)
R Izz T

Pour obtenir un amortissement de 1, il faut donc que :

l < kem _ 2-Lgy -Gypa =4-Lp -Gypp (4.118)

T 4 4-ky -lzz

Ce résultat est plus restrictif que la réalité : lorsque la vitesse devient trés importante, les
efforts aérodynamiques auront tendance a amortir le systéme et la gouverne de direction sera
largement utilisée. L'impact du couplage entre la loi de commande et le systéme d'orientation
des roues avant sera donc fortement réduit.

Lorsque les angles de braquage et de dérapage deviennent important, les non-linéarités du
systeme ont alors pour effet de réduire la valeur des gains Gyg, et Gyqp.

4.3.1. Cas de I'A320:

Détermination de k-

Lorsque (g, —0g4) est petit, il est possible de linéariser le comportement du systéme
d'orientation des roues avant (cf. chapitre 1 partie 2.3.7 et 3.4.3). On obtient alors une
modélisation linéaire du premier ordre telle que :

Opa = ko % (O —05s) (4.119)

Il est a noter que le gain k, —peut varier en fonction des efforts exercés (effet des pertes de

charge) et que lorsque (04, . — 0y, ) devient plus important, les non linéarités du systéme (dues
au réglage des diaphragmes du bloc hydraulique) ont pour conséquence de ralentir sa
dynamique. Le "k, ¢équivalant" est alors réduit.

Dans le cas d'avions du type A340 ou A380, ce gain est aussi dépendant de l'angle de
braquage des roues.

Pourun A320,0na: k, e[42;77] (4.120)
kora devient petit lorsque les pertes de charges sont importantes (cas d'angles de dérapage
trés importants) ou lorsque le systéme d'orientation des roues avant est proche de la

saturation. Ainsi, pour un fonctionnement normal, la valeur de k, reste €levee.
Analyse du comportement de l'avion commandeé :

On s'intéresse au cas de 1'A320 présenté précédemment (m=66,9 t et Xcg=18,5 %) et on
considére k, ~€égal a une valeur seuil de 6.
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Pour des vitesses suffisamment importantes, on obtient :

k
po ILTODD ) [ 4760.8583 394866\ o164~ |. (. —1) (4.121)
Vx “ vx? Vx- 1 T
37,7261 476,8583
+—.6RAC ——2'I'C
Vx Vx

1 . e . -
En prenant —=2,3, la valeur maximale définie dans la partie précédente :
T

e Pour une vitesse infinie, 1'amortissement obtenu est d'environ 0,8 et a 70 kt, il est
d'environ 0,93. A de telles vitesses, du fait de 1'action de la gouverne de direction et des
effets aérodynamiques, cet amortissement est en réalité bien supérieur.

e Lorsque la vitesse décroit l'amortissement augmente jusqu'a atteindre un maximum
d'environ 1,19 pour une vitesse proche de 15 kt.

e Pour des vitesses inféricures l'amortissement décroit : 1,1 a 10 kt et 0,74 a 5 kt.
Cependant, a ces faibles vitesses, cette dynamique n'est plus représentative. Il faut utiliser
une autre expression de la dynamique du systéme commandé.

Comme nous 1'avons vu précédemment, a basse vitesse (cf. équation (4.110)), on peut écrire :

fz[_ﬁ_ke j.f+ke L) (4122
VX RA RA T

Ce qui donne un amortissement de 1,12 a 10 kt et 1,44 a 5 kt. Plus la vitesse diminue, plus
I'amortissement augmente : il devient infini pour une vitesse nulle.

En fait, pour des vitesses trés faibles, la souplesse des pneumatiques et les non-linéarités du
modele font que les dérivées partielles calculées précédemment ont une valeur beaucoup plus
réduite.

On peut donc en conclure que pour un gain de l'asservissement de 2,3 le systéme se
comportera dans tous les cas de maniére convenable. Les résultats obtenus montrent aussi que
cette valeur ne pourrait étre significativement augmentée sans risquer, dans certains cas
extrémes, de générer des dépassements significatifs de la consigne. Dans tout les cas, ces
résultats ne représentent qu'une premiére analyse théorique : une étude plus précise, basée sur
des simulations sera nécessaire pour vérifier et affiner ces tendances.

4.3.2. Prise en compte des variations d'adhérence et des erreurs de mesure

Cette analyse de l'impact de la dynamique du systéme d'orientation des roues sur le
comportement de l'avion n'a pas tenu compte du probléme de la robustesse. Cependant, les
résultats de la partie 3.2.1 ont montré que, moyennant le respect de quelques régles, la
dynamique la plus "rapide" suivie par l'avion est obtenue lors de roulages sur piste séche.
Lorsque I'adhérence est dégradée, la loi de commande devient moins efficace et le temps de
réponse est accru. Par conséquent, le cas le plus critique en ce qui concerne le couplage avec
l'actionneur est le cas nominal de la piste seche : les problémes de robustesse n'auront ainsi
aucun effet aggravant.
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4.4. Correction des erreurs statiques

L’¢tude de la robustesse paramétrique du systeme a montré la nécessité d’ajouter un terme
intégral a la loi de commande. Cette partie a pour but d’étudier plusieurs solutions techniques
envisageables pour mettre en oeuvre une telle correction intégrale.

L'utilisation d'un intégrateur associ¢ a la forte présence de saturations peut générer des
dépassements de consigne inacceptables pour le pilote. En cas de saturation, la linéarisation
n'est plus assurée, les actionneurs atteignent leur maximum d'efficacité et l'intégrateur se
"charge" excessivement. Lors de la stabilisation sur la consigne, l'intégrateur doit alors se
"décharger", engendrant un dépassement de la consigne qui peut parfois devenir significatif.
Ces saturations sont régulicrement rencontrées lors des manceuvres : elles ne peuvent étre
évitées (besoins d'une performance maximum).

Plusieurs techniques ont déja été élaborées pour limiter ces dépassements. Les résultats
présentés ci-apres, tout en s'inspirant de ces techniques, se sont largement basés sur une
approche pragmatique du fonctionnement propre du systéme.

4.4.1. Utilisation de saturations et "filtrage" de I'entrée de I'intégrateur :

En placant une saturation avant le terme intégral, on peut limiter I’influence de grands
décalages entre la commande et la réaction réelle de l'avion. Du fait de cette saturation, seule
une partie de l'erreur de suivi de la consigne est prise en compte par 1’intégrateur. Cette
portion reste limitée a un seuil prédéfini. Le systéme est alors peu sensible a des écarts
importants et de courtes durées entre commande et braquage. Cette saturation dégrade les
capacités dynamiques de correction de l'intégrateur.

Dans le cas de l'utilisation du correcteur proportionnel intégral, en plagant une saturation
apres le terme intégral, il est possible de limiter I’amplitude du dépassement. Cependant sa
durée est alors augmentée d’autant et les possibilités de correction des erreurs statiques sont
limitées par un seuil. Des erreurs statiques trop importantes ne sont plus enti¢rement
corrigées. Cet inconvénient peut toutefois s'avérer utile : une erreur statique excessive peut
étre révélatrice d’un fonctionnement dissymétrique anormal dont les pilotes doivent se rendre
compte (mauvais fonctionnement d'un actionneur, probléme sur une roue, panne moteur, ...).

Une autre protection contre ces dépassements, pouvant remplacer cette derniere saturation,
consiste a « filtrer » ’entrée de I’intégrateur lorsque la valeur atteinte par ce dernier dépasse
un niveau prédéfini. Ce filtrage consiste a annuler toute entrée du méme signe que la sortie de
l'intégrateur. Une entrée de signe opposée ne sera pas modifiée. Comme dans le cas
précédent, le dépassement et les possibilités de correction seront limités a un seuil. L’ intérét
de cette protection vis a vis d’une saturation placée en aval de I’intégrateur, est de ne pas
augmenter la durée des dépassements.
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4.4.2. Déconnections de l'intégrateur en cas de saturation :

Les particularités liées au fonctionnement du systéme peuvent permettre de supprimer

lI'influence des saturations (en braquage et vitesse de braquage) sur l'intégrateur. En effet,

deux cas de mise en saturation du systéme peuvent étre détectés :

e par les capteurs mesurant le braquage (pour I'ORA, une mesure RVDT a 74°),

e par évaluation des courants électriques commandant les servovalves (la vitesse de
braquage maximum et atteinte pour un courant de 8§ mA).

Lors de cette mise en saturation, on adapte alors l'intégration de la consigne en vitesse de lacet
de manicre a ne pas augmenter 1'écart entre le cap de consigne (correspondant a 1’intégration
de la consigne en vitesse de lacet) et le cap obtenu en intégrant la vitesse de lacet mesurée.
Cet intégrateur "adapté" se définit de maniere discretisée par :

v (t+1)=y (t)+F(t)-dt (4.123)
avec : - hors saturation : T=r, (4.124)
- en cas de saturation : si |r,|<|r], T=r, (4.125)

si |rC |>|r , T=r

Ce correcteur, tel qu'il est présenté ici, nécessite 1'intégration de la mesure du lacet : pour
¢viter tout probléme de cumul d'erreurs de mesure, cette intégration peut étre évitée en
utilisant directement la mesure du cap.

Grace a l'utilisation de cette logique d'activation, la seule saturation pouvant encore influencer
le fonctionnement de 1'intégrateur est due a la limitation de 1'adhérence des pneumatiques.

L'utilisation cumulée de ces différentes solutions permet de déterminer une boucle de
correction des erreurs statiques protégée et n'engendrant que de faibles risques de
dépassement.

4.4.3. Intégration de I'erreur de suivi de la dynamique théorique :

L'objectif ici est de ne plus intégrer I'écart entre la mesure et la consigne mais entre cette
mesure et la valeur théorique que devrait avoir la vitesse de lacet. On se raméne alors au cas
développé dans le chapitre 2 (partie 5.4) qui se basait sur 1’utilisation de la commande par
régime glissant.

Cette valeur théorique de 1’évolution de la vitesse de lacet est définie a partir de I’expression :

r = | %(rc —1) (4.126)

On peut alors modifier la loi de commande en :
2
. 1
[r]C=22co(rc—r)+m—(rth—r), avec: 2zo=-— (4.127)
p T
L'intégrateur sera nettement moins sollicité que précédemment, ne cherchant plus qu’a

corriger les écarts entre la dynamique du systéme réel et la dynamique du premier ordre
théoriquement suivie.
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Lorsque le systéme est a saturation, il ne peut atteindre r,, : le systéme n'est plus sensé suivre
un comportement du premier ordre. Dans ce cas de figure, on remplace le terme r, par la
vitesse de lacet mesurée (en sortant de la saturation, il faudra réinitialiser r, sur cette valeur

mesurée). On se ramene ainsi a un fonctionnement proche du cas précédent, en annulant
I'entrée de l'intégrateur lorsque la saturation est détectée.

Cet intégrateur a aussi pour conséquence d'augmenter la robustesse de la loi : il contre les
écarts entre le comportement théorique et le comportement réel du systeme. Comme I’a
présenté la partie 5.4 du deuxiéme chapitre, en utilisant une telle loi de commande, il est alors
possible de vérifier la stabilité du systéme a I’aide d’une fonction de Lyapunov quadratique.

) . .1
Le régime de glissement correspondant est alors : s =t ——(r, —r)=0. (4.128)
T

5. Le probleme des trés basses vitesses et de I’arrét

La loi de pilotage de 1’avion au sol étudi¢e précédemment ne peut étre utilisée dans le cas de
vitesses nulles ou trés faibles. Cette partie a pour but d’étudier comment adapter cette loi pour
étendre son champ d’application a tout le domaine de fonctionnement de I’avion au sol. Pour
ce faire, cette partie débutera par une présentation du probléme posé puis, étudiera comment
le résoudre.

5.1. Position du probléme

Le modé¢le de synthese utilisé pour déterminer la loi de commande n’est pas représentatif du
comportement de 1’avion a ’arrét et a de trés basses vitesses. En effet, la souplesse des
pneumatiques (qui y est négligée) joue alors un role significatif. La non prise en compte de
cette souplesse implique, entre autre, 1’apparition d’une discontinuité (en Vx=0) dans
I’expression des angles de dérapage au niveau des trains.

De méme, l'angle d'orientation de la vitesse aux roues avant présente cette discontinuité. I1 est
représenté par 'équation :

Vy+L
By = arctg(—y Ra X rj (4.129)
Vx

ou la vitesse longitudinale apparait au dénominateur.

Pour pouvoir utiliser cette équation dans la loi de commande, la vitesse doit donc rester
suffisamment importante pour ne pas entrainer de division par zéro, notamment lorsque la
mesure est biaisée.

De plus, on peut remarquer que pour des vitesses faibles, les erreurs de mesure peuvent
fortement dégrader la qualité de 1’estimation de cet angle et ainsi, dégrader la qualité du suivi
de la consigne en lacet.

Une autre dimension s’ajoute aussi a ce probléme. En effet, lorsque l'avion est arrété, la
commande en vitesse de lacet perd tout son sens. Quel que soit I’angle de braquage des roues,
'avion ne peut se déplacer. La loi de pilotage décrite précédemment n'est donc plus utilisable
dans ce cas de fonctionnement. Il faut revenir & une commande directe d'orientation des roues
avant.
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Deux solutions sont envisagées a 1'heure actuelle :

e Utiliser une transition entre la loi de pilotage latéral et la loi directe.

e Modifier l'architecture de la loi de pilotage pour permettre le controle direct de
l'orientation des roues avant lorsque la vitesse est tres faible.

5.2. Exemple de transition entre loi de pilotage et loi directe

Dans cet exemple, la transition est réalisée en multipliant les consignes issues respectivement
de la loi de pilotage et de la loi directe par un gain k et un gain (1-k). Ce gain est compris
entre 0 et 1. Son évolution est donnée par la figure 4.11.

figure 4.11 : Exemple de définition du gain de transition entre la loi de pilotage et la loi
directe (Vd est la vitesse de début de transition et Vf la vitesse de fin de
transition).

Dans cet exemple, Vf est déterminée sur la base des précisions fournies par les moyens de
mesure : une erreur "résiduelle” sur la vitesse ne doit pas permettre de laisser la loi de pilotage
latéral active lorsque l'avion est a l'arrét. Vd doit étre suffisante pour permettre une transition
progressive. La transition ne doit pas représenter une géne pour le pilote.

Les cinématiques de commande des deux lois, aux trés basses vitesses, doivent aussi étre
telles que l'angle de braquage ne variera que peu durant la transition. Le choix d'une
commande en orientation de la vitesse au niveau des roues avant va dans ce sens.

Ce type de transition entre loi de pilotage et loi directe peut s’avérer relativement difficile a
mettre en ceuvre. En effet, cette transition doit étre transparente pour le pilote et ne doit pas
induire de modification significative du comportement de 1’appareil. Pour ce faire, il semble
nécessaire d’adapter la loi de pilotage au cas par cas. Ces adaptations peuvent ainsi conduire a
restreindre 1’autorité de la loi durant la transition, a en adapter la dynamique et tendre ainsi
vers la dynamique de 1’avion piloté en loi directe, ou encore, a atténuer 1’effet de I’intégrateur
(correction des erreurs statiques qui réapparaissent en loi directe) et a le ré-initialiser (sans
générer de discontinuités de la commande).
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5.3. Adaptation de Loi de pilotage latéral aux vitesses nulles

Comme nous l'avons vu précédemment, une partie de la « cinématique tiller » consiste a
traduire une consigne en By en une consigne en vitesse de lacet. Il est possible d'éviter le
calcul de Bay ( basé sur des mesures) en le remplagant par la grandeur désirée correspondante,

BAVC~

Cette approche est directement liée a celle décrite dans le partie 3.5 du deuxiéme chapitre.

Dans le cas de 'utilisation d’une telle modification, deux ordres de braquage sont générés :
une consigne "boucle ouverte" (Bavc) et une consigne "boucle fermée" (Brac) issue de
l'asservissement en vitesse de lacet. Cette consigne "boucle fermée" compense l'angle de
dérapage des pneumatiques.

Pour pouvoir appliquer cette modification au palonnier, la consigne en vitesse de lacet issue
de la cinématique de commande doit €tre traduite en une consigne en Baye. Cependant, un tel
calcul implique une division par la vitesse longitudinale :

Vy+ Ly, xrcj (4.130)

Bav. = arctg( Vx

Pour éviter tout probléme de division par zéro, l'expression de la vitesse utilisée ici devra
rester supérieure a un seuil donné. La modification de cette mesure aura pour conséquence,
aux basses vitesses, de limiter I'amplitude du braquage commandable par le palonnier.

Un ordre de braquage Pavc unique pourra alors étre déterminé en sommant les consignes
issues du tiller et du palonnier. Pour conserver les propriétés d'additivité entre ces deux
consignes, il ne sera plus possible d'additionner directement les commandes en vitesse de
lacet issues du tiller et du palonnier. La solution envisagée consiste a retranscrire le Bay ¢
unique sous forme d'une consigne globale en r; :

_ tg(Bave)x Vx = Vy (4.131)
LRA

e
La description schématique de la loi de commande est présentée figure 4.12.
La loi de commande ainsi obtenue permet de s'affranchir du probléme de la division par Vx et

permet de générer, aux vitesses quasi-nulles, une consigne directe de braquage des roues. Elle
présente donc 'avantage de ne pas nécessiter de transition vers une loi directe.
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Braquage Braquage
palonnier tiller

Cinématique Cinématique
palonnier tiller

Asservissement
en lacet

Y

Mryype =Kacr - Mrscr x ( 1=Kacr )

_ 2 Mrgyp
p-S-1-V, . -Cndr

Mrg, ¢

Or
20800 ) % (Lga +Lp)

Fy PNEUC —

_ Fypneuc 2

Brac ="t 2
Y ra 4xFypnruc
Gyra™ % Bra ot

Y+
Y
Braquage de Braquage
la gouverne des roues
de direction avant

figure 4.12 : Description schématique de la loi adaptée aux cas du roulage a trés basse vitesse
et de ’arrét.
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5.3.1. Impact de la modification

Cette partie a pour but d'étudier I'impact de cette adaptation sur la dynamique du systéme
commandé.

Ona: fZI_[LRA'FYRA(BRA)JerTP] (4.132)
7z

. 4.133
La commande de braquage des roues s'écrit : ( )

4 (Ir]- - Izz—Mr.
Ora :BAVC —Fyra : ([ ]C L TP]:BAVC _BRAC
RA
M L
etdonc, — T =[t]. — =22 xFy,, Brac) (4.134)
1zz 1zz
On obtient ainsi : (4.135)
T L ’
rz[r]c + I;; [FyRA(BRA)_FyRA( RAC)]
avec, By =Pav _BAVC +Brac =Brac —ABav (4.136)

Lorsque I'angle mesuré (Bavy) et 1'angle désiré (Bav ¢) sont proches (gradients quasi-constants),
il est possible de faire une linéarisation du 1° ordre :

OFy o Fy
Fya Bra )= Fyra Brac) ~ WRA x(Brn ~Brac) = — WRA X AB 1y (4.137)
RA Pra RA Bra
op
et, APy =Bave —Pav = Y ><(rc —1”) (4.138)

A partir des équations du mod¢le, on obtient alors :

e =2coS(9RA)><—a FYenry (4.139)
aBRA BRA aBRA BRA
ZZCOS(GRA)X Gyga % BRAZOPTZ 2[1—2>< BRiAZ ZJ
Bra opr” +Bra Bra opr +PBra
B 2)((B 2_B 2)
 2cosl <Gy P 0B o’ P
(BRA orr T Bra )Z
Bl Loa, ] (4.140)
or | VX 14B,,°
_ Lga x VX
Vx? +(Vy+Lg, xr)’
b AY . . LRA
dou, i=[i]c = [Fyea (Bra )~ Fyra Brac ) (4.141)

_[f] _ Lga y aF}’RA| y OB av
=

Izz 0Bgra |BRA or < (re 1)

T
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Cette modification a pour effet d'ajouter, a I'asservissement en lacet, un terme proportionnel.

Dans le cas d'un correcteur de type proportionnel intégral on aura :

2
Lga y aFyRA| y aBAV| X(rc—r)+0)—(rc—r) (4.142)
Izz O0Bgra |BRA or |, p

r=({2zo-—

0\)2
= (ZZco—A)x(rc —r)Jr—(rC —r)
p
Ainsi, quand ABavy est petit, il est possible de conserver la méme dynamique théorique que
celle initialement définie en modifiant les gains du correcteur. Le correcteur proportionnel

intégral devient alors :
2

(1], = (2zo+A)x(r, —r)+0)—(rc —1) (4.143)
P

LRA2 « 1 ><BRA OPT2 X(BRA OPT2 _BRAZ) (4.144)

lzz-Vx 1+BAV2 (ﬁRA OPT2 +BRA2)2

On peut remarquer que A est toujours négatif, tant que le dérapage reste inférieur au dérapage
optimum (Gyra négatif)

avec : A=2c0s(0g, )xGyp, X

Pour de faibles angles de braquage et de dérapage, les expressions de ces angles et des
caractéristiques des pneumatiques peuvent étre linéarisées en prenant :

OF
ABay ~ ey (e—r) et TRA = 2xGypy (4.143)
Vx 0PBra B
2 (4.146)
. - . T Lia” - Gygra
Ce qui conduita : f~|r] —2x—RA_IRA . (; )
[zz-Vx
On aura alors :
2

A oxira "GY¥ra (4.147)

I1zz- Vx

On peut remarquer que ce terme linéaire correspond a l'expression non linéaire calculée
précédemment pour r et Bay nuls. Lorsque l'avion se met a tourner A se réduit
progressivement, jusqu'a s'annuler lorsque le dérapage atteint son optimum.

Pour de faibles vitesses, le terme proportionnel du correcteur peut devenir négatif. En effet,
dans un tel cas, la consigne "directe" peut induire une dynamique plus rapide que la
dynamique objectif. L'asservissement cherche alors a contrer cette consigne "directe" et
devient déstabilisant. Pour éviter de tels phénomenes, il est donc essentiel de s'assurer que A
reste limité quelle que soit la vitesse.

Les études réalisées sur la base de simulations semblent indiquer qu'il serait avantageux de
considérer A comme constant. Pour ne pas pénaliser la dynamique de l'asservissement aux
grandes vitesses, il est possible d'annuler progressivement ce terme. Cela revient a seuiller
I'expression de Vx et a calculer A pour des valeurs figées de Bay et Bra.
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Le réglage optimal de A (déterminé en simulation) correspond aux Pay et Bra obtenus lors
d'un virage a environ 15°/s (point de fonctionnement ou la dynamique du systéme est la plus
pénalisante). Avec ce réglage, lors de virages moins serrés, la dynamique en lacet sera plus
rapide que celle initialement prévue. L'avion conservera un excellant comportement et le
temps de réponse sera réduit. D'aprés ces résultats de simulation, un tel réglage semble donc
indirectement permettre d'adapter la dynamique du systéme aux capacités de l'avion (trés
sollicités lors de virages serrés).

5.3.2. Traitement des mesures :

Cette adaptation de la loi de commande permet de s'affranchir du probléme de la division par
Vx. Cependant, certaines précautions doivent tout de méme étre prises vis a vis d'erreurs de
mesure ou d'estimation.

Lorsque l'avion est a l'arrét, pour assurer le pilotage direct du braquage des roues il est

impératif que la vitesse utilisée au niveau de la loi de commande soit nulle. Deux solutions

sont envisageables :

e Minimiser la mesure de Vx : Pour une erreur de mesure "standard", la vitesse utilisée doit
toujours étre inférieure a la valeur mesurée.

e Forcer progressivement cette vitesse a zéro entre deux seuils prédéfinis sur la base de la
précision de la mesure.

L'impact des erreurs de mesure des vitesses longitudinale et latérale, de la vitesse de lacet et
de l'estimation du centrage doit aussi étre pris en compte pour ne pas générer d'effets
indésirables. Une premiére analyse de la robustesse a été réalisée dans la troisiéme partie de
cette these. Nous cherchons ici a compléter cette analyse sur la base des modifications
précédentes.

Trois conséquences peuvent étre distinguées :

e Apparition d'un biais sur la consigne en orientation de la vitesse aux roues avant :

Vy+Lga X1¢, (4.148)
Vx

Dans cette expression, Vx est limitée a un seuil prédéfini (Vxs), positif.

Pour une vitesse inférieure a cette limitation, on peut considérer la consigne issue des

palonniers comme une consigne directe en orientation de la vitesse aux roues avant.

Pour une vitesse supérieure a cette limitation, cette consigne en orientation de la vitesse

aux roues avant peut comporter un biais (ABavc ) :

AVy+1-AXcg -1, . AVx
Vx Vx + AVx

Ona: B,y =Pave, +arctg[

(4.149)

ABAVC < 'BAVC

Si le seuil de Vx est choisi suffisamment important pour majorer les erreurs de mesure, ce
biais sera borné et donc pourra étre corrigé par l'intégrateur.
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Apparition d'un biais sur la consigne en vitesse de lacet (Ar,) :
B tg( AV C)x AVx — AVy

Arg (4.150)
LRA

Si By ¢ =0 et que la Vx est supérieure au seuil Vxs, ce biais est nul et 1. =1¢,.

Sila Vx est inférieure a Vxs, ona alors @ 1. =r¢,, - Vx _ Vy  Vxso VX (4.151)

Vxs  Liga Vxs

Apparition d'un biais sur la vitesse de lacet obtenue (Ar). Ce biais peut étre dii a un biais
sur la consigne (Ar.) ou a un biais de mesure (Ary,) :
tg(B oy ¢ )X AVX — AVy

LRA
Dans le cas du suivi de trajectoires rectilignes (B ,y., =tc, =0), ce biais peut €tre source

Ar =Ar, + Ar. =Ar,, + (4.152)

de veering (déviation de la trajectoire).

On a alors, pour Vx > Vxs : Ar=Ar,, (4.153)
AVy o Vxs - Vx

(4.154)
Lia Vxs

pour VX < VXs: Ar=Ar, +Ar. =Ar,, —

L’influence de Ar, peut étre limitée en utilisant la mesure du cap directement dans

l'intégrateur. Ce biais sera alors li¢ a la variation de l'erreur de mesure du cap (La
précision de cette mesure est annoncée a 0,4° pour un A320).

Si Vxs est important, I'impact de AVy peut devenir significatif. Il faut alors s'assurer que
AVy reste suffisamment petit. Si ce n'est pas le cas, il pourrait étre envisagé, pour les
basses vitesses, de remplacer la mesure de Vy par une estimation basée sur la mesure de
Vx et sur la valeur de la consigne en vitesse de lacet rc.

Par exemple, il serait possible de prendre :

Vy= tg(BTp )X VX —Lpp -1¢ (4.155)
avec ﬁ _ Fy e % 2 _ Fy e % 2
’ TP 4-Gyqp 2 Gyrp 2
1+ [1- Fyr 14 1o DYl
2 2 2
Gy % Brp opr Fyrp max

Lpy m-VX- 1.

et, Fy.p =
Yr1r Les + Lop

Cette estimation nécessite de connaitre les valeurs des parameétres caractéristiques du
modele des pneumatiques Gyrp, Fyrp max €t Brp opr - Ces parameétres sont partiellement
incertains et peuvent évoluer dans les temps. Suivant la qualit¢ de l'adhérence, le Vy
estimé sera plus ou moins important. L'expression précédente peut donc permettre de
borner la mesure du Vy entre une valeur correspondant a une adhérence maximum et une
valeur correspondant a une adhérence minimum.

Pour une consigne nulle, on aura alors Vy=0 et donc aucun biais ne sera généré.
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A Tlarrét, pour ne pas solliciter intempestivement le systtme ORA (consommation
hydraulique), r, Vy et ny doivent étre conservée nuls quand Vx=0. On peut alors :

e soit les forcer a 0,

e soit les limiter par des bornes dépendantes de Vx, qui convergent vers 0 avec Vx.

En bornant Vy comme présenté précédemment et en remplagant la mesure du facteur de
charge (ny) par une approximation du type "r.Vx", la convergence de ces deux variables sera
assurée.

6. Mise en ceuvre opérationnelle

La loi de pilotage ainsi modifiée permet de conserver la liaison directe entre commande tiller
et braquage des roues. Elle y associe la consigne de dérapage issue de 1'asservissement de la
vitesse de lacet et de l'inversion du modele de synthése. Cette nouvelle loi de commande,
utilisable jusqu'a I'arrét de l'appareil, reste donc cohérente avec le fonctionnement actuel du
systeme, tout en profitant des apports issus de la loi de pilotage latérale initialement
développée.

Réalisation permettant de conserver la loi directe actuelle active :

Cette architecture de la loi de commande peut s'avérer trés avantageuse du point de vue de son
intégration sur avion. Par exemple (cas de 1'A340-600), en dupliquant la cinématique des
tillers et en dissociant les consignes issues des palonniers et des tillers, il est possible de
continuer a utiliser la loi de commande directe actuelle (cf. figure 4.13). Les modifications a
réaliser dans le BSCU sont alors trés peu importantes et les risques induits par cette
architecture s'en trouvent réduits d'autant.

Cette loi de pilotage au sol peut ainsi étre intégrée dans le systéme avionique actuel de
1'"A340-600 sans nécessiter de modifications du BSCU, ni hardware, ni software (moyennant
la limitation de l'autorité de ’asservissement). Cependant, pour une application en service de
la loi, la réalisation de quelques modifications serait préférable. La duplication de la
cinématique tiller pourrait étre évitée grace a la création d'un nouveau label sur le bus ARINC
liant le BSCU au FCPC. Ce nouveau label permettrait au FCPC (dans le cas de 1'A340-600)
d'acquérir la consigne de braquage des roues (en entrée de l'asservissement ORA) et non
l'angle d'orientation du tiller (en entrée de la cinématique tiller).

De plus, pour permettre au FCPC de détecter la mise en saturation du systeme ORA, il est
nécessaire de reconstituer le courant de commande ORA a partir de la mesure de I’angle de
braquage et de la consigne associée. Il serait beaucoup plus sur de réaliser cette détection
directement dans le BSCU (modification du software) et ensuite, de transmettre cette
information au FCPC (génération d’un booléen de détection de la mise en saturation du
systéme).

On peut remarquer que cette solution permet de limiter fortement les éventuels problémes que
pourraient poser les retards dus a la communication entre calculateurs. Les consignes "boucle
ouverte" étant comparables aux consignes actuelles, seule la consigne "boucle fermée" subira
des retards supplémentaires : I'avion réagira donc aux sollicitations du pilote aussi rapidement
qu'actuellement.
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figure 4.13 : Exemple d’intégration possible de la loi pilotage latéral (figure 4.12) entre le

FCPC et le BSCU.
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Une évaluation avec avion réel est actuellement en cours sur un démonstrateur A340-600. Les

premiéres campagnes d’essais réalisées ont déja permis de confirmer 1’intérét d’une telle loi

de pilotage et de vérifier son bon comportement pour les phases de roulage sur les taxiways et
pour des déplacements le long de I’axe de piste a vitesse faible et moyenne.

Entre autre, 1’é¢tude de I’impact de la loi sur la réduction des effets de veering (comportement

dissymétrique de ’avion rendant difficile le suivi de trajectoires rectilignes) a fait 1’objet

d’une attention particuliere. Un exemple de résultat obtenu est présenté figure 4.14 et figure

4.15. Ces tracés correspondent a un essai réalisé sur 1’aéroport de Toulouse Blagnac par fort

vent d’Autan (150° 12 a 18 kts, turbulent), avec la présence d’un biais de braquage des roues

avant de 1°. Cet essai comporte 2 étapes distinctes :

- Tout d’abord, au travers d’une premiére phase de roulage, loi inactive, sans actions du
pilote. On peut constater que les effets de veering ont alors amené 1’avion a s’écarter de
I’axe de piste rapidement et de facon de plus en plus accentuée (écart d’environ 22m de la
position du train d’atterrissage avant a I’axe de piste (~14m en référence GPS) apres 200m
de roulage).

- Ensuite, apres que le pilote ait ramené I’avion sur 1’axe de piste, une seconde phase de
roulage est réalisée, loi active, toujours sans action du pilote. La loi utilisée est une
version simplifiée de la loi de pilotage proposée précédemment qui, entre autre, ne
comporte pas de correcteur intégral. On peut toute fois observer que cette loi de
commande permet de conserver une vitesse de lacet proche de zéro (cf. figure 4.15) et
que, malgré une légere déviation de la trajectoire de 1’appareil au début du roulage, cette
trajectoire reste bien maitrisée et I’écart a ’axe de piste n’excede pas 10m apreés 1550m de
roulage. Cette version simplifiée de la loi permet ainsi d’obtenir un gain de 10 sur la
compensation des effets de veering par rapport au cas « avion naturel ».

On peut noter que I’absence de correction intégrale dans cette premicre version de la loi de
pilotage est principalement due au probléme de la panne moteur lors de décollages. En effet,
’action de la loi ne doit pas immédiatement et entiérement contrer une telle dissymétrie du
comportement de I’avion, sous plaine de dissimuler cette panne au pilote et d’entrainer de
grosses limitations en terme de performance. La mise en oeuvre opérationnelle d’un
intégrateur sur la loi nécessitera donc des campagnes d’essais a hautes vitesses de sorte a bien
appréhender ce probleme et a trouver le réglage le plus adapté possible a ces différentes
contraintes.
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figure 4.14 : Tracé de I’écart latéral a I’axe de piste (référence GPS) en fonction de

I’avancement de I’appareil — FCR T67 MSN 360 —.
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figure 4.15 : Evolution de la vitesse de lacet en fonction de 1’écart a I’axe de piste, sans
actions du pilote, loi inactive puis active — FCR T67 MSN 360 —.
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7. Conclusion

Ce chapitre a porté sur 1’étude et la conception d’une loi de pilotage latéral, adaptée a
l'ensemble des évolutions de I'avion au sol, sur toute la gamme de vitesses et jusqu'a l'arrét de
I'appareil. La robustesse de cette loi a ¢été évaluée vis a vis d'erreurs de mesure ou
d'estimation, vis a vis de perturbations, ou encore vis a vis de I'adhérence de la piste. Ainsi,
pour un A320 (avion qui a été utilisé comme cas d’application et de validation), I'impact sur
la robustesse de 1’ensemble des mesures ou estimations utilisées par la loi a été étudié. Cela a
permis de conclure au bon comportement de cette derniere quel que soit 1'état de la piste (de
seche a verglacée). La prise en compte de l'influence des saturations du systeme d'orientation
des roues avant a aussi permis de définir un critére de réglage des gains et d'adapter
l'intégrateur pour assurer un bon comportement de I'avion en manceuvre. Enfin, 1'étude de
l'impact de la dynamique du systeme d'orientation des roues avant (négligée dans le modele
de syntheése) a permis de vérifier que son influence n'est pas plus pénalisante que celle des
saturations. Cependant, elle a aussi permis de constater que cette influence n'est pas
négligeable pour autant et donc qu'elle nécessite d'étre vérifiée dans chaque cas.

Cela montre aussi qu’il n’est pas nécessaire de considérer la dynamique actionneur dans le
modele de synthése et ainsi, que la mise en ceuvre de techniques de commande telles que le
backstepping n’apporterait pas de gain significatif et remettrait en cause les possibilités
d’adaptation de la loi au cas des tres basses vitesses et de 1’arrét (cf. partie 5)

Dans le cas de la commande non-linéaire inverse, la prise en compte d’une représentation au
1" ordre de la dynamique des actionneurs pourrait permettre, comme dans le cas du pilotage
longitudinal étudié au chapitre 3, de corriger une partie des erreurs statiques. La mise en
ceuvre de ce type de commande dans le cas d’une loi de pilotage latéral de 1’avion au sol
permettrait de compenser une dissymétrie du comportement de 1’appareil ou une erreur de
mesure de 1’angle de braquage des roues. Cependant, les biais dus au fonctionnement de la
servovalve continueraient a nécessiter I’utilisation d’un intégrateur. La mise en ceuvre d’une
telle loi (alors d’ordre 2) impliquerait, pour le cas des trés basses vitesses et de 1’arrét, de
réaliser une transition entre cette loi et une loi directe. Cette solution semble ainsi présenter
plus d’inconvénients que d’avantages et n’a donc pas été étudiée plus en détail.

Comme a pu aussi le montrer ce chapitre, la technique de commande choisie a permis
d’obtenir une loi de commande tout a fait cohérente avec la loi actuelle, autant par son
architecture que par son action (pilotage en orientation de la vitesse aux roues avant, consigne
"boucle ouverte" identique a la consigne actuelle). Elle peut donc étre réalisée moyennant peu
ou pas de modifications hardware et ne nécessite que trés peu de modifications du BSCU.
Enfin, sur le plan industriel, une évaluation sur avion réel, actuellement en cours, doit
permettre de compléter cette étude. Son but est de poursuivre la validation des résultats
théoriques présentés précédemment a ’aide des moyens d’essais dont dispose Airbus. Elle
semble déja confirmer 1’intérét d’une telle loi de pilotage et vérifier les analyses et résultats de
simulations décrits dans ce chapitre (pour les phases de roulage sur les taxiways et pour des
déplacements le long de 1’axe de piste a vitesse faible et moyenne).
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Conclusion générale

Cette conclusion s’articule autour de trois points: un bilan des travaux réalisés et des
délivrables produits, un bilan méthodologique de 1’étude théorique et son application et une
présentation de plusieurs concepts opérationnels li€s aux évolutions envisageables des lois de
pilotage de I’avion au sol.

1. Bilan du travail réalisé

Les travaux réalisés durant la thése ont porté sur quatre points principaux :
. La mod¢lisation de 1’avion au sol et de ses systémes ;

o L’¢étude des techniques de commande des systémes non-linéaires ;

o La réalisation d’une loi de pilotage longitudinal de I’avion au sol ;

o La mise au point d’une loi de pilotage latérale.

Les travaux de modélisation :

Ces travaux qui ont représenté une part importante de 1’étude. Ils ont permis :

o d’aider a I’analyse du comportement de 1’avion au sol et des systémes mis en jeu lors du
roulage ;

o de permettre la mise en ceuvre de modeles pour la synthése de lois de commande ;

J de développer un outil de simulation suffisamment précis, détaillé et représentatif pour
permettre 1’évaluation et la validation des lois de commande.

Ces travaux ont, dans un premier temps, portés sur la mise au point d’un mod¢le non-linéaire
détaillé du systeme d’orientation des roues avant. Ce modele a notamment fait I’objet d’une
implantation sur le simulateur de développement ASF (Atelier de Simulation de Freinage :
simulation précise de la dynamique de I’avion, servant a I’étude et au développement des
systtmes ATA 32 (systeme liés aux trains d’atterrissage)) et sur « Iron Bird » (simulateur
semi-réel d’intégration systéme).

Une part importante des travaux entrepris a aussi été¢ consacrée a 1’étude de la modélisation
des pneumatiques, lors du freinage et en présence de dérapage. Elle s’est ainsi intéressée aux
différents modé¢les présents dans la littérature et s’est consacrée plus spécifiquement a certains
modeles macroscopiques de référence. Elle s’est aussi penchée sur les problématiques liées
aux vitesses trés basses et nulles et sur la problématique du couplage entre efforts
longitudinaux et latéraux.

En ce qui concerne, le comportement longitudinal de I’avion, d’importants travaux ont aussi
portés sur la mise au point d’'un modele non-linéaire macroscopique de la dynamique des
moteurs et sur la modélisation du systéme de freinage.
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L’ensemble de ces travaux a conduit a la réalisation sous Matlab/Simulink d’un outil de
simulation de I’avion au sol et en vol. Cet outil a été développé de sorte a pouvoir générer des
simulations temps réel « pilotées ».

Etude des techniques de commande des systémes non-linéaires :

Une étude théorique des techniques de commande des systémes non-linéaires SISO a permis
d’obtenir une base solide pour les travaux applicatifs dont il est question ci-dessous. Elle a
ainsi permis de réaliser un bilan méthodologique que 1’on abordera dans la partie suivante.
Cette étude a notamment porté sur :

la commande au premier ordre ;

la commande non-linéaire inverse ;
le backstepping ;

la commande par régime glissant.

Elle a permis, par comparaisons réciproques, de dégager les avantages et inconvénients de la
mise en ceuvre de chacune de ces méthodes.

Etude, mise en ceuvre et évaluations de différentes techniques permettant le pilotage
longitudinal de ’avion au sol :

Cette ¢tude s’est basée sur 1’évaluation de différentes techniques de commande non-linéaire
pour permettre le contrdle de la vitesse et de I’accélération.

Elle s’est tout d’abord intéressée au cas du contréle de la vitesse par 1’intermédiaire de la
poussée motrice, puis s’est intéressée au controle longitudinal de 1’avion basé sur 1’utilisation
du systéme de freinage.

Dans un troisiéme temps, elle a cherché a proposer un algorithme de supervision de ces
actionneurs pour couvrir I’ensemble du domaine de fonctionnement.

Cette étude s’est finalement appliquée a définir différentes modifications envisageables pour
adapter la loi de pilotage retenue aux contraintes opérationnelles.

Elle a ainsi permis de définir une loi de commande dont les performances et la précision
satisfont aux contraintes opérationnelles.

Cette loi de commande, grace a I’inversion de la dynamique des actionneurs (modélisés par
un systeme du premier ordre), a permis d’éviter I'utilisation d’un intégrateur et a de ce fait
conduit a une réelle amélioration des performances de 1’asservissement (par rapport a des lois
de commande plus « classiques »). Cette étude a donc permis de mettre en avant une
adaptation possible et prometteuse des lois « automanettes » utilisées pour controler la vitesse
en vol.

L’application de la loi de pilotage longitudinal au contrdle de la décélération offre de plus une
alternative intéressante a « ’autobrake » actuel. L’utilisation de la loi de pilotage dans ce
cadre d’application permettrait de grandement simplifier la mise au point de cette fonction et
notamment son réglage. Cependant, I’ensemble des contraintes liées au fonctionnement
détaill¢ du systéme de freinage n’ayant pu étre pris en compte, une validation complémentaire
devra étre envisagée.

Les travaux réalisés ont fait I’objet d’un brevet dont la demande a été déposée en avril 2004.
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Etude d’une loi de pilotage latéral de I’avion au sol

Cette étude s’est basée sur les travaux déja réalisé au sein d’Airbus dans le cadre du suivi
d’axe de piste, a D’atterrissage et au décollage. Son objectif était de proposer une loi de
pilotage de structure similaire a celle déja existante pour permette de couvrir I’ensemble du
domaine de fonctionnement a 1’aide d’une loi unique. Il s’agit alors d’adapter la loi de
commande initiale aux problémes posés par les fortes non-linéarités de la dynamique du
systéme lors de manceuvres, ou encore de résoudre le probléme posé par le cas de I’arrét de
I’appareil (discontinuité du mod¢le et modification de 1’objectif de commande).

Les travaux réalisés ont été conclu par une analyse a posteriori de la robustesse paramétrique
de la loi, de son comportement vis-a-vis des dynamiques actionneurs (négligées lors de la
synthése) et de I’impact des saturations sur le systéme. Ils ont montré que, dans le cadre tres
contraignant de cette application (modé¢le fortement non-linéaire, incertain et saturé), une loi
de commande de type non-linéaire inverse permet de synthétiser une loi de pilotage
performante, tout a fait adaptable aux différentes contraintes opérationnelles.

Cette ¢étude a servi de support a la mise en ceuvre de la loi de pilotage latéral sur
démonstrateur. Les premiers résultats d’essais semblent confirmer 1’intérét de ce type de loi et
valider les analyses théoriques et les résultats de simulation, présentés dans ce mémoire.

Cette deuxi¢me application a fait I’objet d’un brevet déposé en mai 2003.

2. Bilan méthodologique

L’étude théorique réalisée durant la theése s’est basée sur l’association entre modele de
synthese et loi de commande. 11 s’agissait alors de trouver un juste équilibre entre le niveau de
réalisme des modeles considérés et la difficulté de mise en ceuvre des techniques de synthese.
Cette étude a aussi montré que la structuration du modele a un impact direct sur les propriétés
de la loi de commande. Il est ainsi possible d’adapter cette commande aux spécificités du
systéme, en choisissant judicieusement le modele de synthese.

A chaque étape du développement, une évaluation et une validation trés poussée de ces
compromis a pu étre réalisée, grace aux moyens humains et matériels pointus auxquels
I’environnement industriel de la thése a donné acces.

L’étude a ainsi nécessité une évaluation exhaustive des modeles déja disponibles dans le
domaine et a conduit, sur la base des choix de modélisation retenus, a un important effort de
modélisation.

Elle a ainsi permis de disposer a la fois de modeles complets pour réaliser la synthése des lois
et de modeles fins destinés a I’évaluation et a la validation préliminaire (avant essais) de
celles-ci.
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Le choix des techniques de commande abordées, s’est basé sur une étude théorique des
principales méthodes de synthése non linéaires. Elle s’est ainsi principalement intéressée a la
commande au premier ordre, a la commande non-linéaire inverse, au backstepping et a la
commande par régime glissant.

Aucune de ces techniques ne traite de fagon explicite des contraintes qui, dans la pratique,
s’exercent sur le systéme (perturbations, incertitudes paramétriques, saturations, dynamiques
négligées). Ainsi un des principaux résultats de la thése, sur le plan méthodologique, a été de
montrer qu’une analyse fine des processus mis en jeu et des différentes situations
opérationnelles peut, non seulement permettre la mise a profit de ce genre de technique (et
notamment la commande non-linéaire inverse), mais peut aussi permettre d’en évaluer le
comportement dans des situations non nominales et donc d’aborder la question de la
robustesse.

Dans le futur, ces travaux d’analyse pourraient faire 1’objet d’une formalisation théorique plus
poussée, de sorte a classifier différents comportements non-linéaire spécifiques et d’y associer
des résultats « types » en terme de robustesse, de réglage de la dynamique de la loi de
commande ou encore, de définition d’une couche de supervision des intégrateurs.

3. Evolutions envisagées

A partir de la mise au point de ces lois de pilotage longitudinal et latéral et compte tenu des
bilans présentés précédemment, plusieurs évolutions peuvent étre envisagées. Les principales
concernent ’utilisation couplée de la poussée et du freinage différentiel, la mise en place
d’une gestion optimisée de la vitesse lors de la prise de virage et enfin, le développement
d’une fonction globale de roulage automatique.

3.1. Utilisation couplée freinage/poussée différentielle

Cette fonction a pour but d’améliorer le pilotage latéral de I’avion en associant au couple
généré par le braquage des roues et de la dérive, un couple issu d’une action différentielle sur
les moteurs et les freins. On considére ici une action simultanée des deux systémes pour
permettre de maintenir, autant que possible, le découplage entre le comportement longitudinal
et latéral de I’avion : cette action différentielle ne doit pas avoir d’impact significatif sur la
vitesse. Pour se faire I’algorithme a développer devra modifier les consignes issues de la loi
de pilotage longitudinal de sorte a obtenir le couple désiré, tout en conservant un bilan neutre
vis-a-vis de la force longitudinale globale. La bande passante de cette fonction sera donc
limitée par la dynamique du systéme le plus lent (en 1’occurrence, les moteurs).

Une telle fonction permettrait d’améliorer la manceuvrabilité de 1’avion lorsque la loi de
pilotage latéral est a saturation et uniquement dans une bande de fréquence réduite (limitée
par la dynamique des moteurs).
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On peut ainsi, entre autres, distinguer deux cas de fonctionnement ou cette fonction pourrait
s’avérer tres utile :

° Lors de manceuvres serrées, a basse vitesse, le systéme d’orientation des roues avant
(ORA) peut rester a saturation sur une longue période. Par exemple, lors d’un U-turn
(demi-tour sur la piste), la mise en place progressive d’une action différentielle sur les
moteurs et les freins devrait permettre de réduire le rayon de giration.

° En cas de perte du systeme ORA, cette fonction permettrait de conserver un minimum
de manceuvrabilité. Les problémes associés au faible temps de réponse des moteurs
peuvent, dans ce cas, étre résolus en acceptant un usage non-optimal des moteurs et des
freins. En conservant une poussée et un niveau de freinage supérieur a la consigne issue
de la loi de pilotage longitudinal, il est en effet possible de générer uniquement du
freinage différentiel sans impacter le comportement longitudinal de I’avion (réduction
du freinage sur un co6té et augmentation de I’autre). De plus, le régime moteur étant
alors supérieur au régime Idle, la dynamique des moteurs est aussi plus rapide.

3.2. Optimisation de la vitesse lors de la prise de virage

La grandeur limitant le plus la manceuvrabilité de 1’avion lors de ses déplacements au sol est
sa vitesse. Lors d’un virage, du fait des forces centrifuges, plus la vitesse est importante, plus
le virage réalisé doit étre large, afin d’éviter une mise en dérapage de I’avion. Pour faire face
aux cas d’urgence (évitement, prise de virage trop rapide, etc.), I’avion doit pouvoir suivre des
trajectoires plus serrées qu’en condition standard.

Pour une vitesse donnée, le rayon de giration minimum est directement issu des saturations
des dynamiques actionneurs. Pour réduire ce rayon de giration, il pourrait étre envisagé de
générer un moment de lacet supplémentaire via l’utilisation du freinage différentiel. La
manceuvrabilité ne serait alors plus limitée que par 1’adhérence maximale des trains
principaux (longitudinale et surtout latérale). Cette action aurait aussi pour effet de réduire la
vitesse. Elle réduirait de ce fait les forces centrifuges et ainsi, aurait pour conséquence de
réduire encore le rayon de giration.

Cependant, la génération de forces de freinage a aussi pour conséquence indirecte de réduire
fortement 1’adhérence des roues. Cette fonction devra donc étre optimisée sur la base d’une
connaissance précise des effets de couplage entre 1’adhérence latérale et la génération de
freinage. De telles données ne sont pas pour I’instant accessibles.

Enfin, méme en possession d’une parfaite connaissance du comportement des pneumatiques,
les capacités d’une telle fonction resteront bridées par la méconnaissance de 1’état de la
chaussée (seche, mouillée, verglacée, etc.).
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3.3. Automatisation du roulage

Une troisiéme fonction pouvant profiter des travaux réalisés sur le pilotage latéral et
longitudinal est la fonction de roulage automatique. Ces lois de commande peuvent, en effet,
étre considérées comme les « petites boucles » de pilotage, commandées par une boucle de
guidage. La faisabilit¢ d’une telle fonction reste principalement liée a des problémes de
positionnement de 1’avion (problémes de précision, de fiabilité et de disponibilité de la
mesure) et d’acquisition de I’état précis du trafic et des bases de données aéroportuaires mises
a jour (probléme de mise en ceuvre d’une transmission de donnée performante et fiable lors de
I’approche et du roulage). Il restera alors a générer des trajectoires précises et a traduire ces
derniéres par des variables utilisables par une boucle de guidage.

Ainsi le travail de recherche présenté dans ce mémoire ouvre la voie a un ensemble d’études,
vaste et varice.

Sur le plan applicatif, le probléme de la conduite au sol des avions de transport civil
représente un nouveau champ de développement pour systeémes embarqués. La mise en ceuvre
de telles lois de commande permettra en effet de relever en partie les nouveaux défis posés
par ’augmentation continue du trafic aérien et par les possibilités limitées d’extension des
plate-formes aéroportuaires.

Sur le plan méthodologique, les résultats obtenus montre 1’intérét de la mise en ceuvre des
techniques de commandes non-linéaires pour assurer, de la maniére la plus efficace possible,
le controle de systémes complexes tels que les avions de transport. Un travail important reste
cependant a réaliser pour que les méthodes de synthése mises en ceuvre dans cette étude
deviennent des outils industriels a part enticre.
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RESUME

Cette thése concernant 1’Automatisation du pilotage au sol pour la navigation aéroportuaire, a été
réalisée par Jean Duprez dans le cadre d’un contrat CIFRE entre Airbus France et le LAAS du CNRS.

Elle s'inscrit dans un ensemble de travaux d’amélioration et d’optimisation des déplacements au sol
des aéronefs, concernant aussi bien les systémes liés a la navigation sur la plate-forme aéroportuaire
(détermination de la "route" a suivre), les systémes de guidage (aide automatique au suivi de
trajectoire) ou les systémes de pilotage (fonctions et asservissements permettant le controle actif de
I’aéronef par le pilote).

L’objectif de la thése est d’évaluer et de proposer des lois de pilotage d’un avion de transport civil
facilitant ses déplacements sur la plate-forme aéroportuaire. Ces lois de pilotage permettront d'alléger
la charge de travail et la complexité du pilotage de l'avion au sol, tout en utilisant de maniére
optimisée et transparente les différents actionneurs disponibles. Les déplacements seront alors plus
slirs et précis, et pourront étre exécutés plus rapidement.

Les travaux réalisés s’articulent autour de 4 points principaux :

- la modélisation de I’avion au sol et des systémes associés (moteurs, systéme d’orientation des
roues, systéme de freinage, pneumatiques, etc.) ;

- I’étude théorique de la commande des systémes non-linéaires (commande au premier ordre,
commande non-linéaire inverse, backstepping, commande par régime glissant) ;

- I’étude d’une loi de pilotage longitudinal de I’avion au sol. Elle s’appuie sur 1’utilisation du
systeme de freinage et des moteurs pour permettre un pilotage de 1’appareil en vitesse ou en
accélération ;

- I’étude d’une loi de pilotage latéral de I’avion au sol pour permettre le contrle de la trajectoire
(au travers de critéres adaptés aux conditions opérationnelles d’utilisation de la loi) et
I’utilisation de la gouverne de direction et du systéme d’orientation des roues avant.

L’approche retenue est basée principalement sur une technique d’inversion et sur la supervision des
actionneurs. Elle associe a 1’utilisation de ces techniques de commande certaines adaptations des lois,
nécessaires a leur mise ceuvre dans la pratique.

SUMMARY

This PhD study concerns the aircraft-on-ground control for airport navigation. It has been made by Jean Duprez
and has been supported by a CIFRE agreement between Airbus France and the LAAS — CNRS.

This work is linked with different studies concerning the navigation, guidance and control to improve
the aircraft motion on the airports network.

It aims to ease ground handling by proposing and assessing different control laws for civilian
transportation aircraft. These control laws goal is to reduce pilot workload while using the actuators in
a more optimal manner. Aircraft-on-ground motion will then be more precise and safer and thus, will
lead to a potential reduction of the taxiing duration.

This study concerns 4 main research axis :

- the aircraft-on-ground modelling, including the associated sub-systems (engines, steering and
breaking systems, tires, etc.) ;

- the non-linear control theory (first order control, non-linear inverse control, backstepping,
sliding mode control) ;

- the study of an aircraft-on-ground longitudinal control law, to allow whether speed or
acceleration control, using the breaking system and the engines ;

- the study of an aircraft-on-ground lateral control law, to allow the aircraft trajectory control
(through adapted criterions), using rudder deflection and the steering system.

The proposed results are manly based on the non-linear inverse control and on actuator supervision
algorithms. They mix theoretical control methodologies and specific control law adaptations to deal
with the practical constraints of such application.
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