N
N

N

HAL

open science

Contribution a la synthese de lois de commande pour la
navigation relative entre aéronefs

Thierry Miquel

» To cite this version:

Thierry Miquel. Contribution & la synthése de lois de commande pour la navigation relative entre
aéronefs. Automatique / Robotique. Université Paul Sabatier - Toulouse III, 2004. Frangais. NNT:

. tel-00933491

HAL Id: tel-00933491
https://theses.hal.science/tel-00933491

Submitted on 20 Jan 2014

HAL is a multi-disciplinary open access
archive for the deposit and dissemination of sci-
entific research documents, whether they are pub-
lished or not. The documents may come from
teaching and research institutions in France or
abroad, or from public or private research centers.

L’archive ouverte pluridisciplinaire HAL, est
destinée au dépot et a la diffusion de documents
scientifiques de niveau recherche, publiés ou non,
émanant des établissements d’enseignement et de
recherche francais ou étrangers, des laboratoires
publics ou privés.


https://theses.hal.science/tel-00933491
https://hal.archives-ouvertes.fr

Année 2004

THESE

Préparée au
Laboratoire d’Analyse et d’ Architecture des Systémes du CNRS

en vue de 1’obtention du
Titre de Docteur de I’Université Toulouse 111
Spécialité : Automatique et Recherche Opérationnelle

par
Thierry MIQUEL

Ingénieur d’Etudes et d’Exploitation de I’ Aviation Civile

Contribution a la syntheése de lois de
commande pour la navigation relative
entre aéronefs

Soutenue le 15 octobre 2004 devant le jury :

Président M. COURDESSES
Directeur de thése F. MORA-CAMINO
Rapporteurs L. SAYDY

J. SLAMA
Examinateurs F. CASAUX

J. LEVINE
Invités G. GARCIA

E. HOFFMAN

P MENARD

Rapport LAAS No. 04485



il



La fourmi

Une fourmi de dix huit metres
Avec un chapeau sur la téte,
Ca n’existe pas, ¢a n’existe pas.

Une fourmi trainant un char
Plein de pingouins et de canards,
Ca n’existe pas, ¢a n’existe pas.
Une fourmi parlant frangais,
Parlant latin et javanais,

Ca n’existe pas, ¢a n’existe pas.

Eh ! Pourquoi pas ?

Robert Desnos (1900-1945)

Et un petit train d’avions dans le ciel
Du fait d’une avionique nouvelle ?

A Paul et Théo

il
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Chapitre 1

Introduction générale

Cette these se place dans le contexte de la croissance soutenue du trafic aérien. Elle concerne
I’assistance automatisée au contrdle du trafic aérien qui vise a augmenter la capacité des
secteurs de contrdle en transférant a 1’équipage certaines tiches de nos jours dévolues au
controleur aérien. Il s’agit plus particulierement de renforcer la coopération entre I’équipage
et le contrdleur aérien en vue de faciliter la tache de régulation des flux de trafic aérien.

Le travail réalisé dans cette thése est relatif a la mise en ceuvre de techniques de commande
des systémes non linéaires a plusieurs échelles de temps. Il a été réalis¢ a I’initiative du
Centre d'Etudes de La Navigation Aérienne (CENA) au LAAS du CNRS a Toulouse en
collaboration avec I’Ecole Nationale de 1I’Aviation Civile (ENAC). De manicre concrete, il
consiste principalement en la synthése et 1’évaluation de lois de guidage permettant la
navigation relative entre aéronefs. Ces lois de guidage pourraient étre embarquées a bord des
aéronefs afin d’aider le contréleur aérien dans sa tache de régulation des flux de trafic.

Au chapitre II, nous commengons par présenter le contexte actuel du contrdle du trafic
aérien et les voies actuelles d’investigation dans le domaine de son automatisation. Cette
présentation permet de distinguer deux types de guidage relatif : d’une part le guidage relatif
en temps ou 1’aéronef suiveur vient se placer sur la position qu’occupait le leader quelques
minutes plus tot, et d’autre part le guidage relatif en distance ou 1’aéronef suiveur vient se
placer a une distance donnée du leader.

Un état de l’art sur les lois de guidage relatif entre aéronefs est ensuite réalisé au
chapitre I1I. Comme il existe trés peu de références bibliographiques dédi¢es aux lois de
commande pour le guidage relatif entre aéronefs de transport commercial, 1’état de 1’art s’est
focalisé sur les lois de commande appliquées au vol en formation d’engins volants, dont le
guidage relatif peut étre considéré comme un cas particulier (il englobe en plus la phase de
rejointe de la formation).

Un modéle de synthése décrivant la dynamique de guidage d’un avion de transport
commercial dont les fonctions de pilotage sont automatisées est ensuite proposé au
chapitre IV. Ce modele permet une syntheése hiérarchisée de lois de guidage relatif en
s’appuyant sur les fonctions de pilotage classique de I’avion.

Apres avoir envisagé [’utilisation de lois linéaires de type proportionnelle et dérivée et
précisé¢ les objectifs de commande en terme de spécification des modes propres au
chapitre V, deux techniques de commande non linéaire sont alors mises en ceuvre : le
backstepping et le bouclage linéarisant basé¢ sur la propriété de platitude.

Au chapitre VI, deux lois de guidage basées sur la technique du backstepping sont
développées. Elles permettent de réaliser un guidage relatif en temps. L utilisation de cette
technique permet de contourner un probleme de singularit¢ des lois congues par des
méthodes de type bouclage linéarisant lorsque les écarts sont exprimés dans le repére lié¢ a
I’avion suiveur.
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La loi de guidage basée sur la propriété de platitude du modele de synthése est développée
au chapitre VII. Elle permet de réaliser un guidage relatif en distance. L’intérét de cette
approche est qu’elle permet de tenir compte de la contrainte d’espacement entre les aéronefs
afin de renforcer la sécurité des manceuvres de guidage relatif.

Ces trois approches (loi proportionnelle et dérivée, backstepping et bouclage linéarisant basé
sur la platitude) sont évaluées dans un dernier temps au chapitre VIII sur un jeu de scenarii
réaliste d’un point de vue contrdle du trafic aérien.

Le chapitre IX apporte la conclusion générale a cette these : il fait le bilan des résultats
obtenus et indique de nouvelles pistes d’investigation dans ce domaine.
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Chapitre 2

Contexte et motivations

2.1 Introduction

L’objectif de ce chapitre est de présenter les méthodes actuelles du controle du trafic aérien,
ainsi que les nouveaux moyens techniques et les concepts opérationnels imaginés pour faire
face au probléme de la saturation des espaces aériens les plus fréquentés.

La premicre partie de ce chapitre est une présentation succincte des différents aspects du
contrdle de la circulation aérienne tel qu’il est pratiqué actuellement en France. Nous
présentons ensuite les différents moyens techniques qui pourraient étre mis en ceuvre pour la
surveillance dépendante automatique en mode diffusion (ADS-B : Automatic Dependent
Surveillance-Broadcast). L’ADS-B est une nouvelle fonction embarquée a bord d’un mobile
(avion ou véhicule de surface) et qui lui permet d’émettre périodiquement et spontanément
des informations relatives a sa navigation (identification, position, vitesse, intentions, etc.).
Nous verrons enfin que les applications embarquées basées sur I’4ADS-B et dont I’objectif est
I’amélioration du controle de la circulation aérienne ont été regroupées en un concept
unique, appelé ASAS (Airborne Separation Assistance System) : ces nouvelles applications
sont & I’origine de nombreux projets de recherche et développement a travers le monde.
Nous décrirons briévement ceux qui abordent le guidage relatif entre aéronefs.

2.2 Controle de la circulation aérienne

2.2.1 Historique et cadre réglementaire

Historiquement, c’est a la fin de la seconde guerre mondiale qu’il est apparu nécessaire de
standardiser au niveau international les moyens de navigation, de communication et de
contrdle. Une convention relative a l'aviation civile internationale fut signée a Chicago le 7
décembre 1944. Dans le sillage de I’ONU (Organisation des Nations Unies), une
organisation internationale de 1’aviation civile provisoire (PICAO) est créée en 1946. Elle
devient officielle le 4 avril 1947 sous le nom d’Organisation de 1’Aviation Civile
Internationale (OACI). Cette date marque le début de 1’époque moderne pour le transport
aérien et pour le contrdle de la circulation aérienne [2-j].

Les activités de ’OACI sont relatives a 1’élaboration des principes et des techniques de la
navigation aérienne internationale (voies aériennes, aéroports, installations et services
nécessaires au développement ordonné et sir de l'aviation civile internationale) et a la
promotion de la planification et du développement sir, régulier, efficace et économique du
transport aérien international (article 44 de la Convention). Début 2002, 187 états faisaient
partie de I’OACI, dont le siége est situ¢ a Montréal (Québec).

La réglementation de la circulation aérienne a été élaborée dans I’intérét général des usagers
de I’aéronautique. Les grands principes de la convention de Chicago sont les suivants :
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e Souveraineté de chaque état dans son espace aérien : la seule loi applicable aux vols
internationaux est la loi nationale du pays survol¢ ;

e Pas de discrimination dans la libert¢ de survol des pays, a condition que le pays dont
I’aéronef porte la nationalité soit signataire de la Convention ;

e Obligation de simplifier et d’uniformiser les réglementations techniques, juridiques et
économiques dans le but de faciliter le commerce et la navigation.

En France, la réglementation de la circulation aérienne dans le domaine civil s’appuie sur le
code de I’aviation civile, dont les décrets d’application concernent les régles de 1’air (RCA 1)
et les services de la circulation aérienne (RCA2). De plus, les arrétés ministériels dans le
domaine aviation civile fixent les procédures pour les organismes de la circulation aérienne
générale (RCA3). La France étant membre de I’OACI, le tableau ci-aprés donne la
correspondance entre les textes OACI et les textes frangais :

OACI Textes frangais

Regles de Dair Annexe 2 RCA 1 (décret)

Services de la circulation aérienne Annexe 11 RCA 2 (décret)
Procédures pour les organismes de la Doc. OACI 4444 / Ao

circulation aérienne PANS RAC RCA 3 (arréte)

Tableau 2-1 Correspondance entre les textes OACI et les textes frangais

2.2.2 Les services de la circulation aérienne

Les différents services a la charge des organismes de contrdle de la circulation aérienne sont
les suivants ([2-p]) :

e Information : ce service a pour objet de fournir des avis et renseignements utiles a
I’exécution sure et efficace des vols. Plus précisément, ce service fournit des informations
météorologiques et aéronautiques (piste en service par exemple). Eventuellement, et sans
responsabilité des services au sol, ce service fournit aussi des informations sur les autres
vols qui évoluent a proximité et suggere des manceuvres d’évitement.

e Alerte : ce service a pour objet de prendre en compte les messages de détresse transmis
par I’avion en cas de nécessité, de déclencher le cas échéant les recherches pour le sauvetage
en alertant les organismes appropriés, et de préter le concours nécessaire a ces organismes.

e Contrdle : ce service a pour objet de prévenir les abordages entre les aéronefs, et les
collisions sur 1’aire de manceuvre entre les aéronefs et les obstacles fixes ou mobiles ; il a
aussi pour objet d’accélérer et d’ordonner la circulation aérienne.

Ces différents services sont rendus au profit des aéronefs civils soumis aux régles de la
circulation aérienne générale (CAG). Les aéronefs militaires ou les vols d’essais sont soumis
a d’autres régles, compatibles avec leur mission.

2.2.3 Régimes de vol

Les regles de la circulation aérienne générale dépendent du régime de vol de I’avion ([2-a]) :
on distingue les regles de vol a vue (VFR : Visual Flight Rules) et les régles de vol aux
instruments (/FR : Instrument Flight Rules).

2.2.3.1 Reégles de vol a vue

Pour pouvoir voler suivant les regles de vol a vue, des conditions météorologiques
minimales (visibilit¢ horizontale, plafond) doivent étre satisfaites. Ces conditions
météorologiques minimales dépendent du type d’espace aérien dans lequel évolue 1’aéronef.
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La plupart du temps, un pilote qui vole suivant les régles de vol a vue navigue en suivant des
reperes visuels au sol. Mais il peut aussi naviguer au dessus d’une couche nuageuse (on fop)
en utilisant des moyens de radionavigation. Dans tous les cas, il assure de fagon visuelle sa
séparation (i.e. espacement minimal réglementaire) par rapport aux autres aéronefs et par
rapport au sol.

En regle générale, un pilote qui vole suivant les reégles de vol a vue ne bénéficie pas du
service du contrdle : les pilotes volant suivant les régles VFR doivent appliquer entre eux les
régles d’anti-abordage (priorité a droite pour les routes convergentes, dépassement par la
droite, virage a droite pour les routes face a face, priorité a 1’aéronef en vol par rapport a
I’aéronef au sol sur un aérodrome). Dans certains espaces aériens (de plus en plus
nombreux), accessibles sous certaines conditions de visibilit¢é minimale et d’équipements
(radio et transpondeur radar), les aéronefs volant en régime VFR peuvent bénéficier du
service du contréle. A contrario, certains espaces aériens controlés sont interdits aux vols
VFR. Par contre, les services d’information et d’alerte peuvent étre fournis aux vols VFR par
les organismes de contrdle de la circulation aérienne dans les espaces controlés.

2.2.3.2 Régles de vol aux instruments

Un pilote qui vole suivant les régles de vol aux instruments peut piloter et naviguer sans
références visuelles extérieures. L’aéronef doit donc posséder un équipement /FR (systéme
d’horizon artificiel, éclairage des instruments, radio-navigation, etc.) et le pilote doit
posséder 1’entrainement et les qualifications nécessaires.

Un pilote qui vole suivant les régles de vol aux instruments bénéficie du service du contrdle
dans les espaces aériens contrdlés. En d’autres termes, une partie importante de la
responsabilité relative a 1’anticipation et a I’évitement des collisions avec les obstacles fixes
et des abordages avec les autres vols est transférée aux organismes de controle au sol.

Les vols IFR s’effectuent sur la base d’un contrat, appelé plan de vol : celui-ci est déposé
aupres des organismes de controle, et précise ’itinéraire suivi, les altitudes et les heures
estimées de passage sur chacun des points significatifs.

Il est a noter que les vols VFR en espace controlé sont eux aussi soumis a un plan de vol :
celui-ci est soit déposé avant le vol, soit transmis dans un format réduit lors du premier
contact radio. De plus, les vols en régime VFR ont I’obligation de déposer un plan de vol
avant le décollage, quelque soit 1’espace travers¢, dans des situations spécifiques comme les
traversées maritimes, le passage de frontiére ou les vols de nuit.

Lorsqu’il vole des dans espaces controlés, le commandant de bord doit étre en permanence
en contact par radiotéléphonie, sur des fréquences spécifiques, avec les organismes de
contrdle qui autorisent la progression le long du plan de vol et la supervisent, assurant ainsi
la sécurité de I’ensemble du trafic.

2.2.4 Réalisation du service du controle
2.2.4.1 Organisation de ’espace

Au dessous du niveau de vol FL195, I’espace n’est controlé qu’autour des voies aériennes
(AWY), qui ont une largeur de 10 miles nautiques, dans les régions terminales de contrdle
(TMA) et autour des aérodromes (CTR). Ailleurs, 1’avion ne bénéficie que du service
d’information de vol et d’alerte, mais pas du service du controle. Une partie de 1’espace
aérien est également occupée par des zones réservées aux militaires, dont la pénétration n’est
possible que sur autorisation du gestionnaire de la zone.

Au dessus du niveau de vol FL195, I’espace est controlé partout. Il n’y a pas de voies
aériennes, mais des routes prédéterminées (PDR). Les zones militaires occupent une grande
partie de I’espace aérien a ces altitudes et sont franchissables par le trafic civil lorsqu’elles
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ne sont pas actives. De plus, les vols militaires peuvent traverser les routes aériennes civiles
sous guidage radar des centres de contrdle militaires qui en ont la charge.
La figure ci-apres représente 1’organisation de I’espace aérien :

Espace supérieur

FL 195

Espace inférieur

(routes aériennes)

| I T |
| | | |
I (li)oIl)li:s I : Zone militaire l
' : ' ! temporaire I
| prédéterminées) | : :
| | | |

| |

AWY

™A
(région terminale)

CTR

Figure 2-1

2.2.4.2 Classification des espaces aériens

(aérodrome)

% Sol

Organisation de [’espace aérien

L’espace aérien est divisé en sept catégories, de A a G, dont les principales caractéristiques
dépendent du régime de vol et des services de la circulation aérienne rendus comme indiqué
sur le tableau ci-apres ([2-a]) :

Services de la circulation aérienne
Classe Vols Controdle Information Alerte Radio Qualité du vol
d’espace admis de vol obligatoire
A IFR Séparation IFR/IFR oui oui oui controlé
B IFR Séparation IFR/IFR oui oui oui controlé
et IFR/VFR
VFR Séparation oui oui oui controlé
VFR/IFR et
VFR/VFR
C IFR Séparation IFR/IFR oui oui oui controlé
et IFR/VFR
VFR Séparation oul oui oul contr6lé
VFR/IFR et
Information de
trafic VFR/VFR
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D IFR Séparation IFR/IFR oul oui oui contrélé
et Information de
trafic IFR/VFR
VFR Séparation IFR/ oui oui oui Controlé si
VFR spécial VFR spécial
Information de
trafic VFR/IFR et
VFR/VFR
E IFR Séparation IFR/IFR oui oui oui controlé
VFR non oul ouil non non contrdlé
F IFR non oui, service oui oui non contrdlé
consultatif
VFR non oul oui non non contrdlé
G IFR non oul oui oul non contrdlé
VFR non oul oui non non controlé

Tableau 2-2  Différentes catégories d’espace aérien

En France, tout I’espace aérien situé au dessus du niveau de vol FL195 (espace supérieur)
est de classe A, tandis que les voies aériennes (4 WY) situées dans 1’espace inférieur contrdlé
est de classe E. De plus, la vitesse indiquée est limitée a 250 nceuds (kts) en dessous du
niveau de vol FL100, dans toutes les classes d’espace.

2.2.4.3 Secteur de controle

Un secteur de contrdle est une entité responsable d’une partie de I’espace aérien. En effet, un
aéronef est sous la responsabilit¢ d’une unique équipe de controleurs aériens a chaque
instant d’un vol. L’aéronef est transféré (hand-off process) de secteur de contrdle en secteur
de contréle, du début du roulage jusqu'a I’arrét au point de stationnement en fin de vol. Le
transfert de la responsabilité du contrdle fait ’objet d’un travail trés important de la part des
équipes de contrdle. Pendant cette opération, 1’identification de 1’aéronef, le transfert de la
fréquence radio et la vérification du report d’altitude (lorsque I’aéronef est en vol) sont
effectués. Le transfert est une opération délicate car des incompréhension ou des erreurs
peuvent se produire, causant des pertes accidentelles de séparation.

Outre la liaison radio-téléphonique avec les avions pour laquelle chaque secteur dispose de
sa propre fréquence, le contréleur est en liaison téléphonique, le plus souvent directe, avec
ses collegues du méme centre qui occupent les positions de controle des autres secteurs, et
avec les contrdleurs des centres adjacents pour les secteurs limitrophes. Il est aussi en liaison
avec les organismes de défense militaire avec lesquels il peut étre nécessaire de négocier
I’autorisation de pénétrer dans une zone réservée.

2.2.4.4 Méthodes de controle

Le service du controle peut étre réalisé de deux maniéres, qui ne sont pas exclusives :

e Contrdle aux procédures : de maniere historique, le service du contrdle est rendu grace a
un support papier qui représente la progression de chaque vol, appelé strip en anglais. La
bande de progression de vol est constituée par une suite de points de reports pour lesquels
une altitude et une heure de survol estimées sont disponibles :
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Figure 2-2  Bande de progression de vol (strip)

Le pilote a ’obligation de transmettre un message chaque fois qu’il survole un point de
report. Le contréleur aérien se sert de cette bande de progression pour organiser le trafic et
séparer les avions les uns des autres sur chaque point de report d’un intervalle de temps de 5
a 10 minutes. Le contréle aux procédures est possible dés qu’il existe un moyen de
communication entre les avions et le sol. Le contrdle uniquement aux procédure est utilisé
dans toutes les régions du monde ou le trafic est faible et ou aucun moyen technique de
surveillance n’est disponible pour appréhender plus directement le trafic.

e Contrdle radar : le radar, apparu lors de la seconde guerre mondiale, permet d’obtenir
une image quasi instantané de la situation aérienne. L’image radar a été progressivement
intégrée dans le contrdle aux procédures :

Figure 2-3  Image radar

En France, une équipe de controle chargée d’un secteur comprend généralement trois
personnes : un contréleur organique, anciennement controleur aux procédures, un controleur
radar et un assistant. Le contréleur organique se sert d’un tableau de strips, ou bandes de
progression de vol en frangais, pour se souvenir des actions a accomplir, communiquer a son
collegue radariste les conflits probables et négocier avec le secteur ou le centre précédent et
le secteur ou le centre suivant les conditions d’entrée et de sortie (c’est a dire essentiellement
les niveaux de vol auxquels les transferts des avions seront effectués). Le controleur radar
surveille et sépare constamment les uns des autres les 15 a 25 avions qui sont a I’intérieur du
secteur en leurs donnant des caps pour dépasser ou croiser, en différant un début de descente
jusqu’a ce qu’un avion croisant au niveau de vol en dessous soit passé€, en changeant le
niveau de vol ou en surveillant qu'une montée s’effectue correctement. Les normes de
séparation sont de 1000 ou 2000 pieds dans le plan vertical pour des avions ayant un niveau
de vol stable, ou 5 NM dans le plan horizontal (3 NM en approche).

2.2.5 Répartition des compétences

Dans cette partie, seul le régime de vol /FR est considéré. Ce régime de vol est en effet celui
sous lequel les vols de transport commercial sont effectués.
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2.2.5.1 Controle d’aérodrome

Le contrdle d’aérodrome s’occupe des pistes et de la circulation au sol sur la plate-forme.
Dés que le trafic devient important, le contrdle du décollage et de I’atterrissage et le controle
des mouvements au sol sont assurés par des personnes différentes sur des fréquences
différentes. L’équipage d’un vol /FR demande sur la fréquence radio de la tour de contrdle
I’autorisation de décoller environ 10 minutes avant ’heure de départ. Le controleur aérien
délivre alors la predeparture clearance qui consiste en des informations relatives a la
procédure de départ, la route a suivre, le niveau de vol attribué, le code du transpondeur
radar a afficher ainsi que la fréquence permettant de contacter le contréleur départ.
L’équipage prend alors les dernic¢res informations météorologiques et aéronautiques en
réglant le récepteur radio sur la fréquence de 1’ATIS (Automatic Terminal Information
Service), puis contacte le contrdleur sol afin d’obtenir ’autorisation de roulage (faxi
clearance). Une fois I’avion en bout de piste et prét pour le décollage, le controleur aérien
autorise I’avion au décollage, puis, une fois le décollage effectué, il demande a I’équipage de
contacter le secteur départ du contrdle d’approche.

2.2.5.2 Controle d’approche

Le controle d’approche s’effectue dans un volume d’espace aérien de quelques dizaines de
miles nautiques autour de 1’aérodrome et s’étend en altitude jusqu’a environ 10 000 pieds.
Le controle d’approche est assuré a partir d’une salle de contrdle située la plupart du temps
sur 1’aérodrome lui méme, mais distinct de la tour; en effet, le contréle d’approche
s’effectue principalement au radar, et doit étre réalis¢ en lumiére atténuée.

Le controle d’approche recouvre le controle d’approche au départ et a 1’arrivée sur
I’aérodrome.

2.2.5.2.1 Contréle d’approche au départ

Les SID (Standard Instrument Departure) sont des itinéraires normalisés de départ pour les
vols aux instruments (/FR), permettant d’assurer des séparations géographiques (séparations
stratégiques) et des itinéraires antibruit.

Les séparations minimales au décollage sont les suivantes ([2-a]) :

¢ 1 minute entre deux décollages pour des routes divergentes a plus de 45° ;

e 2 minutes entre deux décollages sur la méme route si la vitesse du premier aéronef est
supérieure de 40 kt a celle du second ;

e 5 minutes sur la méme route au moment de la traversée du niveau de vol du premier
aéronef par le second.

Ces séparations peuvent étre réduites par I’emploi du radar ou par la ségrégation
géographique des flux de trafic (i.e. espacement stratégique).

Apres le décollage, le profil de montée est en général basé sur la puissance maximale
admissible de facon continue pour les moteurs jusqu’a I’altitude de croisiére. Cependant, les
procédures antibruit conduisent beaucoup d’aérodromes a imposer une réduction de
puissance presque aussitot apres le décollage, et n’autorisent le reprise de puissance normale
de montée qu’au dessus d’une certaine altitude. De plus, la séparation entre les vols au
départ par rapport aux vols a I’arrivée ou la coordination entre les secteurs de controle qui
prennent successivement en charge I’avion peut conduire a des paliers intermédiaires. La
pente de montée minimale requise pour le calcul des volumes de protection est de 3.3%.

Une fois I’itinéraire normalisé de départ réalisé, I’aéronef est transféré au controle en route.
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2.2.5.2.2 Controle d’approche a I’arrivée

Sur un aérodrome doté d’une procédure d’arrivée IFR, le pilote est pris en charge par les
contrdleurs aériens qui lui garantissent une séparation avec les autres aéronefs. Une
procédure d’arrivée /FR est basée sur des installations radioélectriques qui permettent au
pilote de s’approcher de 1’aérodrome suivant des axes radiobalisés avec suffisamment de
précision pour que I’aéronef puisse descendre sans voir le sol tout en évitant les obstacles ou
le relief @ proximité de I’aérodrome.

Une procédure d’arrivée consiste en une série de manceuvres prédéterminées effectuées en
utilisant uniquement les instruments de bord. Une carte d’approche aux instruments sur
Toulouse Blagnac est reproduite sur la figure suivante :

APPROCHE AUX INSTRUMENTS 20 MAR 03 TOULOUSE BLAGNAC
CAT.ABCD AD2 LFBO IAC 03
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Figure 2-4  Carte d’approche aux instruments sur Toulouse Blagnac (source [2-s])

Les procédures d’arrivée sont en général établies dans un rayon de 30 NM autour du terrain
(les routes d’arrivée sur Roissy-Charles de Gaulle débutent a 90 NM du terrain), et peuvent
se décomposer en plusieurs phases ([2-¢]) :
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e Route d’arrivée, ou étape de rapprochement (STAR : STandard ARival), qui conduit & un
point dénommé IAF (Initial Approach Fix) : ce point constitue le point de départ de la
procédure d’approche ;

e Procédure d’attente : des circuits en hippodrome sont en général basés sur I’JAF et
permettent a un ou plusieurs avions d’attendre éventuellement 1’autorisation d’atterrir. Si
plusieurs avions attendent dans I’hippodrome, ils sont distribués sur différents niveaux de
vol.

Enfin, une procédure d’approche permet a I’avion de rejoindre la piste. Elle peut comporter
jusqu’a quatre segments :

e Approche initiale : ce segment permet d’amener I’aéronef dans I’axe de percée a une
altitude suffisante. Cette procédure conduit a un point dénommé IF (intermediate Fix).

e Approche intermédiaire : ce segment permet d’adapter la vitesse et la configuration de
I’avion. Durant 1’approche intermédiaire, 1’avion est en palier. Sa durée est d’environ 30
secondes. Entre 8 et 12 NM du seuil de piste, 1’avion capture le faisceau radioélectrique
d’alignement sur I’axe de piste (LOC) de I'ILS (Instrument Landing System). La vitesse
d’interception de I’/LS se situe autour de 180 kt pour les jets (minimum 160 kt), et entre 120
et 180 kt pour les autres types d’avion (turbo-propulseur et hélice). Une fois établi sur I’/LS,
la vitesse se situe entre 140 et 160 kt pour les jets et entre 80 et 120 kt pour les turbo
propulseurs et les avions a hélice. La fin de ce segment est matérialisée par un point
dénommé FAF (Final Approach Fix).

e Approche finale: ce segment permet I’interception et le suivi du plan de descente,
I’alignement sur 1’axe de piste et I’atterrissage ; apres le passage du FAF, le pilote réduit sa
vitesse vers la vitesse d’approche, appelée vitesse de référence. La pente nominale est de
5%, la pente maximale est de 6,5%. La longueur de ce segment est comprise entre 5 et 10
NM. Les différentes vitesses d’atterrissage permettent un classement des avions en cinq
catégories :

Catégorie Vitesse atterrissage
A Moins de 91 kt

B De 91 kt a 120 kt
C De 121 kt a 140 kt
D De 141 kt a 165 kt
E De 166 kt a 210 kt

Tableau 2-3  Classification des avions pour [’approche finale (source [2-a])

e Approche interrompue : ce segment permet d’interrompre 1’approche en cas de nécessité,
et de rejoindre une altitude suffisante pour se raccorder a une route d’arrivée, une procédure
d’attente ou une procédure d’approche. La hauteur de décision (DH) est la hauteur minimale
en dega de laquelle une approche interrompue doit étre engagée si la piste n’est pas en vue.
La hauteur de décision dépend de la catégorie de I’/LS (DH = 200 feet si /LS de catégorie I,
DH =100 feet si /LS de catégorie 11, DH < 100 feet si /LS de catégorie III).

Ces différentes phases sont résumées sur la figure ci-apres :
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Route d’arrivée JAF Approche Approche

initiale interrompue
FAF  Approche
finale

Approche

Attente intermédiaire

Piste

Figure 2-5  Procédure d’arrivée

Outre le maintien de la sécurité dans I’écoulement du trafic, le contrdle d’approche a
I’arrivée a aussi pour but la mise en ordre des trafics afin d’obtenir un ordonnancement
régulier des arrivées sur la piste. La cadence a la piste est fixée par le chef de la tour de
contrdle, et est de I’ordre de 1,5 a 2 minutes a Roissy-Charles de Gaulle. Le travail de mise
en ordre du trafic est partagé entre les controleurs des secteurs terminaux du centre de
contrdle en route et les contrdleurs d’approche. En général, le transfert s’effectue sur un
certain nombre de points spécifiés, a une altitude comprise entre 6 000 et 12 000 pieds.
Lorsqu’il y a trop de trafic, les contrdleurs des secteurs terminaux placent les avions dans la
procédure d’attente, d’ou le controleur d’approche les extrait au fur et a mesure des
possibilités.

Le controleur d’approche séquence les avions en provenance des différents points de
transfert pour les amener en bon ordre sur 1’axe de la piste avec une séparation de 3 a 6 NM
suivant leur catégorie de turbulence de sillage qui dépend de la masse maximale certifié au
décollage. Pour arriver a ce résultat, il allonge ou raccourcit si nécessaire les trajectoires de
certains avions en leurs donnant des caps appropriés en utilisant la régulation de vitesse :
c’est le guidage radar (radar vectoring). Les possibilités de régulation de vitesse sont
limitées car 1’équipage doit pendant la phase d’approche changer la configuration de
I’aéronef : arrivé au point de transfert en configuration lisse et a 250 kt en dessous du niveau
de vol FL100, il doit se trouver avec le train d’atterrissage et les volets sortis et a la vitesse
proche de la vitesse d’atterrissage en approche finale. Par conséquent, c’est une phase de vol
assez chargée pour I’équipage, et a chaque configuration correspond des plages de vitesse
assez étroites. Le guidage radar s’acheve au plus tard au point ou I’avion peut intercepter
I’axe d’approche finale avec un angle maximum de 45 degrés et faire un palier de 30
secondes avant d’intercepter le plan de descente nominal. L’avion poursuit alors son
approche de maniére autonome. Une finale radar exécutée a 1’aide d’un radar de surveillance
n’est pratiquée en France que par les organismes militaires.

Séparation Avion leader
Avion suiveur Small Large Heavy
Small (<7 000 kg) 3 NM 4 NM 6 NM
Large (< 136 000 kg) 3NM 3 NM 5 NM
Heavy (2136 000 kg) 3 NM 3 NM 4 NM

Tableau 2-4 Séparation entre avion selon la catégorie de turbulence de sillage
(source [2-a])

2.2.5.3 Controle en route

Le long des voies aériennes en espace inférieur, et dans 1’espace supérieur dans son
ensemble, le contréle en route est assuré par des centres spécialisés qui ne sont pas en
général implantés sur les aérodromes. En France il y a cinq Centre Régional de la
Navigation Aérienne (CRNA) qui sont situés a Brest, Athis-Mons, Reims, Bordeaux et Aix-
en-Provence. Ces centres peuvent gérer jusqu’a une vingtaine de secteurs de controle,
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comme celui d’Athis-Mons. En principe tous les controleurs d’un centre sont qualifiés sur
tous les secteurs d’un centre, mais lorsque celui-ci devient trop grand cette qualification
unique n’est plus possible et les équipes de contrdleur ne sont plus interchangeables.

2.2.5.4 Controle océanique

Le contrdle océanique s’occupe des régions qui n’appartiennent a I’espace aérien d’aucun
pays, ou les moyens de navigation au sol n’existent pas et ou les communications radio-
téléphoniques sont difficiles et ne permettent pas une communication certaine et instantanée
entre le sol et 1’avion. Le controle est confié a certains pays limitrophes des zones
océaniques. Le contrdle est uniquement réalisé par des méthodes de controle aux procédures
qui font suivre aux aéronefs des routes paralleles de degrés de latitude en degrés de latitude
(60 NM d’espacement environ). Sur ces routes, les niveaux de vol FL280 a FL370 sont
alloués (a I’exception du Concorde, qui effectuait des vols en croisi¢re ascendante au fur et a
mesure du délestage de carburant jusqu’au niveau de vol FL610). Les avions doivent fournir
un compte rendu de position au passage des longitudes multiples de 10 degrés, et la
séparation entre les avions est de 10 minutes. Actuellement, les avions équipés de
I’avionique Future Air Navigation System (FANS A pour Airbus ou FANS 4 pour Boeing) et
survolant I’océan Pacifique ou Atlantique reportent automatiquement leur position et leur
vitesse grace a un systéme de communication par satellite.

2.2.6 Pistes pour ’amélioration de la gestion du trafic aérien

Divers concepts ont ét¢ imaginés dans le but d’augmenter la capacité du systéme de gestion
du trafic aérien tout en diminuant les retards et en assurant un niveau de sécurité acceptable.
Ces concepts peuvent se diviser en deux grandes familles : concepts d’ordre organisationnel
ou stratégique, et concepts d’ordre local ou tactique ([2-f]) :

e Concepts d’ordre organisationnel ou stratégique : ces concepts se focalisent sur de
nouvelles organisations de 1’espace aérien, et sont basés sur une meilleure précision de
I’avionique dédiée a la localisation de I’avion. Ainsi, I’amélioration de la précision des
moyens de positionnement (hybridation entre centrale inertielle, positionnement par satellite
et/ou aides radio électriques au sol) a conduit a des procédures de cheminement qui peuvent
étre rendues indépendantes des aides radio électriques existantes au sol (procédures RNAV :
Area Navigation). De méme, 1’amélioration de la précision des altimétres a conduit a la
mise en place de niveaux de vol supplémentaires (RVSM : Reduced Vertical Separation
Minima). Le concept consistant a permettre aux équipages de choisir librement leur
cheminement dans un espace aérien dédi¢ entre un point d’entrée et un point de sortie
(concept Free Route) est actuellement a 1’étude. Enfin, une gestion coopérative de 1’espace
aérien entre acteurs militaires et civils, en tentant de dépasser le cadre national, est une
source d’études (FUA : Flexible Use of Airspace). De maniére beaucoup plus futuriste,
I’étude du transfert de la totalité de la responsabilité du contrdle du trafic aérien vers les
équipages (concept Free Flight) est particulierement active aux Etats-Unis.

e Concepts d’ordre local ou tactique : ces concepts reposent sur le renforcement de la
coopération sol-bord et sont basés sur de nouvelles fonctionnalités que pourraient fournir
I’avionique dédiée a la navigation. Le remplacement d’une partie des communications radio
actuelles, trés colteuses en termes de disponibilité de fréquences, par une liaison de données
air sol (data link) s’inscrit dans cette voie. Les applications envisagées sont pour le moment
relatives aux informations météorologiques et a¢ronautiques (A71S : Air Traffic Information
Service) et a ’autorisation de départ (Departure Clearance). 11 est envisagé qu’a plus long
terme, les instructions de controle puissent transiter par ce nouveau media de
communication. De plus, de nouveaux systémes de surveillance, comme 1’4ADS-B, et les
applications opérationnelles associées (4SAS) sont actuellement a I’étude.
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Les paragraphes suivants présentent les notions de surveillance dépendante automatique en
mode diffusion (4DS-B) et les applications embarquées de surveillance (4SA4S).

2.3 Surveillance dépendante automatique en mode
diffusion

2.3.1 Contenu des reports et performances minimales

La surveillance dépendante automatique en mode diffusion (4DS-B : Automatic Dependent
Surveillance- Broadcast) est un moyen de communication embarqué a bord d’un aéronef ou
d’un véhicule de surface qui lui permet d’émettre périodiquement et spontanément des
informations relatives a sa navigation (identification, position, vitesse, intentions, etc.). Le
systtme ADS-B n’a pas connaissance des destinataires (autres trafics, stations sol) des
informations diffusées.

L’objectif de cette section est de présenter les principales caractéristiques de 1’ADS-B . Une
présentation détaillée de I’ADS-B peut étre trouvée dans [2-k], tandis que les performances
minimales attendues de ce systéme sont décrites dans le document [2-r].

Les reports ADS-B sont divisés en trois catégories :

e Vecteur d’état actuel (SV : State Vector) : ce sont des informations relatives a la position
et a la vitesse actuelle de ’aéronef :

o Identification (callsign, adresse mode S, catégorie de poids) ;

o Position (latitude, longitude, altitude géodésique et barométrique) dans le repére
WGS-84 ;

o Vitesse sol (composantes par rapport au Nord et a I’Est), vitesse verticale (géodésique
et barométrique) ;

o Remarque : la diffusion de la vitesse air n’est pas prévue dans les messages de type
SV: celle ci fait partie d'un message de type ARV (Air Reference Velocity), qui est
transmis apres 24 sec d’indisponibilité de la vitesse sol. Il en est de méme pour le cap,
lorsque I’aéronef n’est plus au sol ;

o Intégrité de la position (rayon du cercle a I’intérieur duquel une position transmise
peut étre erronée sans détection possible de cette erreur et probabilité associée) ;

o Précision de la position et de la vitesse.

o Les premicres discussions au niveau des groupes de standardisation sur la période
maximale de rafraichissement des informations font apparaitre une a la distance entre les
avions, comme indiqué sur le tableau ci-apres :

Distance entre les <1I0NM | <20NM | €£40NM | €90 NM
avions

Période maximale de 3 sec 5 sec 7 sec 12 sec
rafraichissement (95%)

Tableau 2-5 Période maximale de rafraichissement des reports ADS-B (source [2-r])

e Etat visé (7S : Target State) : ces informations sont relatives aux modes engagés du
pilote automatique, et donc relatives au segment courant de trajectoire. Il s’agit des
informations suivantes :

o Altitude de consigne ;

o Cap ou laroute de consigne ;
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o Remarque : la vitesse (air ou sol) de consigne et la vitesse verticale de consigne ne
font pas partie des informations transmises.

e Contrdle de la trajectoire (7C : Trajectory Control) : ce sont des informations relatives a
la gestion de la trajectoire et qui sont gérées par le FMS (Flight Management System), et
plus particulierement aux TCP (Trajectory Change Point).

ABC DEF

Figure 2-6  Informations relatives aux reports TS et TC (source [2-r])

Actuellement, trois alternatives technologiques sont en cours d’évaluation pour la mise en
ceuvre de ’ADS-B. Ce sont :
e Le squitter long mode S ;

e La VDL 4 (VHF Data Link mode 4) ;
o L’UAT (Universal Access Transceiver).

Les paragraphes suivant présentent bri¢vement ces trois alternatives technologiques.

2.3.2 Squitter long mode S

Le squitter est une émission spontanée non sollicitée par une interrogation. Le squitter long
mode S (/090 MHz extended squitter) est véhiculé par une modulation d’impulsion par
position (PPM) a 1090 MHz, dont la bande passante est de 1.3 MHz et le débit de 1
M¢égabits par seconde ([2-q]).

L’acceés au canal de communication se fait de maniére aléatoire. Chaque message est
précédé d’un préambule de quatre impulsions pour la synchronisation du récepteur qui dure
8 psec. Le nombre de bits transmis est de 112 bits, et la portée maximale air/air est de
I’ordre de 90 NM. Un exemple de codage d’une séquence est représenté sur la figure ci-

apres :
DATA BLOCK

P PREAMBLE s <

|‘ 8.0 usec '|‘ 112 usec —>|
|BiT1 |BIT2 |BIT3 |BIT4 | | EJII | BI\IJT |
L L AN N RN RN L AN LIS
|| . [N N I

0.0 05 1.0 3.5 4.5 8.0 9.0

TIME (usec)

S O I B
oo 1o ofo] 1]

Figure 2-7  Exemple de codage de la séquence 0010...001

Le contenu des messages émis de manicre spontanée est le suivant ([2-q]) :
e Position et vitesse : en vol toutes les 0.5 sec ;

e Identification de l'aéronef : toutes les 5 sec.
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La structure d’un message est représentée sur la figure ci-apres :

Champ de controle Adresse mode S Champ de données Parité
8 bits 24 bits 56 bits 24 bits

Figure 2-8 Format des messages squitter long mode S

Les avantages de cette technique résident dans le fait qu’elle est interopérable avec ’ACAS
(dirborne Collision Avoidance System) et les radar de surveillance mode S. En effet, les
techniques de communication entre ces différents systémes sont semblables. Par contre, sa
limitation principale vient du fait que le nombre maximum d'aéronefs détectés dans la zone
de couverture varie en sens inverse de la densité de trafic : ce probleéme est li¢ au FRUIT
(False Replies from Unsynchronised Interrogator Transmissions).

2.3.3 VDL 4 (VHF Data Link mode 4)

Le systtme VHF data link mode 4 (VDL mode 4) est développé par ’aviation civile
suédoise depuis 1983. La VDL mode 4 permet la réalisation des fonctionnalités 4ADS-B et
liaisons de données sol — air.

La modulation utilisée est de type GFSK (Gaussian Frequency Shift Keying). Chaque canal
de communication se situe dans la bande VHF (118 - 136.975 MHz). Le débit est de 19200
bps (bits par seconde), et la bande passante de 25 kHz.

Le protocole de communication est de type STDMA (Self Organising Time Division Multiple
Access), et permet d’obtenir 4500 slots/min : cela représente 75 (4500 slots / 60 sec)
aéronefs s’ils diffusent un slot toutes les secondes, ou 375 (5 x 4500 slots / 60 sec) aéronefs
s’ils diffusent un slot toutes les cinq secondes. Chaque slot est constitu¢ de 256 bits, dont
160 servent a la transmission de 1’information. La synchronisation des messages occupe 24
bits, et est basée sur une horloge GPS.

Avant d’accéder au canal de communication, la station émettrice écoute les canaux réservés
(SC : Signalling channels) jusqu’a réception compléte d’une trame compléte (Superframe),
ce qui peut nécessiter jusqu’a une minute d'écoute. Pendant cette phase d’écoute, la station
émettrice (aéronef ou véhicule) identifie les slots réservés. Ensuite, la station réserve
(aléatoirement) des slots parmi les slots disponibles, ainsi que la durée de réservation (entre
3 et 8 minutes). En cas de surcharge, une station peut utiliser des slots réservés par les
stations les plus ¢éloignées.

NN\

i
Y

Superframe: 1 min.

Figure 2-9  Principe de communication VDL mode 4

Deux canaux de communication assure une couverture globale (GSC : Global Signaling
channels). Des canaux de communication supplémentaires peuvent étre nécessaires si la
densité du trafic est trop importante. Ces canaux de communication supplémentaires sont
locaux. La portée de ce systéme est de I’ordre de 150 NM.

La fréquence de réception des messages est variable selon le lieu et la phase de vol :
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e FEnroute : toutes les 10 sec ;
e Zones terminales (TMA) : toutes les 5 sec ;
e Mouvements au sol : toutes les 1.5 sec.

Les difficultés de ce systéme de communication résident dans la faible disponibilité des
fréquences VHF. De plus ’emport de deux antennes supplémentaires, découplées des autres
antennes déja présentes sur le fuselage, peut s’avérer difficile sur de petits aéronefs comme
I’Airbus A318.

La commission européenne favorise son développement au travers de divers projets
internationaux comme NEAN (North European ADS-B Program) et NUP (NEAN Update
Program). De plus, la fédération de Russie et la Suéde ont promulgué un programme de
mise en ceuvre prévoyant 1’utilisation de la VDL 4 pour exploiter /’ADS-B ([2-0]).

2.3.4 UAT (Universal Access Transceiver)

Ce systeme de communication a été développé aux Etats Unis a partir de 1995 par la
MITRE/CAASD (Center for Advanced Aviation System Development). L’UAT est le
concurrent technologique américain de la VDL mode 4 européenne. En effet, I’UAT permet
comme la VDL mode 4 de réaliser les fonctionnalités ADS-B et liaison de données montante
sol-air.

Le protocole de communication combine acces synchrone et acces aléatoire (3200 slots/sec).
La modulation utilisée est une modulation de fréquence binaire autour de 966 MHz (non
définitif), avec une bande passante 312 KHz.

<€ UAT Frame = 1 sec. >
Ground
E.’;:,ofiias't < Aircraft Reports —>
| Ground Message (464 bytes ADS B Message (16/32 bytes

Figure 2-10  Principe de communzcatton UAT

En moyenne, un message par seconde est transmis, ce qui assure un débit de 1 Mégabits par
seconde. La fréquence et le contenu des messages sont les suivants :
e Vecteur d'état et identification du vol : une fois toutes les 4 sec ;

e Vecteur d'état associé¢ aux deux futurs points de changement de trajectoire : une fois
toutes les 2 sec ;

e Vecteur d'état associe a des informations variables (en cours de définition) : une fois
toutes les 4 sec.

La synchronisation des horloges est réalisée grace au GPS. Un seul canal de communication
est pour le moment disponible. Cette technique est actuellement mise en oeuvre aux Etats-
Unis, dans le cadre du projet SF21 (Safe Flight 21) a Capstone.

2.3.5 Standardisation et choix technologiques

Au niveau de I’OACI, ce sont les normes et les pratiques qui sont spécifiées dans les
SARPs (Standards And Recommended Practices) et les guides matériels (guidance
material). Les groupes de travail au niveau de I’EUROCAE (European Organisation for
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Civil Aviation Equipment) et du RTCA (Radio Technical Commission for Aeronautics)
américain s’occupent des performances minimales attendues (MOPS: Minimum
Operational Performance Standards et MASPS : Minimum Aviation System Performance
Standards). Le processus de standardisation de systemes aéronautiques est résumé sur la
figure ci-apres :

Draft || DraM o Lettre de sAPPps [ Sude
SAPPs & 9Uide Air Navigation consultation OAC| | Materie
. matériel Commission aux états — . OACI
—~ membres ~
Panels OACI
Produits
industriels
= MOPS/ /
Comités ‘I MAPS
spéciaux ™ RTCA
Groupes de RTCA o
travail e
; = MOPS/
Groupes de travail o
EUROCAE L MAPS
IEUROCAE

Figure 2-11  Processus de  standardisation de  produits  industriels
aéronautiques

Une premicre version du document relatif aux performances minimales attendues de 1’4DS-
B a été rédigée par le RTCA ([2-r]). En 2003, I’état d’avancement de la standardisation des
différents moyens ADS-B était le suivant ([2-g]) :

e Squitter long mode S : cette technologie est déja standardisée au niveau de I’OACI au
travers des SARPs. De plus, les MOPS ont été publiées conjointement par le RTCA
américain et ' EUROCAE durant ’année 2000.

e VDL mode 4 : les MOPS ont été publiées par 'EUROCAE durant I’année 2001. Au
niveau de I’OACI, les SARPs ont été publiés.

o UAT: les MOPS ont été publiés par le RTCA américain durant I’année 2002. Au niveau
de I’OACI, le travail de développement des SARPs a débuté.

L’Europe (Eurocontrol) et les Etats-Unis incitent a 1’utilisation du squitter long mode S afin
de favoriser I’interopérabilité au niveau mondial. Cette incitation est basée sur le fait que le
squitter long mode S est la seule technologie de liaison de données ADS-B normalisée par
I’OACI pour laquelle il existe actuellement une attribution de fréquences radioélectriques et
des assignations de canaux pour une exploitation mondiale. Airbus et Boeing ont annoncé
qu’ils prévoyaient d’équiper les nouveaux aéronefs de transport commercial de
transpondeurs mode S prenant en charge la transmission du squitter long mode S ([2-m]).
Cependant, d’autres technologies de liaison de données favorisant une premiére mise en
ceuvre des applications ADS-B peuvent étre utilisées a titre facultatif sur une base locale ou
régionale, soit en complément soit en remplacement du squitter long mode S ([2-m]).
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2.4 Applications embarquées de surveillance
2.4.1 Présentation du concept ASAS

En 1995, une alternative aux utilisations déplacées du systeme anticollision ACAS (4irborne
Collision Avoidance System) installé a bord des avions a été proposée par le CENA (Francis
Casaux) au niveau d’un groupe de travail de I’OACI. 11 s’agissait d’un concept de systeéme
d’assistance embarqué pour la séparation (ASAS : Airborne Separation Assistance System).
Depuis, ce concept a miiri et regroupe désormais 1’ensemble des applications embarquées de
surveillance, de telle sorte que 1’acronyme initial peut préter a confusion lorsqu’il est pris au
pied de la lettre. Un acronyme moins ambigu pourrait étre Airborne Surveillance
Applications System, comme suggéré dans [2-g].

Le concept ASAS est lié au role plus important que pourrait jouer 1’avionique dédiée a la
navigation dans I’amélioration de la gestion du trafic aérien. De manicre plus précise, le
concept ASAS fait référence a I’avionique embarquée basée sur la surveillance /’ADS-B et
qui aide I’équipage a assurer la séparation de son aéronef par rapport aux autres aéronefs.

Le concept ASAS consiste a déléguer a 1’équipage une ou plusieurs taches actuellement
dévolues aux services du contrdle de la circulation aérienne, le cas échéant sous réserve de
I’accord réciproque des deux parties. L’ASAS prend en charge une partie des fonctions de
gestion des conflits et d’ordonnancement des flux de la circulation aérienne ([2-n]).

Quatre catégories d’applications ASAS sont envisagées : amélioration de la conscience de la
situation de la circulation aérienne, espacement embarqué, séparation embarquée et auto-
séparation embarquée ([2-1]) :

e Applications relatives a la conscience de la situation aérienne (Airborne Traffic
Situational Awareness applications) : 1’objectif est ’amélioration de la conscience de la
situation de la circulation aérienne pour I’équipage grace a la présentation des trafics
avoisinants sur un écran. Ce type d’application pourrait permettre a 1’équipage ’aide a
I’acquisition visuelle des trafics avoisinants.

e Applications de type espacement embarqué (Airborne spacing applications) : dans ce
type d’applications, le controleur aérien utilise de nouvelles instructions de contrdle pour
demander a 1’équipage d’acquérir et de maintenir une séparation avec une avion désigné. Le
contrdleur aérien est tenu de surveiller le bon déroulement de 1’instruction, et intervient si
I’espacement passe en dessous des normes comme il le ferait par exemple lorsqu’il demande
une stabilisation en niveau de vol. Il s’agit par exemple de maintenir une certaine séparation
derriére un autre avion, ou de dépasser un avion tout en en maintenant une séparation.

e Applications de type séparation embarquée (Airborne separation applications) :
contrairement aux applications de type espacement, les applications de type séparation
impliquent que la séparation avec le trafic désigné dans I’instruction de contrdle est a la
charge de I’équipage pendant la réalisation de I’instruction. En effet, le controleur n’est pas
tenu de surveiller le bon déroulement de I’instruction pendant sa réalisation (délégation
limitée et ponctuelle de responsabilité). De nouvelles normes de séparation sont a définir
pour ce type d’application.

e Applications de type auto séparation embarquée (Airborne Self-separation
applications) : ces applications consistent en la délégation a ’ensemble des équipages de la
tache de séparation de son aéronef par rapport aux autres aéronefs. Ces applications
nécessitent la définition de nouvelles normes de séparation et de nouvelles régles de vol.
Elles sont envisagées dans une zone géographique dédiée, et s’apparentent au concept Free
Flight américain.
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Les difficultés de mise en ceuvre de telles applications sont multiples. Nous citerons en
particulier : définition précise du besoin opérationnel, difficultés institutionnelles liées au
transfert de responsabilité du controleur vers le pilote, gains limités si I’équipement de la
flotte est partiel, risque d’une mauvaise utilisation du systeme par les pilotes/controleurs
(facteurs humains), problémes de certification (architecture bord, surveillance embarquée) et
établissement d’une séparation réglementaire dédié a ces applications embarquées.

En ce qui concerne les applications de type auto séparation embarquée, il ne resterait
uniquement coté sol que le service d’information de vol et le service d’alerte. Les difficultés
de mise en ceuvre de telles applications, en plus de celles évoquées précédemment, sont
relatives a la complexité du systtme embarqué (e.g. surveillance des autres trafics,
planification des trajectoires, résolution des conflits et coordination) permettant d’assurer un
niveau acceptable de sécurité. Ce type d’applications sous-entend le passage d’un service du
contrdle géographiquement centralisé (le secteur de contrdle) & un service reparti (les
équipages). Enfin, il s’agit d’assurer une gestion correcte de la transition entre les zones
FFAS (Free Flight AirSpace, qui peut étre dynamique) et MAS (Managed AirSpace).

Les applications 4S4S qui semblent le plus faciles a réaliser au niveau technique dans un
horizon de 5 a 10 ans et qui présentent un intérét pour le contréle du trafic aérien sont
décrites dans le document ASAS-Package I ([2-h]) adopté par Eurocontrol en 2002. On y
trouve en particulier les applications relatives a la conscience de la situation aérienne et les
applications de type espacement embarqué relatives a I’évitement entre aéronefs (crossing
and passing operations) et a 1’organisation du trafic (sequencing and merging operations)
auquel le guidage relatif entre aéronefs peut se rattacher.

L’objectif des applications de type espacement embarque est de permettre une meilleure
répartition des roles et une meilleure efficacité dans la gestion du trafic aérien grace a une
nouvelle allocation des taches. Insistons sur le fait que les applications de type espacement
ne consistent pas a transférer les problémes du sol vers le bord, ni a donner plus de liberté
aux aéronefs. De plus, ces applications doivent s’écarter le moins possible des méthodes de
travail actuelles des pilotes et des contréleurs pour étre acceptées de manicre opérationnelle.
La figure ci-apres présente les espaces aériens susceptibles de tirer le meilleur parti des
différentes catégories d’applications ASAS ([2-b]) :

Crossing and Autonomous
En-Route passing aircraft operations
procedures in FFAS
Enhancement of
current operations | Sequencing
(surface, airborne procedures
and visual
separation
TMA procedures)
Surface
Alrb_orne_ Traffic . . Airborne Airborne Self-
Situational Airborne Spacing . .
Separation Separation
Awareness

Figure 2-12  Application ASAS et espace aériens (source[2-b])

2.4.2 Projets relatifs au guidage relatif entre aéronefs

L’objet de cette section est de faire une rapide présentation des projets nationaux ou
internationaux qui abordent le concept ASAS au travers d’applications mettant en ceuvre le

guidage relatif entre aéronefs.
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2.4.2.1 NUP

NUP (NEAN Update Program, [2-1]) est un projet de la commission européenne qui fait
suite au projet NEAN (North European ADS-B Network). L’objectif du projet NEAN était
I’implantation de stations VDL mode 4 en Europe du Nord (Danemark, Suede, Allemagne),
et a duré de 1995 a 1998. A partir de 1999, le projet NUP a pris la suite. Ce projet devrait
durer jusqu’en 2005. L’objectif du projet NUP est I’étude d’applications basées sur I’ADS-B.
Parmi les applications envisagées, ’application de maintien de position relative (station
keeping) étudiée en Suede consiste a faire manceuvrer un aéronef de telle sorte qu’il se place
a une certaine distance (ou un certain temps) derricre un aéronef leader. Des
expérimentations ou I’aéronef suiveur est guidé a vue par I’équipage sans 1’aide de systeme
automatique ont eu lieu en Sueéde (Malmd) en 2002 ([2-1]).

2.4.2.2 DAG-TM

DAG-TM (Distributed Air-Ground Traffic Management, [2-d]) est un projet américain mené
depuis 1999 par la NASA (National Aeronautics and Space Administration) dans les centres
de Ames, Glenn et Langley. L’objectif est d’améliorer la flexibilité¢ et 1’efficacité¢ de la
gestion du trafic aérien aux Etats-Unis grice a une meilleure coopération entre les
contrdleurs aériens et les équipages. Parmi les applications envisagées, I’application Self-
spacing for merging and in-trail separation se concentre sur le développement des
procédures et des technologies permettant aux équipages de réduire en toute sécurité les
séparations prises par les contrdleurs aériens lors de la phase d’approche finale. Cette
réduction des marges implique une réduction de I’incertitude sur la position relative entre les
aéronefs, et donc une meilleure utilisation de la capacité horaire de la piste.

L’outil ATAAS (Advanced Terminal Area Approach Spacing Tool) utilise des données ADS-
B de I’avion leader ainsi qu’une vitesse d’approche de référence et la vitesse du vent pour
présenter au niveau d’un écran de pilotage (PFD : Primary Flight Display) la vitesse de
consigne pour I’avion suiveur. L’équipage rejoint cette position de consigne grace a un
directeur de vol (qui pourrait étre couplé a la manette de gaz) qui donne la vitesse de
consigne. La figure suivante présente 1’écran de pilotage associé a I’outil ATAAS :

Vitesse courante

Indicateur
‘Vitesse rapide’

Vitesse cible

Indicateur de o
vitesse faible ————> :

apr 0 i ]

Figure 2-13  Ecran de pilotage (PFD) associé a I’ATAAS (source [2-d])

2.4.2.3 CoSpace

Le projet CoSpace ([2-c]) est un projet mené par le centre expérimental d’Eurocontrol
depuis 1998 et financé par Eurocontrol et la commission européenne. Il s’agit d’évaluer la
faisabilit¢ opérationnelle et les bénéfices potentiels dans [’utilisation d’instructions
d’espacement. L’application principale consiste en la mise en ceuvre de nouvelles
instructions de positionnement relatif sur des points de rendez-vous, comme [’illustre
I’exemple suivant d’'une communication pilote-contréleur ([2-c]) :

e Controleur : "AZA324, select target 2443"
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o Pilote : "AZA324, target 2443 identified, 3 o'clock, 30 miles"
e Controleur : "AZA324, behind target merge to INKAK to be 8 miles behind"

La figure suivante illustre les aspects controle radar (vision sol) et écran de navigation
(vision bord) du projet CoSpace.

AFRTEER
i — A5

AHATTH
200 - 45

Figure 2-14  Projet CoSpace : vision sol (a gauche) et vision bord (a droite) (source

[2-c])
2.5 Objectifs de 1a these

L’objectif principal de la these est le développement de méthodes de synthese et I’évaluation
de lois de guidage permettant la navigation relative entre aéronefs. Comme nous 1’avons vu,
ces lois embarquées a bord des aéronefs pourraient aider le contréleur aérien dans sa tiche
de régulation des flux de trafic.

Selon la nature des contraintes de séparation, le guidage relatif entre aéronefs peut étre
envisagé de plusieurs manieres différentes :

e Guidage relatif en distance : 1’aéronef suiveur se place a une distance donnée du leader.
La distance relative souhaitée entre les deux aéronefs peut Etre précisée par rapport a
I’aéronef leader ou par rapport a I’aéronef suiveur, comme illustré sur la figure suivante :

Guidage relatifen distance : Guidage relatif en distance :
objectif de positionnement Position actuelle objectif de positionnement Position actuelle
exprimé par rapport a du leader exprimé précisé par rapport a du leader
l’aéronefleader l’aéronef suiveur
Objectif de
ositionnement du el
P . - Objectifde positionnement
- . . .
sutveur. = Distance relative du leader, atteint par les
souhaitée manceuvres du suiveur ,
-
-
P
e Distance relative
- souhaitée
Position actuelle Position actuelle
du suiveur du suiveur

Figure 2-15 Guidage relatif en distance : distance relative souhaitée exprimée par
rapport a l’aéronef leader ou par rapport a l’aéronef suiveur

Dans le cas ou la distance relative souhaitée est exprimée par rapport a I’aéronef leader,
I’objectif de positionnement pour le suiveur est placé derricre le leader, dans la direction de
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la vitesse sol du leader, et & une distance égale a la distance relative souhaitée.
L’inconvénient de ce choix est qu’il induit une manceuvre initiale indésirable qui
s’apparente a un démarrage en opposition de phase. En effet, supposons que le leader tourne
a droite : I’objectif de positionnement du suiveur se déplace alors de telle sorte que 1’aéronef
suiveur doit tourner a gauche pour le rejoindre, ¢’est a dire a I’opposé du sens du virage du
leader.

A I’opposé, dans le cas ou la distance relative souhaitée est exprimée par rapport a 1’aéronef
suiveur, c’est ’objectif de positionnement pour le leader qui est précisé : celui-ci est placé
dans la direction de la vitesse sol du suiveur, et a une distance ¢gale a la distance relative
souhaitée. Comme le leader évolue de manicre autonome, il s’agit alors pour le suiveur de
manceuvrer de telle sorte que 1’objectif de positionnement coincide avec la position mesurée
du leader. Contrairement au cas précédant, ce type de positionnement ne présente pas d’effet
de démarrage en opposition de phase.

e Guidage relatif en temps : étant donné un délai AT de quelques minutes (de 1 a 3 minutes
par exemple), I’objectif pour I’aéronef suiveur a I’instant ¢ est de se placer sur la position
qu’occupait le leader a I’instant 1—AT. Ce type de guidage suppose que le suiveur connaisse a
chaque instant la position occupée par le leader quelques minutes plus tot. Il correspond a un
guidage relatif en distance, ou la distance relative souhaitée est nulle par rapport a une
position passée du leader :

Guidage relatif en temps
Position actuelle

du leader

Objectif de positionnement

du suiveur : position P 4
passée du leader {}5 Vitesse sol (passée)

du leader

Suiveur

Position actuelle
du suiveur

Figure 2-16  Guidage relatif en temps

L’intérét du positionnement relatif en distance est que le critére de distance relative peut étre
directement mis en correspondance avec les normes de séparation entre avions, €dictées par
I’OACI. De plus, I’avionique embarquée n’a pas besoin de mémoriser les positions passées
du leader. Par contre, le positionnement relatif en temps est adapté a la gestion des flux
d’avions a ’arrivée, qui est dimensionné par le cadencement des avions a la piste (exprimé
en secondes). Ce type de guidage nécessite cependant de vérifier que la distance entre la
position passée visée et la position courante du leader est compatible avec les normes de
séparation entre avions, édictées par I’OACI.

Cette thése présentera des lois de commande pour les deux types de guidage relatif.

2.6 Conclusion

Nous avons présenté dans ce chapitre le contexte dans lequel s’inscrit le présent travail de
these : il s’agit du controle du trafic aérien, dont nous avons présenté le fonctionnement
actuel. Les motivations du travail de recherche sont relatives a 1’amélioration de
I’écoulement du trafic aérien grace a la mise en ceuvre de nouveaux concepts technologiques
(ADS-B) et opérationnels (ASAS).
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Nos travaux s’inscrivent plus particuliecrement dans le cadre du guidage relatif entre
aéronefs, qui fait actuellement 1’objet d’un grand nombre de projets d’études, aussi bien
outre Atlantique (DAG-TM) qu’en Europe (CoSpace, NUP).

Notre sentiment est que le guidage relatif entre aéronefs ne pourra réellement apporter des
gains pour le controle du trafic aérien qu’a la condition qu’il soit bien accepté par les
équipages : pour cela, sa charge de travail ne doit pas étre rendue prohibitive. De plus, les
trajectoires suivies par les aéronefs lors du guidage relatif doivent avoir un certain degré de
prédictibilité afin que I’équipage et le contrdleur aérien puissent les comprendre et le cas
échéant les corriger. Ces deux constats militent en faveur de la conception d’un systéme
automatique dédié a cette fonction.

L’objectif de cette thése est de fournir les principaux éléments techniques en vue de la
réalisation de lois embarquées dédiées au guidage relatif entre aéronef. Nous englobons dans
le terme guidage relatif la phase de rejointe de 1’aéronef leader et la phase de maintien de la
position relative. La mise en ceuvre opérationnelle de telles lois pourrait se placer dans un
avenir de I’ordre de quelques dizaines d’années.
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Chapitre 3
Etat de ’art sur les techniques de commande appliquées

au guidage relatif entre aéronefs

3.1 Introduction

Le guidage relatif entre aéronefs militaires est un sujet d’étude depuis de nombreuses
années. En effet, dés 1965 un rapport de I’armée américaine ([3-v]) insistait déja sur I’intérét
d’une loi de guidage permettant le maintien automatique d’un vol en formation afin de
diminuer la charge de travail des pilotes. Par contre, I’intérét de telles lois est relativement
récent dans 1’aviation civile (~1995, cf. [3-1]), et peu d’études relatives aux aspects
techniques sont disponibles.

Comme il existe tres peu de références bibliographiques dédiées aux lois de commande pour
le guidage relatif entre aéronefs de transport commercial, I’état de I’art réalisé dans ce
chapitre se focalise sur les lois de commande appliquées au vol en formation d’engins
volants, dont le guidage relatif peut étre considéré comme un cas particulier (il englobe en
plus la phase de rejointe de la formation, comme nous l’avons mentionné au chapitre
précédent).

Un large éventail de techniques d’analyse et de synthese de lois de commande existe pour
les systémes linéaires et invariants. En ce qui concerne les systémes présentant des non
linéarités importantes, une importante activité¢ de recherche se consacre encore de nos jours
aux méthodologies de synthése de lois de commande ([3-n]).

Nous présenterons dans les paragraphes qui suivent les commandes de type proportionnelle,
intégrale et dérivée, par régime glissant, par bouclage linéarisant et optimale. Ces différentes
techniques ont en effet été utilisées dans la littérature spécialisée dans le cadre d’applications
en relation avec le vol en formation d’engins volants. L ‘annexe C rappelle quelques notions
mathématiques concernant les systémes dynamiques sur lesquelles la plupart des techniques
de commande non linéaire présentées par la suite sont basées.

3.2 Commande de type proportionnelle, intégrale et
dérivée
3.2.1 Présentation

La commande de type proportionnelle, intégrale et dérivée est une technique classique pour
la commande des systémes linéaires et invariants. Une description détaillée de ce type de
commande peut par exemple étre trouvée dans [3-b] et [3-p]. Nous n’en reprenons ici que les
¢léments de base.
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D’une manicre générale, la problématique qui apparait souvent en commande des systémes
est la suivante : une fois le systéme identifié et caractérisé par un modele mathématique
(représentation d’état, fonction de transfert, etc.), et étant données des mesures y disponibles
en temps réel sur le systéme, il s’agit de déterminer un signal de commande u de telle sorte
que les variables z a controler suivent au mieux un signal de référence r malgré les
perturbations w agissant sur le systéme.

Perturbations w

v

Systéme [—> Variables a contrbler z

. o S . .
Variables de contrdle u Variables mesurées y

Loide
Signal de référence r — | commande

Figure 3-1 Problématique de la commande
Dans le cas particulier du guidage relatif entre aéronefs, le systéme S peut représenter
I’avion suiveur (en fait son modele), et dans ce cas le signal de référence 7 est la trajectoire
de I’avion leader. Nous supposerons que 1’avion leader est autonome dans le sens ou sa
trajectoire est indépendante des manceuvres de 1’avion suiveur (sauf dans les cas ou la
sécurité pourrait tre mise en jeu, mais cela sort du cadre de ce mémoire).
Le minimum attendu d’une loi de commande est de stabiliser le systeme autour d’un point
d’équilibre, appelé aussi point de fonctionnement lorsque le signal de référence est constant
(probleme de régulation). Il est aussi souvent utile de pouvoir s’assurer de la stabilité d’un
systéme autour d’une trajectoire : il s’agit alors d’un probléme de poursuite. En effet dans le
cas contraire ou le systéme est instable, sa pérennité n’est pas assurée et il serait vain de
chercher a satisfaire d’autres propriétés importants telles que la robustesse vis-a-vis des
erreurs de modélisation et des perturbations, des performances minimales en termes de
temps de réponse et de précision, etc.
Nous noterons e(?) la différence entre le signal de référence r(?) et la valeur mesurée de la
sortie y(t), comme indiqué sur la Figure 3-1 :

elt)=r(r)- y(t) (3-1)
Dans le cas d’un systéme mono-entrée et mono-sortie, un régulateur de type proportionnel,
intégral et dérivé calcule la commande u(?) a partir de trois termes : un terme proportionnel a
I’erreur e(?), un terme proportionnel a I’intégrale de ’erreur et un terme proportionnel a la
dérivée de I’erreur :

u(t)=ke(t)+ kije(r)dr +k,é(t) (3-2)

Les parametres du régulateur sont le gain proportionnel k,, le gain intégral k;, et le gain
dérivatif k.

Pour les systemes décrits par des modeles linéaires, il existe de nombreuses méthodes
analytiques ou graphiques qui permettent de choisir les parameétres de la loi de commande de
type proportionnelle, intégrale et dérivée afin de stabiliser le systéme ou d’accroitre sa
stabilité¢, d’augmenter sa précision (en particulier de diminuer ’erreur statique) et de
diminuer le temps de réponse ([3-b]).

En ce qui concerne les systémes décrits par des modeles non linéaires, peu de résultats sont
connus quant aux propriétés stabilisantes d’une telle loi de commande. Notons cependant
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que [3-r] montre que pour des systémes non linéaires de la forme suivante (e.g. modele
dynamique d’un bras articulé de robot) :

H(q)ij+Clg.q)q + glg)=u (3-3)
ou g(q) est telle que :
lg(v)- g )| <a|y— v(x,») (3-4)

alors une loi de commande du type ( 3-2 ) peut stabiliser le systéme ( 3-3 ) autour du point
q = qq 5’1l existe un réel £ > 0 tel que :

k (3-5)
_d>H(Qd)
&
k,
kp—a>—>0

&

3.2.2 Application au vol en formation de drones
3.2.2.1 Controle des mouvements dans le plan

Dans [3-q], le vol en formation de drones (UAV . Unmanned Aerial Vehicle) dans le plan
horizontal est considéré. Il est supposé que chaque drone est équipé d’un systéme de
pilotage automatique qui assure la tenue de cap et de vitesse. Ces deux modes du systeme de
pilotage automatique sont supposés découplés et la dynamique qui en résulte pour le cap et
la vitesse est modélisée par une équation diftérentielle du premier ordre. En désignant par 7,
et 7y les constantes de temps caractérisant respectivement les modes de tenue de cap et de
tenue de vitesse, les relations reliant la valeur de consigne (indice c) et la valeur observée du
cap et de la vitesse V sont alors les suivantes :

. e (3-6)
V/:l//(, 4
Ty
N 4
V=-<
Ty

Le cap et la vitesse du leader sont considérés comme des entrées exogenes. Le systeéme de
contrdle du vol en formation du drone suiveur commande les variable y, et V..
Soient tky(t) 1’abscisse de la position du leader dans le repére li€ au suiveur (écart
longitudinal, ou along track distance en anglais) et xtk,(t) I’ordonnée de la position du leader
dans le repére li¢ au suiveur (€cart latéral, ou cross track distance en anglais) :

28



Contribution a la synthese de lois de commande pour la navigation relative entre aéronefs

A

R

Suiveur

x(1) |--2

N 7
~ ~ 7/
\AII
xthy(t)

-

0 () i)
Figure 3-2  Distance relative longitudinale et latérale
La dynamique des distances longitudinale et latérale est la suivante :

tk, =y -xtk, —V +V, -cos(y, —w) (3-7)
{xiks =y -tk +V, -sin(y, —y)

En supposant que I’écart de cap y, =y, —y est suffisamment faible, le systeme précédent

peut étre approché par :

th, =y -xtk, —V +V, (3-8)
xik, =~y -tk +V, (v, - )
En posant V=V,+oV, tky = tky+otk, etc., ou I’indice 0 désigne la valeur de la variable a la

position de référence et dx une variation sur la variable x, le systéme précédent peut étre
linéarisé sous la forme suivante :

Stk = Sy - xtky — SV + 6V, (3-9)
Stk = =8y -tky +V, (Sy, - oy)

Finalement, 1’association des équations ( 3-6 ) et ( 3-9 ) donne la représentation d’état
suivante (I’indice / indique des paramétres relatifs au leader) :

{xl} {AH Alz} {xl} [Bl} {ri o} (3-10)
| = T |+ U+ *Z
X, 0 Ay ||%| |[B,] |0 T,]"~

avece .
x =lok oV V] (3-11)
x, =[ovk Sy oy,
u=[oy. o] (3-12)
{z =[oV. v, ]
et:
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0 -1 1 0 —xtk,/z, 0 (3-13)
4,=10 -1l/7, 0 4,=|0 0 0
0 0 -1/z, 0 0 0
0 thylz, =V, Vio
A4, =0 -l/z, 0
0 0 1z,
[ xtk, / r, 0 —tky/z, O
B, = 0 l/z, B,=| 1/z, 0
0 0 0 0
0 0
1_'1: 0 FZZ O
Iz, Iz,

L’écriture ci dessus fait clairement apparaitre que le vecteur d’état x, = [tk Sy Sy’ est
découplé du vecteur d’état x;=/dtk oV V)] I

La référence [3-q] propose alors de constituer un signal d’erreur, noté e, pour la distance
relative longitudinale et e, pour la distance relative latérale. Ces signaux d’erreur,
composés a partir des mesures disponibles, sont alors utilisés pour contrdler le cap et la
vitesse de consigne du suiveur par des lois de type proportionnel-intégral (PI) :

e =k Otk +k, - Sy (3-14)

t
l//c = kPW : extk + klu, ’ J.extk ’ dt
0

e, =k, otk+k, oV (3-15)
t
V. :kPV "€y +k1,, 'Ietk -dt
0
Ce type de loi de guidage permet de réaliser un maintien en formation dans le plan. Il utilise
le principe de la commande a plusieurs échelles de temps. En effet, ce sont les fonctions de
pilotage du drone qui permettent de commander la déflection des gouvernes et le régime
moteur pour atteindre le cap et la vitesse de consigne élaborés par la loi ( 3-15 ) de maintien
de la formation. Cependant le domaine de validité d’une telle loi de commande est celui du
modele linéarisé sur lequel elle est construite.

3.2.2.2 Controle des mouvements horizontaux et verticaux

Dans [3-h], le cas du vol en formation dans les trois dimensions est considéré. Le point de
départ de Dlarticle est I’application du théoréme de Coriolis dans le repére li¢ a 1’avion
suiveur. En se reportant a la Figure 3-2, et en notant par . | un vecteur exprimé dans le
repere i€ a I’avion suiveur et par . ‘ 1 un vecteur exprimé dans le repére lié au repere inertiel,
il vient :

S S S S (3-16)
dSL| dOL| doS Llast] . 2
= - =Ry | 222 4+ xSL
dt dt dt dt s
1 I I S
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e La matrice Ry est la matrice de rotation permettant de passer du vecteur position exprimé
dans le repere li¢ a I’avion suiveur a celui exprimé dans le repére inertiel. En désignant
respectivement par C, et S, les fonction sin(x) et cos(x), la matrice Rs s’exprime sous la
forme suivante :

(3-17)

C,C, C,S, -8, (3-18)
Ry =|(s,8,c,-C,S,) (8,8,8,+C,C,) S,C,
(C¢S7Cu/ + S¢Sl// ) (C¢S7Sl// N S¢Cz// ) C¢C7
e La vitesse angulaire wg dans le repere li¢ a 1’avion suiveur est exprimée en fonction de

celle relative au repere inertiel par les relations classiques suivantes (relations d’Euler), ou ¢
représente 1’inclinaison latérale de 1’avion, ysa pente et y son cap :

P 1 0 - sin(;/) é (3-19)
Wy =|q|=|0 cos(g) sin(g)-cos(y) || 7
r 0 —sin(¢) cos(¢)-cos(y)| | ¥

Finalement, la relation ( 3-16 ) se met sous la forme suivante, ou / représente la hauteur du
drone :

- tk, roxtk, —q-h cos(y, )eos(y, )| [V (3-20)
% - Xiks =| p-h-r-tk; |+Rs-V, - COS(?”J)Sin(V/z) -0
s h q-tk, — p-xtk, —sin(y,) 0

A ces trois équations sont ajoutées celles issues de la mécanique du vol, I’avion étant
considéré comme une masse ponctuelle de masse constante, notée m, de portance L, de
trainée D, de poussée T et ayant une incidence nulle (o = 0) :

_ 3-21
V:—T D—g-sin(j/) ( )
m
o L _8.
}/_mV cos(¢) 7 cos(y)
., sin(g)
=L chos(j/)

Enfin I’approximation suivante est faite pour les faibles pentes :

$=~p (3-22)
En supposant une dépendance parabolique entre la trainée D et la portance L (i.e. D o L),

une représentation d’état est obtenue, ou le vecteur d’état, noté x, est de dimension sept et le
vecteur de commande, noté u, de dimension trois :

W=y, -y (3-23)
x=[V y ¢ v, tk, xk, ]

u=lt T of (3:24)
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Dans cette représentation, la pente y;, le cap y; et la vitesse V| du drone leader sont
considérées comme des variables exogenes.

La référence [3-h] propose alors le controle des variables de commande par des lois de type
proportionnelle, intégrale et dérivée basées sur I’erreur de position de la forme suivante

e, =tk, —tk, (3-25)
e, = xtk, —xtk,
e,=h.—h

(3-26)

t
OT =Ky, e, + Ky -éy +K; -[e,dt
0
t
SL=K, -e,+K, -é+K, -[e,dt
0

p=K, -e

xtk

t
+Kl’.,/ .l//e +KpD .extk +Kp,),) 'extk +Kp, .Iextkdt
0

Ce type de loi de guidage permet de réaliser le maintien en formation de drones dans
I’espace. Cependant, son application aux avions de transport commercial n’est pas aisée car
deux des trois variables de commande (la portance L et la poussée 7) ne sont pas
directement accessibles au travers des lois de pilotage. De plus, I’extension d’une telle loi de
commande a la phase de rejointe du vol en formation est rendue délicate du fait de 1’action
intégrale de la loi de commande. En effet, cette action intégrale dont le role est de
compenser les erreurs statiques induit des risques de battement en cas de saturation,
inévitable lors de la phase de rejointe car les aéronefs sont alors assez ¢loignés les uns des
autres. La compensation de ce phénomene est généralement réalisée par des techniques
d’anti-windup, décrites dans [3-w] par exemple.

3.2.3 Vol en formation serrée de chasseurs

Une importante activité de recherche militaire se concentre sur le vol en formation trés
serrée de chasseurs, ou la turbulence de sillage de 1’aéronef leader est utilisée pour diminuer
la trainée de 1’aéronef suiveur. Les lois de commande utilisées sont souvent de type
proportionnelle, intégrale et dérivée, comme dans [3-d]. Des tests en vol impliquant deux
chasseurs F18 de la NASA ont été réalisé durant I’année 2002 ([3-i]). Durant ces tests, les
lois de commande de type proportionnelle, intégrale et dérivée permettaient le controle des
mouvements verticaux et latéraux de ’avion suiveur, le controle de la vitesse étant laissé
sous l’autorité du pilote. De plus, certaines équipes s’intéressent a 1’¢élaboration d’une
stratégie de reconfiguration des liaisons de données entre les avions en cas de défaillance de
I’une d’elle (liaison point a point), comme [3-k] par exemple.

3.2.4 Application a la commande de la vitesse d’avions de
transport commercial
3.2.4.1 Guidage relatif en approche

Dans le cadre du projet CoSpace présenté au chapitre précédent, le centre expérimental
d’Eurocontrol a Brétigny sur Orges déploie une activité importante dans la promotion des
instructions de contrdle pour le positionnement relatif entre aéronefs a une balise en vue de
I’amélioration de I’efficacité du contrdle du trafic aérien :
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Balise

d

Figure 3-3  Rendez-vous a une balise

Dans [3-j], plusieurs lois permettant de commander la vitesse d’un avion de transport
commercial afin de le positionner a une certaine distance d’un avion leader au moment du
passage au dessus de la balise sont proposées. Elles se divisent entre lois de guidage basée
sur la distance (distance based guidance law) et lois de guidage basée sur la vitesse (speed
based guidance law) :

e Dans le premier cas (distance based guidance law), I’erreur estimée ey, a la balise entre
la position de I’avion suiveur et celle de I’avion leader mesurée par rapport a la balise a la
forme suivante, ou d, représente 1’espacement désiré a la balise :

e, =d—d, —d, (3-27)
e Dans le second cas (speed based guidance law), I’erreur estimée ey, a la balise est affinée
en tenant compte du rapport entre la vitesse du suiveur et celle du leader. En effet, en

supposant que le leader vole a vitesse constante, le temps qu’il met pour rejoindre la balise
est:

d, (3-28)

La distance parcourue pendant ce temps par le suiveur, supposé lui aussi évoluer a vitesse
constante est :
ar:V-z,:V-i (3-29)
Vi
Dans ces conditions, I’erreur estimée ey, entre les avions a la balise est donnée par :
esbzd—d,K—dC (3-30)
Vi
Les lois de commande proposées dans [3-j] régulent alors autour de zéro I’erreur estimée a
la balise. La forme de la loi est indépendante du choix pour I’erreur estimée. Elle a la forme
suivante dans le domaine de Laplace (s désigne la variable de Laplace), ou e, désigne
indifféremment 1’erreur estimée ey, ou 1’erreur ey, et OV, la variation de vitesse commandée :

k. 2 3-31
5V = k,,(1+—’j(e.b i 4 2 _V)j (3-31)
S 1+7s

Enfin, deux modes de fonctionnement pour ces lois de commande sont proposés : un mode
de capture, lorsque I’erreur e est importante, et un mode de maintien, lorsque 1’erreur e,
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est faible. Les valeurs des paramétres pour ces deux modes sont présentés sur le tableau
suivant :

distance based guidance law speed based guidance law
Mode capture | Mode maintien | Mode capture | Mode maintien
k, 12 30 60 80
ki 0.15 rad/sec 0.15 rad/sec 0.15 rad/sec 0.15 rad/sec
m 1.2 1.2 1.2 1.2
Wy 0.05 rad/sec 0.01 rad/sec 0.02 rad/sec 0.01 rad/sec
T 0.06 sec 0.06 sec 0.06 sec 0.06 sec

Tableau 3-1 Valeur des parametres pour les lois de commande de vitesse (source [3-j])
Les lois de commande proposées dans [3-j] ont pour objectif I’amélioration de 1’efficacité du
contrdle du trafic aérien. Elles utilisent le principe de la commande a plusieurs échelles de
temps. Seule la vitesse de 1’avion suiveur est commandée, les mouvements latéraux et
verticaux étant sous le contrdle de systemes de pilotage classiques indépendants du
mouvement relatif de I’avion suiveur par rapport a 1’avion leader. Enfin, notons que la loi
( 3-31) est une loi de type proportionnelle, intégrale et dérivée modifiée : elle résulte d’une
approche du probléme du guidage relatif par tests successifs, ce qui entraine des
modifications dans 1’expression habituelle d’une loi de commande de type proportionnelle,
intégrale et dérivée.

3.2.4.2 Guidage relatif en finale

Dans le cadre du projet DAG-TM présenté au chapitre précédent, une loi de commande de la
vitesse pour le guidage relatif en temps de I’avion suiveur jusqu’a I’atterrissage est décrite
dans [3-a]. Le synoptique de cette loi de commande est représenté sur la figure ci-aprés dans
laquelle 7 représente le retard désiré par rapport a 1’avion leader. Afin d’éviter des
oscillations importantes de la vitesse, les variations de celle-ci sont limitées a £10% autour
de la vitesse de référence V..

Limitation a Consigne de
; ot +10% -Vr vitesse : Ve
seuil de piste a > > 0.025 sec’! ) | >

I’instant courant

d : distance au

d; : distance du leader
au seuil de piste 7' +10%

secondes plus tot

Vr: ‘
vitesse de référence

Figure 3-4  Loi de commande de vitesse pour le guidage relatif en temps (source [3-a])
De maniére formelle, la vitesse commandée s’écrit sous la forme suivante, ou sat(x)
représente la fonction saturation (sat(x) =x V' /x/ <1 ; sat(x) = -1 V'x < -1 ; sat(x) = +1
Vx >+1):

025 (d — (3-32)
V.=V +0.1-V, -sat(—o 025-(d dl)]

0.1V,

La vitesse de référence V, représente le profil de vitesse normalement suivi par 1’avion
suiveur en phase d’approche finale.

Bien que trés simple, cette loi de commande a été expérimentée avec succes lors d’essais en
vol incluant trois avions (un piper Chieftain, un Sabreliner et un Boeing 757 de la NASA
spécialement équipés) et effectués autour de I’aéroport de Chicago ([3-0]).
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3.3 Commande par régime glissant

3.3.1 Présentation

Une description détaillée de la commande par régime glissant (sliding mode control) peut
par exemple étre trouvée dans [3-u] ou [3-e]. Nous n’en reprenons ici que les ¢léments de
base.

3.3.1.1 Calcul de lIa commande

D’une maniére générale, soit une systéme non linéaire autonome mis sous forme affine en la
commande :

i(r)= f(x)+ g(x)-u (3-33)
oux e H' u e H etg e W™ . Les opérateurs f et g sont supposés continus ; de plus, leurs

dérivées par rapport a x sont supposées continues et bornées.
Dans le cas plus général d’un systeme de la forme :

x=f(xv) (3-34)

il est toujours possible de se ramener au cas d’un systtme non linéaire affine en la

commande en posant :
cro 5]

Soit S une variété différentielle, c’est a dire une surface définie comme I’intersection de m
surfaces (autant de surfaces que de commandes) et de dimension (n-m) :

S = {g e R |o(x)= 0} (3-36)

olx)=[o\(x) .. o,()] =0 (3-37)
La synthése d’une commande par régime glissant se fait alors en deux phases :
e La premicre phase consiste a définir la variété¢ différentielle S, appelée surface de
commutation, de telle sorte que le systéme restreint a cette surface possede les propriétés
désirées (stabilité, régulation, poursuite). La commande u sur la surface S se déduit en
remarquant que sur cette surface o(x) = 0, ce qui implique do(x)/dt = 0 ; cette dérivée s’écrit
sous la forme suivante :

=

<

dolx) Oolx) . (3-38)
dE - 8x(T !16)
En se servant de ( 3-33 ), cette équation de_Vient :
do(x) _do(x)
dt ox'

ou Lo est la dérivée de Lie de I’opérateur o dans la direction f'(cf. annexe A).

En imposant une valeur nulle a cette dérivée, on obtient la valeur de la commande u sur la
variété différentielle S, notée us. En choisissant la surface ofx) de telle sorte que la matrice
Lo soit inversible, la commande ug est alors donnée par :

(3-39)

(f(x)+glx)-u)=L,o+L,c-u

LfG+LgG-QS=QZ>ZS=—(Lg0')71'LfG (3-40)

e La seconde phase consiste a concevoir une commande u(x) permettant de ramener vers
la surface S le vecteur d’état x. Cette seconde phase est réalisée en choisissant une fonction
candidate de Lyapunov appropriée (cf. annexe A), notée V(x, o), en la dérivant par rapport au
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temps de maniére a faire explicitement apparaitre la commande u, et en ajustant les degrés
de liberté de orx) de telle sorte que cette dérivée soit négative.

Le plus souvent, la fonction candidate de Lyapunov est une forme quadratique en o(x), ou W
est une matrice de pondération symétrique et définie positive :

Vol)=50"()--olx)
I1 est aussi possible de prendre d’autres expressions, comme par exemples :
V(o(x))=sen(o(x))" - o(x), ou bien (3-42)

V(o) =tn(l+o(x) -ofx))

(3-41)

En dérivant ( 3-41 ) par rapport au temps, il vient :

3-43
dV(dUt(?_C)) _ o7 (x)- 7 - 6(x) ( )
L’expression de do7/dt est obtenue a partir de ( 3-39 ). La commande u est alors choisie sous
la forme suivante :

U=ug+tuy (3-44)

En remarquant que us annule dovdt sur la vari¢t€¢ S (i.e. L,o+L,0-us =0), la condition
permettant de rendre dV/dt négative s’écrit sous la forme suivante :

dV(dat(z)):JT(z)_W_ Louy <0 (3-45)

La matrice L o étant supposée inversible, il est commode d’utiliser la commande u, plutot

que la commande u, :

iy = LgU'ZN SUy = (Lga)il Uy (3-46)
La condition ( 3-45 ) se met alors sous la forme suivante :
o (x,0)W iy <0 (3-47)

La commande #, est choisie de mani¢re a satisfaire 1’inégalit¢ ( 3-47 ). Plusieurs
alternatives sont alors possibles :

v = —P-a()_c) avec P =P’ >0, oubien (3-48)

IS IS

N=—p" a(g)/”a(g)” avec p>0 Vo #0,et0sinon

Dans les expressions précédentes, les paramétres a et P sont laissés au libre choix du
concepteur, ainsi que le paramétre p lorsqu’il n’y a pas d’incertitude sur le modele de
synthése. Dans le cas contraire, nous verrons au paragraphe suivant comment le parametre p
est choisi.

La premicre alternative permet d’obtenir une dynamique exponentielle au prix d’une
sollicitation plus importante des actionneurs.

La seconde alternative présente I’avantage de solliciter assez faiblement les actionneurs.
Dans le cas scalaire, la loi de commande issue de cette alternative se présente sous la forme
suivante :
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Uy=—p- sgn(a(g)) avec p >0 Vo #0,et0sinon (3-49)
Cependant, la commande issue de cette seconde alternative présente un risque de battement
(chattering). Ces battements peuvent exciter des dynamiques a haute fréquence non
modélisées et qui peuvent étre génantes. Une solution pour éviter ces battements est de
commuter de loi de commande en fonction de 1’éloignement a la surface S. En désignant par
gune épaisseur définie de part et d’autre de la surface S, une possibilité pour I’expression de
la loi de commande est alors la suivante :

Ug+u, V"o-”ZS (3-50)
u=
"~ lus+plox) Vo|<e

ou la fonction p(o;x) est une fonction continue vérifiant :

pl0.x)=0 (3-51)
p(O‘,g) =u, pour ”O‘” =&

Cette seconde alternative est a la base de commandes robustes, comme illustré dans le
paragraphe suivant

3.3.1.2 Robustesse

La commande par régime glissant présente des propriétés de robustesse vis a vis des
incertitudes paramétriques et non paramétriques. En effet, supposons que le systéme
incertain puisse étre décrit par une équation d’état de la forme suivante, ou & est un vecteur
de fonctions représentant des incertitudes (bruit, parameétres incertains) qui vient s’ajouter a
la commande u (matching condition) :

i(t)= f(x)+ gx) [u+£(xr.du)] (3-52)
La dérivée par rapport au temps de la fonction candidate de Lyapunov ( 3-41 ) pour le
systéme incertain s’écrit alors sous la forme suivante :

%@:GT(E)'W'%@'g(E)'[ﬂN +§()_C’t>da2)] (3-53)

Nous supposerons qu’il existe une fonction p(x) connue, positive continue et bornée
vérifiant :

oo, t.d.) < (x) (3-54)
I1 est alors toujours possible de construire une commande uy telle que 1’expression ( 3-53 )
soit négative. En notant o(x) est une fonction positive, on peut par exemple choisir :

TooT (3-55)

| 0x'

- e (p()_c)+ a()_c)) Vo #0
Uy = s 0o
¢ o

0 sinon

Pour montrer ce résultat, il faut partir de I’inégalité de Schwartz :

(GT@-W-%@-g@ﬂ-g()_@z,q,g)s aTo_c)w-a“—@-gq

ox’

(3-56)
’ ||§(£’ Z QI, Qm

11 vient alors :
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3-57
dt 0x Ox
En notant ¢’ =//a//2 , ’application de la loi ( 3-55 ) dans le cas ou o est non nulle conduit a :
r (3-58)
dvg@»g_giggﬂ,Wb.a@> Vo #0
X

Comme o(x) est une fonction positive, I’expression ci-dessus est négative, ce qui assure la
stabilité asymptotique du systéme au prix cependant du phénomene de battement.

T
r| 0o T
W'o
¢ {azr}

apparait dans 1’expression ( 3-55 ) n’est rien d’autre que la fonction signe.

T
Notons de plus que dans le cas scalaire, le terme gr{ga} w'o / qui
X

3.3.2 Application au vol en formation de drones

Dans [3-t], la dynamique décrite par 1’équation ( 3-20 ) est reprise. La dynamique du
mouvement relatif est exprimée dans un repere simplifié 1i¢ a I’aéronef suiveur, le terme
repere simplifié indiquant le fait que I’inclinaison latérale ¢ de ce repére par rapport au
triedre local terrestre est nulle. En reportant cette simplification dans I’équation ( 3-19 ), il
vient :

p=—y -sin(y) (3-59)
q=y
= i-cos(y)
De plus, I’hypothése ¢ = 0 reportée dans ( 3-18 ) conduit a :
cos(y)eosly) cos(y)sinfy) - sin() (360)
Ry =| —sin(y) cos(y) 0

sin(y)cos(y) sin(y)sin(y)  cos(y)
L’équation ( 3-20 ) de la dynamique du mouvement relatif peut alors s’exprimer sous la
forme condensée suivante :

BZf(Vla7a71a‘//_W1)+Bl(tksathsah)"’_V (3-61)
{ p=ltk, xtk, ] (3-62)
w=lr v 7
cos(y )eos(y, Jcos(y —y, )+ sin(y )sin(y,) (3-63)
Ty =v,)=V,- —cos(y, )sin(y v, )
sin(y )cos(y, )eos(y —y, ) cos(y )sin(y, )
-1 xtk, - cos(y) —h (3-64)
B, (th,,xtk ,h)=| 0 —(tk, -cos(y)+h-sin(y)) 0
0 xtk, -sin(y) tk
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Afin de tenir compte des termes perturbateurs liés a la turbulence de sillage de ’avion
leader, des fonctions d; 3 inconnues sont ajoutées aux équations de ( 3-21 ) relatives a la
mécanique du vol :

(3-65)

) L
y = W~cos(¢)—§-cos(;/)+ d,

sing) .

L.
v chos(Q/)

Le vecteur d’état, noté x, est de dimension huit et le vecteur de commande, noté u, est de
dimension trois :

x=[tk, xtk, h VvV v y L o] (3-66)

L_t=[T ¢ L']T (3-67)

En dérivant une fois par rapport au temps ( 3-61 ) et en se servant de ( 3-65 ), il
vient I’équation suivante, ou Ag et AB;, sont des termes inconnus liés a la turbulence de
sillage de 1’avion leader :

N

P=g+Ag+(B, +AB,)u (3-68)
B, = B, (tk,,xtk ,h)-B,(L,$,V,7) (3-69)
i i 3-70
1 0 0 ( )
m
B — L -sin(¢) L-cos(g) sin(g)
B(L.4.V.7)= m*V? cos(y) mV cos(y) mV cos(y)
m-g-cos(y)—L-cos(¢p) —L-sin(p)  cos(p)
L m*V? mV mV

Le produit des deux matrices B; et B, est inversible a condition que son déterminant soit
non-nul, soit :

" .(tks 'cos(j/)+h-sin(y)).L 40 (3-71)
S cos(y)

Dans ces conditions, le vecteur de commande u peut étre déterminé. C’est une technique de

commande par régime glissant qui est proposée dans [3-t]. La surface de commutation, notée

s, est définie a partir de ’erreur e entre la position relative actuelle, notée p, et la position

relative commandée, notée p., sous la forme suivante :

e=p-p. (3-72)

‘ (3-73)
s=e+2-&-w,-et+w, -Ig(f)df
0
L’objectif est alors de trouver la commande u telle que le vecteur d’état x converge vers la

surface s = 0. Pour cela, I’équation ( 3-73 ) est dérivée une fois par rapport au temps :
S=ppor2Eow, erl e (3-74)

Posons :
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a=g—p,+2:&-w, -é+w, e (3-75)
il vient alors, en se servant de ( 3-68 ) et de ( 3-75 ) :
s=a+Ag+(B, +AB,) u (3-76)

Cette équation est semblable a ( 3-52).
La fonction de Lyapunov candidate suivante est alors considérée :

W:iz311|5i| (3-77)
En dérivant une fois par rapport au temps cette fonction il vient :
W= [sgn(sl) sgn(sz) sgn(s3 )]T -(g + Ag + (B12 + 4B, )g) (3-78)
La commande u est alors choisie de la forme suivante :
u=B,) -(— a-c-s—k- [sgn(sl) sgn(s,) sgn(s, )]T) (3-79)

La dérivée ( 3-78 ) est toujours négative (W < —k, Vs, #0,Vt €[0;+)) si les conditions
suivantes sont vérifiées, ou k et ¢ sont des constantes positives :
k>(1-6,)"(k,+5,)>0 (3-80)
ky, >0
c>0
Les parametres Jy et 0, vérifient les inégalités suivantes, ou en notant R=(r;;) la matrice de

coefficients rjj, ||.|| désigne la norme 2 induite et |||l est égal a max(j|r;)) :

0< max(”AB12 .Bl—zl |48, '31_21”00)3 S ()_c,t)s S, <1 (3-81)

0<|ag+ 4B, By -d| <5, (x.1)

Remarque : la justification de la premiére inégalité de ( 3-80 ) peut se faire de la maniére
suivante : en tenant compte de ( 3-79 ) dans ( 3-78 ) et en supposant le systeme de dimension
un, il vient :

W= sgn(sl)- [Ag—c-g—/’c-sgn(sl)—AB12 ‘B;) -(g+c-§+k-sgn(sl))] (3-82)
D’autre part, I’inégalité suivante est toujours vérifiée :
sgn(s, )-[c-s+k-sgn(s, )] > k (3-83)
En utilisant ( 3-81 ), il vient alors :
0<6, <l=sgn(s,)-[-(1-5,) (c-s+k-sgn(s,))]<~(1-5,) k (3-84)

< Sgn(sl)'[52 —(1—50)-(c-§+k-sgn(sl ))]S Sgn(sl)'52 _(1_50)'k
Nous avons de plus :

0<6, = sgn(s,)-5, <6, (3-85)
I1 vient par conséquent :

Sgn(sl)'[52 —(1—50)-(c-§+k-sgn(sl))]é52 _(1_50)'k (3-86)
oW<s,-(1-5,)k

Enfin, la condition W < —k, conduit a :

W<, -(1-6,)k<—ky,=k>(5,+k,)-(1-5,)" (3-87)
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Nous retrouvons ainsi la premiére inégalité formulée dans ( 3-80 ).

U

La loi de commande robuste présentée dans [3-t] permet de réaliser le maintien en formation
de drones dans les trois dimensions. Cependant, son application aux avions de transport
commercial n’est pas aisée car deux des trois variables de commande (la dérivée de la
portance L et la poussée 7 ) ne sont pas directement accessibles au travers des lois de
pilotage. De plus, le déterminant ( 3-71 ) est nul lorsque 1’écart longitudinal #; est nul. Par
conséquent, la loi de commande ( 3-79 ) est singuliere en ce point et ne peut étre utilisée
pour un guidage relatif en temps.

3.4 Commande par bouclage linéarisant

3.4.1 Présentation

Une description détaillée de la commande par bouclage linéarisant peut par exemple étre
trouvée dans [3-f]. Nous n’en reprenons ici que les éléments de base.

Soit un systéme non linéaire affine en la commande défini par la relation suivante, ou x
représente le vecteur d’état, u le vecteur de commande et y le vecteur de sortie :

g, (x)-u G

M=

x)+

y = h(x)
On supposera par la suite que le systeéme ( 3-88 ) possede n états (dimension du vecteur x) et
un nombre m de commandes (ou entrées) égal au nombre p de sorties (i.e. systéme carré).
Pour un tel systéme, la dérivée premicre par rapport au temps d’une sortie y;, i {1, ...,p},
s’écrit sous la forme :

RES RS e Ay

Jj=1

i=1

(3-89)

L’opérateur dérivée de Lie dans la dlrectlon du champ de vecteurs f, noté Lyest défini par :

n 0 (3-90)
j=1 X
Les conventions d’écriture suivantes seront utilisées :

{L‘}h, (x)="1(x) (3-91)
L, (L_/'h; ()_C)> = sz h; (3_5)
Le systéme ( 3-89 ) se met alors sous la forme compacte suivante :

L h(x)-u (3-92)

&k 1 \—

M=

k=1
En supposant que L, A, (E): 0 Vk e {1,..., p} , la dérivée seconde de la sortie y; s’écrit sous

la forme suivante :

V=L, (th,-(z))+iLgk (L_/'hi( ), =Lyh, ZL Ly (x
k=1

En supposant a nouveau que LgkL.fhl.(g):O Vk e {1,..., p}, et en itérant les dérivations

(3-93)

jusqu’a ce qu’une commande du systéme apparaisse de maniere explicite, il vient pour une
dérivation a ’ordre [ (/[ 22 ) :
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3-94
LLPhG)=0 kel =L L, R,

L’indice caractéristique (ou degré relatif) de la sortie y;, noté p; ie{1,...,p}, est le nombre
minimum de dérivations de la sortie y; permettant de faire apparaitre de manicre explicite
une commande du systéme :

P = min{l >0tq L, L'T'h(x)#0, ke {1,...,p}} (3-95)
Le vecteur ¢(x) et la matrice A(x) sont alors définis de la maniére suivante :
yl(pl) (3-96)
b =)+ Alx) u
yﬁp,))
L5 hy(x) (3-97)
clx)=| ¢
L’h, (x)
LI 7h(x) - L, I7h(x)
A(g) = . e .
LglL?p —lhp (I) ... Lg,, L?'p_lhp (K)

Dans ces conditions, si (et seulement si) il existe un sous-espace de R", noté M, dans lequel
la matrice A(x) est inversible, i.e. :

rang(A(x))=p (p = nombre de sorties = nombre d'entrées) (3-98)

alors le retour d’état suivant permet de découpler la dynamique des sorties du systéme ( 3-88
) dans My :

u=a(x)+ Bx)-v (3-99)
{Of(z) =-A"(x) ¢(x)
Blx)=A"(x)

Le vecteur v définit un nouveau vecteur de commande et il vient :

w1 [y (3-100)

I<
Il
Il

(v,)

Vp Yp

De plus, il existe un difféomorphisme (changement de coordonnées locales) @ : x — z;
défini par :

iy (x) (3-101)
z=a(0)=| | dimiz, )= p,, Vie (.. p)

pi—1
Lf hi (E)
Dans le nouveau systeme de coordonnées, le systéeme bouclé s’écrit de manieére canonique
sous la forme suivante (dite forme de Brunovsky, ou forme découplée) :
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0 1 oo eee een 0 (3-102)
0O 0 1
Z; = .g[+ : vl
0 1 0
_0 0_ - -
y,=[l 0 0] z, (3-103)
(3-104)

v, =y = L0 (x ZL L7 h(x
Dans le cas ou la matrice A(x) est de rang k inférieur a la dimension n du systéme (i.e.
Z p, =k <n), et dans le cas mono-entrée, mono-sortie (p = /), un difféomorphisme peut

i=1
étre construit de la maniére suivante ([3-m]) :

[ a(x) T (3-105)

L Wn—k (E) _
ou les fonctions w;(x) vérifient les conditions suivantes, et ou x. est un point d’équilibre du
systéme ( 3-88 ) (i.e. f{x.) = 0) :

v, (x,)=0 (3-106)
Z”;@l/(;;(g)gi(z):o Viell,...,n—k}

Dans ce cas, il convient de vérifier que la partie du processus non-observable (dynamique

interne, appelée aussi dynamique des zéros, qui correspond a la dynamique des états v,
.. Wni €t qui est de dimension n—k) est stable.

I1 est aussi possible d’introduire une ou plusieurs intégrations sur certaines entrées sous la

forme suivante :

u, = [vdt < i, =v, (3-107)

La variable u; devient une nouvelle variable d’état tandis que v; est la nouvelle commande :
il s’agit alors d’un bouclage dynamique.
Exemple (issu de [3-m]) : soit le systéme décrit par les équations d’état suivantes :

| 24y (3-108)
X =-x +t——u

I+ x5

X, =X,

Xy =X Xy +u

Y =X
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Le point d’équilibre de ce systéme est x. = 0. En dérivant deux fois la sortie y par rapport au
temps, la commande u apparait de manicre explicite :

y=x, =X, (3-109)
V=X, =xx+tu
Par conséquent, le degré relatif de la sortie y est deux. Aprés avoir appliqué la relation
( 3-104 ), la nouvelle commande v s’exprime en fonction de la commande u sous la forme
suivante :
v:j}:L;’fh(z)+Lgkahi(§)-u:x1x3+u (3-110)

Le changement de coordonnées locales @; : x — z; défini par ( 3-101 ) s’explicite sous la
forme suivante :

z, = h(x)=x, (3-111)
z, = th(g) = X,

Comme le degré relatif de la sortie y vaut deux, il est par conséquent inférieur a 1’ordre du

systéme, égal a trois. Il convient donc de vérifier que la partie non-observable du processus

(dynamique des zéros) est stable. Cette dynamique est obtenue en fixant u = 0 et en

restreignant le vecteur d’état x a {x,=0, x3=0}. Le processus se réduit alors au systéme
stable suivant :

X, =—x, (3-112)

Enfin. il nous faut compléter les variables z; et z; pour construire un difféomorphisme. Nous
pouvons par exemple utiliser la relation ( 3-106 ) :

(0,0,0)=0 (3-113)

2+x;

2, = ylx,x,,x;) 1g img(x)=0 oul &lx)= 1+ x;
= ox, o ’

’ £:(x)=0; g,(x)=1
Il s’agit alors de résoudre 1’équation aux dérivées partielles suivantes :

247 Oyley.x,)  Oylenx,.x) o (3-114)

1+ x; ox, Ox,
La résolution de cette équation par la méthode de la séparation des variables conduit a la
solution suivante qui satisfait y(0,0,0) = 0 :

Z3 =l//(x1,x2,x3)=—x1 + X, +arctan(x3) (3-115)
Ce difféomorphisme permet alors d’exprimer le systeme ( 3-108 ) sous forme normale :
2 =12, (3-116)

Z,=v=2z, ~(z2 +arctan(zz)—23)+u

) 2+7z2
Z, = (Z2 +arctan(22)—z3)- 1+ =2,
1+ 2z

Y=z
3.4.2 Application au vol en formation de drones

Dans [3-s], les auteurs reprennent la dynamique décrite par ( 3-7 ), et deux lois de
commande obtenues par bouclage linéarisant sont proposées : la premicre loi utilise une

44



Contribution a la synthese de lois de commande pour la navigation relative entre aéronefs

inversion directe du modele de synthése, tandis que la seconde introduit un nouveau vecteur
d’erreur. Dans les deux cas, la commande du cap et de la vitesse de I’avion est réalisée grace
a deux pilotes automatiques supposés découplés et dont la dynamique est modélisée par
(3-6).

3.4.2.1 Inversion directe du modele de synthése

En tenant compte de ( 3-6 ), la dynamique décrite par ( 3-7 ) se met sous la forme suivante :
(3-117)

Ty

th, = [u] xtk, =V +V, -cos(y, —w)

xik, = —[uJ -tk +V, -sin(y, —y)

Ty

Aprés avoir remarqué que la seconde équation ne dépend pas de la vitesse V, le cap de
consigne ¥, est obtenu par inversion de cette équation :

3-118
v, =V/+:7”-(Wsin(t//;—w)—xiks) ( :

L’évolution du cap de consigne est alors complétement déterminée en fixant la dynamique
de I’écart latéral xtk;, ou zy7x et une constante de temps laissée au libre choix du concepteur :

. th — xtk 3-119
xtk _ MR TR ( )
T xrx

En dérivant une fois par rapport au temps la premicre équation de ( 3-117 ), la commande de
vitesse V. apparait au travers de la dérivée de la vitesse V et de la seconde équation de ( 3-6 )

.. ; —y - _ L (3-120)
= Pt o Y i <ol )1 sl )
Ty Ty
En inversant cette équation, il vient :
(3-121)

Ty v

VC = V+TV {(V/L _W]ths +I/I 'COS(!//Z _W%_(MJths _I/l (Wl _lr/‘/).Sin(l//l _l//)_tks
T
Les équations ( 3-118 ) et ( 3-119 ) permettent de calculer respectivement les dérivées par
rapport au temps du cap de consigne y. et de I’écart latéral xtk;. L’évolution de la vitesse de
consigne est alors complétement déterminée en fixant la dynamique de I’écart longitudinale
tks, ou &rx et wrg sont des constantes laissées au libre choix du concepteur :

ﬂgs = _2.§TK “Wrg 'tks _W;K '(tks _tkc) (3-122)
L’inconvénient principal de cette loi est qu’elle fournit des commandes qui deviennent
infinies lorsque 1’écart longitudinal &, s’approche de 0 ; en effet, 1’équation ( 3-118 ) montre

que i, (et sa dérivée par rapport au temps qui intervient dans le calcul de V) dépend de
I’inverse de I’écart longitudinal.

3.4.2.2 Inversion par introduction d’un nouveau vecteur d’erreur

Afin d’¢éviter la singularit¢ de la loi de commande, [3-s] propose de construire une loi de
commande dont I’objectif est d’annuler le nouveau vecteur d’erreur e défini comme suit (cf.
Figure 3-2) :
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g:R(,,,).{ tk, ~tk, }{xL —x}_R(W){tkc} (3-123)

xtk, — xtk, Y, =Y xtk,

La matrice R(y) est la matrice de rotation définie par :

cos(y) —sin(y) (3-124)

R(y)=| .
sin(y)  cos(w)

Une premiere dérivation par rapport au temps du vecteur d’erreur e donne :

R a2 t, (3-125)
e="" T |-v-Sy)
Y=y xtk,
—sin(y) —cos(y) (3-126)
Sly)= .
cos(y’) —sin(y)
Une seconde dérivation par rapport au temps donne :

é= {x _1—!/7-5(1//)-[ ”‘jwz .R(l//).{ ”ﬂj (3-127)

V, =y xtk
D’autre part, sachant que :

5c=V-cos(l//) (3-128)
y =V sin(y)
il vient :
=V -cos(y)-V -y -sin(y) (3-129)
y=V. sin(y/)+ Vey- cos(l//)
En reportant ( 3-129 ) et ( 3-6 ) dans ( 3-127 ), I’expression suivante est obtenue :
v 3-130
e=n+G- { } ( :
- 4
G|~ cos(w)/z, sin(y)-tk, +cos(y)- xtk, (3-131)
|- sin(w)/7, —cos(y)-tk, +sin(y)- xtk,

X, +V -cos(y)/z, +V -y -sin(y)+y? - (cos(y)- tk, —sin(w)- xtk,) (3-132)
1= y, +V -sin(y)/z, =V -y -cos(y)+y” - (sin(y)- tk, + cos(y)- xtk,)
Le déterminant de la matrice G a pour expression :

th, (3-133)

Ty
Les commandes V, et d’ y/dt’ peuvent étre alors déterminées par la relation suivante :

3-134
R o

7

La dynamique de D’erreur est fixée sous la forme suivante, les constantes &, &, et wy, w,
¢étant des constantes laissées au libre choix du concepteur :

det(G) =
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28w, 0 w20 (3-135)
1o 2w [T 0w f

f
Par rapport au cas précédent, les commandes ne deviennent infinies que lorsque la consigne
d’écart longitudinal ¢k, s’approche de zéro.

Les bouclages linéarisants présentés dans [3-s] sont basés sur les écarts latéral et
longitudinal exprimés dans le repere de 1’aéronef suiveur. L’inconvénient principal des ces
lois est qu’elles deviennent singuliéres lorsque I’écart longitudinal, observé ou de consigne,
devient nul. Par conséquent, comme pour la loi de commande ayant illustré la commande
par régime glissant, ces lois ne peuvent pas €tre utilisées pour un guidage relatif en temps.

3.5 Commande optimale

3.5.1 Présentation

Une description détaillée de la commande optimale peut par exemple étre trouvée dans [3-c].
Nous n’en reprenons ici que les éléments de base.

Soit un systeme décrit par 1’équation d’état suivante, ou x(z) est le vecteur d’état et u(z) le
vecteur de commande :

x=f(xut) Vi=1t,,x(t,)=x, connu (3-136)

Il s’agit alors de trouver la commande u(?), ty <t < T, de telle sorte que le critére de colt J
soit minimisé :

J=falt, e, )+ [ Llxu.)de (3-137)

La théorie du calcul des variations permet de résoudre ce probléme par I’intermédiaire de
I’hamiltonien A défini par 1I’équation suivante :

H(x,u,t) = =L(x,u,0)+ A1) - f(x.u.1) (3-138)
Les fonctions A(#) sont appelées multiplicateur de Lagrange ou variables adjointes du
systeme.
Les conditions nécessaires (mais non suffisantes) d’optimalité de la commande u(z) sont
données par les équations d’Euler-Lagrange :

oH _ (3-139)
ox' T
oH
=0
ou’
ot _ant
ot dt

Si de plus, 1’état final ou initial du systéme est imposé, alors la commande u(?) doit aussi
satisfaire les conditions suivantes de transversalité :

(3-140)
H(tf)+8£ S, + —/_1T(tf)+a—q; Sx, - H(t0)+a£ Sty + f(to)+a—(DT 5x,=0
ot ; ox ’ ot Xo
Pour un systéme et un critére invariants dans le temps (i.e. g/a = JL/at = 0) la troisiéme
équation de ( 3-139 ) montre que I’hamiltonien H est constant le long de la trajectoire
optimale (i.e. dH/dt = 0). Si de plus I’instant final est libre et si J@/dls est nul, alors les
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conditions de transversalit¢ ( 3-140 ) montrent que 1’hamiltonien est nul le long de la
trajectoire optimale.

3.5.2 Application au guidage de missiles

Dans [3-g], le probleme traité est la synthése d’une loi de commande permettant a un missile
d’atteindre sa cible tout en minimisant un critére pondérant (parametre k) le temps
d’interception et I’énergie nécessaire a la manceuvre :

rle, )< R (3-141)

t,-
J= I(l +hku’ )dt
0
La variable de contréle u du missile est 1’accélération normale, qui est réglée grace aux
gouvernes placées sur le missile. La vitesse V), du missile et V, de la cible étant supposées
constantes, les équations du mouvement relatif sont les suivantes (cf. Figure 3-5) :

Cible
(evader)

\ 4

Missile
(pursuer)

Figure 3-5 Variables d’état et de commande d’un missile poursuivant une cible

5V sin(0—y,)-V,sin(0-7,) (3-142)
r
F=V, cos(@-y,)- v, cos(é? -7, )
, =1
Vo v,
L’Hamiltonien H s’écrit sous la forme suivante :
V sinl@—y |-V, sin(@— 3-143
s, (o3 ) Vo) (a8
r

P

+A, - (Ve cos(@—-y,)- v, cos(t9 -7, ))+ A, - [Vl]

Les variables adjointes A4 4,, 4, et A. sont définies par :
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, _oH V 005(9—7 )—Ve cos(60-7,) (3-144)
/19 :—:_lg . p p
00 p
+ A, .(Ve sin(é’—;/e)—Vp Sin(ﬁ—}/p ))
: oH . ‘
i:_éf = i =6—H=}Lg '(VP s1n(a9—)/p)—2Ve sm(H—;/e)j
or p
: OH Vv cos(H—;/ ) ‘
/1y=ayp =1, ; P +/1V'Vpsm(9—7/p)
4 A 3-145
OZGHT =>0=—"L-2ku=u=—= ( )
Ou v, 2kV,

Comme I’instant final est libre et qu’il n’y a pas de contraintes a I’instant final sur & et y, il
faut ajouter a ces équations les équations de transversalité suivantes :

H(tf>=0 (3-146)
2,(t,)=0
ly(tf): 0

Les deux premieres équations du systeme ( 3-144 ) peuvent €tre écrites sous la forme
suivante :

: : . 3-147
Ay =2y t— 210 ( )
r
ﬂ.’r = 26’ Q
r

En notant ¢; et ¢, deux constantes d’intégration, les solutions du systéme précédent sont
données par (cf. [3-g]) :

Ay :clrcos(ﬁ—i-cz) (3-148)
A, =c,sin(6 +c,)

I s’agit maintenant de déterminer 1’expression de 4, :
[ ]

En reportant ( 3-148 ) dans la troisiéme équation de ( 3-144 ), il vient :

/iy =cV, cos(}/p + cz)

(3-149)
En combinant ( 3-145 ) et la derniére équation de ( 3-142 ), il vient :

- A, (3-150)
"2kV;
Finalement, en divisant ( 3-149 ) par ( 3-150 ), I’expression suivante est obtenue :

di, 2V ke, cos(yp + cz)
dy, A

4

(3-151)

L’intégration de cette équation en tenant compte des conditions de transversalité ( 3-146 )
donne :

/Ii = 4Vp3kc1 (sin(yp + cz)—sin(j/p/ +c, )) (3-152)
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Les valeurs de c; et ¢, sont déterminées a partir de ( 3-148 ) en tenant compte des conditions
de transversalité ( 3-146 ) :

T (3-153)
lg(tf): 0=c, :E—Hf +nmw
Hlt,)=0= 4, i, ~1=0=> ¢, = £1/F, (3-154)
ff =V, cos(Hf —7 )— v, cos(ﬁf —7,, )
Tous calculs faits, I’expression de la commande u est la suivante :
. 1V, leosle, —7,)-cosly, -7, ) (3-155)
kv, cos(ﬁf —7., )— v, cos(ﬁf — 7, )

u

sgn(u) = sgn[sm(@f ~7>,
L’interprétation géométrique de ce résultat est simple : en remarquant que la quantité
v, (cos 0,-7, )— cos(ﬁf ~7>, )) est la différence entre les projections des valeurs courante

et finale de la vitesse du missile sur la ligne de visée, la loi de commande dirige le missile
vers la ligne de visée (sgnlsin(é’f ~7, )J> 0 < u>0< y croit). L’inconvénient d’une

telle approche est que la commande ne peut étre déterminée qu’une fois la solution compléte
déterminée, puisqu’elle dépend des valeurs finales de yet 6.

Notons que d’une maniére générale, 1’objectif des lois de guidage des missiles est la rejointe
au plus vite de la cible, sans aucune contrainte de stabilisation a une distance donnée de
celle-ci. Ces lois ne conviennent donc pas au guidage relatif entre aéronefs.

3.6 Conclusion

L’¢élaboration de lois de commande pour le vol en formation de drones est un domaine de
recherche ancien mais toujours actif dans le domaine militaire comme en témoignent les
nombreuses publications sur le sujet qui s’étendent de nos jours a 1’assistance automatisée
au vol en formation d’avion de chasse.

Cependant, trés peu d’études abordent la phase d’acquisition de la formation, lorsque I’avion
suiveur rejoint 1’avion leader. Les travaux pouvant se rapporter a cette phase concernent le
guidage des missiles, mais dans ce contexte 1’objectif est la rejointe au plus vite de la cible,
sans aucune contrainte de stabilisation a une distance donnée de celle-ci.

En ce qui concerne le vol en formation d’aéronefs de transport commercial ou 1’objectif est
I’amélioration de I’efficacité du contréle du trafic aérien, ’activité de recherche est plus
récente et les publications techniques moins nombreuses. Les lois d’assistance automatisée
au guidage se concentrent essentiellement sur le contrdle de la vitesse.

L’enseignement principal retiré de 1’analyse développée dans ce chapitre est que 1’approche
par la commande a plusieurs échelles de temps semble intéressante puisqu’elle permet de
découpler les problémes de pilotage de ceux de guidage. En effet, I'utilisation de la
commande a plusieurs échelles de temps permet de faire reposer la loi de commande dédiée
au guidage relatif sur des boucles de pilotage pré-existantes sur la plupart des avions de
transport commercial.

Face a la diversit¢ des modélisations et des méthodes de synthése mises en ceuvre
essentiellement dans le domaine militaire, il s’agira au chapitre suivant de fixer un cadre de
référence pour la synthése des lois de guidage relatif entre avions de transport commercial.
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Chapitre 4
Mod¢le d’avion pour la synthése de lois de guidage relatif

— Equations d’état du mouvement relatif

4.1 Introduction

Un avion en vol est un syst¢tme dynamique multivariable ou les chaines de commande de
bas niveau sont couplées. Ainsi par exemple, une variation du braquage de la gouverne de
profondeur provoque une variation de la vitesse de tangage, de 1’assiette longitudinale, de
I’incidence, de la pente, de la vitesse verticale et de I’altitude. Néanmoins, des lois de
pilotage et de guidage automatique ont pu étre mises au point en utilisant des méthodes de
conception relativement simples grace notamment a I’ordonnancement des variables a
commander en fonction de leur vitesse de variation : c’est le principe de la commande a
plusieurs échelles de temps.

L’objectif de ce chapitre est de présenter la modélisation de la dynamique de guidage qui
sera adoptée dans ce mémoire. Nous rappellerons tout d’abord quelques é¢léments de
mécanique du vol, puis nous décrirons brievement les systemes de commande automatique
de vol d’un avion de transport commercial. Nous présenterons ensuite le modele de synthése
retenu pour un avion dans le contexte général du guidage. Nous nous intéresserons ensuite a
la cinématique du mouvement relatif entre I’avion leader et 1’avion suiveur. Ces étapes
successives nous conduirons finalement a la formulation des équations d’état pour la
synthése de lois le guidage relatif entre avions de transport commercial.

4.2 Eléments de mécanique du vol

4.2.1 Définitions des triedres de référence

Les mouvements de 1’avion peuvent étre appréhendé€s par rapport a différents repéres. Trois
triedres sont couramment utilisés : le triedre avion, le triedre aérodynamique et le triedre
terrestre.

4.2.1.1 Triédre avion

Ce triedre est li¢ rigidement au fuselage de I’avion lorsque celui-ci est envisagé comme un
solide indéformable. L’origine de ce triedre est un point fixe de I’avion. Il est souvent
commode de prendre le centre de gravité comme origine. Il faut néanmoins se souvenir que
le centre de gravité varie au cours du vol (vidange des réservoirs, variation de la position du
train, des voltes, etc.), et qu’il est difficile d’en préciser expérimentalement la position. Les
vitesses de rotation et les accélérations sont (en général) mesurées dans ce triedre. Par
conséquent, ce triedre est intéressant pour évaluer les efforts inertiels qui s’exercent sur
I’avion.
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Les axes Oxret Oz, de ce triedre sont deux directions arbitraires du plan de symétrie. L axe
Oxyest fréquemment pris parallele a la corde de référence aérodynamique du profil et orienté
vers ’avant. L’axe Oy, est perpendiculaire au plan de symétrie et dirigé vers la droite du
pilote. Enfin, I’axe Oz est orienté positivement vers le ventre de 1’avion et compléte le
triedre rectangle positif. Ces axes sont en général confondus avec les trois axes principaux
d’inertie de I’avion. Nous supposerons dans ce mémoire que I’axe Oxs est paralléle au
fuselage de I’avion.

4.2.1.2 Triédre aérodynamique

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

L’axe des abscisses Ox, est porté par la vitesse et orienté positivement dans le sens de celle-
ci. L’axe Oz, est perpendiculaire a 1’axe Ox,, est situ¢ dans le plan de symétrie de I’avion et
est orienté positivement vers le ventre de ’avion. Enfin, I’axe Oy, compléte le triedre
rectangle direct.

4.2.1.3 Triedre terrestre

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

L’axe Oz est I’axe vertical, orienté positivement vers le haut (i.e. dans la direction opposée
au centre de la terre). Les axes Ox et Oy complétent ce triedre rectangle direct, I’axe Ox
étant arbitrairement choisi (orienté par exemple dans la direction du Nord).

4.2.2 Forces agissant sur I’avion

Un avion se déplace dans I’atmosphére sous ’action de la poussée des moteurs, de la
pesanteur et de la résultante des forces et des moments aérodynamiques. C’est le braquage
des gouvernes aérodynamiques et la variation de la poussée qui permettent de commander le
mouvement de I’avion dans 1’atmosphére.

7q :résultante
aérodynamique

: gouverne de
% 8 o4 : gouverne de

direction

T :poussee

gauchissement 7
\ & /' I
S\ =L

{5

-

S 6, : gouverne de
profondeur

Figure 4-1  Forces agissant sur [’avion et gouvernes aérodynamiques

En plus de la commande moteur, les principales gouvernes a la disposition du pilote pour
modifier la direction et I’intensité des moments et forces agissants sur 1’avion sont les
suivantes :
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e La gouverne de profondeur : ¢’est un volet situé généralement a I’arriere de 1’avion. Le
braquage J, de cette gouverne crée un moment de tangage qui tend a faire cabrer ou piquer
I’avion.

e Les gouvernes de gauchissement: ce sont des volets situés au bord de fuite aux
extrémités de la voilure, ou qui déplace les spoilers qui ont pour role de détruire
partiellement la portance sur ’'une ou I’autre des demi voilure. Le braquage o, de ces
gouvernes crée un moment de roulis qui tend a incliner suivant son axe longitudinal.

e La gouverne de direction : c’est un volet situé au bord de fuite de la dérive. Le braquage
oz de cette gouverne crée un moment de lacet déplagant 1’avion suivant son axe vertical.

4.2.3 Notations, hypothéses et relations de passage

Par la suite, I’avion est supposé rigide et les accélérations d’entrainement ou de Coriolis
résultant du mouvement de la Terre sont négligées. De plus, la masse, la position du centre
de gravité et le tenseur d’inertie sont supposés constants.

Par la suite, nous utiliserons les variables suivantes :

e m est la masse de I’avion et g I’accélération de la pesanteur.

e [’angle d’incidence « est I’angle de I’axe Ox, (référence fuselage) avec le plan Ox,y, du
triedre aérodynamique compté positivement lorsque I’axe Ox; est situé au-dessus du plan
Ox,y, : I'incidence est positive si la projection du vecteur vitesse, porté par Ox,, sur I’axe
Ozest positive.

o L’angle de dérapage S est ’angle de I’axe Ox, avec le plan de symétrie Ox, de 1’avion.
Cet angle est positif si 1’air souffle du co6té droit du fuselage : le dérapage est positif si la
projection du vecteur vitesse V sur I’axe Oy est positive.

La figure suivante illustre la définition de ces angles, ou (1, v, w) représentent les
composantes du vecteur vitesse aérodynamique dans le triedre avion ([4-k]) :

u =V cos(a)cos(f)
v=Vsin(,B) (4-1)
w =V sin(a)cos(5)

zf
Figure 4-2  Définition de l'incidence et du dérapage

Le passage entre le triedre aérodynamique et le triedre avion s’effectue grace a une matrice
de rotation, notée R (a, p ) (fuselage — aérodynamique). En notant C,=cos(x) et S,=sin(y),

cette matrice a I’expression suivante :

Eaeru = Rt} (a’ ﬂ) Eavion ( 4-2 )
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c,C, S, 8,C, (4-3)
RY(a,B)=|-C,S, C, -S8,8,
-s, 0 C,

La matrice de rotation R (a0, ) est une matrice orthogonale, c’est & dire qu’elle conserve la

norme des vecteurs sur lesquels elle s’applique. La propriété d’orthogonalité s’exprime sous
la forme suivante, oi R” désigne la transposée de la matrice R :

R'R=I<R"'=R’ (4-4)
e (p, g, r) sont les composantes du vecteur £2 des vitesses de rotation du triedre avion par
rapport au triedre terrestre local, supposé inertiel : p est la vitesse de roulis suivant I’axe Ox;,
g est la vitesse de tangage suivant ’axe Oyyet r est la vitesse de lacet suivant I’axe Oz;:

2=[p q | (4-3)
e (¢ 6 ) sont les angles d’Euler : ils permettent d’orienter I’avion par rapport au tricdre
terrestre local. Ils représentent respectivement les angles d’inclinaison latérale, d’assiette et
de cap (azimut).

Figure 4-3  Orientation du triedre avion par rapport au triédre terrestre

Les angles d’Euler sont regroupés dans un vecteur noté 7 :

T -
<l o vl (46)
Les équations d’attitude expriment les relations de passage entre la vitesse de variation des

angles d’Euler et les composantes (p, ¢, r) du vecteur £2 des vitesses de rotation du triedre
avion par rapport au triedre terrestre local ([4-1]) :

i, =Pn,) 2 (47)

) - (4-8)

1 tan(0)sin(p) tan(@)cos(¢)
G N
_O cos(#) cos(#)
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La matrice P’f( E) n’est pas orthogonale. De plus, elle n’est pas définie pour

6= = 90 degrés. Il est d’'usage de considérer que I’assiette @ et I’angle d’inclinaison latérale
¢ sont suffisamment faibles pour pouvoir faire I’approximation suivante :

n, =L (4-9)

Enfin, la matrice R;(n) (fuselage — terrestre) permet de passer du triedre avion au triedre

local terrestre. Cette matrice a I’expression suivante, ou Cy=cos(x) et S,=sin(y) ([4-1]):

c,c, (s,s,c, -c,s,) (c,s,C,+S,5,) (4-10)
R, (7)=|C,s, (5,5,5,+¢.c,) (c,s,S,-5,C,)
~S, s,C, c,c,

e (X Y Z2) sont les composantes de la résultante r, des forces aérodynamiques dans le
triedre avion.

e (-D, Y, -L) sont les composantes de la résultante r, des forces aérodynamiques dans le
tricdre aérodynamique : D (drag) désigne la trainée de ’avion, L (/if#) la portance et Y la
force latérale :

ro=[-D ¥, -Lf (4-11)

Ces forces dépendent de la masse volumique p de l’air, du carré de la vitesse et de
coefficients aérodynamiques, notés C,, C, et C: :

D=0.5pSV>C, (4-12)
Y, =0.5p8V*C,
L=0.50SV"C.

La valeur des coefficients aérodynamiques dépend, entres autres, de la position des
gouvernes de profondeur, de gauchissement et de direction ainsi que des angles d’incidence
et de dérapage.

e T estla poussée des moteurs, supposée parallele a ’axe Oxy (référence fuselage) du

triedre avion. La poussée varie en général avec I’altitude comme la masse volumique p de
I’air ([4-n]).

e I, est la matrice d’inertie dans le triedre avion. Lorsque I’avion présente un plan de
symétrie (ce qui est le cas de la plupart des avions), la matrice I, a la forme suivante :

I, 0 —1I_ (4-13)
I,=| 0 I, 0
-1 0 I

e (L, M, N) sont les composantes de la résultante m des moments aérodynamiques dans le
triedre avion :

m=[L M NJ| (4-14)

4.2.4 Equations des forces et des moments

Les théorémes de la quantité de mouvement et du moment cinétique suggérés par Newton
([4-7]) et Leonhard Euler ([4-a]) sont appliqués dans le triedre avion. L’avion est considéré
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comme rigide. Nous rappelons que (&, v, w) représentent les composantes du vecteur vitesse
aérodynamique dans le triedre avion, et que (p, g, r) représentent les composantes du
vecteur vitesse de rotation du triedre avion par rapport au triedre terrestre local. Cela conduit
aux équations suivantes ([4-1]) :

e Equations des forces :

m(u+qw—rv):X+T—mgsin(l9) (4-15)
m(\'/ +ru— pw) =Y + mg cos(6)sin(y)
m(w + pv— qu) =7 + mg cos(f) cos(4)
Lorsqu’elles sont exprimées dans le repére aérodynamique, les équations des forces se
mettent sous le forme suivante ([4-k]), ou la matrice R’ (a, p ) est définie en (4-3 ) :

mV =T cos(a)cos(B)— D + mg, (4-16)

m(ﬂV +Vr, )= ~T cos(a)sin(B)+ Y, +mg,
m(aV cos(B)-Vq,)=~Tsin(a)- L+ mg,

g — sin(0) (4-17)
g, | =g R (a, )| cos(6)sin(¢)
g, cos(@)cos(9)

Dans les €quations précédentes, 7, et g, sont les vitesses angulaires de lacet et de tangage
exprimées dans le repére aérodynamique.
e Equations des moments :

Ip=1.(+gp)+U.—1,)qr=L (4-18)
. 2 2
Ig+1 . (p"—r)+U, -1 )pr=M

Li—I (p-qr)+U, ~1)pg=N
Les méthodes classiques de synthese des lois de pilotage consiste a étudier le comportement

local de I’avion autour de points d’équilibres : a cet effet, les équations ( 4-15 ) et ( 4-18)
sont linéarisées autour des points d’équilibre définis par :

Vo =Wy =Dy =4y =1 =@ =¥, =0 (4-19)
En ne tenant compte que des termes les plus significatifs de la matrice jacobienne pour des
avions conventionnels, les équations ( 4-15) et ( 4-18 ) se réduisent alors a deux ensemble
d’équations découplées décrivant respectivement les petits mouvements longitudinaux et
latéraux ([4-1]) :
e Equations des petits mouvements longitudinaux :

(4-20)

d d
~Z Au {(1 -7 )E—ZW}AW—{(MO +7, )E_ gsin(6, )}AH = 7, A8, + 2, A5,
d d’ d
—MMAM+ MWE+MW Aw+ ?—ng Ae:M&pA5p+MéTA5T
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Pour les avions conventionnels, les équations des petits mouvements longitudinaux
présentent quatre modes propres complexes conjugués : deux modes propres longitudinaux
rapides et deux modes propres longitudinaux lents (phugoide) :

A Im

!
|
| *
| |
| | R
T T >
: : Re
| |
|
I Ph "'d

ugoide
¢

Modes propres

longitudinaux rapides
Figure 4-4  Modes propres des petits mouvements longitudinaux
e Equations des petits mouvements latéraux :

(4-21)

43, =, 1y~ 1)~ gcosl0)ag =, 25,

d I.d
—L,Av+ (5 - ijAp —( 7t L,jAr =L, AS, + Ly A5,

X

I_d d
~-NAv—|=—+ N |Ap+|——N, |[Ar =N; A6, + N3 Ao
v (Iz dt p] p (dt 1] og g od d
Dans les équations précédentes, o,, o; et d, représentent respectivement le braquage des
gouvernes de profondeur, de direction et de gauchissement, et or la commande de poussée.
Les coefficients aérodynamiques X,, Y,, ... relatifs aux forces aérodynamiques sont définis
relativement a la masse de I’avion :

4-22
x o lex (422)
m Ou
y _Lar
m Ov
Enfin, les coefficients aérodynamiques L,, M,, ... relatifs aux moments aérodynamiques
sont définis par rapport aux moments d’inertie :
1 (423)
o1 dp
_lom
“ 1, Ou
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Pour les avions conventionnels, les équations des petits mouvements latéraux présentent
quatre modes propres : un mode propre réel rapide (roulis pur), deux modes propres réels
conjugués (roulis hollandais) un mode propre réel lent(mode spirale) :

pur spirale

A Im
l?
|
|
|
* | *——>
Roulis | Mode Re
|
|
|
|

Roulis hollandais

Figure 4-5 Modes propres des petits mouvements latéraux

4.3 Systémes de commande automatique de vol
4.3.1 Objectifs

Les systémes de commande automatique de vol a bord des aéronefs civils ont deux fonctions
principales ([4-¢]) :

e Amélioration des qualités de vol de I’avion naturel : il s’agit de ramener les qualités de
vol de I’avion naturel & un comportement suffisamment standard pour 1’équipage et
supportable par I’ensemble des passagers. L’amélioration des qualités de vol de 1’avion
naturel est réalisée par un ensemble de systémes dénommés stabilisateurs (Stability
Augmentation System).

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

D’une maniére générale, les systémes de commande automatique de vol permettent
d’assurer une meilleure sécurité des vols a un moindre colit (i.e. amener les passagers a
destination en temps voulu et a un prix acceptable).

4.3.2 Systémes de pilotage

Les systémes de pilotage permettent de faire évoluer de maniere progressive 1’avion d’une
situation d’équilibre statique a une autre. Ainsi le premier principe utilisé dans la conception
de lois de pilotage automatique est celui de la séparation des petits mouvements de 1’avion
autour d’une position d’équilibre dans son plan longitudinal et son plan latéral. Ceci conduit
donc a considérer pour le pilote automatique des modes de fonctionnement longitudinaux et
des modes de fonctionnement latéraux ([4-g]) :

e Modes de fonctionnement longitudinaux :

o commande de ’attitude longitudinale (pilote automatique longitudinal agissant sur la
profondeur) ;
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o commande de la vitesse (auto-manette ou gestion de la vitesse a la profondeur).
e Modes latéraux :
o Commande de I’attitude latérale (pilote automatique latéral agissant sur les ailerons) ;

o Commande de lacet (stabilisateur et coordination des virages agissant sur la
direction).

Les méthodes classiques de synthése de lois de commande automatique de vol font appel a
la théorie des asservissements linéaires a entrée et sortie uniques ([4-h]). Un avion étant un
systéme dynamique complexe a plusieurs entrées (braquage des gouvernes et réglage des
moteurs) et plusieurs sorties couplées (ainsi, par exemple, une variation du braquage de la
gouverne de profondeur provoque une variation de la vitesse de tangage, de I’assiette
longitudinale, de I’incidence, de la pente, de la vitesse verticale et de 1’altitude), la théorie
des asservissements linéaires a entrée et sortie uniques n’a pu étre appliquée avec succes que
grice a l’ordonnancement des variables a commander en fonction de leur vitesse de
variation et en tenant compte des relations de cause a effet existants entre elles. C’est le
principe du découplage en fréquence, appelée aussi commande a plusieurs échelles de
temps, qui se traduit dans le cas linéaire par une superposition des boucles
d’asservissement : la réalisation dans un premier temps de 1’asservissement des modes les
plus rapides permet généralement dans un deuxiéme temps de réaliser I’asservissement des
modes les plus lents.

4.3.3 Boucle de pilotage et boucle de guidage

L’application du principe de superposition des boucles d’asservissement aux chaines de
commande de vol d’un avion de transport commercial conduit alors a 1’organisation du
pilote automatique en deux boucles principales ([4-h]) :

e La boucle de pilotage, appelée aussi boucle d’attitude ou petite boucle et qui est associée
aux fonctions de pilotage. Cette boucle permet de fixer I’attitude de 1’avion par rapport a son
centre de gravité. Sur les avions de transport anciens, cette boucle commandait 1’assiette
longitudinale (6) et 1’assiette latérale de I’avion (¢@). Sur les avions de transport récents (a
partir de I’Airbus A320 ~ 1987), cette boucle (boucle CDVE: Commande De Vol
Electriqgue) commande le facteur de charge longitudinal (n;) et le taux de roulis (p).

e La boucle de guidage ou grande boucle. Cette boucle permet de fixer la trajectoire du
centre de gravité dans D’espace. Elle permet donc I’acquisition ou le maintien d’une
trajectoire. Pour les mouvements longitudinaux, ce sont le niveau de vol (z), la vitesse
verticale (Vz), la pente () ou vitesse air (V) qui sont commandés ; pour les mouvements
latéraux, ce sont le cap () ou la route () qui sont commandés. Ces modes de guidage sont
sélectionnés soit directement par le pilote au travers d’un boitier de commande (FCU :
Flight Control Unit), soit indirectement par le FMS (Flight Management System) de 1’avion.

Ces deux boucles sont placées en amont du systéme de commande des actionneurs (boucle
de gouverne et automanette), comme illustré sur la figure suivante :
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MCDU : FCU : Flight Control Unit
Multifunction
Control Display —_
ND : PFD :
Navigation Primary -
Display Flight Display @Miﬂi manche

?:1 Cran de

*#* poussée moteur
»
A

f

Guidage et Systémes de Stabilisateurs Commande des
gestion du vol pilotage ”|  actionneurs
y 4 4
Boucles de
Boucles de guidage BOIf;CieS de stabilisation Chaines de
et de gestion du vol protage mesure

Figure 4-6  Systémes de commande d’un avion de transport moderne

4.3.4 Boucle de pilotage : exemple de réalisation

Les modes de base sont les modes par défaut qui assurent la commande de I’avion quand le
pilote engage le pilote automatique sans sélectionner de mode particulier. Le mode de base
relatif a la profondeur est le maintien d’assiette longitudinale (le cas échéant, maintien de
vitesse verticale), celui relatif au gauchissement est le maintien d’assiette latérale (le cas
échéant, maintien de cap ou de facteur de charge latéral).

Pour la famille Airbus A320/A340, les boucles de pilotage pour le contréle des mouvements
longitudinaux et latéraux ont la structure suivante ([4-1]) :

e Contrble des mouvements longitudinaux :

Facteur de charge
commandé Commande de la

Gains tabulés gouverne de profondeur
fonctions de

Facteur de charge la vitesse air Co nde du plan
mesure etde laltitude —> horizontal réglfble
Vitesse de tangage ————————» (PHR)

Figure 4-7 Boucle de pilotage longitudinale pour la famille Airbus
A320/4340
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e Controle des mouvements latéraux :

1/s = intégrateur

/s Commande
Inclinaison latérale ailerons et
Vitesse de roulis + commandée : ¢, spoilers
commandée : p, K _)® > K. : cai _)<§_§>
c p | gains
tabulés A
fonctions de
-1 la vitesse air Commande
et de I’altitude direction
Dérapage > +

Inclinaison latérale — 3 Ko : gains
Vitesse de roulis ———>| tabulés

. fonctions de la
Vitesse de lacet — > . .
vitesse air et de

Dérapage estimé¢ ———— > I’altitude

Figure 4-8 Boucle de pilotage latérale pour la famille Airbus A320/4340

4.3.5 Conduite des moteurs

Les variations de vitesse longitudinale de l’avion peuvent é&tre obtenues de deux
manicres différentes ([4-h]) :

e Par action sur la gouverne de profondeur, lorsque le régime moteur est fixée (e.g. pleine
poussée en montée, poussée réduite en approche). Il y a alors échange entre 1’énergie
potentielle et I’énergie cinétique de 1’avion. Les profils de montée et de descente usuels sont
définis a vitesse conventionnelle constante puis 8 Mach constant a partir d’une altitude dite
de transition (cf. annexe B).

e Par action sur la poussée des moteurs, c’est a dire en agissant sur 1’injection du carburant
dans les moteurs.

La fonction du calculateur d’automanette (ATHR : Auto throttle) est de réguler I’arrivée de
carburant de fagon a modifier ou maintenir une vitesse indiquée ou un nombre de Mach. Le
calculateur d’automanette offre deux modes principaux de régulation ([4-g]) :

e mode SPEED / MACH : maintien d’une vitesse ou d’un nombre de Mach ;
e mode THRUST : commande d’une poussée.

Les fonctionnements du pilote automatique et de I’automanette doivent étre coordonnés de
telle sorte qu'un méme objectif de vitesse ne soit pas visé simultanément par ces deux
chaines de commande (risque de conflit ou d’instabilité).

Sur la famille Airbus A320/A340 I’automanette ne peut étre active qu’en mode SPEED /
MACH lorsqu’elle est engagée seule, sans mode de pilote automatique. Par contre, lorsqu’un
mode de pilote automatique est engagé, le mode automanette actif est esclave du mode
pilote automatique actif. Ainsi par exemple :

e Lorsque le mode Pilote Automatique actif est OPEN CLB, alors le mode automanette est
THRUST (la consigne de vitesse est maintenue en commandant la profondeur).

e Lorsque le mode Pilote Automatique actif est V/S (Vertical Speed) alors le mode
automanette est SPEED (la consigne de vitesse est maintenue en commandant les moteurs).
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4.4 Modele d’avion pour le guidage
4.4.1 Introduction

Le probleme du guidage est un probléme traitant de la trajectoire du centre de gravité de
I’aéronef. La fonction de guidage relatif sera donc placée en amont des systemes de pilotage,
qui, comme nous 1’avons vu, permettent de fixer la position de ’avion par rapport a son
centre de gravité. Elle recoit les informations relatives au vecteur d’état (position et vitesse)
de I’avion via sa chaine de mesure et de I’aéronef leader via les transmissions 4ADS-B (cf.

MCDU :
Aéronef suiveur Multifunction

Control Display
PFD :
Primary
Flight Display

ND:
Navigation

Display

!

Loide Mod¢le de
guidage relatif synthese pour le
guidage relatif

Aéronef leader

f 4
Chaine de |
réception ADS-B

Figure 4-9  Position de la loi de guidage relatif dans la chaine de commande

Pour étudier la loi de guidage relatif, nous appliquerons une commande a plusieurs échelles
de temps dont le principe consiste a considérer que la boucle de pilotage présente un temps
de réponse trés rapide vis a vis de la dynamique du guidage relatif. L’intérét de cette
approche est de diminuer la dimension du probléme de commande (principe de
superposition des boucles d’asservissement par exemple) et de permettre I’intégration des
différents modules consacrés soit au pilotage soit au guidage. Par la suite, nous
considérerons donc que la boucle de pilotage est déja réalisée de facon satisfaisante.

De plus, cette approche nous permettra au chapitre suivant d’estimer I’ordre de grandeur des
parametres de réglage des lois de guidage relatif. Ils devront étre ensuite affinés et validés
par des simulations plus approfondies.

4.4.2 Rappel sur la commande a plusieurs échelles de temps

Nous reprenons ici les notions sur la commande a plusieurs échelles de temps présentées
dans [4-f]. Nous considérerons pour simplifier une systéme de dimension deux mono-entrée
de la forme suivante :

{xl :fl(xlaxz) (4-24)
X, =f2(x1,x2)+g(x2)-u
Dans le cas particulier du guidage relatif, u représente la commande de bas-niveau

(déflection des gouvernes et commande moteur), x; les variables d’états relatives a la boucle
de pilotage et x; celles relatives au guidage relatif.
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. . . . . ror * r
Nous souhaitons que la variable x, suive une trajectoire de référence x, donnée (e.g.

position et vitesse de I’avion désigné quelques minutes plus tot), en restant dans un domaine
ou f>(x;,x2) est borné et ou g(x,) n’est pas singuliere.
Appliquons la commande a grand gain suivante, pour & assez petit et k un réel positif fini :

k , (4-25)
)

Le systeme ( 4-24 ) devient, apres avoir introduit le changement d’échelle de temps 7=1¢/¢
(temps rapide) :

u=

d (4-26)
dx1 - <$f1(x1,x2)
T
d .
;; = Jz(xlaxz)_k(xz _xz)

Il est alors montré dans [4-f] que la commande ( 4-25 ) a la propriété de rendre invariante a
I’ordre un en ¢ la variété d’équation :
. &£ (4-27)
X, =X, +Ef2(x13x2)
De plus, comme la constante k est positive, cette variété est attractive et la dynamique lente
qui en résulte est donnée par :

dy, (4-28)

dZ' —Q‘l(xl,x;)Q%:fl(xl,x;)

Par conséquent, la dynamique lente est commandée par la consigne x,, qui devient ainsi une
commande fictive du sous-systéme lent. Ainsi, le probléme de commande d’un systeme de
dimension deux a été transformé en deux problémes de commande de sous-systemes de
dimension un en cascade.

Notons enfin que la boucle lente doit respecter 1’échelle de temps lente pour conserver le
découplage lent-rapide. Cette construction s’étend a des systémes de dimension quelconque
a condition qu’ils aient une structure triangulaire comparable a celle de ( 4-24 ).

Nous ne reviendrons pas sur les lois de pilotage, dont nous supposerons ’ordre de grandeur
des constantes de temps donné. Afin de pouvoir appliquer le principe de la commande a
plusieurs échelles de temps, nous construirons par la suite la loi de guidage relatif de telle
sorte que son échelle de temps soit lente vis-a-vis de celle des lois de pilotage.

4.4.3 Dynamique du guidage

Nous considérerons par la suite I’expression du théoréme de la quantit¢ de mouvement
exprimée dans le repere aérodynamique, dans le cas ou la force latérale Y, compense
parfaitement 1’angle de dérapage f de sorte qu’ils sont négligés (cf. la deuxiéme équation du
systéme ( 4-16 ) dans laquelle la force latérale Y, est identifiée & m¥3). 1l vient dans ces

conditions (i.e. #=0,q, = 0, r, =y ) les relations suivantes ([4-n]) :

V= Teosta)= D COSEZ{)_ b_ g[sin(6)cos(ar) - sin(a )cos(8)cos()] (4-29)
Vi = gCOS(?)Sin(¢)
Vy = #sm(a) - g[sin(@)sin(a) + cos(a)cos(@)cos(¢)]

65



Contribution a la synthese de lois de commande pour la navigation relative entre aéronefs

L’angle yest I’angle de pente, c’est a dire 1’angle entre le vecteur vitesse et le plan Ox,y, du
triedre terrestre local.

y=0-«a (4-30)
Les équations ( 4-29 ) sont les équations simplifiées (approximation ( 4-9 ) et pas de
dérapage) relatives aux modes lents du déplacement du centre de gravité de I’avion ([4-d]) :

e La premicre et la troisieme équation de ( 4-29 ) décrivent le mouvement longitudinal de
I’avion, associé au tangage et a la variation de vitesse (phugoide) ;

e La deuxieme équation de ( 4-29 ) décrit le mouvement latéral de ’avion, associé au
mouvement de lacet.

4.4.4 Hypothéses sur le modéle et simplifications

Nous pouvons re-écrire les relations ( 4-29 ) représentant le modéle de 1’avion suiveur pour
la synthese de lois de guidage relatif en tenant compte des entrées choisies et du fait que
pour les avions de transport commercial :

e le produit 7sin() est négligeable devant la portance L ;

e [D’inclinaison latérale ¢ est faible ;
e l’assiette fest faible.

11 vient dans ces conditions :

: — 4-31

v~ Tcos(a) D —gsin(y) ( )
m

y~ %& - gCOS(V)j

s~ S

v e

De plus, I’angle de pente y est lui aussi faible pour ce type d’avion, de sorte que cos(x) et
sin(x) peuvent €tre approchés par un développement limité au premier ordre. Il vient par
conséquent tout simplement :

. (4-32)
Vagly,-7)

7= (=)

-

w~V¢

Le modele d’avion retenu pour la synthése de lois de guidage relatif est non linéaire du fait
de la dépendance de la vitesse de lacet i et de la vitesse de la pente y avec I’inverse de la
vitesse aérodynamique V.

Les trois entrées des équations d’état précédentes sont (, 7., @) :

e La pente totale y est définie de la maniére suivante :

_ T cos(a)-D (4-33)

t
mg
Dans un souci de simplicité, le controle de la vitesse est basé sur une approche énergétique.
Cette approche est similaire a celle développée dans [4-c] et permet d’éviter d’aborder les
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problémes liés a la complexité du fonctionnement des moteurs. Elle est basée sur I’équilibre
entre le travail par unit¢ de temps des forces qui dérivent d’une énergie (cinétique et
potentielle) et celui des forces non-conservatrices ([4-b]) :

1 4-34
i[—sz +mghj:(Tcos(a)—D)-V ( )
dt\2

La vitesse verticale dans le repere local terrestre est donnée par :
. 4-35
% = Vsm(y) ( )

La combinaison de ( 4-35 ) et ( 4-34 ) permet de retrouver la premiére équation de
(4-29) dans le cas ou I’inclinaison latérale ¢ est faible :

/ - 4-36
sin(y)+£ _ Tcos(a) D ( )
g mg

Compte tenu de ( 4-34 ) et (4-33) le vol est effectué a énergie constante si y = 0.
Sur les avions de transport commercial, les ordres de grandeur pour les valeurs extrémes de
la pente totale y; sont les suivants ([4-b]) :

~0.06 <y, <+0.06 (4-37)

e Le facteur de charge normal, noté n., est la résultante sur I’axe vertical du triedre avion
du vecteur facteur de charge 7 . Ce vecteur est défini de la maniére suivante ([4-m]) :

[ (+38)
n_g & dt

L’angle d’incidence des avions de transport commercial étant relativement faible, le facteur
de charge normal peut étre estimé comme le rapport entre la portance (i.e. le poids apparent
sur I’axe vertical du triedre aérodynamique) et le poids :

L (4-39)

n o=
mg

Sur les avions de transport modernes équipés de commande de vol €lectrique, c’est le facteur

de charge normal (verticale avion) n, qui est commandé par 1’intermédiaire du mouvement

longitudinal du mini-manche.

Sur les avions de transport commercial, les ordres de grandeur pour les valeurs extrémes du

facteur de charge n. sont les suivants ([4-b]) :

1-0.15<n, <1+0.15 (4-40)

e L’inclinaison latérale ¢ n’est pas commandée par le mouvement du mini-manche dans
les conditions normales d’utilisation d’un avion de transport de type Airbus. En effet lorsque
I’inclinaison latérale est faible (inférieure a 33 degrés), le mouvement latéral du mini-
manche commande sur ces avions une vitesse de roulis, notée p. ([4-g]).

Sur les avions de transport commercial, les ordres de grandeur de la vitesse de roulis p pour
les valeurs extrémes de la vitesse de roulis p sont les suivants ([4-b]) :

—5deg/sec < p < +5deg/sec (4-41)

Cependant, I’inclinaison latérale ¢. peut étre commandée par des boucles de pilotage
automatique qui existent sur la plupart des avions de transport modernes, comme ceux de la
famille Airbus (cf. Figure 4-8).
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Enfin, nous considérerons que les performances des chaines de mesure permettent de
négliger les erreurs et les retards de mesure sur la vitesse V, la pente yet la cap y.

4.4.5 Schéma fonctionnel

Les considérations précédentes nous permettent de proposer un schéma fonctionnel pour la

synthése de lois de guidage relatif :
1s de gwidage relaitt -

Aéronef suiveur

Loi de guidage relatif

V.yh} {h)} Guidage Tze
> vertical

\4

Modéle de

V, w5, : : 14 R syn.thése pour.le
+ Vent Guidage relatif »| guidage relatif
I d le pla c
{Ga ppxiyif ams leplan | ¢ >
A ?
{Gs, yrx1yLhi}

{V.w.yx.y,h} + Vent

I
|
I
I
|
I
|
|
|
|
|
I
|
I
|
I
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|
I
|
|
|
|
|
I
|
I
i
|| Chaine de réception ADS-B
|
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Figure 4-10  Schéma fonctionnel pour la synthése de lois de guidage relatif

Comme indiqué sur la figure précédente, la loi de guidage relatif est composée de deux sous
ensembles indépendants : le premier est dédié a la loi de guidage relatif vertical et le second
est dédi¢ a la loi de guidage relatif dans le plan :

e Les données en entrée de la loi de guidage vertical sont le niveau de vol £, la pente yet la
vitesse V' de 1’avion suiveur ainsi que le niveau de vol /; de I’aéronef leader connue grace au
systéme embarqué de communications (4DS-B) ; celle ci calcule alors un facteur de charge
de commande 7. ;

e Les données en entrée de la loi de guidage relatif dans le plan sont la position {x,y} dans
le plan local terrestre, la vitesse aérodynamique ¥ et le cap w de 1’avion suiveur ainsi que le
vent. En ce qui concerne 1’aéronef leader, les informations connues grace au systeéme
embarqué de communications et utiles pour la loi de guidage relatif dans le plan sont la
position {x,y;! dans le plan local terrestre, la vitesse sol Gy et la route y;. La loi de guidage
relatif dans le plan calcule alors une inclinaison latérale de consigne ¢, et une pente totale .

4.5 Cinématique du mouvement relatif

Maintenant que le modéle d’avion pour le guidage est défini, nous allons nous intéresser a la
cinématique du mouvement relatif que les lois de guidage devront controler.

4.5.1 Notations

Le mouvement de I’avion par rapport au sol est caractérisé par sa position inertielle, notée
(x,5,2), par son vecteur vitesse sol, de module G, et d’argument y et par sa pente notée Y.
L’angle y représente 1’angle de route du vecteur vitesse sol.

Nous désignerons par V' la vitesse air de [’aéronef, par y sa pente sol et par V. sa vitesse
verticale.
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Les symboles (W, w,) représentent respectivement la vitesse du vent et la direction d’ou il
vient (on ajoute /80 degrés pour obtenir la direction ou il va) dans le plan (Ox,0y) du triedre
terrestre local.

La figure suivante représente ces différentes grandeurs :

Plan (0x,0y) du | z A
x A . |
triedre local terrestre |
|
| .
W : Vent l V,:vitesse| W vent
l verticale V: vitesse air |
|
[
G, :vitessesol | y: pente : Plan (0x,0y) du
: | triedre local
> 0 —»——> terrestre
y o G, :vitessesol
\

Figure 4-11  Angles de route et de cap, vitesse air, pente et vitesse sol

La matrice R(y) permet de passer du plan tangent au triedre local terrestre local au plan
orienté par la vitesse sol de I’avion. Il s’agit d’une matrice de rotation orthogonale (i.e. R’ =
R") définie par :
cos(y) sin(y) (4-42)
)=

—sin(z) cos(x)

4.5.2 Equations de navigation

Les équations de navigation expriment 1’évolution du centre de gravit¢ de 1’avion par
rapport au triédre local terrestre.
Le niveau de vol / suit I’équation cinématique suivante :

h=Vsin(y)=V -y (4-43)
Les équations de navigation dans le plan tangent au triédre local terrestre s’expriment sous
la forme suivante, oil x=(x, )" représente la position du centre de gravité de I’avion :

% =G, cos(y) =" cos(y)cos(y)—W cos(y,, ) (4-44)
=G, sin(y)=V cos(y)sin(y) - Wsin(y, )
I1 vient sous forme matricielle :

R [G} (k) _[VCOS(J/)} (R {

W (4-45)
; |

0
Ou:

| =sin(z +y,) cos(z+w,)

( )—{ cosly) Sm(‘/’)} (4-47)

[ =sin(y) cos(y)

cos(z+y,) sin(z+y, )} (4-46)
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4.5.3 Triangle des vitesses

La relation suivante exprime que la vitesse de I’avion par rapport au sol est la somme
vectorielle de la vitesse de 1’avion par rapport a 1’air et de la vitesse du vent. De maniere
explicite, ( 4-45 ) conduit a :
G, cos(;() = Vcos(y)cos(t//)— WCOS(!//W) (4-48)
G, sin(y) =V cos(y )sin(y )~ W sin(y, )
La manipulation de ( 4-48 ) conduit a :

Gs(Vv‘//):\/Vz"'WZ—ZPW COS(I//—I/IW) (4-49)
Vsin(w)— /4 sin(()y )
V = t w
Z( ,l//) arc an(Vcos(l//)— COS(I//W)
L’inversion de ( 4-49 ) conduit a :
(4-50)

V(GS’Z): \/sz +W2 +2GSWCOS(Z_WW)

G, sin(z)+ W sin(y,,)
G, cos(y)+W cos(y,,)
La dérivée des relations ( 4-49 ) s’écrit sous la forme suivante :

s

X Vy

w(G,, )= arctan[

Ou:

1 [(r=-weos(y -v,)) Wsin(y —y,) (4-52)
AV.y)=—re— "
G,(V.p) -Wsinly —y,)/G, (V-Wcosly -v,))/G,

La matrice A(V,w) est une matrice inversible tant que la vitesse sol n’est pas nulle. Son

déterminant est unitaire.

4.5.4 Cinématique du mouvement relatif dans le repére lié a
I’avion suiveur

Soit e, le vecteur désignant la position relative de position de consigne (i.e. la position de
I’avion leader a I’instant courant, ou la position de 1’avion leader quelques minutes avant
I’instant courant) par rapport a 1’avion suiveur, exprimé dans le plan (0Ox,0y) du triedre li¢ a
I’avion suiveur :

e 1k, représente 1’abscisse de la position de consigne relativement au repere li€é a 1’avion
suiveur, mesurée le long de I’axe parallele a la vitesse sol de ’avion suiveur : c’est [’écart
longitudinal ;

e xtks représente I’ordonnée de la position de consigne relativement au repére li¢ a I’avion
suiveur, mesurée le long de ’axe perpendiculaire a la vitesse sol de 1’avion suiveur : c’est
Décart latéral ;,

La figure suivante représente les grandeurs tk; et xtk, dans le plan horizontal li¢ au triedre
terrestre local :
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\V:nt

3
X(t) |Fmmmmmm e ;5 ¢
7 N
\\)

A

Suiveur

X() oo

Triédre

terrestre local

1 N,
»

¥ vi(t)
Figure 4-12  Position relative de la position de consigne par rapport a [’avion
suiveur, exprimé dans le triedre lié a la vitesse sol de [’avion suiveur

Le vecteur ¢, a I’expression suivante, ou la matrice R(y) est définie en ( 4-42 ) :

e, =R(z) (x,-x) (4-54)
Apres dérivation par rapport au temps, il vient :
¢, =R(x) (& %)+ R(x) (x, ~x) (4-55)
Apres avoir noté que :
R(Zl ) X, = [Gsl O]T (4-56)
R(x)-i=[G, 0of
et calculé I’expression de R( ;(), ot J est une matrice antisymétrique (i.e. J' = =J):
R(x)=J(2)-R(x)=R(x)- (%) (4-57)
. 0 7 (4-58)
J(7)= [ . Z}
-7 0
Nous obtenons finalement :
¢, =J(7)e +blz.z) (4-59)
{z =6, A (4-60)
L= [Gsl Zi ]T

blr.z)= R(z)-(R(z,)) [GHG} _ {G coslz —m—a} (461)

0 0 _Gsz'Sin(Z_Zl)

4.6 Equations d’état du mouvement relatif

Rappelons dans un premier temps que le modele d’avion pour la synthese des lois de
guidage relatif développé précédemment est le suivant :

71



Contribution a la synthese de lois de commande pour la navigation relative entre aéronefs

V~gly,-7) (4-62)
7= (n 1)
Vy ~g¢

D’autre part, désignons par z le vecteur regroupant la vitesse sol G, de 1’avion et sa route y.
La dynamique du vecteur 7 = [Gs ;(]T est obtenue en combinant ( 4-51 ) ainsi que la

premiére et la derniére équations de ( 4-62 ). La pente y et le facteur de charge n. étant
considérés comme des parametres exogenes, il vient :

= {G} = A(Vﬂ//){VH —g-AV.w)- (-7 o +u)

V4

(4-63)

u-lr, o (4-64)

Par la suite, nous choisirons comme entrées €quivalentes au vecteur u le vecteur u., défini
par :

u, = [Gs Z]T (4-65)

L’utilisation de I’entrée équivalente u., permettra d’alléger les €critures lors de la synthése
des lois de guidage. Le passage de u., a u est obtenu en inversant la relation ( 4-63 ) :

L R A (4:66)
g

o[-ty wsnlov) (61,07
o] gl Wsinly-v, )G, (V-Weosly-v,))/G, || 7] [0

Ainsi, les équations d’état retenues pour la synthése sont les suivantes, ou la matrice J ( ;()
est définie en ( 4-58 ) et le champ de vecteurs lg(z, T ,) en ( 4-61 ). Le vecteur
7, =[G, /] estun vecteur exogéne contenant la vitesse sol et I’angle de route de la
trajectoire de consigne :

é,=J(¥) e, +blr.1,) (4-67)
i=u,
{gs =k, xtk] (4-68)
c=[G, 4]

Pour un guidage relatif dans les trois dimensions, il faut rajouter a ce modele d’état
I’équation ( 4-43 ) et la deuxiéme équation du modéle de synthése (4-32 ) :

h=V -y (4-69)
7= (n =)
4.7 Conclusion

Le probléme du guidage relatif entre aéronefs est un probléme ayant trait au controle de la
trajectoire suivie par le centre de gravité de 1’aéronef. La fonction de guidage relatif sera
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donc placée en amont des boucles de pilotage qui permettent de fixer la position de I’avion
par rapport a son centre de gravité.

Pour établir les équations d’état du mouvement relatif, le principe de la commande a
plusieurs échelles de temps a été¢ adopté : il consiste a considérer que la boucle de pilotage
présente un temps de réponse trés faible vis a vis de la dynamique du guidage relatif.
L’intérét de cette approche est de diminuer la dimension du probléeme de commande
(principe de superposition des boucles d’asservissement) et de séparer les modules de
guidage et de pilotage afin d’assurer une plus grande modularité pour les fonctions de
guidage possibles dans un avion moderne.

Pour mener a bien cette approche, les modes propres de la boucle lente doivent présenter une
pulsation naturelle nettement inférieure a ceux de la boucle rapide. Ces considérations vont
nous amener a établir des spécifications pour les modes propres de la loi de guidage relatif
dans le chapitre suivant.
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Chapitre 5
Spécification des modes propres — Loi de guidage de type

proportionnelle et dérivée

5.1 Introduction

L’objectif de ce chapitre est de proposer des spécifications pour les modes propres de la loi
de guidage relatif. Ces spécifications seront basées sur les conditions permettant de satisfaire
le principe de la commande a plusieurs échelles de temps. L’intérét de cette approche est de
séparer les fonctions de guidage et de pilotage ce qui permet d’assurer une plus grande
modularité entre ces fonctions. En effet, les modeles d’état des fonctions de pilotage
présentent des modes propres que nous connaissons mal et qui varient suivant le type et la
configuration de I’avion. La commande a plusieurs échelles de temps est une maniere de
synthétiser des lois de guidage robustes vis-a-vis des incertitudes sur les fonctions de
pilotage.

Dans un second temps, deux lois de guidage relatif de type proportionnelle et dérivée et
basées sur la linéarisation des équations d’€tat (approche par la linéarisé tangent) seront
développées : la premiére permettra de gérer le mouvement relatif vertical tandis que la
seconde permettra de gérer le mouvement relatif dans le plan horizontal. L’indépendance
entre le guidage relatif vertical et dans le plan permet d’assurer une plus grande sécurité du
vol. De plus, des lois de guidage permettant de capturer un niveau de vol existent déja a bord
de la plupart des avions de transport commercial.

Enfin, un scénario de test sera développé afin d’illustrer les propriétés des lois de guidage
relatif qui ont été développées.

5.2 Spécifications des modes propres

5.2.1 Dynamique attendue des sorties et choix de conception

Rappelons que le modeéle de I’avion suiveur pour la synthése de lois de guidage
relatif développé au chapitre précédent est le suivant :

_ (5-1)
V~gly,~7)

7= (n.-1)

o 8

W~V¢

La relation ( 5-1 ) exprime que le vecteur de commande (%, ¢, n.) du modele de synthese
retenu agit directement sur les taux de variation des différentes composantes (V,Vl/'/, V]?).
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Ces quantités sont homogenes aux composantes de la dérivée seconde de la position.
Comme la sortie a controler dans le contexte du guidage relatif est la position relative de
I’avion suiveur par rapport a I’avion leader, il est alors légitime de considérer que nous
pourrons imposer a la trajectoire de 1’avion suiveur d’adopter une dynamique du deuxiéme
ordre en boucle fermée et dans la partie linéaire de la commande. Nous pourrons donc
obtenir une relation exprimant la dynamique des sorties sous la forme suivante, ou #k;
représente 1’écart longitudinal dans le plan, xtk; 1’écart latéral dans le plan et / le niveau de
vol de I’aéronef suiveur :

tlg +2m,,w,,tk +witk, =0 (5-2)

xtk, +2m ,w, xtk, +w. tk, =0

h+2m,w,h+w'h=0

Nous avons choisi de commander le niveau de vol /# de I’aéronef suiveur plutdt que 1’écart
Ah entre le niveau de vol de I’aéronef leader et celui de 1’aéronef suiveur. Ce choix implique
que, fonctionnellement, le guidage relatif en niveau de vol est réalisé en prenant le niveau de
vol de I’aéronef leader comme consigne en entrée de 1’automatisme ayant en charge le
contrdle du niveau de vol de ’aéronef suiveur. De plus, la commande du niveau de vol %
sera réalisée indépendamment de la loi de guidage relatif dans le plan horizontal (contrdle
des distances relatives tk; et xtk;). La justification de ce choix est qu’il permet d’assurer une
plus grande sécurité¢ du vol. En effet, en cas de dysfonctionnement de 1’automatisme de
guidage relatif dans le plan horizontal, la distance minimale de sécurité dans le plan vertical
peut étre assurée grace a I’automatisme ayant en charge le contréle du niveau de vol. De
plus, des lois de guidage permettant de capturer un niveau de vol existent déja a bord de la
plupart des avions de transport commercial. Elles permettent au controleur aérien d’assigner
un niveau de vol a I’avion suiveur indépendamment de celui de I’avion leader.

5.2.2 Modes propres du guidage longitudinal relatif

Afin de conserver le découplage boucle lente - boucle rapide des modes propres pour le
guidage longitudinal (capture de I’abscisse tk;), ceux-ci doivent présenter une pulsation
naturelle wy nettement inférieure a celle de I’automanette en mode capture de vitesse. Dans
les applications numériques, nous avons choisi cette pulsation naturelle dix fois plus faible
que la pulsation naturelle de I’automanette en mode capture de vitesse. De méme, le
coefficient d’amortissement my, a été choisi €gal a 0.8 : il s’agit d’une valeur classique
résultant d’un compromis entre rapidité de la réponse et limitation du dépassement.

A Im
71?\ . wo~0 2 rad/sec
/
e
Modes propres de  , I ‘AI T~ Wik
l'automanette en , I J S~ -
mode capture de ’ | il 0 p,
p . | mwo [ = mg Wik Re
vitesse N | /
=08 ﬂ$
N I/
\ s
Modes propres du guidage
relatif longitudinal

Figure 5-1 Modes propres du guidage relatif longitudinal

Sur les avions de transport modernes de type Airbus A320, l'automanette en mode de
capture de vitesse peut se présenter en premicére approximation comme un systeme du
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second ordre avec une pulsation naturelle de l'ordre de 0,2 rad/sec et un coefficient
d'amortissement de l'ordre de 0.8 ([5-b]).

Un exemple de spécifications de la pulsation naturelle et du coefficient d’amortissement
pour les modes propres du guidage longitudinal relatif est donc le suivant (cf. Figure 5-1) :

5-3
W, ® <92 2107 rad /sec w, ~4-10*sec™ (5-3)
10 <

_~08 my W, =16-107

La consigne de vitesse aérodynamique (74S : True Air Speed) V. s’obtient alors a partir de

la vitesse aérodynamique courante Vet de la pente totale y par la relation suivante :
vo=v+E.y (5-4)

Wi

Cette consigne de vitesse aérodynamique est ensuite convertie en consigne de vitesse

conventionnelle (CAS : Calibrated Air Speed). L’annexe B contient de plus amples

informations sur les différentes vitesses utilisées en aéronautique.

La justification de la relation ( 5-4 ) est la suivante : nous avons vu que l'automanette en

mode de capture de vitesse est approchée par un systéme second ordre qui présente des

modes propres dépendants des parametres wy et m relativement incertains :

V' =2mwl " —w. (V* - Vc) (5-5)
Afin d’étre robuste vis-a-vis des incertitudes sur wy et m, un modele de vitesse de consigne
qui approche le régime permanent de 1'automanette en mode de capture de vitesse est créé :

chwtk(V—Vc)—i-g-}/, (5-6)
I1 vient sous forme matricielle :
417 ' 0 1 o1V 0 (5-7)
Z Vil=|-wi —2mw, wi ||V |+ 0
VC 0 0 _Wtk Vc Wth+g'7/t

Les valeurs des modes propres de ce systetme du troisiéme ordre sont données par la
résolution en s de I’équation suivante :

s -1 0 (5-8)
w,  s+2mw, —w, :0<:>(S+w,k)(s2+2mwos+w§)=0
0 0 S+ w,

En ch0151ssant wa/(m-wgy) d’ordre ¢ (ici, 1/10), nous pouvons alors faire 1’approximation
suivante : V" converge vite vers le régime permanent V., de telle sorte que, sur 1’échelle de
temps lente :

V'~ VC =0 (5-9)
En reportant cette égalit¢ dans ( 5-6 ), I’expression ( 5-4 ) est obtenue.
5.2.3 Modes propres du guidage latéral relatif

Une analyse détaillée de la dynamique de 1’écart latéral xtk; montre que sa dérivée seconde
par rapport au temps dépend de I’inclinaison latérale ¢, (cf. le chapitre précédent) et non de
la vitesse de roulis p. Le passage de I’inclinaison latérale de consigne a la vitesse de roulis
de consigne se fera simplement par un filtre du premier ordre dont la pulsation propre est dix
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fois plus faible que celle de la fonction de pilotage de la vitesse de roulis afin de respecter le
découplage entre échelle de temps lente et rapide :

Inclmalsqn latérale Vitesse de roulis de consigne :
de consigne : ¢.
R

Inclinaison latérale T
mesurée : ¢

Figure 5-2  Passage de [’'inclinaison latérale de consigne a la vitesse de roulis de
consigne

Sur les avions de transport modernes de type Airbus A320, la boucle de pilotage du taux de
roulis peut se présenter en premiére approximation comme un systéme du premier ordre
avec un temps de réponse de I'ordre de 3 secondes (soit une constante de temps de 1’ordre de
1 seconde pour le filtre équivalent du premier ordre, soit un mode propre d’environ 1 rad/sec
([5-b]). I vient :

w, z%zo.lrad/sec (5-10)
Les modes propres concernant le guidage latéral relatif (capture de 1’ordonnée xtk;) sont
alors choisis a une pulsation naturelle w,, nettement plus faible, par exemple cinq fois plus
faible, que celle de la fonction de pilotage de I’inclinaison latérale, et avec un coefficient
d’amortissement m, égal a 0.8.

Inclinaison Alm
latérale :
—wy=—0.1 rad/sec 71?

—& * 7 >
Taux de roulis : / i— makwak |0 Re
—woa~I rad/sec // A

/
Moldes propres du

guidage relatif latéral
Figure 5-3  Modes propres du guidage relatif latéral

Compte tenu des considérations précédentes sur les modes propres de la boucle de pilotage
du taux de roulis sur les avions de transport modernes de type Airbus A320, des
spécifications possibles pour la pulsation naturelle et le coefficient d’amortissement du
guidage latéral relatif sont donc les suivantes :

(5-11)

xtk
-3 -1
m_ w., ~16-107" sec

w - _
wo ~—2~2.10"rad / sec {Wf,k ~4-10"*sec™
5 &

m_, ~0.8

La comparaison de ( 5-3 ) et ( 5-11 ) montre que les modes propres concernant les guidages
relatifs longitudinaux et latéraux sont quasiment identiques.

5.2.4 Modes propres du guidage vertical

Enfin, les modes propres concernant le guidage relatif vertical (capture du niveau de vol /)
seront choisis a une pulsation naturelle w;, au moins dix fois plus faible que celle de la
fonction de pilotage du facteur de charge, et avec un coefficient d’amortissement m; égal a
0.8:
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Facteur de charge :
—wo~I rad/sec A?
g = >
/// l— muwi |0 Re
/ /1’
4
Modes propres du

guidage relatif vertical

Figure 5-4  Modes propres du guidage vertical

Sur les avions de transport de transport moderne de type Airbus A320, la boucle de pilotage
en facteur de charge se présente en premicre approximation comme un systéme du premier
ordre avec un temps de réponse de l'ordre de 3 secondes (soit une constante de temps de 1
seconde du filtre équivalent du premier ordre, soit un mode propre a 1 rad/sec, [5-b]). Un
exemple de spécifications de la pulsation naturelle et du coefficient d’amortissement pour
les modes propres du guidage vertical est donc le suivant :

5-12
W, ~ - ~0.1rad /sec w, ~107 sec™ ( )
" 10 =

- -2 -1
m, ~0.8 m,w, =~8-107" sec

5.2.5 Environnement de simulation

Les résultats présentés dans le présent chapitre et les chapitres qui suivent sont basés sur un
modele élémentaire d’évaluation, conforme aux ordres de grandeurs des lois de pilotage du
taux de roulis et du facteur de charge et de ’automanette en mode capture de vitesse pour un
avion de type Airbus A320 présentés au paragraphe 5.2.

Ces résultats ayant été satisfaisants, des tests ont été réalisés sur deux simulateurs
d’évaluation du CENA qui disposent d’interfaces pour la navigation et de pilotage (ND,
PFD, MCDU) : d’une part le simulateur léger TOTOR ([5-d]) modélisant plusieurs types
d’avions a partir de tables de performances pré-enregistrées ([4-a]) et d’autre part le
simulateur SAM ([5-c]) qui modélise de maniére plus réaliste un Airbus A300 :
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Figure 5-5  Environnement de simulation pour l’évaluation de lois de guidage relatif

5.3 Loi de guidage vertical

Rappelons que nous avons choisi de capturer le niveau de vol / de la cible plutot que I’écart
Ah entre le niveau de vol de la cible et celui de 1’aéronef suiveur en vue d’assurer une plus
grande sécurité du vol (découplage entre les mouvements verticaux et horizontaux) et parce
des lois de guidage permettant de capturer un niveau de vol existent déja a bord de la plupart
des avions de transport commercial.

Le niveau de vol 4 suit I’équation cinématique suivante :

h=Vsin(y)=V -y (5-13)
De plus, le modele de synthése décrit au chapitre précédent permet de relier la dérivée par
rapport au temps de la pente yau facteur de charge n. :
(5-14)

7=§(nz—1)

Pour synthétiser une loi de guidage vertical, nous allons nous inspirer de la technique de la
commande par mode glissant décrite au chapitre I1l. La surface de glissement est définie par
la relation suivante, ou A est une constante réelle positive et /. désigne le niveau de vol
désirée (celle du leader ou celle choisie par I’équipage):

olni)=h+i-(h—h) (5-15)
L’objectif de la loi de commande est de faire tendre o vers zéro, de telle sorte que /4 tende
vers h; en suivant une dynamique du premier ordre.

En accord avec la commande par régime glissant, la fonction de Lyapunov candidate est
choisie sous la forme suivante :
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w(o)=5 07 =i+ a-(h-n)f e
Il vient apres dérivation :
W(o)=(h+a-(h=n))-(i+2-(i-1) (5-17)
soit, en utilisant ( 4-43 )et (5-14):
W(o)=(rv+a-(h=n))-(elr. =)+ 7y +2-r-v =i, (5-18)

Le terme V - y—l-hc, en général tres faible, est considéré comme une perturbation. De

plus, ce terme tend vers zéro lorsque les avions suiveur et suiveur stabilisent vitesse et
niveau de vol. Nous les négligerons donc par la suite. L’expression suivante de la quantité
g(n.—1) permet de rendre la partie non perturbée de ( 5-18 ) négative, ou k est une constante
réelle positive :

gln. —V)=—~(A+k)-y - V-2-k(h—=h)=>W(c)=—k-(y - V+A-(h—h, ) <0 (5-19)
Posons :
A, =k-A (5-20)
{ld =k+4

La loi de guidage vertical s’exprime bien alors sous la forme d’une loi de type
proportionnelle et dérivée :

gln. ~1)==2, 7V =2,-(h=h,) (5-21)
Dans ces conditions, et toujours en négligeant le terme ¥ -y — 1 - fzc , la dynamique du niveau
de vol 4 est donnée par une équation différentielle linéaire du second ordre :

h=Vy=gn -1)=-4,-h-24,-(h—h,) (5-22)

Compte tenu des considérations sur les échelles de temps des boucles de pilotage et de
guidage développées précédemment, nous prendrons :

{id =m,w, ~8-107 sec”’ (5-23)

A, =w, =107 sec™

5.4 Loi de guidage relatif dans le plan de type
proportionnelle et dérivée

5.4.1 Linéarisation du modele d’état

D’une manicre générale, I’approche par la méthode du linéarisé tangent consiste a faire un
développement limité au premier ordre du modele de synthése x = f (g, g) autour du point

d’équilibre (x., u.) défini par f(x., u.) = 0. En posant :

F-x-x, (5-24)
u=u-u,
Il vient :
X=A-X+B-i (5-25)
ou:
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of (x,u) (5-26)
A = — T
0x X,
5. (z;t_t)
Ou X,

L’intérét de cette approche est de faire apparaitre un modele d’état stationnaire et affine en
I’état X et en la commande # .

5.4.2 Application au guidage relatif

Rappelons dans un premier temps le modéle d’état pour la synthése de lois de guidage
relatif dans le plan développé au chapitre précédent :

e, =J(¥)-e, +blz.z,) (5-27)
T=u,
{gs =[tk, xtk] (5-28)
=[G, 2]
0 5-29
J(i)=| ﬂ (32
-x 0
16,1 [G] [G,- -7,)-G, (5-30)
b )= e Rl | |- || ooz 20

Nous allons maintenant effectuer la linéarisation de ces équations autour du point
d’équilibre e; = 0 et u = (3 0). Notons qu’au point d’équilibre il est nécessaire que b(z ) =
0 pour que la dérivée de e, par rapport au temps soit nulle. Vue la structure de la fonction
b(z, 1), cela implique 7 = 7. Par conséquent, le leader et le suiveur ont la méme vitesse air et
le méme cap (i.e. V' = V;et v = ;) au point d’équilibre lorsque le vent subit par I’avion
suiveur et par I’avion leader est le méme. Le mod¢le d’état linéarisé est le suivant :

{il :Alz(ll)'iz (5-31)

X, = Bz(lwﬁz)'ﬁ

ou:
o, =W v, I (5-32)
{Z; = [Gsl X ]T
x =e, =[tk, xtk] (5-33)
x,=t-1,=G, -G, x-xl
i=u-ly of =ly,-r ¢
et
Alz(z,)z% : {‘Ol _H (534)
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Bir.t )zi{(V, —W cos(w, —w.,)) wsin(y, -v,) } (535)
R Gsl _WSin(l//l _l//w)/Gsl (I/l - WCOS(WI _WW ))/le
ou, sous forme plus compacte :
x=Az,) x+B(,.z,)i (5-36)
Fl} (5-37)
E =
X,
A(Zz ) _ |:02x2 4, (Zl )_ (5-38)
02x2 02x2
] 5-39
B(ZW’L)Z[ se (53%)
B,(z,.7,),

Toutes les valeurs propres de la matrice 4 sont nulles : lorsque les conditions initiales ne
sont pas nulles, ce qui est le cas général, il y a instabilité du systéme en boucle ouverte.

Une manie¢re de commander le systeéme ( 5-31 ) est d’utiliser la commande modale. En
dérivant une seconde fois par rapport au temps 1’état x;, il vient :

X, :Alz(ZI)'Bz(ZwaZI)'E (5-40)
ou:
. g -Weosly, -v,)  Wsinly, -v,,) (5-41)
Aale) Bilen)= G, [ ~Wsin(y, —v,) (V= Wecos(y, —v,))

Notons A, et A; deux matrices symétriques définies positives. La commande u est alors
calculée en imposant a X, une dynamique de la forme suivante :

Xlz_Ap'El_Ad')_kl (5-42)
Il vient, en identifiant ( 5-40 ) et ( 5-42 ) :
u= _(Alz (Zz)' B, (ZwaZI))_l '(Ap X+ A, )_Cl) (5-43)

ou:

G 1 [ =Wweosly, ~y,))  -Wsinly, -v,) (5-44)
_(Alz(ll)'Bz(ZwaL)) ‘= { | i | l

g ’ Gs[ W Sln(l//l - l//w) (I/l - W COS(W[ - l//w ))
Nous obtenons pour I’entrée # une commande de type proportionnelle et dérivée.

Comme la vitesse air ¥; du leader et son cap y; ne sont pas connus, ces quantités sont
calculées a partir de la vitesse sol Gs; et de la route y; du leader par les relations relatives au
triangle des vitesses et développées au chapitre précédent :

V(Gsa)()z\/Gf + W +2G W cos(y —v,,) (5-45)

G, sin(y)+ W sin(y,,)
G, cos(x)+ W cos(y,)

1//(GS , ;() = arctan[

Ces relations nécessitent la connaissance de la vitesse W; et de la direction y4,; du vent
rencontré par le leader. Comme ces paramétres sont inconnus, ils sont remplacés par la
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vitesse W et de la direction 4, du vent rencontré par le suiveur. Lorsque cette estimation du
vent rencontré par le leader est erronée, alors les coefficients de la matrice

-1 r . ey
(4,(z,) B,(z,,z,))" sont erronés. Comme ces termes sont multipliés par I’erreur sur la

position relative et sa dérivée, ils modifient la maniére dont la position relative converge
vers zéro, mais n’affectent pas la convergence tant que le signe de 7, —W cos(y, -, ) et

Wsin(y, —w, ) n’est pas modifié par I’estimation du vent. La loi de commande est donc

relativement insensible aux erreurs sur 1’estimation du vent rencontré par le leader.
Par la suite, les matrices A, et A; sont des matrices diagonales de la forme suivante :

{Ap = diag(/lpl, pz) (5-46)
A, = diag(ﬂ’dlﬂﬂ“dz)

5.4.3 Cas particulier du vent nul

Notons que dans le cas ou il n’y a pas de vent (i.e. W=0), la relation ( 5-44 ) se réduit a :

1 0 5-47
W=0=G, :V:_(Alz(ﬂ)'Bz(Zw:Zz))_l :l'{o J ( :
g
Ainsi, dans le cas ou il n’y a pas de vent, la commande ( 5-43 ) se réduit a :
~ ro=r] 1| Atk + Atk (5-48)
u = = — K
- 1/ g ﬂpzxtks + A, xtk,

L’expression de tlés et xtk, est obtenue a partir la premiére équation de ( 5-31 ) et de ( 5-34
). Il vient par conséquent :

. {y, —q L[ Atk + 20 (V= V) (5-49)
u = = —
B ¢ g ﬂ’pZths + ﬁ“szl(l//l _V/)

Les matrices de gains A, et A, ont les valeurs suivantes, qui ont été justifiées au chapitre
précédent (découplage entre boucle lente et boucle rapide) :

A, = diag(/ipl, 2 ) = diag(ch,wf,k): diag(4 107*,4-10™ sec™ )sec"2 (5-50)
A, =diag(A,,,2,,) = diag(m,w,,m_w., )= diag(16 107°,16-107° )sec_l

Notons de plus qu’en utilisant la commande équivalente définie par :

u, = [G.s ;-(]T (5-51)

il vient :
" Atk + 2, (V,=V) (5-52)
],7 = = /1
- L/} iﬂks +id2(‘//1 _W)
Vi
Cette expression nous servira de base de comparaison dans les chapitres suivants.

5.4.4 Scénario de test

Le scénario de test qui suit est inspiré d’une procédure d’arrivée et comporte trois branches
faisant entre elles un angle de 90 degrés. La trajectoire de 1’avion leader présente les
caractéristiques suivantes :
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e Position initiale en (xg.,yo.) = (ONM, ONM), niveau de vol FL.140, vitesse aérodynamique
de 306 kts (soit 250 kts de vitesse conventionnelle) et cap de 0 degré (cap au Nord) ;

e Apres 120 secondes, la trajectoire du leader descend vers le niveau de vol 60 et la vitesse
aérodynamique décroit vers 272 kts, ce qui correspond a une vitesse conventionnelle de 250
kts (la vitesse conventionnelle est constante durant toute la simulation) ;

e Apres avoir passé le point (25NM, ONM), la trajectoire du leader effectue un virage par
la gauche pour prendre un cap de -90 degrés ;

e Apres avoir passé le point (25NM, -15NM), la trajectoire du leader effectue un nouveau
virage par la gauche pour prendre un cap 180 degrés.

L’aéronef suiveur arrive en suivant une branche différente de la procédure d’arrivée. Son
cap initial est de —135 degrés (cap au Sud-Ouest). La position initiale de I’avion est située en
(60NM, 30NM) et son niveau de vol est le FL200. Les limitations sur la loi de guidage
relatif sont les suivantes :

e la vitesse conventionnelle est limitée a +30 kts autour de celle de la trajectoire de
consigne ;

e I’inclinaison est comprise entre +15 degrés (cette valeur correspond a I’inclinaison
maximale pour les phases d’approche et d’atterrissage ([4-a]) ;

e le facteur de charge est limité a 1 + 0.15 ([5-b]).

Ce scénario de test simule 1200 secondes (20 minutes) de vol. L’objectif est de placer
I’avion suiveur 90 secondes derriére 1’avion leader.
La figure suivante représente 1’évolution des parametres pour ce scénario de test :

EL]

T T 285 T T T T T
Leading aircraft  + H Trailing aircraft : actusl CAS (ktsy  +
Trailing aireraft : Leading aireraft @ actual CAS ckis)  x
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R N N S em§~\ﬁﬁﬁse(ﬁﬂs)avﬂﬂli~~3~?~~~wi~§~~~
: _suiveur

2a -

\ ? s / leader

3.1NMde - : i :

Evolution des trajectoires dans le plan horizontal  Vitesse conventionnelle (kts) en fonction du temps
(échelle orthonormée en NM) (sec)
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Figure 5-6  Evolution des paramétres pour le scénario de test

Pour ce scénario de test, la loi de commande de type proportionnel et dérivée engendre une
déviation de 3.1 NM dans le dernier virage pour la trajectoire dans le plan horizontal.

L’évolution de la vitesse conventionnelle de 1’avion suiveur fait apparaitre un creux qui est
du au second virage de 1’avion leader vers la gauche.
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La distance entre les deux avions converge vers 6.8NM, ce qui correspond a la vitesse
aérodynamique du leader (272 kts) multiplié par le retard de 90 sec.

Afin d’accélérer I’action de la loi de commande et diminuer la déviation, il est possible
d’augmenter la valeur des gains. Malheureusement, cette solution ne permet pas de
conserver le découplage entre boucle lente et boucle rapide. Une autre solution que nous
allons exploiter dans les chapitres qui suivent consiste a utiliser des techniques de synthése
qui tiennent compte de I’aspect non linéaire du probléme.

De plus, il est commode de représenter les écarts par rapport au repere lié a la trajectoire de
consigne, comme nous 1’avons fait sur la Figure 5-6 pour I’écart latéral entre les deux
avions : ce repere permet en effet de représenter directement les écarts par rapport a la
trajectoire de consigne. Il pourrait alors sembler intéressant d’exprimer le cinématique du
mouvement relatif dans le repére 1i¢ a la trajectoire de consigne, plutdt que de 1’exprimer
dans le repere lié a ’avion suiveur comme nous 1’avons fait précédemment. Nous allons
montrer dans le paragraphe qui suit I’inadéquation d’un tel repére pour la synthese de lois de
guidage relatif.

5.5 Inadéquation de DP’expression de la cinématique du
mouvement relatif dans le repére lié a la trajectoire de
consigne

5.5.1 Expression de la cinématique du mouvement dans le repére
lié a la position de consigne

Le repere lié a I’avion suiveur est le repere naturel pour exprimer la cinématique du
mouvement relatif. Il est cependant possible d’exprimer la cinématique du mouvement
relatif dans d’autres repeéres, comme par exemple dans le repere lié a la position de
consigne (i.e. la position du leader quelques minutes plus tot) :
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Figure 5-7  Position relative de [’avion suiveur par rapport a la position de
consigne, exprimé dans le triedre lié a la position de consigne

Les équations du mouvement relatif sont alors les suivantes (il suffit de changer la position
de I’indice / (trajectoire de consigne) dans les équations ( 5-27 ) et ( 5-30) :
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tlé, =y, xtk, + G, -cos(;(, —;()—GS] (5-53)
xik, =~y - th, = G, 'Sin(ﬂ(z _Z)

Nous allons montré que le choix de ce repére n’est pas approprié¢ pour la synthése des lois de

guidage relatif. En effet, ’utilisation d’une loi de type proportionnelle et dérivée conduit a

un mouvement circulaire de la part de 1’avion suiveur s’il se trouve a une distance trop

importante de la position de consigne (cette distance dépend des contraintes sur le modele
avion et des gains de la loi de guidage).

5.5.2 Résultats de simulation dans le repere lié a la position de
consigne

La loi testée pour le guidage relatif est une loi de type proportionnelle et dérivée ayant la
forme suivante dans le repere lié a la position du suiveur :

{7;} 1 - ﬂ“pltkl + A (Vl - V) N [7} (5-54)
u = = —

- ¢ g (_ ﬂpZthl + 4,V ('//1 - ‘//))/ n, 0

La loi ( 5-54 ) différe de la loi ( 5-49 ) simplement par le fait que -4,,tk; a été remplacé par

Apitks et -Apoxtk; par A,oxtks. Les matrices de gains A, et A, sont celles définies en ( 5-50 ).
Les résultats de simulation pour le scénario de test sont les suivants :
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87



2.5

Contribution a la synthese de lois de commande pour la navigation relative entre aéronefs

T T T T
: Roll speed (degrsec) versus time {sec) +

T
R A

T
.
.WHH*“ H

+

T '”HWI

i i i i i
a 208 488 can EEE] 1800 1288

Vitesse de roulis commandée (deg/sec) en
fonction du temps (sec)

15

BM++H+++1+‘|

T
: [ﬁctual bank angle (degd +

L S T

+
+
+
.

-15

Inclinaison latérale (degrés) en fonction du temps

EEE)

486

L) ELL) 1068

(sec)

1260

Figure 5-8 Loi de type proportionnelle et dérivée dans le repere lié a la position de consigne

Nous pouvons ainsi constater que 1’inclinaison latérale reste bloquée autour des valeurs 15
degrés, et que I’avion suiveur ne parvient pas a rejoindre la trajectoire de consigne.

La cause d’un tel comportement est simple a comprendre : la référence de positionnement
latéral se fait par rapport a 1’axe passant par la position de consigne et orienté par sa vitesse
sol. Par conséquent, si I’avion suiveur se trouve (par exemple) a gauche de cet axe, la loi de
guidage commande un virage a droite : si celui-ci ne permet pas d’intercepter I’axe, I’avion

suiveur continue indéfiniment son virage.

En conclusion, nous avons montré sur un exemple que 1’expression de la cinématique du
mouvement relatif dans le repére li¢ a la trajectoire de consigne pour la synthése de lois de

guidage relatif n’est pas adapté.

5.6 Conclusion

Ce chapitre a été 1’occasion de proposer des spécifications pour les modes propres de la loi
de guidage relatif. Ces spécifications sont basées sur les conditions permettant de satisfaire

le principe de la commande a plusieurs échelles de temps.

De plus, une loi de guidage vertical de type proportionnel et dérivée a ét¢ développée. Nous
avons choisi de commander le niveau de vol 4 de I’aéronef suiveur plutdt que 1’écart 4h
entre le niveau de vol de 1’aéronef leader et celui de 1’aéronef suiveur en vue d’assurer une
plus grande sécurité du vol (indépendance entre le guidage relatif vertical et dans le plan) et
parce des lois de guidage permettant de capturer un niveau de vol existent déja a bord de la
plupart des avions de transport commercial. Les chapitres qui suivent traitant du guidage
dans le plan, nous ne reviendrons pas sur cette loi.
Nous avons vu sur un scénario particulier qu’une simple loi de type proportionnelle et
dérivée exprimée dans le repere li€¢ a I’avion suiveur et basée sur la linéarisation des
équations d’état (approche par la linéarisé tangent) permet de réaliser un guidage relatif.
Cependant, aucune preuve de la stabilité globale d’une telle loi n’a été apportée.

De plus, nous avons montré I’inadéquation du repere 1ié a la trajectoire de consigne pour
résoudre le probleme du guidage relatif en utilisant une loi de type proportionnelle et

dérivée.

Les chapitres suivants se consacreront a la synthése de lois de commande issues de la mise
en ceuvre de techniques de commande non linéaire. L utilisation de ces techniques permettra
de prouver la stabilité asymptotique des lois de commande lorsque les conditions initiales ne
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sont pas dans un voisinage du point d’équilibre. De plus, nous verrons que ces lois se
raménent a une loi de type proportionnelle et dérivée lorsque le vecteur d’état a I’instant
initial n’est pas trop éloigné de la trajectoire de consigne. Enfin, I'utilisation de ces
techniques de synthése qui tiennent compte de I’aspect non-linéaire du probléme permettront
d’accélérer I’action de la loi de commande (par rapport a celle issue d’une loi de type
proportionnelle et dérivée), et par voie de conséquence diminueront les déviations par
rapport a la trajectoire de consigne.
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Chapitre 6
Synthése de lois de guidage relatif par la technique du
backstepping

6.1 Introduction

L’objectif de ce chapitre est de proposer une loi de commande permettant d’accélérer le
comportement de la loi de guidage relatif pour le scénario de test (position initiale de
I’aéronef suiveur éloignée de la trajectoire a suivre), tout en conservant le comportement de
la loi de guidage de type proportionnel et dérivée au voisinage de 1’équilibre.

L’accélération du comportement de la loi de guidage relatif peut étre réalisée grace a
I’utilisation de techniques de synthése qui prennent en compte 1’aspect non-linéaire du
probléme de guidage relatif.

Nous traiterons dans ce chapitre le probléme du guidage relatif en temps, ou I’objectif pour
I’aéronef suiveur a I’instant 7 est de se placer sur la position occupée par le leader a I’instant
t—AT (AT est de ’ordre de 1 a 3 minutes). Par conséquent, les consignes d’écart longitudinal
et latéral entre la position courante de I’avion suiveur et la position passée de 1’avion leader
sont nulles, et les écarts observés doivent tendre vers zéro.

Dans le chapitre dédi¢ a 1’état de 1’art sur le guidage relatif, plusieurs techniques de
commande non-linéaire ont déja été présentées. Ainsi dans [6-k], c’est une technique par
mode glissant qui a été utilisée. Malheureusement, cette technique conduit a une commande
singuliére lorsque I’écart longitudinal observé devient nul (tk; — 0). Dans [6-i], ¢’est un
bouclage linéarisant qui est utilisé. Cette fois, la loi de commande devient singuliére lorsque
la consigne d’écart longitudinal devient nulle. Il en résulte qu’aucune de ces deux lois n’est
totalement adaptée au probléme du guidage relatif en temps.

Nous développerons dans ce chapitre des lois de guidage basées sur la technique du
backstepping, qui pourrait se traduire en frangais par ajout d’intégrateurs ([6-h]). Nous
montrerons que cette technique permet de réaliser un guidage relatif en temps et permet de
contourner le probleme de la singularité des lois congues par les méthodes de type bouclage
linéarisant.

6.2 Présentation de la technique du Backstepping
6.2.1 Généralités

La technique du backstepping est une technique relativement récente de commande des
systémes non linéaires. Elle est apparue a la fin des années 80 dans les travaux de [6-b]. La
technique du backstepping est étendue au cas adaptatif dans [6-c].

Trés brievement, il s’agit d’une technique de commande pour les systemes non-linéaires en
cascade. Cette technique met a profit les relations causales successives pour construire de
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maniére itérative et systématique une loi de commande et une fonction de Lyapunov
stabilisante. Pour qu’elle puisse s’appliquer, le systeme non-linéaire doit étre sous forme
feedback ([6-c]) : la dérivée de chaque composante du vecteur d’état doit étre une fonction
des composantes précédentes et dépendre additivement de la composante suivante.

De plus, et contrairement au bouclage linéarisant, le backstepping offre la possibilité de
conserver dans le bouclage les non-linéarités stabilisantes.

6.2.2 Exemple

Nous allons présenter cette technique sur un cas trés simple issu de [6-a]. Soit un systéme
non-linéaire d’ordre deux décrit par les équations d’état suivantes, ou les états x; et x; et la
commande u sont pris dans ¥, et ou les fonctions f'et g sont continues :

Xy :f(x1)+g(xl)x2 (6-1)
X, =u

L’objectif retenu ici est de concevoir une loi de commande de telle sorte que 1’état x;

converge vers 0.

Nous pouvons observer que cette représentation d’état est sous forme feedback : x, joue le

role d’entrée pour la dynamique de x,, celle de x, étant commandée par I’entrée effective u

du systéme.

Nous supposerons dans un premier temps qu’il existe une loi de commande x, = &(x, ) de

telle sorte que la premiére équation de ( 6-1 ) puisse étre stabilisée autour de 0. Il existe alors

([6-d]) une fonction de Lyapunov V;(x;) et une fonction W(x;) définie positive de telle sorte

que :

: 6-2
7o) = S o) o s )< ) )
En additionnant et en retranchant g(xl )é( ) a la premiere équation de ( 6-1 ), il vient :
X, = (x1)+g(xl)§(xl)+g(xl)(x2 _‘f(xl )) (6-3)
Le changement de variable :
F=x el (64)
conduit alors a :
Xy :f(x1)+g(x1)‘§(x1)+g(x1)z (6-5)
=u—¢ (xl)

La fonction candidate de Lyapunov pour le systéme complet est alors choisie de la manicre
suivante :

Vlxz) = )+ 2 (o)
Il vient, apres dérivation :
: v, v, . (6-7)
V(xlsz) = a—l(f(x1)+ g(xl )ég(xl ))+_1g(x1 )Z +zz
X, Ox,
En utilisant I’inégalité ( 6-2 ) et la relation ( 6-5 ), il vient :
(6-8)

7(31,2) < I, () + S g ) + 2= )

1
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Par conséquent, le choix suivant de u permet de rendre le systéme globalement
asymptotiquement stable, ou & est une constante positive :
: v, (6-9)
u _5()‘1): ——lg(xl)—kz
0ox,
Nous avons en effet dans ces conditions :

V(x,,z)<-W,(x,)-kz* (6-10)
Les relations ( 6-1 ), ( 6-4 ) et ( 6-9 ) permettent de calculer I’expression de la commande u
en fonction des états x; et x; :
o&(x ov,
0= (70 gl )~ ) o, ()
X, ox,
D’une maniére générale, la technique du backstepping permet de construire de maniére
itérative et systématique une loi de commande et une fonction de Lyapunov stabilisante pour
des systemes non-linéaires sous forme feedback ([6-]]).

(6-11)

6.2.3 Backstepping et passivité

Considérons un systéme a n états, p entrées et p sorties sous la forme suivante :

x=flxu) (6-12)
y=hlx)
ou la fonction f'est localement Lipschitzienne en (x,u), et / est continue en x, pour tout x € %"

et ue 9. De plus, nous supposerons que f(0,0)=0, de telle sorte que 1’origine x = 0 est un
point d’équilibre en boucle ouverte, et que 4(0) = 0.

Définition 1 ([6-g]) : le systéme ( 6-12 ) est passif s’il existe une fonction V' semi définie
positive et continliment différentiable, notée V(x), de telle sorte que :

= aV(f) fleu)<u'y
Ox

L’interprétation physique de cette définition est qu’un systéme passif est un systéme pour
lequel I’énergie qu’il peut emmagasiner (terme V') est toujours inférieure a 1’énergie que lui

5 (6-13)

apporte son environnement (terme u ! y). La différence entre ces deux termes constitue
I’énergie dissipée.

Théoréme 1 : si le systeme ( 6-12 ) vérifie les deux conditions suivantes :

e aucune solution de x = f (E,Q) ne peut identiquement rester dans [’ensemble h(x)=0, a
[’exception de x(t) =0 (zero state observability) ;

o e systeme est passif, la fonction V (fonction de Lyapunov candidate) étant définie
positive et radialement non bornée ;

alors l'origine x = 0 peut étre asymptotiquement stabilisée par la loi u = —@(y), ou D est
une fonction localement Lipschitzienne telle que @) = 0 et y' @(v) > 0 pour tout y non nul.
Démonstration : cf. [6-a]. []
Ainsi dans I’exemple précédant, choisissons en nous inspirant de ( 6-9 ) une nouvelle entrée
v définie par :

veu- &) gl L

1
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L’inégalité ( 6-8 ) devient alors :

V(xl,z)S—Wl(xl)wtzv (6-15)
Ce qui implique, comme la fonction W(x,) est définie positive :
V(x,,z)<zv (6-16)

Par conséquent, nous voyons sur cet exemple simple que la technique du backstepping a
permis de rendre le systeme ( 6-1 ) passif par rapport a I’entrée v et a la sortie z.

6.3 Synthese directe
6.3.1 Description de la méthode de synthése directe

Dans le cas d’un guidage relatif ou la consigne de séparation est exprimée en temps, il s’agit
de faire coincider la position courante de I’avion suiveur avec la position de I’aéronef leader
quelques minutes plus tot. Dans ce cas, la valeur souhaitée pour 1’écart longitudinal &, et
I’écart latéral xtk; entre la position passée de I’avion leader et la position courante de I’avion
suiveur est zéro.

Le modele de synthése pour le guidage relatif qui a été développé au chapitre précédant
s’écrit sous forme condensée de la maniére suivante :

é,=J(7)e, +blz.z,) (6-17)
T=u,
ou:
{gs =[tk, xtk] (6-18)
c=[G, 1]
et:
0 6-19
J(;'c){_. ’1 (o)
y 0
Mee,)- G, -cos(y - z,)-G, (6-20)
Pe )T _Gsz'Sin(Z_Zz)

A T’exception du terme J( Z)'% qui apparait dans I’expression de la dynamique de ¢, les
équations d’état ( 6-17 ) sont de type feedback (i.e. la dérivée de chaque composante du
vecteur d’état est une fonction des composantes précédentes et dépend additivement de la
composante suivante). Cette forme est nécessaire pour appliquer la technique du
backstepping.

Nous allons montrer qu’en utilisant la propriété d’antisymétrie de la matrice J(;'(), la
technique du backstepping peut étre appliquée sur le modele de synthése en utilisant dans un
premier temps 1’entrée virtuelle b(z ;) pour stabiliser I’erreur e, autour de zéro, puis I’entrée
Uy pour stabiliser z = Q(g, T ,)+ A e, autour de zéro.

Dans un premier temps, définissons une nouvelle variable d’¢état z de la maniere suivante, ou
A; est une matrice symétrique définie positive et ou b(z ) est interprété comme une
commande virtuelle permettant de stabiliser la premiére équation du systéme ( 6-17 ) :

z=b(z.7,)+ Age, (6-21)
Comme 7= g est la seule solution a 1I’équation b(z 7;) = 0, I’équation précédente montre que
faire converger e vers 0 et 7 vers g revient a faire converger ¢, vers 0 et z vers 0.
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Choisissons ensuite une fonction candidate de Lyapunov définie sous la forme suivante, ou
k; est une constante positive :

ky 1 ; (6-22)

Vi="ele +-zz
2 2

En dérivant ( 6-22 ) par rapport au temps, en se servant de ( 6-17 ), de ( 6-21 ) et en utilisant
la propriété d’antisymétrie de la matrice J ( ;() (e x'J ( j()g =0 Vx), il vient :

_ (6-23)

v, =_k1§ZA1§s +§T k1§s A+ GQ(Z,TZ;).EW n alz(LTZz).zl

ot oz,
L Obe.z,) oblz.z,) . | T
ou o0 et o0 désignent respectivement les matrices jacobiennes de b(z 7)) par
rapporta zet 7 :
512(2,21) _ {_1 -G, Sin(Z =X )} (6-24)
or' 0 -G, cos(y-7)
ob(r.z,) [ cos(z ~7,) G,sin(z -z, )} (6-25)
aZIT - Sin(l - Zl) Gy COS(Z - Zl)

La loi de commande définie par la relation suivante permet alors de stabiliser le systéme
( 6-17 ) autour de 7 = z; et e, = 0 pour toutes matrices A; et A, symétriques et définies
positives et pour tout réel k; positif :

-1
Zeq — _Lal_)(Z:Zl )j [klés +Alés + aé(ZaZl)Zl +A2§J

T T
or

7
En effet, la dérivée de la fonction candidate de Lyapunov définie en ( 6-23 ) est dans ces
conditions négative :

(6-26)

Vl :_k1€sr/11§s _éTA2§<O (6-27)
oble,) o : s
Notons que la matrice G—T est inversible tant que la différence (y-y;) n’est pas égale a
z
90 degrés (modulo 180 degrés). Son expression est donnée par :
-1 . -
obz,z))) _ 1 [-cos(z—z) sin(x-z) (6-28)
or' cos(7 - z,) 0 -1/G,

Cette approche a été présentée dans [6-e]. Les matrices A; et A, ont la dimension d’une
fréquence, k; la dimension du carré d’une fréquence, z la dimension d’une vitesse et V; la
dimension du carré d’une vitesse :

A, ocsec”! (6-29)
A, ocsec™

k, oc sec™

zocm/s

V. oc(m/s)
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6.3.2 Limitation de ’approche

La limitation de I’approche précédente que nous avons appelé synthese directe vient du fait
que le terme é_ qui apparait a droite de 1’égalité ( 6-26 ) dépend de la commande u., au
travers du terme 7 comme le montre la relation ( 6-17 )

Cependant, comme le terme A, é, qui apparait a droite de I’égalit¢ ( 6-26 ) dépend

linéairement de la commande u.,, nous allons montrer que la commande u., peut étre
calculée de maniere explicite en inversant cette relation.

Explicitons dans un premier temps 1’égalité ( 6-26 ) en utilisant les relations ( 6-17 ) et (
6-19 ), de maniére a faire clairement apparaitre que la composante y du vecteur de

commande u,, apparait de part et d’autre de 1’égalité :

. -1
" (6-30)
lieq =|:st:| =_[MJ (klgs +ZA1|:iCtth j|+Alé(ZaZl)+%’TZl).zl +A22J

¥ or’

Par la suite, les matrices A; et A, sont des matrices diagonales définies positives de la
forme suivante :

N

A = diag(ix,ﬂy) (6-31)
A, =diag(4,,2,)

Développons I’expression [0 1]-L_teq qui permet d’expliciter la commande y :

-1
X = _[0 1](%} [klgs +?'('A1|:XZI]Z: }"‘AJQ(Z:Z;)"' aé(z,rg)'l:z +Az§j
I _

7
En utilisant ( 6-28 ), (6-18), (6-19), ( 6-20) et ( 6-25 ), il vient :

(kl +4,4, )‘ths - (ﬂ’y +4, )Gs/ Sin(l —Z )_ Gs/ Sin(l - Z/)+ Gy x COS(Z - }(1) (6-33)
Gs/ COS(Z _Zl)+ ﬂytks

(6-32)

N

Maintenant que la commande j est connue, la commande G, peut étre calculée en

développant I’expression [1 0]-geq :

-1
. I (6-34)
G, = _[1 O]' GQ(Z’TZI) ke, +Z'A1{Xt ) }"'/11[2(2921)"'%’721)'?1 +4,z
ot ~ Ik, Zz
Apres développement, il vient finalement :
GS = tk? (kl + /Ix/lv )+ (/lx + /Iv )(Gsl COS(Z - Zl )_ GS ) ( 6-35 )

+ Atk = G, sin(y - 7,))
+G,cos(x — 7, )+ Gy sinx - ;)
6.3.3 Cas particulier du vent nul : analogie avec la commande de
type proportionnelle et dérivée

Dans le cas ou il n’y a pas de vent et ou les variations de vitesse et d’angle de route sont
négligées, les relations ( 6-33 ) et ( 6-35 ) se réduisent a :
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G, =V (V7 =tk (k, + 2,,)+ (1, + 2, WV, coslyr—,)-V) (636)
A=Y + (A xtk, —V, sin(y —
G, —():> _l(;c(l l/lyiy, ;ks —(Vily 4‘/-/11)3)1/, sin(y —v,)
% =0 V,cosly —y, )+ 4,1k,
Au voisinage de = nous pouvons faire les approximations suivantes :
cos(y —y, )~ 1 (6-37)
{Sin(w —y)xy -y,

De plus, en supposant que les approximations suivantes sont valides :
v(A.xtk, ~V,siny —y,))= 0 (6-38)
{Vz cos(y —y, )+ 4,1k, =V,
Nous obtenons ainsi une loi de commande de type proportionnelle et dérivée :

Z‘ks (kl + /lx/lv)-i_ (ﬂ‘x + ﬁ’v )(Vl - V) ( 6-39 )
zeq = |:Vj| = kl + /Iyﬂ’w ( X
v Txtks—/ly+iw v-w,)

Au chapitre précédant, nous avons étudié une loi de commande de type proportionnelle et
dérivée de la forme suivante :

Atk + 2, (V, =V) (6-40)

= ﬂ/
e Vizxtks +ﬂ”d2(l//l _‘//)

i
Par conséquent, les deux lois sont comparables a condition de faire I’identification suivante :

Ay =k + A4, A=A +A, (6-41)
et
Ap =k +2,4, Ao =4, +4,
Les relations ( 6-33 ) et ( 6-35 ) deviennent alors :

ﬁ’pZ‘xrks - ﬂ‘pZGsl Sin(l - Zl)_ Gsl Sin(l - Zl )+ Gsl/i/l COS(Z - Zl) ( 6-42 )

G, cos(;( -7 ) + /lytks
et:
G, = Atk + ﬂdl(GS, cos(;( - )— GS) (6-43)
+ ;'((ﬂxxtks -G, sin(;( - ))
+G,cos(y — 2,)+ Gy zsinly - 7,)
6.3.3.1 Identification des parametres

L’objectif de ce paragraphe est de montrer qu’une fois que les parametres positifs A, et A4
sont connus, il est toujours possible de trouver les constantes positives k;, A, 4,, 4, et 4,
vérifiant les égalités ( 6-41 ), et donc de trouver une fonction candidate de Lyapunov
permettant de réaliser la synthéese.

Le chapitre V consacré de la spécification des modes propres a conduit a des valeurs
identiques pour les coefficients proportionnel et dérivée :
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{ﬂpl =42 (6-44)
Ay =
Nous choisirons donc les constantes positives A, 4,, 4, et 4,, de telle sorte que :
A, =2, (6-45)
{ﬁ'v - iw
Par conséquent, les égalités ( 6-41 ) se réduisent a :
Ay =k +A.4, (6-46)
{ﬂdl =A +4,

La résolution de ce systeme d’équations par rapport a A, et A, conduit a une équation du
second degré dont les solutions sont données par :

Ay \/’1511 - 4(’1p1 - kl) (6-47)

2

Sachant que les parametres A,; et A4; sont positifs, les coefficients A, et A, seront positifs si
la condition suivante est satisfaite :

Ady )=

A (6-48)
2 -4, -k )>0ek > 2, -

Comme la constante k; doit elle aussi étre positive, elle sera choisie sous la forme suivante :

zglj (6-49)

k, > min[O; Ay — 4

6.3.3.2 Evaluation sur le scénario de test

Les matrices de gain A, et A; ont été fixées au chapitre V' dans la partie traitant de la
spécifications des modes propres (découplage entre boucle lente et boucle rapide) :

A, = diag(ﬂpl A ) = diag(wi ,wftk)= diag(4 107%,4-10* sec™ )sec’2 (6-50)
A, = diag(/lg,1 s A ) = diag(m[kwtk , mxtkthk) = diag(16 107°,16-107° )sec’1
Les gains des matrices A; et A, sont alors calculés a partir de la relation ( 6-41 ). Nous avons
de plus choisi pour les paramétres A, et 4, qui apparaissent dans ( 6-42 ) et ( 6-43 ) les
valeurs suivantes :
A 6-51
/1x=/1y=i=8~10"3sec_1 ( )
2

Nous avons vu au chapitre Il qu’aucune information n’est transmise dans les reports ADS-B
sur I’accélération de la vitesse sol et la vitesse de lacet par rapport a la route de 1’avion
leader. Ces paramétres pourraient étre estimés grace a un observateur. Cependant, comme
ces parametres ont une valeur qui reste relativement faible pour les avions de transport
commercial, nous les avons considérés comme nuls. Les expressions ( 6-42 ) et ( 6-43 ) ont
donc été simplifiées en supposant que le leader évolue a vitesse sol et a route stabilisées (i.e.
Gsl = /?l = 0 )
Le scénario de test qui a été présenté au chapitre précédant est repris. Les résultats de
simulation obtenus pour le scénario de test sont les suivants :
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Figure 6-1  Evolution des parameétres pour le scénario de test

Pour ce scénario de test, la loi de commande de type backstepping engendre une déviation
de 1.5NM par rapport a la trajectoire de consigne dans plan horizontal (3.1NM pour la loi
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proportionnelle et dérivée). De plus, 1’évolution de la vitesse conventionnelle de I’avion
suiveur est plus réguliere comparativement a la loi proportionnelle et dérivée.

La distance entre les deux avions converge vers 6.8NM : cette distance correspond a la
vitesse aérodynamique du leader (272 kts) multipliée par le retard de 90 sec.

Une autre approche conduisant a une loi de commande plus simple consiste a simplifier
I’expression de la commande u en utilisant I’inégalité de Young (appelée aussi inégalité
triangulaire).

6.4 Loi de commande simplifiée
6.4.1 Méthode de synthése

L’objectif de ce paragraphe est de proposer une méthode de synthése permettant d’obtenir
une loi de commande simplifiée dans laquelle la commande u., apparait de maniére explicite
dans les relations issues de la construction de la fonction de Lyapunov.

Le développement de ( 6-23 ) en tenant compte de ( 6-17 ) conduit a I’expression suivante,
ou I, désigne la matrice unité dans 97 et oii j est une des deux composantes du vecteur de

commande U, :

(6-52)
= _klgsr/llgs +§T(k1]z +A1J(j())€s +§T[A1Q(Zv21)+%ﬂeq +%'LJ
z 7

Par la suite, nous prendrons pour les matrices A; et A, des matrices diagonales de la
forme suivante :

A, =diag(2,,2,) (6-53)
A, =diag(2,,4,)

Dans le cas scalaire, I’inégalité¢ de Young s’exprime sous la forme suivante : pour tout réel x
et y, et pour n’importe quelle constante ¢ positive, I’inégalité suivante est toujours vérifiée :

1, ¢, (6-54)
Xy <—x" +—
4 2c 2 4
Cette inégalité est obtenue en développant I’inégalité suivante :
(6-55)

]

Développons le terme z' (kll , +AJ ( ;'())gs qui apparait dans la relation ( 6-52 ). Il vient :

ko Ay (6-56)
T . T 1 x
2 (kL +AJ(7 e, =2 . e,
142 1 _/1}}}{ k,
Posons z = (z, z5) et e; = (ey, ) et développons I’expression précédente :
Zr(kllz T Alj(j())g.s =z,kie, + 2,4, ye, — 2,4, e, + z,ke, (6-57)

En appliquant I’inégalité de Young a chaque terme, et en désignant par (c;, c,, ¢3, c4) quatre
constantes positives, il vient :
2 2 (6-58)
ZT(kllz + Al'](j())gs <2y c_l(klel )2 Foly C_Z(ixj(ez )2

2¢, 2 2c,
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soit, sous forme matricielle :

6-59
ZT(kllz +A1J(Z))€v < lgTDzz-i_%gZDegs ( )
6-60
_|a &
D. = 1 1
0 —+—
c; ¢,
D.(7)= ek +e(a, 7 ) 0 (6-61)
‘ 0 ki +c, (;ij()z
La valeur de y étant bornée, il existe une constante positive y,_ . telle que :
X = X (6-62)
de sorte que :
De(Z)SDe(Z.max) (6-63 )

Par conséquent, la relation ( 6-52 ) peut étre majorée :

. (6-64)
V, < —25[1{1/11 - )jes +227D 42| Able.,)+ Glz(z,Tz,) U, + al‘)(z}z ) 'z
2 2 or o7,

Choisissons u., sous la forme suivante :

. (6-65)
_ _(aQ(Z:ZI)j (All_)(ZJZl )+ Azz_i_ 6@(2’21) . T]J

ob
L’inverse de la matrice % a ¢té calculée dans la relation ( 6-28 ).
T

En tenant compte de ( 6-21), il vient :

-1
s~ ) [t a e e - ).

T r b
or oz,

Comparée a I’expression ( 6-30 ), I’expression précédente ne fait plus apparaitre la
composante y du vecteur de commande u., a droite de 1’égalité. L expression de la loi de

] (6-66)

commande est donc simplifiée puisque [’étape de résolution de 1’équation ( 6-30 )
permettant d’exprimer du vecteur de commande u., a disparue.
L’introduction de la loi de commande ( 6-65 ) dans I’inégalité ( 6-64 ) conduit a :

i 1 1 6-67
Vl S_gf(kl/ll _EDe(/%maX)jgs_ZT(AZ_EDZJE ( )

Par conséquent, il y a convergence asymptotique globale si la constante positive k; et les
constantes positives A, 4,, ¢;, ¢z, c3 et ¢4 définissant les matrices A;, Ay D, et D. sont
choisies de telle sorte que :

6-68
klAl _%De(Zmax)>O ( )
1
A, —=D. >0
2

100



Contribution a la synthese de lois de commande pour la navigation relative entre aéronefs

Cette approche a été présentée dans [6-f].

6.4.2 Résolution des inégalités matricielles

L’objet de ce paragraphe est de montrer que les conditions sous lesquelles les inégalités
matricielles ( 6-68 ) admettent des solutions sont toujours vérifiées.
Dans un premier temps, explicitons les égalités matricielles ( 6-68 ) :

1 oy (6-69)
kA, — E(CIklz +¢ (/?“y//{max ) )> 0

klﬂy _%(641{12 +62(2’x2max)2)> 0
ﬂv—l i+i >0

2\¢c, ¢,
4, —l(L+LJ>O

2\e; ¢y

La partie du chapitre V' consacrée a la spécification des modes propres a conduit a des
valeurs identiques pour les coefficients proportionnel et dérivée :

{ﬂpl =1, (6-70)
Ay = Ao
Nous choisirons donc les constantes positives ¢, ¢, ¢3, ¢4, A, Ay, 4y €t 4, de telle sorte que :
A, =4, ¢, =c, (6-71)
et
A, = /IW c, =¢4

Par conséquent, les quatre inégalités matricielles ( 6-69 ) se réduisent aux deux inégalités
suivantes :

6-72
kl/’i’x _%(clkl2 +CZ(/1xZ.max)2)>O ( )

ﬁ,v—l l+i >0
2\¢, ¢,

Nous supposerons que les constantes réelles et positives A,, A, et k; sont connues. On
s’intéresse alors aux conditions sous lesquelles les constantes c; et ¢, sont positives.
I1 vient apres quelques manipulations, en supposant c; et ¢, positives :

/’i’xl./max ’ //i’x ( 6-73 )
c teo,| /| <2
kl kl
¢, +c, —24,c,c, <0
Posons :
. 2 (6-74)
A — //i’meaX
kl
B= 2£
ky
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La figure suivante représente les valeurs possibles pour c; et ¢, positives vérifiant les
inégalités
(6-72):

C2‘

N
Valeurs possibles pour ¢, B/A
et c; positives verifiant les
inégalités e
1/22,)

AN
”»
9]

Droite c;=(B-c})/A
Hyperbole c;=c¢;/ (2A,c;-1) I

Figure 6-2  Graphes des domaines admissibles

Une condition suffisante pour qu’il existe des constantes positives c¢; et c; vérifiant les
inégalités

( 6-72 ) est que B soit supérieur a zéro, ce qui est toujours vérifié car les constantes A, et k;
sont positives.

Par conséquent, les conditions sous lesquelles les inégalités matricielles ( 6-68 ) admettent
des solutions sont toujours vérifiées.

6.4.3 Cas particulier du vent nul : analogie avec la commande de
type proportionnelle et dérivée
Dans le cas ou il n’y a pas de vent et ou les variations de vitesse et d’angle de route sont

négligées, la commande donnée par la relation ( 6-66 ) devient alors, en tenant compte de
(6-20):

A Atk + (A + 2V, -cosly =y, )=V )= x(xtk,y,y,.V; )- tan(y — ) (6-75)
u, = V
He —k(xtk v,
g VICOS(l//—l//l)K(x al//:l//l: l)
k(xth,w,w, V)= 4,4, xtk— (2, + 2, W, -sin(y —,) (6-76)

La loi de commande devient singuliére pour (—y) = 90 degrés (modulo 180 degrés), c’est
a dire lorsque les trajectoires de la position passée du leader et de la position courante du
suiveur sont a angle droit. Cette singularité est passagere puisqu’elle ne correspond pas a un
point d’équilibre ot yw—y; mais conduit a la saturation de la commande d’inclinaison.

Au voisinage de V=V, et =, nous pouvons faire les approximations suivantes :

cos(y —y,) =1 (6-77)
x(xtk,y, V/,,V) tan(y —y, ) ~ 0
Ktk V)~ A2 xtk =, + 4, W - (v =)
Nous obtenons ainsi une loi de commande de type proportionnelle et dérivée :
A Atk + (A, +A,\V, —V) (6-78)
T Ly%xfk +,+ 4, v, -v)

Au chapitre précédant, nous avons étudié une loi de commande de la forme suivante :
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= [ Aatht v,-v) (6-79)
T Atk + A,V (‘//1 - '//)

Par conséquent, les deux lois sont comparables a condition de faire 1’identification suivante :

Ay =44, Ay =44, (6-80)
Ap=A +A, A =4, +4,
Dans ces conditions, les relations ( 6-75 ) et ( 6-76 ) deviennent alors :
Atk + AV, -cos(y =y, )=V )= (xtk,y,y,,V,)- tan(y -y, ) (6-81)
u, = V
< —xxtk,y,w,,V,
VJCOS(V/_‘//z) ( vy, 1)
K (xth,w,w,,V,) = Atk = A4,V sin(y —y,) (6-82)

6.4.4 Evaluation qualitative
6.4.4.1 Evaluation sur le scénario de test

Comme aucune information n’est transmise dans les reports ADS-B sur 1’accélération de la
vitesse sol et la vitesse de lacet par rapport a la route de 1’avion leader (cf. chapitre II), la loi
de commande ( 6-66 ) a été simplifiée en supposant que le leader évolue a vitesse sol et a
route stabilisées (i.e. G, = 7, =0).

Le scénario de test a été présenté au chapitre précédant. De plus, les matrices de gain A, et
Ag sont données par ( 6-50 ).

Les résultats de simulation obtenus pour le scénario de test sont les suivants :

20 r r T T 285

roratt © actusl cas' (ks> +
roraft ¢ actual CAS Ckts)

T T -
: i
i : : d
i : : b
+ : : +
M ¥
27s |} : ; %
+
+

Vitesse (CAS) du
o suiveur

@@
p
3
oo
2o
@@

&a -

20 |

2a |- N

g et

et Vitesse (CAS) du

Avion suiveur : - leader

wl 1.6 NM de déviation - l

Evolution des trajectoires dans le plan horizontal  Vitesse conventionnelle (kts) en fonction du temps
(échelle orthonormée en NM) (sec)
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Figure 6-3  Evolution des parameétres pour le scénario de test

Pour ce scénario de test, la loi de commande de type backstepping engendre une déviation
de 1.6NM par rapport a la trajectoire de consigne dans plan horizontal : ¢’est pratiquement
la moitié de celle observée avec la loi de type proportionnelle et dérivée (3.1NM). De plus,

I’évolution de la vitesse conventionnelle de [’avion

suiveur est plus réguliére

comparativement a la loi proportionnelle et dérivée. La distance entre les deux avions
converge vers 6.8NM, ce qui correspond a la vitesse aérodynamique du leader (272 kts)
multipliée par le retard de 90 sec. Les évolutions verticales ne sont pas représentées car elles
sont identiques a celles du chapitre précédant (la loi de guidage vertical reste la méme).

Les résultats obtenus avec la loi de commande simplifiée sont comparables a ceux obtenus
avec la loi de commande non simplifiée, mais I’expression de la loi de commande est plus

S

imple dans ce cas.

6.5 Conclusion

Dans le cadre du guidage relatif, la commande par backstepping apparait comme une
généralisation de la commande de type proportionnelle et dérivée au cas non linéaire, au prix
cependant d’une expression plus lourde de la loi de guidage. Comparativement aux
techniques non-linéaires de type bouclage linéarisant basées sur les écarts exprimés dans le
repere li¢ a P’avion suiveur et rappelées dans le chapitre consacré a 1’état de D’art, la
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technique du backstepping permet de contourner une singularité¢ de la loi de guidage au
point de positionnement relatif visé.

Malgré le fait que la dynamique du guidage relatif exprimée dans le repere lié a I’avion
suiveur ne soit pas sous forme feedback (la composante y du vecteur de commande apparait

dans toutes les équations d’état), la technique du backstepping a pu étre appliquée en mettant
a profit une propriété d’antisymétrie d’ une matrice qui apparait dans les équations d’état.

Au chapitre suivant, aprés avoir constaté que les lois de guidage de type proportionnelle et
dérivée et de type backstepping conduisent a des trajectoires dans le plan qui peuvent étre
dangereuses du point de vue de la circulation aérienne, nous serons amené a exploiter une
propriété¢ de la dynamique du guidage relatif qui nous permettra de mieux maitriser la
distance entre les deux avions : il s’agit de la propriété de platitude.
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Chapitre 7

Bouclage linéarisant basé sur la propriété de platitude

7.1 Introduction

Nous avons vu au chapitre précédant comment une technique de commande non-linéaire
permet d’augmenter la rapidité de la loi de guidage relatif. Cependant, les lois de guidage
relatif de type proportionnel et dérivée ou de type backstepping que nous avons synthétisées
précédemment se contentent de faire suivre (tracking) a I’aéronef suiveur la position passée
de I’aéronef leader, sans s’occuper de la distance séparant les positions actuelles des deux
aéronefs.

Ainsi par exemple, intéressons nous au scénario de test qui a ét¢ modifié de telle sorte que
I’avion suiveur soit placé 5 NM devant I’avion leader, au cap 0 degré (cap au Nord) et au
niveau de vol FL200. L’ objectif est toujours de placer I’avion suiveur 90 secondes derricre
I’avion leader. Clairement, la position initiale de 1’avion suiveur est située devant I’avion
leader, et la loi de guidage relatif doit gérer le positionnement de 1’aéronef suiveur de telle
manicre a le placer a I’arriére de I’avion leader. Les simulations avec la loi de guidage relatif
basée sur le backstepping donnent les résultats suivants :

EL] 298

T T T T T T T
Leading aircraft  + : Trailing aircraft © actual CAS tkis)  +
Trailing aircraft H Leading aircraft @ actual CAS tkts)  x

rI“]le ‘f:(:t()i]?f: (111 Eilli‘/(:l]]} L. : e ? JE TRt OO :
ol ! ‘ Vitesse (CAS) du f /‘ ;
: : leader ¢ Vitesse (CAS) du
ser Suiveqr N 1 R R % A 'suiiveur' . R
position initiale : i : :

2a -

H i H H
: T : :
: : H t H H
“///// : : b : § :
Leader : E : :

/

. L% position-initiale- s |t o
- Trajectoire du leader

Evolution des trajectoires dans le plan horizontal  Vitesse conventionnelle (kts) en fonction du temps
(échelle orthonormée en NM) (sec)
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12

T T T
: Cross—track distance versus time  +

i i i i i . i i i i i
[} ELL) 486 1) ELL) 1068 1260 [} ELL) 486 1) ELL) 1068 1260

Distance entre les deux avions (NM) en fonction Ecart latéral (NM) dans le repére de la
du temps (sec) trajectoire de consigne en fonction du temps (sec)
Figure 7-1 Comportement de la loi de guidage de type backstepping lors d’un dépassement
de I’avion leader

Pour la loi de type backstepping, I’avion suiveur continue sa route cap au Nord tant que la
trajectoire de I’avion leader retardée de 90 secondes n’a pas tournée a gauche. La vitesse
décroit afin de permettre a 1’avion leader de dépasser, puis croit a nouveau afin de rattraper
le retard de 1’avion suiveur provoqué par le virage a gauche de 1’avion leader. La distance
minimale entre les deux aéronefs est de 2.5NM, ce qui est inférieur a la séparation utilisée
par le contrdle du trafic aérien pour assurer la sécurité (cf. chapitre II). Pour la loi de type
proportionnelle et dérivée, les simulations donnent des résultats similaires. Pour les deux
types de loi de guidage, la distance minimale entre les deux aéronefs est par conséquent
incompatible avec la sécurité.

L’objectif de ce chapitre est de proposer une loi de guidage relatif permettant a I’aéronef
suiveur de poursuivre la position passée de 1’aéronef leader, tout en assurant un critére de
sécurité entre les deux aéronefs : il s’agit en effet de faire en sorte que la distance entre les
deux aéronefs ne soit jamais inférieure a une valeur minimale. Nous utiliserons pour cela la
propriété de platitude associée a des sorties judicieusement choisies.

Nous commengons ce chapitre par la présentation de la propriété de platitude. Puis nous
montrons que 1’écart longitudinal et latéral pris comme sorties dans le chapitre précédant ne
sont pas des sorties plates. Nous exhibons ensuite une couple de sorties plates possibles pour
le systéme considéré, et nous montrons enfin sur un exemple le comportement de la loi de
commande basée sur la platitude.

7.2 Présentation de la propriété de platitude
7.2.1 Définition

Nous reprenons ici les notions présentées dans [7-a]. Soit un systeme a m entrées regroupées
dans un vecteur noté u et dont le vecteur d’état, notés x, est de dimension #» :

3= f(xu) (7-1)
Définition 2 : Le systeme ( 7-1 ) est explicitement différentiellement plat, ou plus brievement
plat, si et seulement si il existe une sortie y de dimension m, appelée sortie plate, deux
entiers r et s et des applications y de Xx(9%")""" dans 97", de rang m dans un ouvert
convenable, et (o, @) de H™ " dans ' x9H", de rang n+m dans un ouvert convenable tel
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que y = (yl,- : -,ym)= '//()_Ca%b_'t,- : -,g(s)) implique x = (DOQ,)_'/,...,ZU)) et u= golQ,)_},...,Z(’”) )
I’équation ¢, = f(@,,9,) étant identiquement vérifiée.

Le systeme ( 7-1 ) est dit alors étre Lie-Bdcklund équivalent au systéme trivial suivant, ou v
est une nouvelle entrée :

P =y (7-2)

La propriété de platitude exprime que I’on peut obtenir toutes les variables du systéme en
fonction de la sortie plate et de ses dérivées. Par conséquent, toute trajectoire t—>(x(?),u(t))
du systéme ( 7-1 ) est I’image d’une trajectoire t—(y(?),....»" (1)) engendrée par la sortie
plate et un nombre fini de ses dérivées.

Il n’y a pas unicité des sorties plates. Par exemple, [7-a] montre que si (y;, ¥2) est une sortie
plate d’un systéme a deux entrées, alors (z;, z2)=( y;+v.%, y2) est encore une sortie plate
pour tout entier k£ quelconque.

7.2.2 Exemple : véhicule non holonome

Nous reprenons un exemple issu de [7-a]. Considérons un véhicule a trois roues roulant sans
glisser sur un plan horizontal (un avion au sol par exemple). Dans le plan (0, X, Y), nous
noterons (x,y) les coordonnées du point P, milieu de I’essieu arricre, O le point milieu de
I’essieu avant, / la distance entre les points P et O, y I’angle entre 1’axe du véhicule et I’axe

OX, et ¢ I’angle de braquage des roues :
A

0
Figure 7-2  Véhicule roulant sans glisser sur un plan

N
Les conditions de roulement sans glissement s’expriment par le fait que dOP/dt est

paralléle & PQ, et que dOQ/ dt est parall¢le a la roue avant. Notons :

0 ) o

dt PﬁQ

Le calcul de la cinématique du mouvement conduit aux équations suivantes :

(7-4)
% =ucos(y)
y =usin(y)

= %tan(co)

Les équations précédentes ressemblent a celles de la dynamique de guidage d’un avion en
vol stabilisé : cependant, ne sont pas exactement les mémes. En effet, en identifiant u a la
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vitesse de 1’avion, et en notant ¢ I’inclinaison latérale de celui-ci, la troisieme équation de
( 7-4 ) doit étre remplacée dans ce cas par y = §tan(¢) (notons au passage que le fait de

u

placer u# au dénominateur empéche de mettre le systéme sous forme chainée).
Montrons que ce systéme est plat avec (x,)) comme sortie plate. Les deux premicres
équations donnent :

; 7-5
anly)=2 (7-3)

u’=x"+j°

En dérivant I’expression de tan(y), il vient :

g1+ tan? () = 22 o gy 2 ST (7-6)
X X +y

Enfin, la troisiéme équation de ( 7-4 ) conduit a :

ly yx — yx (7-7)
tan(¢)=7=lm

Par conséquent, toutes les variables du systéme (i.e. (x, y, ¥, @, 1)) s’expriment en fonction
de (x, X, X, ¥, V, j)), ce qui prouve que le systeme ( 7-4 ) est plat avec (x,y) comme sortie
plate.

7.3 Application au guidage relatif

7.3.1 Identification des sorties plates

7.3.1.1 Abscisse et ordonnée de la position du leader exprimées dans le repére lié a
I’avion suiveur

Nous allons montrer que les sorties tk, et xtk,, c’est a dire 1’abscisse et I’ordonnée de la
position du leader exprimées dans le repere li¢é a I’avion suiveur ne sont pas des sorties
plates.

Rappelons dans un premier temps que, lorsque le vent est nul, les équations du mouvement
relatif s’expriment sous la forme suivante, ou % et ¢ sont les entrées du modele, (y, n.) et
(V1, wi) des paramétres exogenes variant lentement, et (tk,, xtks, V, w) le vecteur d’état : tk;
est I’abscisse de la position de 1’avion leader dans le repére li¢é au suiveur (écart
longitudinal), xtk, son ordonnée (écart latéral), V" est la vitesse de 1’avion suiveur et y son
cap :

. 7-8
tk :§¢-xtks+V,cos(l//—l//l)—V (78)

ik, == ¢tk =V sinly )

. _ &
7 V¢

V=gly,~7)
La combinaison de la seconde et de la troisieme équation de ( 7-8 ) conduit a I’équation
différentielle suivante identiquement vérifiée par le cap v :

109



Contribution a la synthese de lois de commande pour la navigation relative entre aéronefs

W+xiks+Vlskin(w—%):0 (7-9)
1

Cette équation indique que la connaissance des parametres exogenes Vet y; (i.e. vitesse et
cap de I’avion leader) et des sorties tk;, xtk, et de leurs dérivées permet de calculer i, mais

que le cap w ne peut pas étre calculé sans intégrer ( 7-9 ). Par conséquent, les sorties tk, et
xtks ne sont pas des sorties plates.

Puisque tk; et xtk; ne sont pas des sorties plates, notons dés a présent que les lois de guidage
qui seront synthétisées a partir des sorties plates seront intrinsequement différentes de celles
obtenues grace a la technique du backstepping (elles ne seront pas Lie-Bdcklund
équivalentes).

L’objet des paragraphes qui suivent est d’identifier des sorties plates possibles.

7.3.1.2 Coordonnées cartésiennes de la position de I’avion suiveur exprimées dans le
repére lié a une position de référence

Soit e, le vecteur de composantes (tk;, xtk;) et représentant I’écart de I’avion suiveur par
rapport a une position de référence, exprimé dans le repere lié a la position de référence :

 orientation de la
A reférence
1

A

G, :vitesse de la
référence

X[(t) “““““““““““““ /'/ ‘‘‘‘‘‘‘

Position de
référence

X(t) o 1

Suiveur

Triedre
terrestre local

N

(Y i)
Figure 7-3  Position relative de [’avion suiveur par rapport a la position de
référence, exprimé dans le triedre lié a une position de référence

e tk; représente I’écart longitudinal, mesuré le long de 1’axe paralléle a la vitesse de la
position de référence ;

e xtk; représente I’écart latéral, mesuré le long de 1’axe perpendiculaire a la vitesse de la
position de référence.

La position de référence peut représenter la position de I’avion leader quelques minutes plus
tot, comme dans le cas du guidage relatif en temps. Nous verrons au chapitre suivant qu’il
peut aussi s’agir d’une position purement virtuelle permettant la construction d’une
trajectoire de référence.

Nous allons montrer que si la trajectoire ¢ — (x,, y,) de la position de référence est connue,
alors le vecteur e; = [tk;; xtk;]” est une sortie plate du systéme suivant, ou les deux premiéres
équations ont €été obtenues au chapitre V dans le paragraphe Expression de la cinématique
du mouvement dans le repere lié a la position de consigne :
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tkz =1 -xth, + G| 'COS(}(I _Z)_Gsz (7-10)
xik, = -y, -tk, -G, -sin(y, — y)

X =u

G, =u,

Notons dans un premier temps que le vecteur ¢; a I’expression suivante en fonction des
coordonnées cartésiennes de 1’avion suiveur (x), de la position de référence (x;) et de la route
de référence (y)) :

¢ :[tkl 'thl]T =R(;(l)'()_c_£l) (7-11)
B cos(y,) sin(y,) (7-12)
R(Zl)_ {— sin(;(,) cos(;(l )}

En supposant que la position x; et 1’orientation y; de la position de référence sont connues
(parametres exogenes), la relation ( 7-11 ) montre que la connaissance de e; permet d’en
déduire la position x de I’avion suiveur :

x=x,+R(z,)) e, (7-13)
De plus, la manipulation des deux premicres équations de ( 5-53 ) conduit a :

: : 7-14
G, = \/(tk, — 7, - xtk, + G, )2 +(xtk, + 7, - tk, )2 ( :
X = x, +arctan| — xtk., T 'tkl

— XXtk + Gy

Par conséquent, I’écart ¢; et sa dérivée premiere par rapport au temps permettent de calculer
la vitesse sol G; et la route y de I’avion suiveur.

I1 reste a exprimer la dérivée par rapport au temps de y et G, en fonction de tk;, xtk; et de
leurs dérivées.

En dérivant une seconde fois par rapport au temps les expressions de y et Gy dans ( 5-53 ),
nous obtenons :

{f"f'z =G, cos(y - x,)- G, zsin(y - x,)+ f; (7-15)
xtk, = G, sin(y - z,)+ G, geos(x — 7,)+ f;
ou:
{fl o Sin(z_zl)_Gsl + 7, xtk, _)letkl (7-16)
fo==2G, j cos(x = x,)= ik, = 7l xtk, + 7,G,,
Soit, apres inversion :
[Gi B {sz| 1 {GS ~cos(;(, —;() -G, .sin(;(, —1)}[ ﬂ;{l ~f } (7-17)

7| ] G| sin(z,-x) cos(z, —x) | |xik, —f,

L_leq -

GS
D’ou le résultat : les écarts tk; et xtk; par rapport a la position de référence sont des sorties
plates pour le systéme ( 5-53).

L’utilisation de cette expression pour stabiliser I’écart (tk; th; (¢ ( *)) et (xtk; — xtk; (t)) autour
de zéro conduit au bouclage linéarisant suivant, ou k; () et xtk; (t) sont des trajectoires de

référence et ou A; et A, sont des matrices définies positives représentant les gains de la loi
de commande :
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ty | |tk @) || ik =k (o) (7-18)
xtk, Y oxtk, —xtk, (¢)| 7| xtk, — xtk,"(¢)
Dans le cas particulier ou les variations de la vitesse sol Gy et de 1’orientation y; de la

trajectoire de la position de référence sont nuls (ou négligés), I’expression ( 7-17 ) se
simplifie sous la forme suivante :

3 GS B {uz} 1 {GS -cos(;(, —;() -G, -sin(;(, —;()} tl'c'l (7-19)
] lwl G| sin(y,~z)  cos(y,~x) | |xik,

Cette approche a été présentée dans [7-c]. Nous verrons au chapitre suivant comment une
telle loi de commande peut étre utilisée.

Le couple (tk;, xtk;) est intéressant pour le positionnement relatif vis a vis d’une trajectoire de
référence. De plus, le bouclage linéarisant construit a partir de ces sorties plates n’est jamais
singulier. Par contre, il ne fait pas intervenir directement des parametres liés a la sécurité
entre les avions. Comme d’autres couples de sorties plates existent, nous allons au
paragraphe suivant en exhiber un qui est directement li¢ a la sécurité entre les avions.

1’_leq -

7.3.1.3 Coordonnées polaires de la position du leader exprimées dans le repére lié a
I’avion suiveur

Intéressons nous aux coordonnées polaires (p,4) de la position de I’avion leader exprimée
dans le repére centré sur I’avion suiveur :

A \\/:nt

_____________________________ S
" 7 N
. /| \\) ’

Suiveur

X(1) |-----3 /

Triedre

terrestre local

»
>

y(®) vi(t)
Figure 7-4  Coordonnées polaires de la position du leader exprimées dans le
repere lié a l’avion suiveur

Nous allons montrer que si la trajectoire ¢t — (x;, ;) de I’avion leader est connue, alors (p, 1)
est une sortie plate du systéme suivant, qui s’identifie au systéme ( 7-8 ) lorsque le vent est

nul (le. y =y, G, =V):

tlés =u, -xtk, + G, cos(;( - ;(,)— G, (7-20)
xik, = —u, -tk, =G, sin(x - 7,)

X =u

Gs =U,

D’apres la Figure 7-4, nous avons :
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tk, = p-cos(u— y) (7-21)
xtk, = p-sin(u— )
et:
{x, —x=p-cos(u) (7-22)
v, —y=p-sin(u)
En utilisant le fait que i = (u—y)+y dans ( 7-22 ), nous déduisons :
x, —x=p-cos(u— y)cos(y)— p-sin(u— y)sin(y) = tk, cos(y )— xtk, sin(y) (7-23)
v =y = p-sin(u—g)eos(x)+ p-cos(u — x)sin(x) = th, sin(x ) + xtk, cos(z)
La dérivation de ( 7-22 ) par rapport au temps conduit a :
{GS, cos(z,)- G, cos(y )= p-cos(u) - pit-sin(u) (7-24)
G, sin(x,)= G, sin(y)= p-sin(u)+ pii - cos(u)
Nous en déduisons que :

G, sin(;(,)— P sin(,u)— PLL - cos(u)} (7-25)
G, cos(z,)= p-cos(u)+ pii-sin(u)

X = arctg[

G, =(G, sin(y,)- p-sin(u)- pyit - cos(u))” +(G, cos(,)- - cos(ur) + pyr-sin(u))
Soit, apres développement :
G, sin(y, )~ p-sin(u)- pi- COS(ﬂ)] (7-26)

¥ =arctg| — : —
(Gd COS(ZI)_ p-cos(u)+ pyt - sin(u)

G, =G + p* +(pit)’ —2G, (peos(y, - u)+ pirsin(z, - p))
Notons :
{N = }1(Gys 215 s s 1 £8) = Gy sin(z, )= p-sin(u) = pic - cos(u2) (7-27)
D= f3(Gys 21> s P 115 f1) = Gy c08( 7, ) = pp-cos(u) + pje - sin(u)
Nous avons ainsi :
D (7-28)

cos(y)=

sin(z) -
o

Nous pouvons alors déduire de ( 7-22 ) et ( 7-23 ) :

lep

7-29
, = (5, )eos(z)+ v, ~ )inl)= p-cos(se) 2+ p-sinfae)- 2 (729)

s

xtk, = ~(x, = x)sin(x)+ (v, = y)eos(y) = ~p-cos(u) g + p-sin(u)- GE

S

Soit, apres réduction :
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_ (7-30)
th, = Gﬁ(Gs, cos(y, — u)- p)

xtk, = Gﬁ(— G, sin(y, — )+ pit)

ou la vitesse sol G, est donnée en fonction de (GS,, Ko P Py My /1) par ( 7-26).

Il reste a exprimer la dérivée par rapport au temps de y et G, en fonction de p, u et leurs
dérivées.

En dérivant I’expression de y et G, dans ( 7-28 ), nous obtenons :

. ND-ND (7-31)
z=—G3
G'Y _ NN + DD
‘ G

N

Inversement, p et ¢ peuvent s’exprimer en fonction des variables (tk;, xtk;, y) en inversant
les relations ( 7-21 ) :

p = Jth? + xtk? (7-32)

©aret xtk,
p =y +arctg

tk
D’ou le résultat : les coordonnées polaires (p,14) de la position de I’avion leader exprimée
dans le repére centré sur 1I’avion suiveur sont des sorties plates du systéme ( 7-20 ).
L’intérét du couple (p, 1) est qu’il fait apparaitre directement la distance p entre les deux
avions qui est liée a la sécurité entre eux.

7.3.2 Synthése de la loi de commande par bouclage linéarisant

Une conséquence de la platitude du systéme ( 7-20 ) est qu’il est Lie-Bdcklund équivalent au
systéme trivial suivant, ou (v, v2) sont les nouvelles entrées :

{p' =v, (7-33)
=v,
En dérivant deux fois les expressions de p et ¢ dans ( 7-32 ), nous obtenons :
tk, -G tk . . . 7-34
v=p=— A u, — 2 u2+f3(GS,,GS,,;(I,;'(Z,tkS,tks,xtks,xtks) ( )
\/ th? + xtk’ \/ th? + xtk?
tk. -G xtk . . .
v, = ji=—"—y + —u, + f,\G,. G, 1, X0tk th  xtk  xtk,
2 T H tkf+xtk52 1 tkf+xtkf 2 f4( st1oGsis Xis X1 )
avec :
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G, (tk, cos(y, — y)+ xtk sin(y, — 1)) (7-35)
th? + xtk’

, G0 +Go—2G,G, cos(y, —x) Gy, (tk, sin(z, — )= xtk, cos(z, - x))
Ntk? + xtk? Ntk? + xtk?
_ (Gsl (tks Cos(ll - Z) + ths Sin(ll - Z)) B tks Gs )2
(k2 + xtk> )"

1(G Gz otk R xth, xik, )=

et:

G ok, sin(, - )~ k. coslz, — 1) (736)
th? + xtk’

f4(Gsl’G‘sl9Zl9Z-l’tks’tks’ths’Xiks):

, Gusi(tk, cos(z, — z)+ xtk, sin(y, - 7))
th? + xtk’
(G, (tk, sin(y, — x) = xtk, cos(y, — x))+ xtk,G, NG, (tk, cos(y, — x)+ xtk, sin(y, — x))-k,G, )
(tkf + xtk? )2
La résolution du systéme ( 7-34 ) par rapport a ue, = [uz;u;]” conduit & Iexpression

suivante :
k. (7-37)
) L E— xtk
NG| fua | | k] k] p— 1
=eq 7 - u, B _ xtk _tkY jii—f,

G, -tk +xtk? G,

Cette expression peut étre alors utilisée pour stabiliser I’écart (p — p (¢)) et (u — 1 (t)) autour
de zéro grace au bouclage linéarisant suivant, ou o (¢) et u (¢) sont des trajectoires de
référence et ou A; et A, sont des matrices définies positives représentant les gains de la loi

de commande :
[/‘9} L {p—b*(t)} ) {p—p*(t)} (7-38)
.| T T4 * 4 *
ji j1= i (t) p—p(0)

Nous nous limiterons par la suite au cas ou les trajectoires de référence p*(t) et ,u*(t) se
réduisent aux valeurs de consignes o, et .

Le calcul des valeurs de consigne p. et x est réalisé a partir des consignes de
positionnement relatif tk. et xtk.. Lorsque xtk. est nul (i.e. le suiveur doit se placer derriére
leader), alors les relations ( 7-30 ) conduisent en régime stabilisé (Gy = G) aux relations

suivantes, ou tk. est 1I’écart longitudinal de consigne fixé par 1’équipage :

{pc =|ek., (7-39)
/’lc = Zl

Notons que la loi de guidage relatif ( 7-34 ) devient singuliére lorsque k. + xtk! =0 : elle

n’est donc pas adaptée a une loi de guidage relatif en temps, lorsque la distance souhaitée
entre la position de ’avion leader At secondes plus tot et la position courante de 1’avion
suiveur est la valeur nulle. Par contre, cette loi de guidage relatif est adaptée a un guidage
relatif en distance, lorsque la distance souhaitée entre la position courante de 1’avion leader
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et la position courante de 1’avion suiveur est ¢gale a la distance entre la position de I’avion
leader At secondes plus tot et la position courante de 1’avion leader.
Cette approche a été présentée dans [7-d].

7.4 Evaluation qualitative

7.4.1 Choix des matrices de gain

L’objet de ce paragraphe est de fixer la valeur des matrices de gain A; et A, qui apparaissent
dans la loi de guidage relatif ( 7-38 ). Pour cela, nous nous placerons au voisinage d’un point
d’équilibre et nous identifierons la loi obtenue a une loi de type proportionnelle et dérivée.
Tout d’abord, notons que des matrices de gain A, et A, ont été fixées au chapitre V relatif a
la spécifications des modes propres (découplage entre boucle lente et boucle rapide) :

A, = diag(ﬂpl A ) = a’iag(wi W )= diag(4 107%,4-10" sec™ )sec’2 (7-40)
A, =diag(Ay. Ay, ) = diag(mywy ,m ,w., ) = diag(16-107,16-10 )sec™
Dans ce paragraphes, les sorties manipulées ne sont pas tk; et xtk; mais la distance p entre les

deux avions et I’angle de gisement relatif .. Les relations ( 7-30 ) conduisent en régime
stabilis¢ (G = Gy ; thy = tk. ; xtks = xtk. ) aux relations suivantes :

tk, = peos(y, - p) (7-41)
xtk, = —psin(y, — 1)
L’inversion de la relation précédente conduit a :

r (7-42)
y=[p ul =gle,)= {\/ th +xtk}  y, + arctg[ )Zf H

N

ou :
e, =k, xtk, ] (7-43)

En prenant un développement limité au premier ordre de la relation suivante autour de la
position d’équilibre e.=/tk. ;xtk.]", il vient :

dgle,) p-p.| dgle,) th, — ik, (7-44)
Z_Z = _T (gv_gc)© = _T ‘
¢ de |, _, H—H, de, | _ |xtk,—xtk,
ou :
dg(gs) 1 | p.tk, p,-xtk, (7-45)
de, | _ 2| —xtk, tk,
Aprées dérivation par rapport au temps, il vient :
. dgle,) (7-46)
Y=—"7" €
de, o=

En fixant la dynamique de la dérivée seconde du vecteur de sortie e, les relations
précédentes nous permettent d’établir celle du nouveau vecteur de sortie y :
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és = _Ad gv _Ap (gv _gc‘) ( 7-47 )
-1 -1 -1
dg(e,) dg(e,) dg(e,)
K — —A . K _ A . s _
20 I N e P b-z)
ou:
-1 7-48
dg(e.) _ L |t —pooxtk, ()
de. Cp Xk, petk,
Il vient par conséquent :
(7-49)
dgle,) | dgle,) | dgle,) dg(e,) (y-y)
de! " del = | deg " dey |, =

Dans le cas particulier (qui est le cas traité¢) ou 1’écart latéral de consigne xtk. est nul et ou
les matrices A, et A; sont diagonales, la relation précédente se simplifie sous la forme
suivante :

=—A,-y-A,-y (7-50)

P

[

Soit, apres identification avec ( 7-38 ) : -

A=A, (7-51)
A=A,

Ainsi, les matrices de gain sont identiques a celles définies au chapitre V.

7.4.2 Evaluation sur le scénario de test

Le scénario de test présenté au chapitre V et modifié comme indiqué en introduction de ce
chapitre est repris.

Comme aucune information n’est transmise dans les reports ADS-B sur I’accélération de la
vitesse sol et la vitesse de lacet par rapport a la route de 1’avion leader (cf. chapitre II), mais
que ces parameétres sont relativement faibles pour les avions de transport commercial, les
expressions

( 7-35) et ( 7-36 ) ont été simplifiées en supposant que le leader évolue a vitesse sol et a
route stabilisées (i.e. G, = 7, =0).

Les résultats de simulation sont les suivants :

L]
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Evolution des trajectoires dans le plan horizontal
(échelle orthonormée en NM)
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Figure 7-5  Evolution des paramétres pour le scénario de test

Pour ce scénario de test, la loi de commande basée sur la platitude engendre une déviation
de 11NM par rapport a la trajectoire de consigne dans plan horizontal : cette déviation a
pour origine le virage a 360 degrés et 15 degrés d’inclinaison.

La vitesse conventionnelle décroit vers sa valeur minimale lorsque la différence entre le cap
du leader et le cap du suiveur est supérieure a 180 degrés.

La distance entre les deux avions commence par croitre lorsque 1’avion suiveur s’engage
dans le virage a 360 degrés, contrairement aux résultats observés avec les lois de type
proportionnelle et dérivée et backstepping. Elle converge vers 6.8NM, ce qui correspond a la
vitesse aérodynamique du leader (272 kts) multipliée par le retard de 90 sec.

Les évolutions verticales ne sont pas représentées car elles sont identiques a celles du
chapitre V (la loi de guidage vertical reste la méme).

7.5 Conclusion

Nous avons introduit dans ce chapitre les notions de base sur la platitude des systémes

dynamiques.
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Nous avons ensuite démontré que les sorties tk; et xtk;, c’est a dire I’abscisse et 1’ordonnée
de la position du leader exprimées dans le repere 1ié a ’avion suiveur, ne sont pas des sorties
plates, puis nous avons montré que la distance p et le gisement g entre les deux avions sont
des sorties plates. Puisque tk; et xtk, ne sont pas des sorties plates, mais que p et u le sont,
nous pouvons en déduire que la loi de guidage relatif qui a été synthétisée a partir des sorties
plates n’est pas Lie-Bdcklund équivalente a celle obtenue au chapitre précédant grace a la
technique du backstepping.

Un bouclage linéarisant a alors ét¢ proposé afin de stabiliser 1’écart (p—po.) et (u—u.) autour
de zéro, ou p. et u. sont les valeurs de consignes calculées a partir des consignes de
positionnement relatif k. et xtk., et ou A; et A, sont des matrices définies positives
représentant les gains de la loi de commande. Les matrices de gains A; et A, ont pu étre
fixées numériquement en se plagant au voisinage d’un point d’équilibre et en identifiant la
loi basée sur les sorties plates a une loi de type proportionnelle et dérivée.

D’autres couples de sorties plates existent : citons en particulier le couple (tk;, xtk;) qui
représente les écarts longitudinal et latéral de 1’avion suiveur exprimé dans le repére lié a la
position de consigne. Un tel couple conduit a un bouclage linéarisant qui ne présente pas de
singularité.

L’intérét du couple (p, 1) est qu’il fait apparaitre directement la distance p qui est liée a la
sécurité entre les deux avions, mais le bouclage linéarisant qui en résulte est singulier
lorsque la distance entre 1’avion suiveur et la position de consigne est nulle, ce qui ne permet
pas son utilisation pour un guidage relatif en temps.

Nous verrons dans le chapitre qui suit comment les lois de guidage relatif qui ont été
synthétisées jusqu’a la peuvent étre appliquées a la gestion des flux de trafic aérien.
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Chapitre 8

Application a la gestion des flux de trafic aérien

8.1 Introduction

La principale motivation a 1’utilisation de lois de guidage relatif pour la gestion des flux de
trafic aérien est d’accroitre la disponibilité du contréleur aérien a travers une nouvelle
répartition des taches entre le contrdleur aérien et le pilote. Le but n’est pas de transférer des
problémes a 1’équipage, ni de lui laisser plus de liberté de manceuvre, mais d’obtenir une
répartition des taches plus efficace et plus bénéfique aux deux parties ([8-c]).

Dans le cas particulier ou deux avions convergent vers un méme point, puis suivent la méme
route, le controleur aérien doit s’assurer que I’espacement entre les avions est toujours
maintenu (sécurité) tout en assurant un cadencement aussi régulier que possible (gestion des
flux de trafic) au point de transfert vers la position ou le secteur de contrdle suivant.
Actuellement, cela suppose qu’il suive en permanence la situation et qu’il donne si
nécessaire une ou plusieurs instructions de vitesse ou de cap. La présence de lois de guidage
relatif embarquées a bord des avions pourrait permettre d’aider le controleur aérien dans
I’accomplissement de ces deux taches. Cependant certaines conditions de mise en ceuvre
doivent étre respectées afin que ces lois fonctionnent correctement, comme la compatibilité
des vitesses entre les avions (ne pas demander a un avion rapide de suivre un avion lent) et
une distance suffisante pour permettre de réaliser le positionnement relatif.

Dans ce chapitre, les lois de guidage relatif qui ont été synthétisées dans les chapitres
précédents sont appliquées a la gestion d’un flux de trafic a deux avions : nous procédons
d’abord a une analyse qualitative basée sur un seul scénario, puis a une analyse statistique
basée sur un grand nombre de scénarii.

8.2 Hypotheéses

Nous étudierons par la suite des scénarii ou deux avions convergent vers une méme balise,
appelée balise de convergence, puis suivent la méme route vers une méme balise dite de
mesure du cadencement. Les hypothéses suivantes seront faites :

e La balise de convergence et la balise de mesure du cadencement sont communes au plan
de vol des deux avions ;

e La consigne de positionnement relatif est une consigne de positionnement en temps :
I’objectif est de positionner ’avion suiveur A7 secondes derriere de 1’avion leader. Le
positionnement relatif doit étre achevé au plus tard a la balise de mesure du cadencement ;

e Une seule instruction est donnée par le contréleur aérien : ‘Avion suiveur suivez avion
leader AT secondes derriere... .
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N Balise de mesure
N du cadencement

- convergence
- g

—~
-
W ‘; Suiveur

Figure 8-1 Scénario pour l’étude du guidage relatif appliqué a la gestion des flux de
trafic aérien

En ce qui concerne la compatibilit¢ des vitesses, la différence entre les vitesses
conventionnelles (CAS) de I’avion leader et de 1’avion suiveur doit étre inférieure a 30 kts.
Cette restriction permet de modérer la sollicitation des moteurs.

8.3 Analyse qualitative

8.3.1 Scénario

Le scénario pour I’analyse qualitative est basé sur des balises faisant partie de procédures
réelles de circulation aérienne :

DPE
ACI : B767-360 X
\ 37 NM
AC2 : A320 \ 17 NM
DVL 4NM 5‘
44 NM SOKMU : MERUE : balise de
balise de mesure du cadencement
convergence

Figure 8-2  Scénario de simulation pour [’analyse qualitative a trois avions

Sa description est la suivante :

e A Dlinstant t = 0 I’avion leader, un Boeing B767-300, part de la verticale de la balise
Dieppe (DPE) au niveau de vol FL200 et avec une vitesse conventionnelle (CAS) de 310 kts,
soit 413 kts de vitesse a¢rodynamique (74S). Il converge au cap 163 degrés en descente vers
la balise SOKMU, qu’il survole a t =469 secondes au niveau de vol stabilis¢ FL100, puis se
dirige au cap 95 degrés vers la balise MERUE qu’il survole a la vitesse conventionnelle
(CAS) de 250 kts, soit 289 kts de vitesse aérodynamique (7A4S).

e A l’instant t = 0 I’avion suiveur, un Airbus A320, part 4 NM apres la verticale de la
balise Deauville (DVL) au niveau de vol FL240 et avec une vitesse conventionnelle (CAS)
de 300 kts, soit 425 kts de vitesse aérodynamique (7A4S). Il converge au cap 87 degrés en
descente vers la balise SOKMU, qu’il survole au niveau de vol stabilis¢ FL100, puis se
dirige au cap 95 degrés vers la balise MERUE qu’il survole a la vitesse conventionnelle
(CAS) de 250 kts, soit 289 kts de vitesse aérodynamique (74S).
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Notons que lorsque I’Airbus A320 part a I’instant initial de la verticale de la balise
Deauville, le retard entre les avions a MERUE est de —81 secondes. Le retard visé entre les
deux avions étant de —90 secondes, le guidage relatif est donc peu utile dans cette situation.
Nous avons donc décalé 1’ Airbus A320 de 4 NM vers SOKMU, ce qui provoque un retard
entre les deux avions a MERUE sans utilisation de lois de guidage relatif de —36 secondes :
I’ Airbus A320 doit donc perdre 54 (90 — 36) secondes.

Les niveaux de vol choisis correspondent a des niveaux de vol observés dans des
enregistrements radar. La simulation s’achéve lorsque 1’ Airbus A320 passe a la verticale de
la balise MERUE. Le scénario simule environ dix minutes de vol.

La vitesse initiale des deux avions correspond a celle données dans les tables de
performances BADA 3.4 ([8-a]). La consigne de vitesse conventionnelle passe a 250 kts dés
que le niveau de vol FL140 est franchi en descente. Cette vitesse de 250 kts correspond a la
limitation réglementaire de vitesse conventionnelle en dessous du niveau de vol FL100 (cf.
chapitre II). La valeur maximale de la décélération est -0.06g (cf. chapitre IV).

Le choix des types d’avions a été fait de la maniere suivante : I’Airbus A320 est le type
d’avion qui vole le plus en Europe ([7-a]). Le Boeing B767-300 est un type d’avion tres
courant et dont les performances sont différentes mais compatibles avec celles de 1’A320
(vitesse conventionnelle dans la fourchette £30 kts par rapport a celle de 1’ A320).

Le retard Atf entre 1’avion leader et I’avion suiveur est calculé hors ligne pour chacune des
positions de 1’avion suiveur. Il correspond a la différence entre le temps associ¢ a la position
de ’avion suiveur et le temps associé a la position la plus proche de 1’avion leader, comme

indiqué sur la figure suivante :
Positions successives
“ de l'avion leader

Dy, : distance minimum entre
la position de I’avion suiveur Retard : At = tpmin —1

a I'instant ¢ et 'ensemble des
positions de ’avion leader

.............................

Position de l'avion
suiveur a I’instant ¢

Figure 8-3  Calcul du retard entre [’avion leader et [’avion suiveur

Les figures suivantes représentent 1’évolution des parametres utiles pour I’analyse :
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se T T T T T T 28 T T T T T
Leading aircratt + H Trailing aircraft @ actual CAS (kts) +
T:r'alllng :alr'cr'al't ® Leading aircraft @ \:actual CAs (:kts) =
™ Vitesse (CAS) B767-300
ECRS .| % : : . : :
P --(avion leader) - - - 1
ol 1 3 é é é
Vitesse (CAS) A320 ]
o | 1 : - . :
i (avion suiveur)
288 +5 H : 1

s ; ; ; ‘ ‘ ; ; ‘

-5a -4 -39 -2a -1a ] 1@ 2@ 30 40 8

Trajectoires dans le plan (abscisse et ordonnée  Vitesse conventionnelle (kts) en fonction du temps
en NM, échelle orthonormée) (sec)
s ! ! Slant !r'ange (NM? versus time (secr  + ° T T H Delay (sec) u:er‘sus +ine (:set:) +
45 | |
ag [ .
-58 -

35 | -
20 -
s 7 H H H H H
i@ ¢ -
= 4

=] 188 Z2aa 3086 406 588 £@A 7aa %) 160

508 €88 7aa

Distance entre les avions (NM) en fonction du  Retard entre les avions (sec) en fonction du temps

temps (sec) (sec)
Bt I Trailing af)rcral‘t : cn‘ntrnlled ln‘ad factaor u%rsus time (‘SED) + &4e I I I Lead‘ing a)rcraf‘t : flight IIE\JEI +
Trailing airorsft @ flight lewel =
. : A320
A : | T@vion
. . N
. + 168 = A
" + 148 : i
. : = - B767-300 1
a.9 - * - . H H
: : (avion:leader)
o8 g : kL1 4‘99 SiBB 6‘99 7aa 5 g 1'22 EIBB 3'98 4‘99 5'29 SIBB 7aa
Facteur de charge commandeé (g) en fonction du Niveau de vol (FL) en fonction du temps (sec)

temps (sec)
Figure 8-4  Evolution des paramétres pour le scénario d’analyse qualitative
Comme les deux avions stabilisent leur vitesse a 250 kts en fin de scénario, la distance entre

les avions converge vers une valeur constante de 2.9 NM, ce qui équivaut a un retard entre
les deux avions de —36 secondes (2.9 NM divisé par 289 kts de vitesse aérodynamique
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(TAS). La Figure 8-4 indique que le retard est toujours négatif, ce qui indique que ’ACI
(B767-300) est toujours devant I’AC2 (A320).

8.3.2 Effet des lois de guidage relatif

Dans les simulations qui suivent, I’objectif est de placer I’AC2 avec un retard en temps
AT = 90 secondes derriere I’ACI en utilisant les lois de guidage relatif décrites dans les
chapitres précédents : loi de type proportionnelle et dérivée, loi simplifiée basée sur le
backstepping et bouclage linéarisant basé sur la platitude. Les résultats de simulation font
I’objet des paragraphes qui suivent.

8.3.2.1 Trajectoires dans le plan

Les figures suivantes représentent 1’évolution des trajectoires dans le plan des deux avions :

sa 1

T T T
Leading aircraft +
ling

Trailing aircraft

2@ [

FEY-10 EORCURURUURE SOURURPORONE SOUUOOPON SOPTROPRIOE SO0 YEUNURS SOUSOPONOURUOE SORORSPROE P

. Suiveur
: . e |
-5a —f;B —C"?B —E‘B —;B IB iﬁ ;B ;B 4@ 732—53 —f;B —C"?B —E‘B —;B B iﬁ ;B ;B 4@
Loi de type proportionnelle et dérivée Loi simplifiée basée sur le backstepping

T T
Leading aircrait +
Trailing aircraft x

Bouclage linéarisant basé sur la platitude
Figure 8-5 Evolution des trajectoires dans le plan horizontal (abscisse et ordonnée
en NM, échelle orthonormée)

La trajectoire suivie par 1’avion suiveur s’écarte du plan de vol pour rejoindre la trace de
I’avion leader. Sur ce scénario, la loi de type proportionnelle et dérivée provoque une
ondulation de la trajectoire de 1’avion suiveur aprés la balise SOKMU. Le bouclage
linéarisant basé sur la platitude conduit a un virage a gauche beaucoup plus accentué¢ que
celui observé pour les deux autres lois.

La solution couramment adoptée par le contréleur aérien pour faire perdre du temps a
I’avion suiveur est de rallonger sa trajectoire en créant une ouverture (changement de cap) et
en effectuant un guidage radar. Les lois de guidage relatif ont un effet similaire dans ce cas,
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a la différence importante que le contréleur aérien ne maitrise plus I’ouverture de la
trajectoire de 1’avion suiveur et que celle-ci s’oriente vers celle de I’avion leader, ce qui peut

étre pénalisant en terme de sécurité.

8.3.2.2 Retard entre les avions

Les figures suivantes représentent 1’évolution du retard de I’avion suiveur par rapport a

I’avion leader :

T
Telay (sec) vers

T
us time (sec) +

Loi de type proportionnelle et dérivée

T T T T
Delay {sec) versus time {seg) +

Bouclage linéarisant basé sur la platitude

-5@

-1@@

-15@

-zaa

T
Telay (sec) vers

T
us time (sec)

Loi simplifiée basée sur le backstepping

Figure 8-6  Retard entre les avions (sec) en fonction du temps (sec)

Le retard a la balise de mesure du cadencement (MERUE) est de —85 secondes pour la loi de

type proportionnelle et dérivée, et de —90 secondes pour la loi basée sur le backstepping.

Cependant, le retard n’est pas stabilisé a la valeur souhaitée de —90 secondes (la pente n’est

pas nulle). Par contre, le bouclage linéarisant basé sur la platitude induit un retard important

(—197 secondes) entre les avions a la balise de mesure du cadencement.

8.3.2.3 Distance entre les avions
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T T T T
: Slant range (NM) wversus time (sec) +

Bouclage linéarisant basé sur la platitude

a 180 2aa 3648 4@8a 506 [-1a]:) 7aa
Loi de type proportionnelle et dérivée
! ! ! ! Slant range (HMY versus Ttime tseqd +
a IIBB E‘BB G‘BB 4IBB SIBB E‘BB 7‘22 SIBB kl:l)

sa

T T T T
: Slant range (NM) wversus time (sec) +

Loi simplifiée basée sur le backstepping

Figure 8-7  Distance entre les avions (NM) en fonction du temps (sec)

Pour les trois types de loi, la distance entre les avions reste supérieure a 5 NM, qui est une
séparation utilisée par le controle du trafic aérien pour assurer la sécurité (cf. chapitre II).
Par contre, la distance n’a pas le temps de se stabiliser autour de 7.2NM, soit la vitesse
a¢rodynamique du leader (289 kts) multipli¢ par 90 secondes.

8.3.2.4 Vitesses conventionnelle

Les figures suivantes représentent 1’évolution de la vitesse conventionnelle (CAS) des deux

avions :

T T T T
: : actual CAS (kbsd> 4
actual CAS (kbs) %

T
Trailing aircraft :
Leading aircraft @

/avion suiveur :

Vitesse (CAS) :
I 1 /_av_ionl@e_.léder._ I T
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Loi de type proportionnelle et dérivée Loi simplifiée basée sur le backstepping

T T T T
Trailing aireraft @ sctusl CAS (kts)  +
Leading aircraft @ sctual CAS cktsy  x

z4@

Bouclage linéarisant basé sur la platitude
Figure 8-8 Vitesse conventionnelle (kts) en fonction du temps (sec)

La vitesse conventionnelle se stabilise a 280kts mais n’a pas le temps de décroitre vers 250
kts, ce qui indique encore une fois le retard vis¢ de —90 secondes n’est pas atteint avant la
balise de mesure du cadencement (MERUE). Cette tendance des lois de guidage relatif a
trop allonger la trajectoire de I’avion suiveur (de telle sorte que sa vitesse augmente afin de
compenser [’exces de retard) est due au fait qu’a chaque instant c’est la position passée de
I’avion leader qui est visée et non I’instant de passage a la balise de mesure du cadencement.

8.3.3 Référence horizontale de guidage relatif

Afin d’accélérer le mouvement vers la balise de convergence et de ne pas trop perturber le
contrdleur aérien dans la surveillance de la situation aérienne, il est apparu nécessaire de
faire en sorte que 1’avion suiveur se positionne relativement a 1’avion leader soit en ne
s’écartant pas trop de son plan de vol, soit en suivant une trajectoire que le controleur aérien
peut anticiper.

Pour cela, une référence de guidage relatif pour I’avion suiveur a été construite. Cette
trajectoire de référence dépend du type de loi utilisée pour le guidage relatif.

8.3.3.1 Référence de guidage pour la loi de type proportionnelle et dérivée et pour la loi
simplifiée basée sur backstepping

Pour la loi de type proportionnelle et dérivée et pour la loi simplifiée basée sur
backstepping, la position de la cible est celle de 1’avion leader AT plut tot par rapport a
I’instant courant. La référence de guidage pour 1’avion suiveur est construite de la maniere
suivante :

e Phase de rejointe : lorsque la position de la cible se situe avant la balise de convergence,
le guidage relatif s’effectue par rapport a la position de la cible reportée sur le plan de vol de
avion suiveur ;

e Phase de maintien de la position relative : lorsque la position de la cible se situe apres le
point de convergence, le guidage relatif s’effectue par rapport a la position de la cible.

L’objectif pour ’avion suiveur est alors de se placer sur I’objectif de positionnement :
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Position cible = position du leader AT
secondes avant 1’instant courant

A

N .
. Position du leader a .
I'instant courant Balise de mesure
du cadencement
- i
— Balise de
convergence
~ -
Position du leader reportée sur le plan de volde own

= objectif de positionnement pour I’avion suiveur

A 4

» &
Ll |

A

Phase de maintien de la
position relative

Figure 8-9 Référence de guidage relatif pour les lois de type proportionnelle et
derivée et backstepping

La cassure dans la direction de la trajectoire de référence couplée au fait que les lois de

guidage relatif ont des temps de réponse relativement longs (ce qui est la conséquence de la

synthése utilisant le principe de la commande a plusieurs échelles de temps) peuvent induire
une oscillation non négligeable de la trajectoire du suiveur autour de la balise de

Phase de rejointe

convergence.
Afin d’atténuer cet effet, différentes solutions sont possibles. Nous avons choisi d’atténuer
la cassure dans la direction de la trajectoire de référence en prenant la moyenne entre la
direction de rejointe de la balise de convergence et la direction d’¢loignement lorsque le
leader se trouve a une distance de la balise inférieure a R = 3NM. Le pivot pour le report se
situe alors a la distance R de la balise de convergence, dans la direction de la balise de

mesure du cadencement :

| Pivot pour le
) report de la cible

convergence

!
Direction moyenne entre la direction
de rejointe de la balise de rendez-vous

et la direction d’éloignement

Figure 8-10  Atténuation de la cassure de la trajectoire de référence au point de
convergence

8.3.3.2 Référence de guidage pour le bouclage linéarisant basé sur la platitude

Lors de la phase de rejointe, lorsque la position reportée de I’avion leader sur le plan de vol
de I’avion suiveur se situe devant la position courante de 1’avion suiveur, I’avion suiveur
doit accélérer et c’est le bouclage linéarisant basé sur la platitude des sorties (p,) qui est

utilisé.
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Nous avons vu au chapitre précédent que le bouclage linéarisant basé sur les coordonnées
polaires (p,1) de la position du leader exprimées dans le repere li¢ a 1’avion suiveur est
singulier lorsque la distance relative est nulle. Cette singularité n’est pas génante en prenant
comme position cible la position de 1’avion leader a I’instant courant, et comme objectif
d’écart longitudinal la distance d. entre la position courante de I’avion leader et sa position
AT secondes plus tot, comme I’indique la figure suivante :

Position du leader AT secondes avant
I’instant courant

Position cible = position du
leader a I’instant courant

I 4 N Balise de mesure
‘ N du cadencement

-~ Balise de
convergence

Position du leader reportée sur le
plande volde own

Objectif de positionnement pour
I’avion suiveur

Figure 8-11 Référence de guidage relatif pour le bouclage linéarisant basé sur la
platitude

Par contre, lorsque la position reportée de I’avion leader sur le plan de vol de 1’avion suiveur
se situe derriére la position courante de ’avion suiveur, alors celui-ci ralentit. Un résultat
similaire aurait pu étre obtenu en allongeant la trajectoire de 1’avion suiveur, et en
maintenant sa vitesse quasiment constante.

D’autre part, la distance oblique p entre la position courante de 1’avion suiveur et la position
courante de 1’avion leader reportée sur le plan de vol de I’avion suiveur n’a pas de sens du
point de vue de la sécurité entre les deux avions. De plus, nous avons remarqué au chapitre
précédent que les coordonnées cartésiennes (tk;, xtk;) de la position de I’avion suiveur
exprimées dans le repere i€ a une position de référence sont aussi des sorties plates et que le
bouclage linéarisant basé sur ces sorties ne présente pas de singularité, contrairement au
bouclage lin€arisant basé sur les sorties (o, ).

Lors de la phase de rejointe et lorsque la position reportée de 1’avion leader sur le plan de
vol de D’avion suiveur se situe derriére la position courante de I’avion suiveur, ces
considérations nous ont amené a construire une trajectoire de référence a partir de ses sorties
plates lors de la phase de rejointe de 1’avion suiveur et a utiliser le bouclage linéarisant basé
sur les sorties (tk;, xtk;). Cette trajectoire de référence est basée sur une fonction de type
sinusoidale. Son objectif est d’allonger la trajectoire de 1’avion suiveur afin de lui éviter une
décélération, comme indiqué sur la figure ci-apres :
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- __ Position du leader AT secondes avant
/ é\ j J%, 7 l’instant courant & I’instant o débute

/g \‘,\ le guidage relatif

~ thi Balise de mesure
du cadencement

Position du suiveur a Balise de

I’instant ou débute le

convergence
guidage relatif /
* ~ — /  Trajectoire de référence
7 pour I’avion suiveur

Position du leader reportée sur le plan de
vol de own a I’instant ou débute le
guidage relatif
Figure 8-12  Construction de la trajectoire de référence lors de la phase de rejointe
pour le bouclage linéarisant basé sur la platitude

Dans le repere 1ié¢ a la position de ’avion suiveur a I’instant ou débute la guidage relatif,
I’expression de la trajectoire de référence est la suivante, ou tky représente la distance entre
la position du suiveur a Dl’instant ou commence le guidage relatif et la balise de

convergence :
* 8-1
xtk, (tk,* (t)) = ALI - cos[27r tkl—(t)n (D)

tk,

L’amplitude 4 est ajustée de telle sorte que la longueur L de la courbe xtk, (tkl* (t)), pour tk;

variant de z€ro a tky, soit égale a la distance entre la position du leader reportée sur le plan de
vol de own et la balise de convergence (i.e. thky+A tky). Comme le calcul de la longueur L de
la courbe fait intervenir une intégrale elliptique, sa valeur a été approchée par 1’expression
suivante ([8-¢]) :

2z 2
Ko 1| P in() QUL P N O (700 I O O 7
I 0 tk, 2 tk, tk,
Le temps nécessaire 7 a la position retardée du leader pour rejoindre la balise de
convergence est estimé en supposant que la vitesse du leader décroit de maniére linéaire

avec I’altitude (ce n’est qu’une approximation pour une descente a vitesse conventionnelle
constante) :

HN\1/4 (8-2)

thy+ Atk (Z _Zo) dtk( ) (8'3)
0 (V V) (Z Zo)"'(zf_zo)'Vo

tk,(z)z (M]'(Z_Zo)

Z,—z,

T ~

I1 vient, apres intégration :

7 — (8-4)
(tk, + Atk )- | = thy + Ak, ln[l Lh VOJ
zo(Vf_Vo)'(Z_Zo)"'(Zf_Zo)'Vo V,=V, 0
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La vitesse moyenne le long de la trajectoire de référence est ensuite calculée comme le
rapport entre la longueur L et ’estimation 7. Ce rapport associé¢ a la dérivation par rapport
au temps de I’équation ( 8-1 ) permettent de calculer la vitesse le long de 1’axe de rejointe de
la balise de convergence, et de générer la trajectoire de référence :

L \/tk xtk = 1k, (tk; (t)): L (8-5)

. 2
T- |1+ %-sin Zﬂw
tk, tk,

La loi de commande est alors celle décrite au chapitre précédent et basée sur la platitude des
sorties tk; et xtk;

y _{G\} _|:”2:| _L{Gs cos(z, - 7) =G, sin(y, —z)H tk, } (8-6)
- Z ul Gs Sin(ll _l) COS(ZZ _Z) -x.t'k[
ou :
tk, 4 t/%,—t/é:(t) 4 tk, —tk, (t) (8-7)
xik, Yoty —xtk, (¢)| | xtk, — xtk," (¢)

Lors de la phase de maintien de la position relative, c’est a dire lorsque la position de la
cible se situe apres le point de convergence, c’est le bouclage linéarisant basé sur la platitude
des sorties (p, ) qui est utilisé afin d’assurer la sécurité entre les avions. La position cible est
alors la position de 1’avion leader a I’instant courant, et I’objectif d’écart longitudinal est la
distance d,. entre la position courante de 1’avion leader et sa position A7 secondes plus tot.

8.3.4 Effet des lois de guidage relatif avec référence de guidage

Dans les simulations qui suivent, I’objectif est de placer I’AC2 avec un retard en temps
AT = 90 secondes derricre I’AC1I en alimentant les lois de guidage relatif avec la trajectoire
de référence. La présentation et 1’analyse des résultats font 1’objet des paragraphes qui
suivent.

8.3.4.1 Trajectoire de référence pour I’avion suiveur

Les figures suivantes permettent de distinguer distinctement les différents trongons pour la
construction de la trajectoire de référence de I’avion suiveur :

= ! ‘ ! T Reterence trsjectory  + = ! ‘ ‘ ! T Reterence thajectord -
38 | : i g 3@
: : : Tron@on 3 Q Q . Troncon B,
D - / R e — / .
o | : : ! i ; : : . o | : :
Trongon 1 Trongon2 N o :
2@ s o] 2l s Tron(;on A e e ]
. i i i i i i i i _1p i i i
-5a -4 -3 -28 -1a ] 18 28 3@ 4@ -58 -4 -z -28 -1a a 18 20 kL] 48
Loi proportionnelle et dérivée et backstepping Bouclage linéarisant basé sur la platitude
Figure 8-13  Trajectoire de référence pour [’avion suiveur (abscisse et ordonnée en NM, échelle
orthonormeée)
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Pour les lois de type proportionnelle et dérivée et basée sur le backstepping, nous pouvons
distinguer trois trongons, qui sont construits a partir de la position retardée de 1’avion
leader :

e Troncon 1 (phase de convergence) : avant la balise de convergence et lorsque la distance
de la cible a cette balise est supérieure au seuil R, la position de I’avion leader est reportée
sur le plan de vol de [’avion suiveur

e Troncon 2 : lorsque la distance de la cible a la balise de convergence est inférieure au
seuil R, la direction de la trajectoire de référence est égale a la moyenne entre la direction de
rejointe de la balise de convergence et la direction d’éloignement; ce trongon permet
d’adoucir la cassure de la trajectoire de référence ;

e Trongon 3 (phase de maintien de la position relative) : apres le point de convergence et
lorsque la distance de la cible a cette balise est supérieure au seuil R, le guidage relatif
s’effectue par rapport a la position de 1’avion leader.

La discontinuité de la jonction entre le premier et le second trongon est due au changement
de la position du pivot pour le report de la position cible lorsque 1’avion leader arrive sur le
cercle de rayon R. La discontinuité de la jonction entre le second et le troisieme trongon est
due au fait que I’avion leader ne suit pas exactement la ligne dont la direction est la
moyenne entre la direction de rejointe de la balise de convergence et la direction
d’¢loignement lorsque la cible se trouve a I’intérieur du cercle. La figure suivante illustre ces
phénomenes de discontinuité :

N Pivot pour le report de
Y lacible lorsqu'elle se
\ trouve a I'intérieur du

Balise de

Position reportée convergence /

de la cible : pivot Position reportée de
placé sur la balise ' lacible lorsqu’elle se
de convergence trouve a I’intérieur du
cercle

Figure 8-14  Discontinuité de la jonction entre les trois trongons

Par contre, la trajectoire de référence dédiée au bouclage linéarisant basé sur la platitude ne
présente que deux trongons :

e Trongon A (phase de convergence) : avant la balise de convergence, la trajectoire de
référence est construite selon I’expression ( 8-1 ). La loi de guidage relatif utilisée est la loi
basée sur les coordonnées cartésiennes (k;, xtk;) de la position de 1’avion suiveur exprimées
dans le repére lié a la position de I’avion suiveur a I’instant ou commence le guidage relatif ;

e Trongon B (phase de maintien de la loi basée sur position relative) : apres le point de
convergence, le guidage relatif est réalis€ par rapport a la position courante de 1’avion
leader. la loi de guidage relatif utilisée est le bouclage linéarisant basé sur les coordonnées
polaires (p,4) de la position du leader a I’instant courant exprimées dans le repére li¢ a
I’avion suiveur.
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La discontinuité entre les deux trongons correspond a la distance séparant la position de
I’avion leader et la position de 1’avion leader AT plut tot (ici 90 secondes) au moment de la
commutation des lois.

8.3.4.2 Trajectoires dans le plan

Les figures suivantes représentent 1’évolution des trajectoires dans le plan des deux avions :

sa T T 1

T T T sa T T T T T T
Leading aircraft + : : : Leading aircraft +
Trailing sircraft : : : Trailing sircraft  x

3@

2a -

-8 | - -8 | -
e | : : : : : : : . e | : : : : : : : 1
s ; ‘ ‘ ; ; ‘ ; ; o ; ‘ ‘ ; ; ‘ ; ;

-o8 -48 -36 -6 -1@ 8 18 =) el 48 -o8 -48 -36 -6 -1@ 8 18 =) el 48

Loi de type proportionnelle et dérivée Loi simplifiée basée sur le backstepping

=@ T T T

T T T
Leading aircraft  +
Trailing sircraft  x

BB free e B e e

BB [ e e e ]

. i i i i i i i i
-5a -4 -3 -28 -1a ] 18 28 3@ 4@

Bouclage linéarisant basé sur la platitude
Figure 8-15  Evolution des trajectoires dans le plan horizontal (abscisse et ordonnée
en NM, échelle orthonormée)

La comparaison entre les figures précédentes et la Figure §-5 montre que I’utilisation d’une
trajectoire de référence permet un meilleur suivi du plan de vol par I’avion suiveur jusqu’a la
balise de convergence en ce qui concerne les lois de type proportionnelle et dérivée et basée
sur le backstepping, ou une altération de trajectoire compatible avec la sécurité entre les
avions en ce qui concerne le bouclage linéarisant basé sur la platitude.

De plus, la loi basée sur le bouclage linéarisant correspond mieux a I’attitude d’un
contrdleur aérien : ouvrir la trajectoire et maintenir la vitesse de 1’avion constante jusqu’a la
balise de convergence, comme nous le verrons sur la Figure 8-18 qui suit.
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8.3.4.3 Retard entre les avions

Les figures suivantes représentent I’évolution du retard de I’avion suiveur par rapport a
I’avion leader :

T T T T T T T T T
Delay (sec) versus time (gec)  + ! : Delay (sec) versus time (gec)  +

-z@@

CLBB e g e e ]

158 e e

i i
saa 1) 7ea a 108

Loi de type proportionnelle et dérivée Loi simplifiée basée sur le backstepping

T T T
Delay (=ec) versus time cgecd  +

i i
a8 a8 7a8

i i
188 zam

Bouclage linéarisant basé sur la platitude
Figure 8-16  Retard entre les avions (sec) en fonction du temps (sec)

Dans tous les cas de figure, le retard de 90 secondes est atteint avant la balise de mesure du
cadencement (MERUE).

La loi proportionnelle et dérivée et la loi de type backstepping ont des performances
comparables pour ce scénario. En effet, la trajectoire de référence reste proche de la
trajectoire du suiveur, ce qui gomme I’apport de la synthése non linéaire.

La loi basée sur la platitude ne présente pratiquement pas de dépassement, contrairement aux
lois proportionnelles et dérivée et de type backstepping.

8.3.4.4 Distance entre les avions

Les figures suivantes représentent 1’évolution de la distance entre les deux avions :
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T T T
Slant range (NM) wversus time (sec) +

Bouclage linéarisant basé sur la platitude
Figure 8-17  Distance entre les avions (NM) en fonction du temps (sec)

sa

T T T
Slant range (NM) wversus time (sec)

+

Loi simplifiée basée sur le backstepping

Pour la loi proportionnelle et dérivée et la loi de type backstepping, la distance entre les
avions passe par un minimum supérieur a 5 NM (séparation utilisée par le controle du trafic
aérien pour assurer la sécurité, cf. chapitre II) avant de se stabiliser a 7.2NM, soit la vitesse
aérodynamique du leader (289 kts) multiplié par 90 secondes.
Pour la loi basée sur la platitude, la distance entre les avions ne passe pas par un minimum
mais décroit de facon continue.

8.3.4.5 Vitesses conventionnelle

Les figures suivantes représentent 1’évolution de la vitesse conventionnelle (CAS) des deux

avions :
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T T T T T T
Tr aireraft @ actual CAS (kbs)  + : : Tr

Vitesse (CAS)
avion léader

/

\ /avion siliveurg

T T T
ailing : : ailing aircraft i sotual CAS Chis)  +
Leading aircraft @ actual CAS tkts)  x : H Leading aircraft @ actual CAS tkts)  x

i i i i i i i i i i i i
[} 106 ELL) ELL) 460 sa0 1) 7ag [} 106 ELL) ELL) 460 sa0 1)

Loi de type proportionnelle et dérivée Loi simplifiée basée sur le backstepping
! ! ! Tra)l)nglair‘cr‘al‘t : }actual ChS (Ikts) +
Leading aircraft @ actual CAS thtsy  x
i :
: :

Bouclage linéarisant basé sur la platitude
Figure 8-18 Vitesse conventionnelle (kts) en fonction du temps (sec)

Pour la loi proportionnelle et dérivée et la loi de type backstepping, la vitesse
conventionnelle décroit vers sa valeur minimale afin de retarder 1’avion suiveur. Le retour
vers la vitesse conventionnelle (CAS) de I’avion leader (250 kts) se fait pratiquement sans
dépassement.

Pour la loi basée sur la platitude, 1’évolution de la vitesse est différente : la référence de
guidage relatif nous a permis de construire une trajectoire ou la vitesse conventionnelle reste
pratiquement constante autour de 280 kts, avant de décroitre vers 250 kts.

8.3.5 Estimation du temps et de la distance nécessaires a la
rejointe de I’objectif de positionnement

L’objectif de ce paragraphe est d’estimer le temps et de la distance nécessaire a la rejointe de
I’objectif de positionnement par 1’avion suiveur. Ces estimations sont utiles car elles peuvent
permettre de détecter a priori la non applicabilité d’une manceuvre de positionnement relatif.
Sachant que 1’écart initial entre les deux avions est de 3 NM (40 — 37 NM), et qu’a un retard
de 90 secondes correspond une distance de 7.2 NM (la TAS du leader est de 289 kts au
FL100), la distance a perdre par le suiveur est de 4.2 NM (7.2 — 3 NM). Au niveau de vol
FL100, une différence de vitesse conventionnelle (CAS) de 30 kts correspond a une
différence de vitesse aérodynamique (74S) de 35 kts. Le temps minimum nécessaire pour
que le suiveur se place sur la position souhaitée est donc d’environ 430 secondes (4.2 NM
divisé par 35 kts).
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D’une maniere plus générale, le temps minimum ¢, nécessaire a la manceuvre de
positionnement relatif peut étre estimé de la maniére suivante, ou L; désigne la longueur du
segment séparant le leader de la balise de mesure du cadencement, L, la longueur du
segment séparant le suiveur de la balise de mesure du cadencement, V; la vitesse
aérodynamique (7A4S) du leader, AT le retard souhaité a la balise de mesure du cadencement
et AV I’écart maximum entre la vitesse du leader et celle du suiveur :

) |L+ar-v,-L, (8-8)
! av
Une estimation de la distance minimum d,, parcourue par le suiveur est alors donnée par :
L +AT -V, -L 8-9
zI ! AVI “|~(Vl—AV—sgn(L,+AT-V1—LS)) (59)

Par conséquent, une condition nécessaire pour que la manceuvre de positionnement relatif
soit possible avant la balise de mesure du cadencement est que I’estimation de la distance
nécessaire minimum d, soit inférieure a la longueur du segment L, séparant le suiveur de la
balise de mesure du cadencement :

L’application de cette relation dans le cas ou le Boeing 767-300 est suiveur et 1’ Airbus A320
leader donne :

L, =40+17=5TNM (8-10)
AT -V, =90secx 289kts = 7.2NM
L, =37+17=54NM

AV = 35kts

En comparant cette distance a la distance du suiveur (ici le B767-300) a la balise de mesure
du cadencement au moment du déclenchement de la manceuvre (37+17=54NM), on en
déduit qu’il n’est pas possible de placer le Boeing 767-300 derriere 1’ Airbus A320 avant la
balise de mesure du cadencement.

Par contre, pour la scénario analysé ou 1’Airbus A320 est suiveur et le Boeing 767-300 est
leader, nous avons :

L, =37+17 =54NM (8-11)
AT -V, =90secx 289kts = 7.2NM
=d, ~30NM
L, =40+17 =5TNM
AV = 35kts

En comparant cette distance a la distance du suiveur (ici I’A320) a la balise de mesure du
cadencement au moment du déclenchement de la manceuvre (40+17=57NM), on en déduit
que la manceuvre de positionnement relatif est possible avant la balise de mesure du
cadencement.

La différence entre les deux résultats provient du fait que dans le premier cas, nous avons
L, +AT -V, - L, =10.2NM , alors que dans le second cas L, + AT -V, =L, =4.2NM .

=d, =~ TANM

8.4 Analyse statistique

8.4.1 Construction des scénarios

Pour I’analyse quantitative, un trés grand nombre de scénarii ont été construits en faisant
varier ’angle entre les branches convergeant a la balise de convergence, la distance des
branches et le type des avions :
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Leader %

d € {40 50} NM

Vi S ~ Balise de mesure du
N - 20 NM cadencement
Ay € {30;70 ;110 150} degrés 2 — -*
~ Balise de
P convergence

Suiveur -
ds =dtVix{0 180} sec

Figure 8-19  Scénario de simulation pour [’analyse qualitative a trois avions

e Les types d’avions sont choisis parmi les six types suivants : ATR42/72, SAAB2000,
A320, B767-300, A340, B747-400. Ces six types d’avions représentent un éventail assez
complet des différents types de propulsion, de catégorie de vitesse pour I’approche finale
(cf. chapitre II) et de catégorie de turbulence de sillage (cf. chapitre II) qui existent dans
I’aviation civile commerciale ([8-d]) :

Type avion ATR42/72 SAAB2000 A320 B767-300 A340 B747-400
Propulsion Turbo Turbo Jet Jet Jet Jet
Catégorie vitesse B B C C D D
Turbulence de sillage Medium Medium Medium Heavy Heavy Heavy

Tableau 8-1 Types d’avions pour les scenarii d’analyse quantitative (source [8-d])

e Les deux avions débutent leur trajectoire en descente a un niveau de vol compris entre le
FL100 et FL260, sous réserve que chacun des avions puissent voler a ces niveaux ([8-a]). Ils
se stabilisent au niveau de vol FL100. Le niveau de vol initial de I’avion suiveur est le méme
que celui de I’avion leader.

e Les vitesses aérodynamiques des avions sont celles données dans les tables de
performances BADA 3.4 ([8-a]) : elles varient entre 266 kts et 492 kts.

e L’angle Ay entre les deux branches varie entre 30 degrés et 150 degrés par pas de 40
degrés ;

e La distance d; entre la position initiale du leader et la balise de convergence est choisie
parmi les valeurs {40 ; 50} NM ;

e L’objectif est de placer I’avion suiveur 90 secondes derri¢re 1’avion leader. La position
initiale du suiveur est placée sur la branche de convergence a +£90 secondes de celle du
leader retardée de 90 secondes : pour cela, la distance d; entre la position initiale du suiveur
et la balise de convergence est choisie dans 1’ensemble d;+V;x{0 ;180}sec, ou V; désigne la
vitesse aérodynamique (74S) du leader. Comme 1’objectif est de placer 1’avion suiveur 90
secondes derriere 1’avion leader, les lois de guidage relatif auront donc systématiquement un
retard ou une avance de 90 secondes a compenser.

e Un scénario n’est généré que si les conditions de compatibilit¢ des vitesses
conventionnelle (valeur absolue de 1’écart des vitesses conventionnelle (CAS) de ’avion
leader et de I’avion suiveur inférieure a 30 kts) et de compatibilité des distances sont
satisfaites. La condition de compatibilité des distances fait référence a la relation ( 8-9 ) dans
laquelle I’estimation d, de la distance nécessaire pour rejoindre la position cible est
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comparée a la distance L;=d;+20NM séparant la position initiale du suiveur de la balise de
mesure du cadencement.

Ces considérations ont conduit a la génération de 1408 scénarii. Notons que la condition de
compatibilité des distances filtre 1136 (2544 — 1408) scenarii. La répartition des scenarii par
type d’avion est la suivante :

Suiveur
Leader ATR42/72 SAAB2000 A320 B767-300 A340 B747-400

ATR42/72 128 16 16 16 16 16
SAAB2000 16 32 32 32 32 32
A320 16 48 48 48 48 48
B767-300 16 48 48 48 48 48
A340 16 48 48 48 48 48
B747-400 16 48 48 48 48 48

Tableau 8-2 Répartition des types d’avion pour les scenarii d’analyse quantitative
Le tableau précédent n’est pas symétrique car la relation ( 8-9 ) de compatibilité¢ des
distances ne fait pas intervenir la vitesse du suiveur.
8.4.2 Mesures réalisées

Afin d’analyser de maniére quantitative 1’effet des lois de guidage relatif, trois indicateurs
sont calculés sur les résultats de simulation :

e Le premier indicateur est le retard entre I’avion suiveur et I’avion leader a la balise de
mesure du cadencement. L’ histogramme de cet indicateur pour les 1408 scenarii retenus
sans loi de guidage relatif est le suivant :

Histegramime des retards {sec) sans (ol de guidage relatil
400 — . a — B .

350}
300}
250 -

200

150 -

I | I _— Al
=200

350 250 -200 -150 100  -50 0 50 100 150

Figure 8-20  Histogramme des retards a la balise de mesure du cadencement sans loi
de guidage relatif

Sans loi de guidage relatif, le retard varie entre —297 secondes et +71 secondes. Les pics de
retards se concentrent autour des valeurs 0 et —180 secondes qui sont les valeurs de retard
choisies pour calculer la position initiale de I’avion suiveur. Les variations autour de ces
valeurs sont dues aux différences de vitesses entre le leader et le suiveur. La moyenne du
retard est —89 secondes, et 1’écart type est de 97 secondes.

e Le second indicateur est la distance minimale mesurée entre les avions sur la durée totale
de la simulation. L’histogramme de cet indicateur pour les scenarii retenus sans loi de
guidage relatif est le suivant :
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des (NM) sans o de guidage relatif
350 - - . - .

300}

250+

150+
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Figure 8-21  Histogramme des distances minimales sans loi de guidage relatif

La distance minimale varie entre 0 et 18 NM. Les deux pics correspondent a la
concentration des retards autour des valeurs 0 et —180 secondes. La valeur moyenne de la
distance minimale est de 7.2 NM, et son écart type vaut 6.4 NM. Il y a 694 scénarii pour
lesquels la distance minimale est inférieure a 4.5 NM, et 624 scénarii pour lesquels la
distance minimale est inférieure a 2.5 NM.

e Le troisieme indicateur est relatif & la dispersion de la différence entre les vitesses
conventionnelles (CAS) du leader et du suiveur a la balise de mesure du cadencement.
Comme la vitesse conventionnelle est constante durant tout le scénario sans loi de guidage
relatif, cet histogramme est aussi celui de la différence entre les vitesses conventionnelles du
leader et du suiveur au début de scénario :

L des de vitessas (kts] sans lof de quidage relatil
1400 . . - - — ; -

1200 1

1000 1

800 -
400 -

200

240 20 -20 -10 0 10 20 30 0

Figure 8-22  Histogramme de la différence entre les vitesses conventionnelles (CAS) du
leader et du suiveur a la balise de mesure du cadencement

La majorité des scénarii présentent une différence de vitesse conventionnelle nulle, ce qui
indique que les deux avions volent pratiquement a la méme vitesse conventionnelle.
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8.4.3 Evaluation statistique de I’effet des lois de guidage relatif

8.4.3.1 Retard entre D’avion suiveur et ’avion leader a la balise de mesure du
cadencement

L’histogramme du retard entre 1’avion suiveur et ’avion leader a la balise de mesure du
cadencement pour les différentes lois de guidage est représenté sur les figures suivantes :

Histogramme des retards (sec) | loi de type prepertionnells ot derivee
1200 - =i o B Iy - .

1000 -

500 |

200

Figure 8-23  Histogramme des retards a la balise de mesure du cadencement pour la
loi de type proportionnelle et dérivée

Pour la loi de type proportionnelle et dérivée, le retard varie entre —91 secondes et —84
secondes. Sa moyenne est de —88.6 secondes et 1’écart type vaut 1.6 secondes.

Histogramme des retards (sec) | lol de type backstepping
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Figure 8-24  Histogramme des retards a la balise de mesure du cadencement pour la loi
de type backstepping

Pour la loi de type backstepping, le retard varie entre —91 secondes et —84 secondes. Sa
moyenne est de —88.8 secondes et I’écart type vaut 2 secondes.
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Histogramme des retards (sec)  loi de type platitude
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Figure 8-25 Histogramme des retards a la balise de mesure du cadencement pour le
bouclage linéarisant basé sur la platitude

Pour le bouclage linéarisant basé sur la platitude, le retard varie entre —97 secondes et —84
secondes. Sa moyenne est de —89.5 secondes et 1’écart type vaut 2 secondes.

Pour les trois types de loi, I’objectif des 90 secondes de retard a la balise de mesure du
cadencement est obtenu avec une tres faible dispersion.

8.4.3.2 Distance minimale entre les avions

L’histogramme de la distance minimale entre les avions pour les différentes lois de guidage
relatif est représenté sur les figures suivantes :

des (NM) ok de type proportionnelle et derivee

500 -

400

100+

Figure 8-26  Histogramme de la distance minimale pour la loi de type proportionnelle
et derivée

Pour la loi de type proportionnelle et dérivée, la distance minimale varie entre 4 et 8.2 NM.
Sa moyenne est de 6.3 NM et I’écart type vaut 1.1 NM. Le pic de I’histogramme se situe
dans la classe des distances minimales comprises entre 6.5 et 7.5 NM. C’est dans cette
classe en effet que se situe la séparation correspondant a une vitesse aérodynamique de 288
kts (soit 250 kts de vitesse conventionnelle au FL100, ce qui est la procédure habituelle pour
les jets qui composent la majorité des rencontres) multiplié par le retard visé de 90 sec (ce

qui donne 7.2 NM). Il y a 114 scénarii pour lesquels la distance minimale se situe entre 3.5
et 4.5 NM.
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Figure 8-27  Histogramme de la distance minimale pour la loi de type backstepping

Pour la loi de type backstepping, la distance minimale varie entre 4 et 7.9 NM. Sa moyenne
est de 6.3 NM et I’écart type vaut 1 NM. Il y a 114 scénarii pour lesquels la distance
minimale se situe entre 3.5 et 4.5 NM.
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Figure 8-28  Histogramme de la distance minimale pour le bouclage linéarisant basé
sur la platitude

Pour le bouclage linéarisant bas¢ sur la platitude, la distance minimale varie entre 3.8 et 8.7
NM. Sa moyenne est de 6.6 NM et 1’écart type vaut 0.95 NM. Il y a 30 scénarii pour
lesquels la distance minimale se situe entre 3.5 et 4.5 NM.

Les lois de type proportionnelle et dérivée et de type backstepping présentent a peu prés les
mémes caractéristiques du point de vue de la distance minimale.

Le bouclage linéarisant basé sur la platitude présente des caractéristiques plus intéressantes
du point de vue de la sécurité : en effet, ce type de loi permet de diviser par 3.8 (114 divisé
par 30) le nombre de scénarii pour lesquels la distance minimale se situe entre 3.5 et 4.5
NM.

8.4.3.3 Différence de vitesse a la balise de mesure du cadencement

L’histogramme de la différence de vitesse conventionnelle entre les deux avions a la balise
de mesure du cadencement pour les différentes lois est représenté sur les figures suivantes :
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Figure 8-29  Histogramme de la différence de vitesse conventionnelle (CAS) a la balise
de mesure du cadencement pour la loi de type proportionnelle et dérivée

Pour la loi de type proportionnelle et dérivée, il y a 225 scenarii pour lesquels la différence
de vitesse est de +30 kts (i.e. la vitesse conventionnelle de I’avion suiveur est supérieure de
30 kts a celle de I’avion leader a la balise de mesure du cadencement), ce qui indique que la
manceuvre de positionnement relatif n’est pas complétement achevée (vitesse non
stabilisée). Pour 355 scenarii, la différence de vitesse est inférieure a 1.5 kts.

Histogramme des differences de vitasses comventionnelles (kis) | 1ol de type backstepping
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Figure 8-30  Histogramme de la différence de vitesse conventionnelle (CAS) a la balise
de mesure du cadencement pour la loi de type backstepping

40

Pour la loi de type backstepping, il y a 84 scenarii pour lesquels la différence de vitesse est
de +30 kts, ce qui indique que la manceuvre de positionnement relatif n’est pas
compleétement achevée (vitesse non stabilisée). Pour 822 scenarii, la différence de vitesse est
inférieure a 1.5 kts.
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Figure 8-31  Histogramme de la différence de vitesse conventionnelle (CAS) a la balise
de mesure du cadencement pour le bouclage linéarisant basé sur la
platitude

Pour le bouclage linéarisant basé sur la platitude, il y a 180 scenarii pour lesquels la
différence de vitesse est de 30 kts, ce qui indique que la manceuvre de positionnement
relatif n’est pas complétement achevée (vitesse non stabilisée). Pour 610 scenarii, la
différence de vitesse est inférieure a 1.5 kts.

La loi de guidage relatif basée sur le backsteping permet d’obtenir le plus grand nombre de
scenarii pour lesquels la différence de vitesse est inférieure a 1.5 kts a la balise de mesure du
cadencement. Par conséquent, la loi de guidage relatif basée sur le backsteping favorise la
rapidité des manceuvres de positionnement relatif qui s’acheévent plus rapidement que celles
obtenues avec les lois de type proportionnelle et dérivée et de type bouclage linéarisant basé
sur la platitude.

La loi de type bouclage linéarisant basé sur la platitude permet d’obtenir de meilleurs
résultats que ceux issus de la loi de type proportionnelle et dérivée.

8.5 Conclusion

Dans ce chapitre, une évaluation des performances des lois de guidage qui ont été
synthétisées lors des chapitres précédents a été réalisée par simulations sur un trés grand
nombre de scénarii réalistes d’un point de vue contrdle du trafic aérien.

L’utilisation de trajectoires de référence nous a permis soit d’éviter de trop grands écarts de
la trajectoire suivie par I’avion suiveur par rapport & son plan de vol, soit d’obtenir une
trajectoire relativement naturelle pour le contrdleur aérien (I’avion suiveur s’écarte puis
rejoint la balise de convergence).

Les retards a la balise de mesure du cadencement qui ont été observés avec les trois types de
lois utilisées (lois de type proportionnelle et dérivée, de type backstepping et de type
bouclage linéarisant basé sur la platitude sur le jeu réduit de scenarii) sont tres
comparables et présentent une tres faible dispersion.

Dans tous les cas, les lois de guidage relatif basées sur les techniques de commande non
linéaire (backstepping, platitude) permettent d’obtenir des performances meilleures que
celles obtenues avec la loi de type proportionnelle et dérivée: la loi basée sur le
backstepping favorise la rapidité des manceuvres de positionnement relatif, alors que le
bouclage linéarisant basé sur la platitude favorise la sécurité des manceuvres. Ces meilleures
performances ont été obtenues au prix d’une complexification relativement réduite de
I’expression des lois de guidage par rapport a celle de type proportionnelle et dérivée.
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Chapitre 9

Conclusion générale

Cette thése s’articule autour de la synthése de lois de guidage relatif dédié¢es a des avions de
transport commercial et appliquées a la régulation des flux de trafic aérien. Elle apporte une
contribution a I’élaboration d’un systéme de contréle du trafic aérien caractérisé par une
coopération plus étroite entre I’équipage et le sol. La démarche suivie est une démarche de
recherche appliquée dont le but est de permettre 1’émergence de ce type de systémes sur les
avions de transport commercial de la prochaine génération.

Le principe du guidage relatif entre aéronefs a été introduit, développé et mis en équation.
Le probléme de la synthése de lois de commande permettant de maitriser une dynamique de
guidage fortement non linéaire et soumise a la contrainte de séparation minimale entre
avions s’est alors posé. Afin de favoriser ’intégration d’une fonction de guidage relatif
aupres des systémes embarqués actuels et sa robustesse vis-a-vis des incertitudes sur les
systemes de pilotage, une approche a deux échelles de temps a été considérée :

e la premiere échelle de temps correspond aux dynamiques rapides de 1’avion autour de
ses axes et est supposée traitée de fagon satisfaisante par les modes de contréle automatique
d’un systéme de pilotage conventionnel ;

e la seconde échelle de temps correspond aux dynamiques lentes associées a la position du
centre de gravité de I’avion et a sa vitesse.

Nous avons alors développé une nouvelle fonction de guidage dont les modes propres au
voisinage de la position d’équilibre (i.e. maintien de la position relative) satisfont aux
principes de la commande a plusieurs échelles de temps.

L’applicabilité de méthodes de type proportionnelle et dérivée pour la synthese de lois de
guidage relatif a d’abord ét¢ évaluée. Ces méthodes sont en effet largement utilisées pour
d’autres modes de guidage plus classiques dans le domaine de 1’aviation commerciale.

Les travaux de recherche se sont ensuite orientés vers des méthodes de synthése de
commande non linéaires afin d’améliorer les performances observées sur en scénario
d’évaluation : backstepping et commande des systémes plats.

La mise en ceuvre de ces techniques a naturellement conduit a plusieurs contributions dans
le cadre de I’automatique. D’une part, une propriété d’antisymétrie a été mise a profit pour
appliquer la méthode du backstepping et contourner une singularité qui apparait avec des
méthodes de type bouclage lin€arisant lorsque les écarts sont exprimés dans le repere li¢ a
I’avion suiveur. D’autre part, la méthode basée sur la platitude a permis de favoriser la
sécurité des manceuvres pour la rejointe de la formation.

Une évaluation des performances a été réalisée par simulations sur un trés grand nombre de
scénarii réalistes d’un point de vue controle du trafic aérien. Dans tous les cas, les lois de
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guidage relatif basées sur les techniques de commande non linéaire (backstepping, platitude)
permettent d’obtenir des performances meilleures que celles obtenues avec la loi de type
proportionnelle et dérivée: la loi basée sur le backstepping favorise la rapidité des
manceuvres de positionnement relatif, alors que le bouclage linéarisant basé sur la platitude
favorise la sécurité¢ des manceuvres. Ces meilleures performances ont été obtenues au prix
d’une complexification réduite par rapport a la loi de type proportionnelle et dérivée.

D’un point de vue opérationnel, les lois de guidage relatif peuvent étre utilisées sans avoir
recours a une trajectoire de référence pour compenser une avance vis a vis d’un autre avion.
Cette compensation se fait en s’écartant franchement du plan de vol. Utilisées avec une
trajectoire de référence, ces lois de guidage relatif permettent de compenser un retard
(accélération) ou une avance (décélération) plus réduit (de 1’ordre de 1 a 2 minutes), mais en
restant relativement proche du plan de vol de I’avion et des pratiques actuelles du controle
du trafic aérien. De plus, 'utilisation d’une trajectoire de référence permet a 1’équipage
d’anticiper la trajectoire future de I’aéronef.

Sur le plan prospectif, plusieurs lignes d’action peuvent étre envisagées, aussi bien sur le
plan méthodologique qu’industriel :

e FEtude complémentaire de la robustesse vis-a-vis des perturbations extérieures (i.e. vent,
mesures) ;

e (Génération de trajectoires de référence intégrant les limitations du domaine de vol ;

e Evaluation des risques, et le cas échéant réévaluation des normes de séparation entre
avions ;

e FEtude de situations plus complexes : train de plusieurs avions, cadencement de plusieurs
flux de trafic ;

e Etude de I'impact de tels systemes sur la charge de travail de contréleurs aériens et sur la
capacité des secteurs de controle.

A moyen terme, I’intégration de tels systemes dans I’avionique dédiée aux fonctions de
guidage de 1’avion devra étre envisagée. De plus, il s’agira de définir pour le contrdleur
aérien une couche de supervision afin de lui fournir les ¢léments d’aide a la décision lui
permettant de détecter et d’anticiper les situations propices a la réalisation de manceuvres de
guidage relatif, de les déclencher et de les gérer.
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Chapitre 10

Unités aéronautiques, acronymes, publications

10.1 Unités aéronautiques

FL

Flight Level : 1FL = 100 ft

ft feet : 1 ft =0.3048 m

kts
NM

knot : 1kt = 1 NM/h
Nautical Mile : INM = 1852 m

10.2 Acronymes

ACAS
ADC
ADS-B
ASAS
ATAAS
ATIS

AWY
CADV
CAG
CAS

CDVE
GS

CTR
DAG-TM

DH
DV
EAS
EUROCAE
FAA

FAF
FANS

Airborne Collision Avoidance System

Air Data Computer

Automatic Dependent Surveillance- Broadcast
Airborne Separation Assistance System
Advanced Terminal Area Approach Spacing Tool
Automatic Terminal Information Service

Airways (voies aériennes situées en dessous du niveau 195)
Commande Automatique De Vol

Circulation Aérienne Générale

Calibrated Air Speed

Commande De Vol Electrique
Ground Speed

Région de controle d’aérodrome
Distributed Air-Ground Traffic Management

Hauteur de décision

Directeur de Vol

Equivalent Air Speed

European Organisation for Civil Aviation Equipment
Federal Aviation administration

Final Approach Fix
Future Air Navigation System
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FCU Flight Control Unit

FFAS Free Flight AirSpace
FMS Flight Management System

FPA Flight Path Angle

GPS Global Positioning System
HDG Heading

IAF Initial Approach Fix
148 Indicated Air Speed

IF Intermediate Fix
IFR Instrument Flight Rules
ILS Instrument Landing System

IRS Inertial Reference System
JAA Joint Aviation Authorities

MAS Managed AirSpace

MASPS  Minimum Aviation System Performance Standards
MMO Mach Maximum Opération

MCDU  Multifunction Control Display Unit

MOPS Minimum Operational Performance Standards
NASA National Aeronautics and Space Administration

NEAN  North European ADS-B Network
NUP NEAN Update Program

0OACI Organisation de |’Aviation Civile Internationale
ONU Organisation des Nations Unies
PA Pilote Automatique
PDR Routes PRédéterminées
PFD Primary Flight Display

RCA Réglementation de la Circulation Aérienne
RTCA Radio Technical Commission for Aeronautics
SARPs Standards And Recommended Practices

SID Standard Instrument Departure

STAR STandard ARrival

th along track distance : abscisse de la position de [’avion leader dans le repére
lié a I’avion suiveur (écart longitudinal)

TAS True Air Speed
TCP Trajectory Change Point

TMA Région terminales de controle
TRK Track
UAT Universal Access Transceiver

UAV Unmanned Aerial Vehicle
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VDL 4 VHF Data Link mode 4
VFR Visual Flight Rules
VHF Very High Frequency
VMO Vitesse Maximum Opération
V/S Vertical Speed
VOR Radiophare omnidirectionnel VHF (VHF Omnidirectional Range)

xtk; cross track distance : ordonnée de la position de [’avion leader dans le repere
lié a I’avion suiveur (écart latéral)

10.3 Publications

e A simplified backstepping design for 3-D time-based aircraft relative guidance (04023)

T.MIQUEL, FMORA CAMINO, F.CASAUX, J.M.LOSCOS

Rapport LAAS No04023

AIAA Guidance, Navigation and Control Conference, Providence (USA), 16-19 Aot 2004
e  Minimum time trajectory generation for relative guidance of aircraft (04014)

FMORA CAMINO, A.ACHAIBOU, T.MIQUEL, R.FAYE, B.OUATTARA,
S.SAWADOGO

Rapport LAAS No04014

Inverse Problems, Design and Optimization Symposium, Rio de Janeiro (Brésil),17-19
Mars 2004
e Design of a supervised flight control system for aircraft relative guidance (03383)

T.MIQUEL, FMORA CAMINO, J.M.LOSCOS, A.ACHAIBOU

Rapport LAAS No03383

22nd Digital Avionics Systems Conference (DASC), Indianapolis (USA), 12-16 Octobre
2003
e A nonlinear control approach for relative guidance of commercial aircraft (03298)

T.MIQUEL, FMORA CAMINO, J.G.SLAMA, A. ACHAIBOU

Rapport LAAS No003298

20 Congresso Tematico de Dinamica, Controle e Aplicacaes (DINCON'2003), Sao Jose
dos Campos (Brésil), 18-22 Aott 2003
e Positionnement relatif entre aéronefs. Application du backstepping (03264)

T.MIQUEL, F.MORA CAMINO, F.CASAUX

Rapport LAAS No03264

Journées Doctorales d'Automatique (JDA'2003), Valenciennes (France), 25-27 Juin 2003,
pp.-461-466

4eme Congres de I'Ecole Doctorale Systemes (EDSYS), Toulouse (France), 23-24 Octobre
2003
e Aircraft relative guidance: a flatness synthesis of a new autopilot mode (03082)

T.MIQUEL, FMORA CAMINO, J.LEVINE

Rapport LAAS No03082

5th USA/Europe Seminar on Air Traffic Management Research and Development,
Budapest (Hongrie), 23-27 Juin 2003
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e A feedback linearizing controller for relative guidance between commercial aircraft
(03081)

T.MIQUEL, F.MORA CAMINO, A.ACHAIBOU
Rapport LAAS No03081
AIAA Guidance, Navigation and Control Conference, Austin (USA), 11-14 Aott 2003

e Relative guidance of aircraft: analysis and comparison of two control approaches
(02410)

T.MIQUEL, FMORA CAMINO

Rapport LAAS No02410

2002SAE World Aviation Congress & Display (WAC2002), Phoenix (USA), 5-7
Novembre 2002
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Chapitre 11

Notions d’altimétrie et d’anémometre

11.1 Notions d’altimétrie et d’anémometre

L’objet de cette annexe est de donner quelques précisions sur les notions d’altimétrie et
d’anémometre utilisées en aéronautique. Ces notions sont liées aux parametres
atmosphériques, en particulier la température et la pression de D’air ambiant. Les
informations présentées dans cette annexe proviennent essentiellement des références [4-d]
et [11-b].

11.1.1 Atmosphére standard

L’¢état de 1’atmosphére varie avec I’altitude, et a altitude donnée, varie avec le lieu et les
conditions météorologiques. Un modele d’atmosphére standard a été établi par 'OACI
([11-c]). La définition de 1’atmosphére standard repose sur le modéele suivant :

e L’air est assimilé a un gaz parfait : la relation entre la pression p, la température 7 et la

masse volumique de I’air p est la suivante, ou » est constante des gaz parfaits (» = 287.04
21 2
m/Ks?) :

p=pT (11-1)
ou:

r =287.04m’ /°’Ks’ (11-2)
e L’atmosphere étant au repos par rapport au sol, sa distribution verticale satisfait a
I’équation d’équilibre hydrostatique (équation de Laplace) ou p est la pression, p la masse
volumique de I’air, g I’accélération de la pesanteur et 4 1’altitude :

dp = —pgdh (11-3)
La masse volumique de I’air a Dlaltitude nulle et 1’accélération de la pesanteur g sont
données par :

P, =1.225kg / m’ (11-4)
g=98Im/s’

e Loi des températures: au niveau zéro, la température est fixée par convention a

288.15°K (15°C). Elle décroit linéairement de 6.5°C par 1000 métres jusqu’a 11000 métres.

Cette altitude définit la tropopause. Au dela de la tropopause, la température est constante,

¢gale a 216.65°K
(-56.5°C), entre 11000 et 20000 metres. Au dela de 20000 métres, la variation de la
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température est linéaire croissante jusqu’a 47000 métres, puis a constante jusqu’a 52000
metres, et enfin décroissante. Une définition de I’atmosphére jusqu’a 20000 meétres est
suffisante pour les besoins des aéronefs commerciaux actuels.

T=T,+kh ¥V h<11000 metres (tropopause) (11-5)
{T =T,, V11000 metres </ < 20000 metres
ou :
T, =288.15°K (11-6)
k, =-0.0065"K /m
T, =216.65K

trop
Dans ces conditions, la loi reliant la masse volumique de I’air p exprimée en kg/m’, la
température T exprimée en °K et Ialtitude /# exprimée en metres est la suivante :
e En dessous de la tropopause (2 < 11000 metres) :

_(iﬂj (11-7)
3 T krr
P = Po [To J
ou :
k; =-0.0065K g (11-8)
= —=—+1~4.25864
2=98Im/s’ k,r
e Au dessus de la tropopause et jusqu’a une altitude de 20000 métres :
-(h—11000 (11-9)
p = ptrop exp[_ g ( )J
re T'trap
ou :
iﬂ] (11-10)

]Ttrop _[ kT
ptrop = pO TO
11.1.2 Altimétrie
11.1.2.1 Altitude géopotentielle et altitude géométrique

Dans les hypotheéses de définition de I’atmosphére standard, I’équation de Laplace est
intégrée en supposant que I’attraction de la pesanteur g est constante. Cela signifie que le
travail dépensé pour élever une masse m de Dlaltitude zéro a I’altitude /& est mgh. Cette
altitude est dite géopotentielle (I’énergie potentielle de la masse m a ’altitude 4 est mgh) :
c’est celle qui intervient dans les calculs de la mécanique du vol.

Cependant, il faut noter que 1’altitude géopotentielle est différente de 1’altitude géométrique.
En effet, I’attraction de la pesanteur diminuant avec D’altitude, une masse m n’acquiert
I’énergie mgh qu’en s’¢levant a une altitude géométrique s’ supérieure a 4. Le tableau
suivant, issu de [4-d], donne la correspondance entre altitude géopotentielle et altitude
géométrique, exprimées en metres:

Altitude géopotentielle 0 5000 11000 20000

Altitude géométrique 0 5004 11019 20063
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Tableau 11-1 Correspondance entre altitudes géopotentielle et géométrique

Dans le domaine de vol des avions de transport commerciaux, l’erreur commise est
négligeable en confondant les deux notions.

11.1.2.2 Altitude pression

Un altimetre est un simple barométre dont la graduation n’est pas exprimée en unité de
pression mais en unité de longueur, la correspondance entre pression et longueur étant la loi
de I’atmosphere standard. La grandeur ainsi mesurée s’appelle altitude-pression : elle n’est
¢gale a Dlaltitude géopotentielle que dans le cas fortement improbable ou I’atmosphere est
standard : ainsi par exemple, lorsqu’un pilote annonce avoir atteint 1’altitude de 11000
metres, cela signifie qu’il a atteint une altitude ou régne un pression de 22631 pascals.

Les calculs de performances des avions se font généralement en atmosphére standard.
Néanmoins, pour tenir compte des variations atmosphériques, les calculs sont en général
repris en supposant que pour chaque altitude-pression donnée, la température différe d’une
valeur AT de la température standard (par exemple £15°C). Il faut prendre garde alors que
I’altitude pression n’est alors plus égale a I’altitude géopotentielle. En effet, en reprenant la
loi de température au dessous de la tropopause donnée par ( 11-5 ) et en intégrant I’équation
de Laplace ( 11-3)), il vient :

¢ ¢ (11-11)

T \kr k, ke
=p,l—1| =pll1+-Lh
p PO(TO] po( T, j

La loi de graduation de 1’altimétre s’obtient en inversant la relation précédente :

T, ] assisa0 "
h=-2 (ﬁj N P i 1_[£J
ke |\ Po 6.5 Po

Lorsque la loi de température différe d’un écart AT par rapport a 1’atmosphére standard, il
vient :

(11-12)

T=T,+kh+AT (11-13)
La relation entre altitude géopotentielle et pression est alors :
har 0.19 (11-14)
T+ AT [ﬁj & z(288.15+AT)-103{1[£j ]
ky Po 6.5 Po

A la pression p correspond I’altitude pression s donnée par ( 11-12 ), et a cette méme
pression correspond 1’altitude géopotentielle #” donnée par ( 11-14 ) en atmosphere standard
décalée d’un écart de température A7. La relation reliant 1’altitude pression 4 et I’altitude
géopotentielle /2’ pour un écart de température A7 est alors la suivante :

AT j (11-15)

288.15
Par conséquent, a une altitude pression 2 donnée I’avion vole a une altitude géopotentielle /2’

d’autant plus élevée que 1’écart de température AT par rapport a 1’atmosphére standard est
élevé.

h'~ h(l +

11.1.2.3 Distances verticales utilisées en aéronautique

En aéronautique, plusieurs notions de distance verticale sont utilisées. On distingue :
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e La hauteur : c’est la distance verticale par rapport au niveau de I'aérodrome. La hauteur
est mesurée par rapport a la pression régnant au niveau de l'aérodrome, appelée OFE.

e [’altitude : il s’agit de la distance verticale par rapport au niveau de la mer. L’altitude est
mesurée par rapport a la pression régnant au niveau de la mer, appelée ONH. Le QNH est
obtenu en ramenant la pression QFF au niveau de la mer par l'intermédiaire d’une table
d’atmosphere standard. L’altitude est utilisée lors des phases de décollage et d’atterrissage,
et dans un volume limité (100 a 150 km sur le plan horizontal, quelques centaines de métres
sur le plan vertical) autour du point de mesure du OQNH.

e Le niveau de vol : c’est l'altitude pression par rapport a la surface isobare 1013,25 APa.
Le niveau de vol est utilis¢ en dehors des phases de décollage et d’atterrissage. Le
changement de calage altimétrie (ONH <> 1013,25 hPa) se fait en général entre 3000 et
6000 fz. Suivre un niveau de vol constant correspond a suivre une surface isobare, qui n’est
pas forcement parallele au sol. Malgré le fait que le niveau de vol ne représente
pratiquement jamais 1’altitude réelle de 1’avion, son intérét réside dans le fait qu’il permet
d’effectuer des séparations verticales. En effet, le niveau de vol étant mesurée par rapport a
un calage altimétrique identique pour tous les avions (1013,25 hPa), la différence entre les
niveaux de vol des deux avions est pratiquement indépendante des conditions
atmosphériques (cf. ( 11-15 )). Ceci permet des croisements en toute sécurité (en général
1000 f7).

Les différentes notions de distance verticale sont résumées sur la figure suivante :

Tete— - "~ Isobare
Niveaude vol | Hauteur Altitude
OFE
+——— ONH
Niveau de la mer
X 1013.25 hPa

Figure 11-1 Distances verticales utilisées en aéronautique

11.1.3 Anémometre
11.1.3.1 Nombre de Mach

Le nombre de Mach représente le rapport entre la vitesse propre et la célérité du son, qui est
une fonction de la racine carrée de la température 7, exprimée en degrés Kelvin :
v -
M (11-16)

T

Dans le cas de I’air, le coefficient d’expansion isentropique yest donné par :
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y=14 (11-17)
Jrr=20.046 m/ sV K

Le nombre de Mach est le paramétre permettant la prise en compte de la compressibilité :
pour un nombre de Mach faible (M < 0.4), I’air peur étre considéré comme un fluide
incompressible. Au dela, cette simplification n’est plus valide et les phénomenes liés a la
compressibilité seront d’autant plus marqués que le nombre de Mach est élevé. Voler a
nombre de Mach constant permet ainsi de se prémunir des phénoménes dangereux liés a la
compressibilité de 1’air.

11.1.3.2 Vitesse conventionnelle

La vitesse conventionnelle (CAS : Calibrated Air Speed) est la vitesse qui serait mesurée par
un anémometre parfait a partir de la mesure de la différence entre pression statique et
pression dynamique dans d’un tube Pitot. La relation entre vitesse conventionnelle et
pression est la loi de Saint-Venant en subsonique (loi de Lord Rayleigh en supersonique).
Cette relation (en subsonique) est obtenue en combinant deux équations :
e [’¢équation d’Euler relative a la conservation de 1’énergie pour un écoulement sans
apport d’énergie :

vav + % _ ¢ (11-13)

P

e La relation entre pression et température pour un ¢écoulement isentropique (i.e.
adiabatique (pas d’apport de chaleur) et réversible) :

11-1
% = Constante ( ?)
Yo,
En combinant ( 11-18 ) et ( 11-19 ) puis en intégrant, il vient :
2 11-20
r + A Constante ( )
2 y-lp

La valeur de la constante d’intégration est obtenue par la mesure de la pression statique py et
de la masse volumique py au point d’arrét (i.e. Vy = 0) lorsque le fluide est ralenti de
maniére isentropique : on obtient ainsi une relation entre la vitesse propre V, la pression
dynamique p et la pression statique py au point d’arrét :

v,y p_ v P (11-21)
2 y-lp y-1p,
De plus, I’équation ( 11-19 ) permet d’écrire :

Po = p(&
P

La prise en compte de ( 11-22 ) et ( 11-1 ) dans ( 11-21 ) permet d’écrire la relation suivante,
ou

Ap = po — p est la pression différentielle, c’est a dire la différence entre pression statique et
pression dynamique :

]w (11-22)

, y1 (11-23)
72 :L]£ (%.,.1} T
V- P
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La vitesse conventionnelle V. (CAS) est obtenue en graduant I’anémomeétre mesurant la
pression différentielle Ap non pas en unité de pression mais en unité de vitesse. Ce calcul est
réalisé en prenant les pressions et températures régnant au sol en atmosphere standard, soit :

P, =1013.25hPa (11-24)
{To =288.15°K
La loi de graduation de I’anémomeétre parfait en subsonique est donc la suivante :
7=t (11-25)
ch :% (A_p+1j g -1
y=11{p

Ainsi, un anémometre parfait n’indique la vitesse aérodynamique qu’a la condition de
fonctionner dans des conditions ambiantes identiques en pression et en température a celles
qui regnent au sol en atmosphere standard.

L’intérét de la vitesse conventionnelle réside dans le fait que le phénomeéne de décrochage
de I’avion se produit a vitesse conventionnelle constante (a poids constant et & nombre de
Mach inférieur a 0.4), indépendante de la température et de 1’altitude : c’est donc une
indication précieuse pour le pilotage. De plus, la charge aérodynamique sur la structure sont
proportionnelles a Ap : les avions sont donc limités a une vitesse conventionnelle maximale
qui traduit la charge aérodynamique maximale que la structure est capable de supporter.

11.1.3.3 Equivalent de vitesse

L’équivalent de vitesse (EAS : Equivalent Air Speed) est obtenu par un développement
limité au premier ordre de ( 11-23 ). En effet, lorsque le rapport 4p / p est suffisamment
faible, le développement limité au premier ordre de ( 11-23 ), associé a la prise en compte de
( 11-1), conduit a la formule de Bernoulli, qui est une approximation de la formule de Saint-
Venant :

1 11-26
=L (11-26)
Le méme type de développement limité réalis¢ dans ( 11-25 ) conduit a la relation suivante,
ou la vitesse conventionnelle V. a été remplacée par I’équivalent de vitesse, noté EV :

1 11-27
Ap ZEPO(EV)Z ( )

I1 vient par conséquent :

o = py(EVY (128)
L’équivalent de vitesse est donc une approximation au premier ordre de vitesse
conventionnelle. Elle est valable en pratique tant que le nombre de Mach ne dépasse pas 0.4.
Pour tous les avions lents dont le nombre de Mach ne dépasse pas cette valeur (dont les
avions de tourisme), la vitesse indiquée au pilote est I’équivalent de vitesse.

L’équivalent de vitesse est utile chaque fois que la vitesse propre V et I’altitude 4
interviennent au travers du groupement p(h)V>.

11.1.3.4 Vitesses utilisées en aéronautique

En plus du nombre de Mach, de la vitesse conventionnelle et de 1’équivalent de vitesse, les
autres vitesse utilisées en aéronautique sont les suivantes :

e la vitesse vraie (TAS : True Air Speed) : c’est la vitesse de I’avion par rapport a la masse
d’air dans laquelle il évolue ;
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o la vitesse indiquée (IAS : Indicated Air Speed) : c’est la vitesse lue sur I’anémometre de
I’avion. Elle représente la vitesse conventionnelle (ou 1’équivalent de vitesse pour les avions
lents) entachée de I’erreur instrumentale ;

e la vitesse propre : c’est la projection de la vitesse vraie dans le plan tangent a 1’ellipsoide
terrestre ;

e lavitesse sol (GS : Ground Speed) : c’est la vitesse propre de 1’avion a laquelle on ajoute
la vitesse de déplacement de la masse d’air dans laquelle il évolue (vent effectif).
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Chapitre 12
Rappels sur les notions de stabilité au sens de Lyapunov

pour les systemes autonome

12.1 Définitions

L’objet de cette section est de rappeler quelques résultats classiques relatifs a la stabilité des
systemes autonomes. Une étude plus détaillée peut par exemple étre trouvée dans [4-d].
Nous considérons un systéme non linéaire invariant dans le temps défini par :

i=f(x) (12-1)
ol x € %" et fest une application de #" — #" de classe C'.
Notons x, le point d’équilibre de ( 12-1 ) défini par :

flx,)=0 (12-2)
Pour des raisons de simplicité¢ dans la présentation des notions qui suivent, nous choisirons
I’origine en un point d’équilibre. Pour tout point d’équilibre différent de 1’origine, une
translation d’amplitude x, permet de prendre 1’origine comme point d’équilibre. Ce point
d’équilibre particulier n’enléve donc rien a la généralité des définitions suivantes.
Nous rappelons ci-aprés quelques définitions concernant différentes notions relatives a la
stabilité des systémes autonomes.
Définition 3 : x(t) étant la trajectoire solution de ( 12-1 ), le point d’équilibre x,=0 est
uniformément stable (au sens de Lyapunov) si Ve> 0, 7 &(g) > 0 tel que :

|x(0) < 5(e) = [x(t)| < & V£=0 (12-3)

Cette notion de stabilité exprime le fait que si 1’état initial est proche du point d’équilibre, il
en sera de méme de la trajectoire future. La trajectoire x(z) peut donc étre maintenue
arbitrairement proche du point d’équilibre lorsque les conditions initiales sont suffisamment
proches de celui-ci, comme illustré sur la figure suivante :

x(1) A

&)

x(0)
-H(¢)
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Figure 12-1  Stabilité au sens de Lyapunov

Définition 4 : x(t) étant la trajectoire solution de ( 12-1 ), le point d’équilibre x.=0 est
globalement stable si elle est stable V x(0) € 9 ". En d’autres termes, le domaine
d attraction d’un systeme globalement stable est % ". Par conséquent, &¢) peut étre choisi
de telle sorte que :

lim, _ 8(¢)=o0 (12-4)
Définition 5 : x(t) étant la trajectoire solution de ( 12-1 ), le point d’équilibre x,=0 est
uniformeément attractif si V'r > 0, Ve> 0, 7T(r,¢) > 0 tel que :

||§(0)” <r= ||§(t)| <& Vtz T(r,g) (12-5)

L’attractivité exprime le fait que si 1’état initial est suffisamment proche du point
d’équilibre, alors la trajectoire future reviendra nécessairement vers le point d’équilibre au
bout d’un temps suffisant. Par conséquent, I’attractivité n’implique pas la stabilité, et
réciproquement.

X(t) A

5 e N

Figure 12-2  Attractivité

Par contre, I’attractivité implique la convergence :

lim,_,, x(t)=0 (12-6)
Définition 6 : x(t) étant la trajectoire solution de ( 12-1 ), le point d’équilibre x.,=0 est
asymptotiquement stable si elle est stable et attractive.
La stabilité asymptotique exprime le fait que le systéme perturbé ne s’¢loignera pas trop du
point d’équilibre (stabilité), et y reviendra apres un certain temps (attractivité).
Définition 7 : x(t) étant la trajectoire solution de ( 12-1 ), le point d’équilibre x,=0 est
exponentiellement stable si 7 o, A et r, constantes positives, telles que :

||§(0]| <r= |g(t)|| <a- ||g(0)|| . exp(— /11‘) Vt=0 (12-7)

Définition 8 : x(t) étant la trajectoire solution de ( 12-1 ), le point d’équilibre x.=0 est
globalement exponentiellement stable si elle est exponentiellement stable et si le domaine
d’attraction est " (i.e. r = co dans la définition 5 précédente).

12.2 Méthodes d’analyse
12.2.1 Méthode directe de Lyapunov

L’idée sous jacente a 1’analyse de la stabilité¢ par la méthode directe de Lyapunov réside
dans la constatation physique du fait que si I’énergie d’un systéme est dissipée de manicre
continue, alors celui-ci tend vers son point d’équilibre. Par conséquent, la propriété de
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stabilité d’un systéme peut étre établie grice a 1’examen d’une seule fonction scalaire,
appelée fonction de Lyapunov.

Définition 9 : 'application f est Lipschitzienne sur un domaine D si pour tout xeD < ", il
existe un voisinage Dy eD tel que :

lr@)- W) < Llx-y] vayen, (12-8)
Ou L est la constante de Lipschitz sur Dy. Cette propriété exprime le fait que la croissance
de f'en x est au plus linéaire. Notons que la propriété Lipschitzienne entraine la continuiteé.

Théoréme 2 : soit x,=0 un point d’équilibre de ( 12-1 ) (i.e. f(0)=0), ou f(x) est supposée
Lipschitzienne en x. Soit V: %" — 9, une fonction continiment différentiable (i.e. de
classe C'), appelée fonction candidate de Lyapunov et vérifiant :

o Vx =0 V(x) > 0 (définie positive) et V(0) =0 ;

o V(x)= ag—)(f)f(g) < —W(x)< 0 dans un voisinage Qde I’origine ;

Alors le point d’équilibre x,=0 est stable dans le voisinage 2 si W(x) = 0 (semi définie
positive), et asymptotiquement stable dans le voisinage Q2 si W(x) > 0 (définie positive) V' x
Z0.

Si de plus V(x) — o lorsque ||§|| — © (radialement non bornée) et que le voisinage (2 de

Iorigine ot V(x)< 0 s’étend a 9", alors la stabilité est globale.

Démonstration : cf. [4-d]. [
Exemple ([12-a]) : soit le systéme non linéaire autonome défini par :

{xl =X, (xlz +x; —2)—4x1x§ (12-9)

X, =X, (xl2 +x; — 2)+ dx,x;
L’origine est un point d’équilibre pour ce systéme. Choisissons comme fonction candidate
de Lyapunov la fonction V(x) suivante :

o)L ) (12:10)

11 vient alors :

V()_c):xlxl +X,X, :(x12+x22Xx12 +x; —2) (12-11)
D’apres le théoréeme précédent, le systeme ( 12-9 ) est asymptotiquement stable dans le
voisinage Q défini par :

Q:{(xl,xz)/xlz—i-xz2 <2} (12-12)

De plus, le systéme est instable par rapport a I’origine pour toutes conditions initiales situées
a I’extérieur de I’équipotentielle délimitée par V(x) = 4. En effet, un domaine délimité par
une équipotentielle de Lyapunov ou V()_c) est positive est un domaine de conditions initiales
pour lesquelles I’origine n’est pas (asymptotiquement) stable.

12.2.2 Théoreme de LaSalle-Krazovskii

Le théoréme de LaSalle-Krazovskii permet de vérifier si un systéme non linéaire autonome
est globalement asymptotiquement stable dans le cas ou V(g) est semi définie négative.

Théoréme 3 : soit V : 2" — 9, une fonction continiment différentiable (i.e. de classe C'),
appelée fonction candidate de Lyapunov et vérifiant :
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o V(x) = o lorsque ||§|| — o (radialement non bornée) ;
o V(E)S 0 Vx;

D autre part, soit Q2 1’ensemble des points oti V(x)=0 :
Q={xeR"/V(x)=0} (12-13)

Et soit M le plus grand ensemble invariant contenu dans €2 de telle sorte que toutes les
trajectoires x(t) convergent vers M. Si M={0}, alors le point d’équilibre 0 est globalement
asymptotiquement stable.

Démonstration : cf. [12-d]. []

12.2.3 Stabilité exponentielle globale

Théoréme 4 : soit x.=0 le point d’équilibre de ( 12-1 ), ou f(x) est supposée localement
Lipschitzienne en x. Soit V: " — 9. une fonction continiment différentiable (i.e. de
classe C') et radialement non bornée vérifiant :

V(x)=x"Px>0 Vx#0 (12-14)
et:
V(x)<—x"0x<0 Vx#0 (12-15)

ot P=P" et Q=0 sont des matrices définies positives. Alors le point d’équilibre 0 est
globalement exponentiellement stable et vérifie :

A (P (12-16)
), = st o -1 o),
ou :
_ mn(Q) (12-17)

j’max (P)
Démonstration : la démonstration de ce théoréme peut par exemple étre trouvée dans [4-d].

Comme elle est concise, nous la reprenons ci-apres.
D’apres la définition ( 12-14 ) de V(x), il vient :

0< /lmin (Pmi(tlE < V(E) < j’max (P)HE(ZXE vz # Q = _||£(t)|z < —y ( 12-18 )

De manicre similaire, il vient a partir de ( 12-15) :

MO

V(x)<—x"0x < -2, (Q)x(t)]; <-

N

Soit, aprés intégration de 7 (x) :

V(x(2)) < exp(— at ' (x(0)) (12-20)
Enfin, I’utilisation de ( 12-18 ) conduit a :

A \P
), = 5= e - 21 ),

Ain (P)

(12-21)
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12.3 Dérivée de Lie

Nous reprenons ici les définitions données dans [12-¢] :

Définition 10 : étant donné une application différentiable @ de 9" dans " (0 <p < n),
nous supposerons qu’il existe au moins une solution xy de [’équation implicite @(xy)=0 et
que ’application linéaire D@(x), aussi appelée matrice jacobienne de @ et dont I’élément
de la ligne i et de la colonne j est OD/0D,(x), est de rang plein (n-p) dans un voisinage V de
Xo. Nous appellerons variété différentielle de dimension p [’ensemble X défini par |’équation
implicite :

X ={x tq@(x)=0} (12-22)

Définition 11 : un champ de vecteur sur X est une application qui a tout x € X fait
correspondre le vecteur f(x) appartenant au noyau de D D(x) :

D®(x)- f(x)=0 (12-23)
Définition 12 : une courbe intégrale du champ de vecteur f est une solution locale de
[’équation différentielle :

x=f(x) (12-24)
Définition 13 : soit h une fonction de classe C' de 9" dans 9. Nous appellerons dérivée de
Lie de h dans la direction f, notée L, la dérivée de h le long de la courbe intégrale de f :

< Oh (12-25)
Lhlx)=3 fix) = ()
i=1 X;
Par cette formule, un champ de vecteur f quelconque est identifi¢ & I’opérateur différentiel

linéaire du premier ordre :

n a 12-26
Lf = Z:l: /i ()_C)g ( )

Définition 14 : le crochet de Lie des champs de vecteurs f et g est le champ de vecteur défini
par:

n n ag, 6_f, a ( 12-27 )
L[f,g]szLg_LgLf =Z zfj__g A
=R

/ a Ox,
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Thése de Thierry MIQUEL

Contribution a la synthése de lois de commande pour la

navigation relative entre aéronefs

Cette these se place dans le contexte de la croissance soutenue du trafic aérien. Elle concerne
I’assistance automatisée au controle du trafic aérien qui vise a augmenter la capacité des
secteurs de contrdle en transférant a 1’équipage certaines tiches de nos jours dévolues au
contrdleur aérien. Il s’agit plus particulierement de renforcer la coopération entre 1’équipage
et le contrdleur aérien en vue de faciliter la tache de régulation des flux de trafic aérien.

Le contexte actuel du contrdle du trafic aérien et les voies actuelles d’investigation dans le
domaine de son automatisation sont présentés, puis un état de I’art sur les lois de guidage
relatif entre aéronefs est réalisé. Un modéle de synthése décrivant la dynamique de guidage
d’un avion de transport commercial dont les fonctions de pilotage sont automatisées est
ensuite proposé. Ce modele permet une synthése de lois de guidage relatif en s’appuyant sur
les fonctions de pilotage classique de 1’avion.

Aprés avoir envisagé I'utilisation de lois linéaires de type proportionnelle et dérivée et précisé
les objectifs de commande en terme de spécification des modes propres, deux techniques de
commande non linéaire sont alors mises en ceuvre : le backstepping et le bouclage linéarisant
basé¢ sur la propriét¢ de platitude. Ces trois approches (loi proportionnelle et dérivée,
backstepping et platitude) sont évaluées de fagon exhaustive sur un jeu de scenarii réaliste
d’un point de vue contrdle du trafic aérien.

Mots clés : contrdle du trafic aérien, dynamique du vol, guidage automatique, commande non
linéaire, backstepping, platitude.

Contribution to the synthesis of relative guidance control

laws between airliners

The context of this thesis is the sustained growth of air traffic. It deals with automatic
assistance of air traffic control in order to increase the sector capacity through the delegation
to the flight crew of some tasks currently performed by air traffic controller. More
specifically, the key idea is to strengthen the cooperation between the flight crew and the air
traffic controller in order to facilitate the regulation of air traffic flow.

The current context of air traffic control and the current studies in the field of its automation
are firstly presented, then a state of the art analysis dealing with aircraft relative guidance
control law is provided. A synthesis model describing the guidance dynamics of a jetliner
with autopilot functions is proposed. This model allows for a design of relative guidance
control laws by using classical autopilot functions onboard airliners.

After the presentation of a linear proportional and derivative control law, the goal of the
design in terms of pole placement is specified, and two nonlinear techniques are then applied:
backstepping and feedback linearization based on flatness. Those three design (proportional
and derivative control law, backstepping, feedback linearization based on flatness) are finally
evaluated on realistic scenarii from an air traffic control point of view.

Key words : air traffic control, flight dynamics, automatic guidance, nonlinear control,
backstepping, flatness.



