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Introduction générale :

Avec le développement des avions, de nouveaux mesdiautomatisation sont
apparus et concernent notamment I'autopilotagedeteier permet de générer, d'une maniere
autonome, la navigation de l'avion a partir deeicapires de vol prédéfinies et de stabiliser

I'avion quelque soit les conditions de vol.

La synthése de lois de guidage est d’autant plficildi que I'on ne peut ignorer
'importance des fortes non linéarités et les cagps existants dans la dynamique des avions.
De plus, le mouvement de I'avion est gouverné ar fodrces et moments aérodynamiques
variables dans le temps et nécessite une opérdstimation en temps réel afin d’adapter
l'autopilote aux différentes situations de vol. @ahs’agit d’aller bien au dela des techniques
issues de l'automatique linéaire afin de conférer systéemes de pilotages des performances

accrues.

Dans ce travail nous allons nous intéresser antifleation et la commande non

linéaire d’'un avion. Le présent projet est orgamisdrois chapitres :

1) Le premier chapitre concerne la modélisation l@aire sous forme MIMO de l'avion.

Une mise en équation de cette dynamique est farvars une représentation d’état.

2) Le second chapitre concerne l'estimation du ewgctd’état et des coefficients
aérodynamiques a travers deux méthodes d’iderttditalLa premiére qui est le filtre de
Kalman étendu permet, a partir d'un modéle spagifjcd’estimer les grandeurs physiques
manquantes a partir d'une série de mesure effectaidel’avion. La deuxieme méthode qui

est le"Total Least squarépermet d’estimer les coefficients aérodynamiques.

3) Le troisieme chapitre concerne la commande rnipéaire d'un avion a travers la

commande par mode glissant.
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Chapitre | ModélisatiBhysique de L'avion

Introduction :

Dans ce chapitre, les équations générales du mantediun avion rigide seront
données ainsi que les systemes de coordonnéembecsites. Ces deux parties constituent
les bases de la mécanique de vol. Il faut toutedmnaler que tout au long de ce chapitre des

hypothéses seront prises en compte afin de réldua@mplexité des équations.

|- Systémes de coordonnées :

Les équations mécaniques ont besoin pour étrecagals, de la définition d’'un repere
Galiléen qui est nommeé aussi repere inertiel [B].deéfinition de d’autres reperes relatifs au
repére inertiel est possible pour permettre unduéerdes équations générales relativement
aisée. On peut définir plusieurs reperes relasitdesment il faut choisir les plus utiles afin de
donner aux équations une forme plus attractive. fdisecette étape franchie, le passage d’un
repeére a un autre ce fait a travers des matricetsadsformation qui sont en fonction des
angles solides exprimant les positions de I'unna@port a l'autre. Ces derniers vont nous
permettre plus tard de modéliser les efforts exteft].

Repére inertielDX Y, Z,:
» l'origine O est le centre de la terre.

. 04 est orienté suivant la verticale ascendante.

OX, ., OY,

. ° et sont deux directions orthogonales choisies dapkltehorizontal.

La figure ci-apres montre le repere inertiel Igidement a la terre.

North _AZy
T E”"""x\
/’/ \\\
/ N\,
r'/ \‘...
I |
E}/ A ! y 1
- | ]
\ — —%
X| , Equatorial plane
\ /
. | /’/
~.._South| ~

Figure 1.1: repére inertiel[1]
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Triedre normal terrestre OX'Z":

Ce repére est lié aussi a la terre, seulementrsgin®est un point fixe par rapport a la
terre et I'axe OZ est orienté suivant la direction descendante.lap K'Y " est tangent a la

surface de la terre [1].

Triedre avionOXYZ:

Ce triedre est lié rigidement a I'avion.
* lorigine O est située dans le plan de symétrid’adon qui peut étre le centre de
gravité.
« les axe©X et OZ sont deux directions choisies dans le plan de sjené

« OY est orienté positivement vers la droite.
Ce repere est utilisé pour exprimer les forcesrdpyisions et les moments [2].

Triedre aérodynamiqu®&Xx.Y.Z._:

a aTa=

Ce triedre est lié a la vitesse de I'avion.
» est un point fixe de I'avion (généralement le cewke I'avion).
OX

. aest porté par la vitesse dans le sens positif.
OZ, ... .4 . .

. asitué dans le plan de symétrie de I'avion.

. OYaest situé arbitrairement dans le plan complexe

Ce triedre est utilisé pour exprimer les forcedgnamiques. Son orientation n’est

pas liée rigidement a I'avion mais plutét a la s#e.
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I1- Positions relatives des triedres et matrices dpassage associées :

Inertial axes (X, Y; Z;)
7 Xy

]

Body axes (X, Yy, Zp)
¥y

@ 3(} Equatorial plane

Figure 1.2 : les coordonnées relativ§23]

1)-position du triedre aérodynamique par rappoiriédre avion :
Pour exprimer les coordonnées du triedre aérodymnasians le repére de I'avion on
utilise deux angles.

-l'angle d’incidencen: c'est l'angle que fait 'axeOXavec le plan X,Y,du repere

aérodynamique. L'incidence est positive si la prtiggn du vecteur vitesse sur 'axeZ est
positive.

-I'angle de dérapagp : c’est I'angle que failOX_avec le plan de symétriXZ de I'avion.

Cet angle est positif si la projection du vectetesse sur I'axeDY est positive.

-
.\IH"“:._H_:-E. 5 8
[
ol =T Pisn "
III.' Y "-_\_ T
i )
-x"\\:?“'\-\. -
| Ry e
™ - I
. .‘__—""_‘-:_“-"' ———— =
/

Les angles o & §

BONE iR peBitile

Figure 1.3: position du triedre aérodynamique par rapport aiedire avion[18]
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La matrice de passage entre les deux reperestgéorime suit :

X cosacosf -—cosasinf -sina | X,
Y = sing cosf 0 Y, (1.2)
Z sinacosf -sinasinf cosa || Z

a

2)-position du triedre aérodynamique par rappottrigdre normal terrestre porté par I'avion :
Pour exprimer la position du repére aérodynamparerapport au repére terrestre on

a recours généralement aux angles d’Euler.

Soit le OXy'Z un triedre auxiliaire confondu avec le triedre mal terrestre

OX’Y'Z'. Ce triedre est amené a coincidé avec le triedredgnamique a l'aide de trois
rotations successives :

» une premiére rotation (angh@ autour de 'axe OZaméneOx en positionOx, dans

le plan vertical contenar®X, (planX,Z')Oy' vient alors e®y, .

* une deuxieme rotation (angh@ autour deOyh amene I'axéPX de la positio 0%, a

la positionoxa.

* une troisieme rotation (angl® autour de I’axeoXa améne I'axe®Y de la position
O, aa positiorQYa.
Les anglesp, 6 ety sont positifs si ces rotations sont effectuées darsens positif

des rotations. Ces angles portent respectivemsmdms d’azimut aérodynamiquie pente
aérodynamique et angle de gile aérodynamique

La matrice de passage du repére aérodynamiqueearergerrestre se traduit comme suit :

X, cos@cosyp sindcosyp -sing | X'
Y, |=| -—sinfcosy +cosfdsing singdsiny +cosfdsingcosy  cosgsing || Y’ @2
Z, cosfdcogy +singsingsing —cosdsiny +sindsingcosy cosgcosy || Z'
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3)-Position du triedre avion par rapport au triédoemal terrestre porté par I'avion :

P
lh\ Q; ’-. w
- -~ i - \\
v//-\ /\r. 2 ¥h
g =T 1
< e .- L je
% 4 /] i
. /1y

Plan de
symetrie x.Z

. 1 z
‘,.,0/1\\\‘ {ue?hcall
™

Figure 1.4: Position du triedre avion par rapport au triedratestre[18]

Soit le triedre auxiliaireOX'y Z tonfondu avec le triedre normal terrestre, amener e
coincidence avec le triedre avion a l'aide de tratigtions successives (voir figure 1.4) :
- une premiére rotation (anglg autour de I'axéz, améne OX a la positionOx, dans le

plan vertical passant p@x (planOx2 et Oy, a la positionOy, .

- une deuxieme rotation (andlieautour deOy,, améne I'axéOx de la positionOx, a la
position OX,

- enfin une derniére rotation (anglgautour de OXamene 'axeDy, de la positionOy, a

la position OY.
La matrice de passage est la suivante :
X X6
Y | = R| Y, (1.3)
z Z,
Avec
cosy cosf siny coséd -sind

R=| —sing cosg + cosysindsing  cosy cosg +siny sindsing  cosdsing
sing sing + cosyysindcosp —cosysing +siny sin@dcosg  cosd cosg

10
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I1l- Modélisation de I'avion :

[lI- 1- Dérivation des équations du mouvement :
Pour cette partie, la deuxieme loi de newton s@Eliguée. Cette loi, exprime la
dérivée temporelle des moments linéaires et angslafonction de la somme des forces et

des moments extérieurs respectivement.

d dr' . - =
o jv Pa g8V = j L PAgaV + jsts (1.4)
91k p, v = [ Fixp,gav + [FxFs 1)
dtv A dt v oA s '
La masse totale de I'avion est donnée par la fagrauivante :
m= j p,dV (L6)
\%
On suppose gque la variation de masse de l'aviofaidse :
dm
—=0.
dt

Cette supposition est valable si seulement la tianiade la masse est faible par
rapport a une période de temps de 30 a 60 secfBld&xtte période de temps représente la
durée de temps nécessaire pour I'évaluation demns@s de I'avion [3]. Si la variation de
masse est environ 5% de la masse initiale de Faiprés 60s, alors I'hypothése faite au
départ est acceptable. Autre supposition tout aogsirtante que la derniere, la constance de
la distribution de masse avec le temps. Cette sifiguo nous permet, d’'une part, de négliger
les petites variations de distribution de massesedigges par le mouvement du combustible
dans le réservoir et d’autre part d’affirmer quedatre de masse de I'avion ne ce déplace pas
pendant une durée de temps de 60s [3].

Figure 1.5: repére terrestre et repéere lié a I'aviga]

11
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Le systeme de coordonnés OXYZ lié au centre deear@ges$avion (cm)

—

r=ro+r L.7)

Comme P est le centre de masse, alors la relativarge est vérifiée :

jv pardV =0 (L8)

Comme conséquence de cette derniere relation, wrépgre :
r=L( prdv (L9)
p mJ‘V pA .

Maintenant, on peut réécrire le premier terme éguation (1.4) :
d dr’

_d? -
a VpAEdV = WJ-V Pl dVv

d? — -
= WJ-V ,oA(rp + r)jv
d?r;
dt?
I~
dt

Ou

— dr.
vV, =—E£ 110
P =t @.10)

—_—

Ve représente la vitesse du centre de masse derf’avio

Le second terme de I'équation (1.4) peut étre adpyedr comme suit :
[,pagdV+[FdS=mg+F, +F; 111

—_—

Avec Fa la force totale aerodynamique Bt la force totale de poussée. En combinant les
deux équations (1.10) et (1.11), I'équation (1 &yidnt :

A
dt 112)
L’étape suivante est de développer I'équation (1L&)substitution de I'équation (1.7) dans
I'équation (1.5) et en prenant en considératiorétpsgation (1.4) et (1.9) on aura :

de-odr e
avrxapAdv—LrXFds—M,ﬁMT 113 )

Ou M_,; représente le moment aérodynamique totaW,étle moment de propulsion total.

m =mg+F,+F

Afin d’éliminer les intégrales dépendantes du temps changement de repére sera
opéré pour passer des coordonnées du systemel’ (repére terrestre) aux coordonnées du
systeme XYZ (repére avion). Néanmoins, un problémeose, le repere XYZ est un repere
non inertiel, les lois de Newton ne s’appliquers.four palier a ce probléme, on a recoure a
la transformation géomeétrique suivante:

12
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—

dA _ 0A A=A+ oxA
dt ot
—— —_
reQ%?;)‘(e reperexYZ (]_14)

Avec A un vecteur quelconque é¢ le vecteur de vitesse angulaire du repére XYZ par
rapport au repere X'Y’'Z' ou bien le vecteur de sie angulaire de l'avion par rapport a la
terre. Cette derniere relation va étre appliquag fes deux équations (1.12) et (1.13).

Pour (1.9) :
mdYe = o Mo 4 oui
dt ot (115)

w{aav; +zoxv1j=ma+a+ﬁ a6 )

Donc

Pour I'équation (1.13) :

d rxdd—,oAdv jr 2,oA —jrxi(rﬂuxr) dv= 017)

dt- = Lr x{r + OXT + 200X + X (a)x r)}pAdV

A travers I'hypothése du corps rigide et que I'avite possede pas d’hélice tournante alors

f =i =0 et I'équation (1.13) devient :
[r x{aoxr +ax (@xr)p,dv=M, +M; 118 )

Les équations écrites précédemment sont sous feeutorielle et ne sont pas

exploitable directement pour I'étude de la dynamide I'avion d’ou la nécessité de projeter
ces équations dans les trois axes. Soient lesursdtgjetk trois vecteurs unitaires portés par

les axes X, Y et Z respectivement. La projectionl’dguation (1.16) sur ces trois axes se

traduit comme suit :

mU -VR+WQ) =mg, +F, +F 11% )
m(V +UR-WP) =mg, + Fa +Fr 11% )
mW -UQ+VP)=mg, +F, +F, 119 )

En ce qui concerne I'équation (1.18), la projecti@npeut pas étre faite directement a
cause des intégrales volumiques. Un développengecette équation s'impose pour la rendre

un peu plus maniable. En commence par le premieetee I'équation (1.18) :
[irx{@oxr +ax(@xr)p,dv= [ @l o)p,dv- [Flr @)o,dv+
+ jvf x @[T )p,dv- jvf x F (@) p,dv 120)

=0

13
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Ensuite, on développe quelques termes de I'équéti@g) :

J.ch)(r” [F)p,dv= (PT +Qj + RIZ)L(XZ +y2+ 22)p,dv
et
- jVF(F DE)) dv = —J.V(XT +y]+ zRXxF"+ yO+ zR )pAdv

La substitution de ces deux équations dans I'eguidfi.20) donne ce qui suit :
[pjv(yZ +2)p,dv-Q[ xyp,dv-R szpAdVJi‘ +
[QIV(XZ + 22)p,dv- pIVyXpAdV— ijyszdv i+ @21)
R[ (%2 + y?)o.dv—P| zx0,dv-Q zyp,dvik

Les intégrales volumiques dans I'équation (1.2X)t fiéférence aux moments et produits

d’inertie. Les symboles utilisés pour ces intégraent les suivants :

J'V(y2 +22)p,dv=1 .[Vyxp Adv=1, J'szoAdv =1, (122a)
J'V(x2+ z2),0Adv: I,y jvyx,oAdv: =1y jvyzoAdv: I, =1, (122b)
.[V(XZ +y2)p,dv=1, J'szoAdv: =1, J'sz,oAdv: Iy =1, (122c)

& (Eanli-lixel)
Mprradymumie ard Theuet Forces Azsalsration of Cravily

Acrodynomic and Thret Messents Lincar amd Anpular (Robstlos ) Vol s

Figure 1.6 : définition des variables de mouvemg3ijt
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L’équation (1.21) peut étre réécrite comme suit :
Pr. -, -Rr i+, -Pi,-R )i +[R,-PI -0l K 123)
Le troisieme terme de I'’équation (1.20) devient :
jvf x @ )p,dv= L{(xT +y]+ zIZ)x (PT +Qj + RR)(Px+ Qy+ Rz)},oAdv=
1, PR+1(R-Q2)-1,PQ+ (1,1, )RQJ +
(1 =1.)PR* 1, (P~ R~ 1,,QR+1,,PQ]] +
[, - 1,)PQ+1,,(Q2-P?)+1,QR-1,,PRK

(124)

En général, les avions sont symétriques par ragpoplan XZ ce qui implique que les

produits d'inertid et |, sont nuls. En utilisant les expressions (1.23)Le#4), la projection

de I'équation (1.18) se traduit par les équatiangastes :

L P=1.R-1.PQ+(l,,~1,)JRQ=L, +L, (1253 )
1,Q+(l, = 1,)PR+1,(P2-RE) =M, + M, 125 )
LR=1P+(1, -1, )PQ+1 QR=N,+N; (125 )

Les équations (1.19) et (1.25) forment les six &goa différentielles du mouvement.

[lI-2- Equations cinématiques :

Il est maintenant possible de connaitre la trajectde vol de I'avion par rapport au
repere terrestre a travers la connaissance d’uriedes composantes de vitesse U,V et W
dans le repére lié a l'avion et d’'autre part, kesstangles d’Euler. Cela est possible aprés
I'établissement des relations entre les composatgestesse U, V et W dans le repére XYZ
et les composantex,y'etZ dans le repere X'Y'Z'. PuisqueX,Y,Z, est parallele a X'Y’'Z,

alors nous avons :

X3 and X ¥y

24 Earth—fixed Axes
g

Zz

Figure 1.7: orientation de I'avion avec les angles d’Eu[8t
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U =x V,=y W=7 126 )

En se référant a la figure (1.7), il est possibéevérifier que les relations existant entre
U, vW etU,V,W, :
U,| |cosp -sing O|U,
V,|=|sing cosp OV, @27 )
W, 0 0 1{W,

De méme, on peut trouver des relations reliantéesposante, V, W, etU,V, W, :

u, cosd 0 sind|U,
V=] 0 1 0 |V, @28 )
W, -sind 0 cosd |W,

Enfin, on peut relier les composan{*éS’V3’W3 avecY VW par les relations suivantes :
U, 1 0 0 U
V;|=|0 cogy -sing |V @29 )

W, 0 sing cogy |W

En combinant les équations (1.27), (1.28) et (1d2Baboultit a la relation suivante :

U, | [X]| |cosp -sing O cos®# O sind|1 O 0 |u
V, [=|Y |=|sing cosp O 0 1 0 |0 cogy -sing |V @30
W, Z 0 0 1| -sind 0 cosf|0 sing cosy |W

La derniere relation relie les composantes dess#talans le repére terrestrérxz’

aux composantes de vitesse dans le repere ligial’'XYZ.

16
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ModélisatiBhysique de L'avion

Figure 1.8 : les composantes de vitesses linéaires et angul@tes

]
]
I
I
]
I
I
I

Projection aof Wy
o the X 7Y - plene

La trajectoire de vol peut étre déterminée patdgnation des équations (1.30), il faut
seulement connaitre a chaque instant les angladed.ECependant, ces derniers sont eux-

mémes dépendant du temps et doivent étre détermairtéavers d’autres relations. Pour

déterminer ces relations on exploite l'idée qued@ivée temporelle des angles d’Euler

dépende des vitesses angulaires P, Q et R.on a :

O=Pi +Q]+RK =g +8+y

A partir de la figure (1.7),on a:

17
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En substituant les équations (1.32) et (1.34) #lagsation (1.31) :

o=k, +0], + i 135 )
On a les relations suivantes :
k, = -sin@i, + cosdk, = —sindi + cose(sinz//T + coaﬂfi) (136)
j, =cogy] -singk 137 )

En remplacant les équations (1.36) et (1.37) dafiédquation (1.35), on obtient :
w=(-sinp +y ) +(pcoshsing +fcosp) + (¢ costcosy - Gsing K (138)

Par identification avec les termes de I'équatiaB 1}, on tire les équations suivantes :

P=¢ -¢sinb (139%a)
Q = Gcogy + gcoshsiny 13% )
R = ¢ cosfcosy - Fsiny 13% )

Ce qui nous permet de tirer les équation?d%et‘/’ comme suit:

¢ =P +Qsingtand + Rcosgtand 140a )
6 = Qcosp — Rsing 1400 )
Y= (Qsin¢ + Rcos¢)seo9 @40c )

Avec des méthodes d’intégrations numeériques, ohgheerminé les variables 0 ety.

[1I-3- Les composantes de la force gravitationnelle
En se référant a la figure (1.6), le vecteur d’&radion gravitationnelle s’écrit comme suit :
G=gk'=gk =g,i+g,]+g.K w41 )
De plus, les composantes du vecteur d’accélérgtiavitationnelle peuvent s’écrire en
fonction des angles d’Euler en reconnaissant?gadi. Dans I'équation (1.36)}?2 est

exprimé en fonction dé, jetk donc nous avons :

(- gsing)i + (gsing cos)] +(gcosy cosdk =g,i +g, ] +g,k (142)
Ce qui donne :
9.~ —gsind (143a)
g,= gsiny cosd 143)
g,= gcogycosd 1L43c)
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lll-4- Réécriture des équations :

Les équations de forces :

mU -VR+WQ) = -mgsind+F, +F,
m(V +UR-WP) = mgsiny cosg + Fo *+Fr,
m(W ~UQ +VP) = mgcosycosd + F, +F,

Equations des moments :

L P=1.R=1.PQ+(l,,~1,)JRQ=L, +L,
IWQ+(IXX_ Izz)PR+ IXZ(PZ_ RZ): I\/IA-l_ I\/IT
LR=1P+(I, -1, )PQ+1 QR=N,+N;

Les équations cinématigues :
¢ =P +Qsingtand + Rcosgtand
6 = Qcosp — Rsing
@ = (Qsing + Rcosp)sedd

144a )
144p )
(L44c )

(1453 )
(145 )
(145¢ )

(146a )
(146b)
(L46c )

Les équations de (1.44) jusqu'a (1.46) sont destiéms générales du mouvement

d’'un avion quelconque. Pour chaque type d’avios, ligoothéses sont faites afin de réduire

la complexité de ces équations. De plus, les foetéss moments dans les équations (1.44) et

(1.45) n'ont pas été développés en fonction dembigs du mouvement et des coefficients

aerodynamiques, ceci fera I'objet du paragrapheasiii
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IV -Aérodynamigue :

IV -1- Définitions géométriques :

Aile : c’est la portion d’un avion destiné a fournir lesentation [4]

Figure 1.9 : aile d’avion[4]

Les ailes, possedent généralement un plan de sgmeéttical comme représenté sur

la figure 1.9. La longueur des ailes b est appetéergure

Aile nue : c’'est l'aile de l'avion toute en entiere sans diguité et sans changement
d’envergure [4]. Cette aile est schématisée csales a droite :

~~
[

[ \ Beord o atéague

Figure 1.10 : caractéristiques géométriques d’'une dug
On appelle la surface S la surface de I'aile nue.

Corde :une corde est tout segment de droite, parallélplau de symétrie et reliant le bord
d’attaque au bord de fuite [4]. Une corde de réféeeest une corde fixée en grandeur et en
position et sert a définir le centrage.
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---------
‘‘‘‘‘

- ?G e
k ¥ E - -_al:TJrﬂf—_" —_—
: I x4
- 2

Figure 1.11 : définition de la cordé¢4]

Centrage :distance suivank, entre le centre de gravité de I'avion G et le abedtaque.
L’allongementA, : donnée par la formule suivante :

T 2
A, = % (147)

~

Le diedred : est I'angle que fait une demi-aile avec la nornaleplan de symétrie. Il est
souvent faible, nul ou bien inférieur a 10°.

(D F— s

Figure 1.12: définition du diedrg4]

Profil : le profil d’aile est la ligne obtenue par I'intection de I'aile avec un plan parallele au
plan de symétrie [4].

..:.‘:—-_:— Sa—
Micromadéle

<>

Suvpersonigque

& =

Figure 1.13: le profil d’'une aile[4]

Ligne moyenne et squelette :

On appelle ligne moyenne, la ligne obtenue en pomgrie milieu des segments de
droites perpendiculaires & OX, limitée par les deabés du profil [4].
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- Squelelie
Lr'g'na' moyenne | |

o - - 5 = = 4 X
x X i
o — = TT Profrl ayma'tri?;.:e
| H X
o

(2)

Figure 1.14 : ligne moyenne et squeleftq

Le squelette est la ligne a partir de laquelle @mstruit le profil, en portant
perpendiculairement, de part et d’autre, des setgram longueur égale a ceux d’'un profil

symétrique, pour chaque valeur considérée de listes¢4].

IV -2- Caractéristiques aérodynamiques :
Les caractéristiques aérodynamiques d’'un corps femalamentalement décrites par
des coefficients des forces et des moments [5]s@anqui suit, on va essayé d’exprimer les

grandeurs physiques (forces et moments) en fondeares coefficients.

a)- Coefficients de forces :

L’équation de dimension pour une force aérodynamiegt proportionnelle @ V2 et

a S [4]. Donc, on peut écrire la force aérodynamispus la forme suivante :

F= C% POSV? (L48)

Le coefficient C, qui est affecté de I'indice capendant & I'axe auquel se rapporte la
force qui est dans notre cas les axes du repéeeel'li&ion, est un nombre sans dimension.
dépend de :

* laforme du corps

* larugosité de la surface

» la position du corps (incidence et dérapage)

» les effets de viscosité (le nombre de Reynoldgjeetompressibilité (le nombre de

Mach)

* laturbulence de I'écoulement

* |es surfaces de déﬂectio??f?sa-eew_r )

* Des composantes des vitesses de translation etaten
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Donc

Cy = f(M,Re,a,ﬁ 7___ —,0,,0, Jj

= f|M,Rea, g9 P PO RO &5 5 &5
< ( AVEEVEEVIEVREY j

C,=fM,Rea,6,—,—,—,—,— ,0,,0,,0,
V'V'V'V'N

b)-Coefficients de moments :
D’une maniére semblable aux forces, un moment géardique s’écrit sous la forme

suivante :

Mt:c%pva 9 149 )

volumederéférence

Le coefficient C, également sans dimension, egtictdfd’indices correspondant aux

divers axes du repere lié a I'avion et dépendialessmémes parametres cités au paravent.

C = f(M,Re,a,,[a’,—,—,—,— —,0,,0, 5)

C,=f|M,Rea,B,—,—,—,—,— ,0,,0,,0,
V'V

C = f(M,Re,a,ﬂ,—,—,—,—— 0,0, 5)

Les fonctions existant entres ces variables etctefficients aérodynamiques (de
forces ou de moments) peuvent étre exprimées paeualoppement en seérie de Taylor au

tour de l'origine d’ordre 1.

IV -3- Développement des forces :
a)- PortanceF, :

En tout point de I'avion, ils existent :
-une force de pression normale.
-une force tangentielle.

La force globale de portandg, obtenue par la somme des projections sur I'axesZ de

forces exergant sur l'avion :

F, = CZ% OSV? (L50)
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Influence de l'incidence :

L’évolution de C, en fonction de I'incidence est donnée dans la figure suivante

C.‘L M

Figure 1.15: évolutionC, de fonction de I'incidence (i dans la figureJ4]

Le C, évolue linéairement pour des valeurs cdeomprises entre -12° et 15°. Ces
valeurs représentent les angles normaux de &8t itaractérisé par :
- la valeur de I'angle d’'attaque nulie,
aC,
- la pente—=
oa
- les optimums du coefficiert,
b)- Trainée :

La force de trainée est obtenue par la sommatienpdejetions sur 'axe X des forces
normales et les forces tangentielles (forces déefreents). Elle est sous la forme suivante :

F, = CX% OSV2 150 )

Influence de l'incidence sSut, _:

L’évolution de C, en fonction de I'angle d’attaqueest donnée dans la figure suivante :
ACx

1

-12 o +18
Figure 1.16 : évolutionC, de fonction de I'incidence (i dans la figure)4]
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c)- Force latéraleF, :

La force F, est obtenue par la sommation des projetions sue I'd des forces
normales et les forces tangentielles (forces déefreents). Elle est sous la forme suivante :

F = CY% OS\2 @51

IV -4- Développement des moments :

a)- Moment de tangage M:

Les forces de pression et de frottement provoqumamtrapport au centre de masse de

'avion, un moment de tangage. Son expressioraesiiVante :

M, = cm% OV2ST 152 )

Le coefficientC_, dépend des mémes parametres que les coefficignetC, .

b)- Moment de lacet N:

De la méme maniére, un moment de lacet est crééapport au centre de masse de

l'avion. Son expression est fonction du coefficjeeprésentée par I'équation suivante :

N, =C,. 1 psveb 153

c)- Moment de Roulée L:

L’'expression du moment de roulée en fonction duffment C, est donnée par

I'équation suivante :

L,=C. % oSV 154 )

IV-5- Influence des variables de mouvement sur lesforces et les moments
aerodynamiques :

Influence de la composante de vitesse U :

Une variation de la vitesse U implique changement d’'une part de la pression

dynamiqueq =%,0V2 et d’autre part du nombre de Mabh =Vlou V,est la vitesse du son.

S

Comme resultante de ces changements, les forceslya@miquesF, ,F, ainsi que le

moment M, changent aussi. Les variations induites sont mdges par les
oF, OF

quantités—> , —* etaMA.

ou ouU ouU

Influence de la composante de vitesse V:
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Un changement dans la vitesse V affecte directerf@mgle f. Ceci mene a une
variation de la force F, ainsi que les momentgetN,. Les quantités
oF, oL N :

A 0 Aeta A expriment ces changements.

a8 B 9B

Influence de la composante de vitesse W:

En ce qui concerne la composante de vitesse Wchangement de cette derniere
affecte directement I'angle d’attagme Comme conséquence, les forces aérodynamiques
F.. . Fa, ainsi que le momentM, changent. Les quantités suivantes expriment ces

oF, OF,
changements—2-, — % t% :
Ja aa oa

Influence de la composante de vitesse angulaire P:
La force F, et les momentd, etN,changent quand P varie, les quantités suivantes

expriment ces changemeiqfes”l 0Ly oy Na
oP 0P

Influence de la composante de vitesse angulaire Q:
Une variation dans la composante Q cause un ch@ege dans les forces

oF
— et% .
'0Q  0Q

. aF,
aérodynamique$, ,F, etle momenM , exprimés par les quantlt

Influence de la composante de vitesse angulaire R:
Un changement dans la composante de vitesse @egRlaonduit & un changement

de la force aérodynamique-, ainsi que les momentsL,etN, exprimés par les
oF

quantités ‘V,aLAetaNA.
OR O0R OR

Effet d’'un changement die_

Quand l'angle d’'attaquer d’'un avion change avec le temps, l'aile produitvantex
gui change aussi avec le temps [3]. Ce changemamtedfet significatif sur 'aérodynamique
de la queue horizontale. Les forces et les momeotsernés par ce phénomene sont

} dF, OF oM
F, ,F, etM, exprimés par les quantités®-, —22 et—A
CHES S P a da ' g da

Effet d’'un changement dé :

Quand l'angle de_dérapage d'un avion change awderhps, la combinaison aile-
fuselage produit un vortex qui change avec le telf@pschangement a un effet significatif sur
la queue verticale. Les forces et les moments t.éﬁepar ce changement sdft ,L,etN,

a ot INa
6,8 B

ce C]UI donne naissance aux quantltes SUIV&H@S

Effet d’'un changement d&, J,

le)
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Les effets des surfaces de déflection sur leefoat les moments aérodynamiques
sont donnés dans ce tableau :

variables J, o, 0,
Fa, oF,,
23,
Fa, oF, oF,
a9, a4,
Fa, oF,,
03,
L, oL, oL,
a0, a4,
M, oM,
23,
N, N, N,
a9, a4,

De ce qui précéde, on peut écrire :

e

E o= oF, (B}OFAX - oF, (@} oF, (E}LGFAX 5
Ax a(uj V) da a(dﬁj N a(Qéj AN) 90, °

Y, N N

. :aF,N 5+ aF.N B N oF,, (P_bj+ oF,, (ib}aa 53+0F‘”5r

MoB of )\ a(ij Y, a(ij ) ag, a0,
N N N

G(Uj V) oa a(dcj Y, a(QCj N) a3, °

Y% 2V .Y

N —aNA,B+ N, (/o L ON, [P_ijr oN, (ib}raNAdJr%é_

Ao 5 Bo\\ v a(ij Y a(ij ) 05, * ad,
2V Y Y,

On peut réécrire les équations sous la forme stevan
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Chapitre |
F  =C_ +C_ a+C (@jw (@jw J (155a)
Ay~ %o XTIy )T X G x5e e
B [o Pb Rb
F = L+ (_J+ (—j+ (—j+ o+ o (15%0)
AY CYI[), CY,B N CYP N CYR N CY5a a CY5r r
F =C. +C. a+C (@jw (@jm E) (155¢)
R R HCY) e NEY zJe e
_ So Pb Rb
L,=C pB+C (—j+c (—j+C (—j+C o +C O (15%d)
A I,B I,BZ\/ IPZ\/ IRZ\/ IJ a I5rr
M,=C_ +C_ a+C (@jm (@jw F) (L55¢)
my ~m, m,\2v Mo 2v ms e
e
N,=C B+C (@jwn (P—bjmn (R—bjmn 5+C & (L55f)
g T\ el IRV T o,

IV -6- Coefficients de propulsion:
Il est possible d’exprimer, d'une maniére analogaex forces et moments

aerodynamiques, les forces et moments de propulsiorfonction de coefficients sans

dimension.
F, =C.,aS (1562)
Fr, =C.,GS (L560)
F, =C,0S (L56c)
L, =C, qSb (L56d)
M. =C, g (156e)
N, =C, qSb 156f)
Il est démontré que ces forces et moments dépeddsentariables suivantes [3] :
oF (u oF;
Foo=— | = [+ —a (157a )
x a(uj V) da
\%
oF
FE =% 1570
Y B (157b)
oF oF
Fo=— " [ﬂj+ L 57 )
: 0[ u j V) oda
\%
oL
L, =—% 157d
Y B @57d)

28



Chapitre | ModélisatiBhysique de L'avion

M, = oM, (EJ+GMT a @57 )
a(uj V) da
\%
oN
N, =—1 157f
Y B @s57f)

IV -7- Influence des variables de mouvement sur leforces et les moments de
propulsion :

Effet de la composante de vitesse U:
La dérivée de I'équation (1.56a) par rappo% est donnée comme suit :

oF 0 q
= CJ qs+C,, s—aﬂ (158 )
(R
\% \% \%
On pose
g=-29_ (159)
U
ol —
V)
Donc I'équation (1.58) devient :
oF
55 = Cr, 08+ C,, &4 (160 )
ol —
V)
La dérivée de I'équation (1.56c¢) par rappo\H/—a:
oF; -~
U =Cr, US+Cp 5, 161 )
| —
)

Pour la majorité des avions, I@TZU et C; sont néegligeables [3] ce qui implique que
oF;

V)

La dérivée de I'équation (1.56e€) par rappo\g/—iest comme suit :

oM,

V)

Vv

Effet de I'incidence :

La dérivée de I'équation (1.56a) et (1.56c¢) papaapa I'angle d’attague sont comme suit :

o, =C, gS 163)
oa - '

=C,, G +C, SGC w62 )
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oF _
oa Za
Pour la plus part des avions et pour des valeursadgle d'attaque faiblesC, = &

as (164)

. . oF; oF;
C;, =0ce qui a pour consequenee>* =0et —==

oa oa
La dérivée de I'équation (1.56€) par rappostest comme Suit:
oM _
=C, 0<% 165
S =Cn, T (165)

Effet de I'angle de dérapagk:
La dérivée de I'équation (1.56b) et (1.56d) papapa I'angle est donnée comme suit :

o, =C, gS (166)
08 %
oL, . _
_aﬁT =C, gSb (167)

Pour des valeurs d’angle d’attaque faib@rysp et ClTE sont négligeables.

La dérivée de I'équation (1.56f) par rapport adj@p est donnée par :

aal\[]; =C, qsb (168)
Donc

FTX = CT0 qs

F. =0

F. =0

L. =0

M; =C. S +C,, G<a
NT =CnT/2 asw
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AC, > 0

as shown as shown

C, =<0 C, >0

Z
as shown AC, > 0
as shown

Cp, <0 or >0 Cp, =0

Figure 1.17 : signe des moments aérodynamigisds

IV -8-Equation du turboréacteur :
L’expression du module de la force générée parutboréacteur est donnée par
I'expression suivante :
F =k,0oV.0, (1.69)
Ou k., est une constante specifique du turboréacteVy ettesse aérodynamique de I'avion.

Ainsi, I'expression du vecteur force de propulsidens le repére avion est donnée par la
relation suivante :

K..oV,0,
F.=| O (1.70)
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V- Mise sous forme d’état :

Dans la partie aérodynamique, on a développé lpsessions des moments et des
forces en fonction de coefficients aérodynamiquesde les utiliser dans la commande. On

remplace ces expressions dans les équations duemeun.

q 5 ac

1,0+ (e, #0002+ B, oy ) i

U =VR- “WQ+—

qsShb
2m

qs

gsb
2mVv

CYRR+q—S[CYE,B CY 5] qS(CYJ N +CY 6)+gsin1//cose

V =WP-UR+ G P+

CzQQ —S[Cz +Cz a+Cz, Ej+q—scz O + gcosy cosd

W:UQ+VP+

. o Pb Rb
P= ZZIP(I JR sh¢ G o+C ——+C gshc J,+C _d ||-
p | Py 1z RRTA ﬂﬂ+ ,32\/+IP2\/+IR2\/ A l5 @ +|5

a r

| .

__Xz _ _ — po Pb Rb

A{(lxx IWJPQ 'szRJ'qSt{CnIB'BJ'CnBz\/JrC pﬂ *C R 2V *as CJ Oyt
a

+C”§, 5r +C_. B

nTﬁ
.1 Q) ,
Q=-—|(I,,~1,)PR+1(Re-P2)+Gs| C +C, a+C, —+c +g<(C,, J, +
I Y44 XX Z/ Z/ mae e
yy L
+Cmr0+Cmr a)]
L=, _ /o Pb Rb
R=— |szQ+(|yy"zz)RQ"“qSt{qpﬁ*'ClﬁE‘LclpE““ClR Z\/J*'qSt{Cl 9, *+C, 5)}
| - ) Pb Rb
- {(IXX—Iyy)PQ—IXZQR+qS{Cnﬂ,6’+CnEE+CnpE+CnR Z\/J+q8t{c 8, +Cy, 3, 4C ,6’)}
P= P+tan9(Qsin¢+ Rcos¢)
6 =Qcosp - Rsing
-isg(Qsin¢+Rcos¢)
Avec A=12-11,

Le modeéle d’état s’écrit comme suit :
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VR-WQ+ qu‘:’ Cx,Q+ qs(cxo +Cxa”+cxa%+%]‘ gsing
g as po -
WP-UR+ Cy, P+Cy R|]+—| Cy B+Cy = |+ gsinycosd
2V(Y Y) (Yﬂﬁ szng v
qS‘E S[
o UQ+VP+ C, Q+— Cz, +Cz, a+CZ — +gcos¢//cos€
. - q S}
Y AZZ|:IXZPQ+(| vy l ZZ)RQ+ (CIPP CIR ):} _f{(l XX W)PQ_ I QR+ (CnPP +CnR R)i|
w
P _ash Po po
ol- s HQ POy v [ P oy )
R 1 _ _ g2 qs ac
; G[(l 22— L )PR+ 1, (R2 p2)+7CmQQ +E Crm, +Cmaar+(:max+cmro +Cpy @
; - Pb Rb I qSi?
Z AXZ|:|><ZPQ+ (l zz)RQ+qS CI E"’Clg 2\/j:| _f{(l wx ~1 W)PQ_ I« QR+ qzv (CnPP +C”R R):| -
gsh JE2 yi:)
_T|:|XZ(C|5’B+C|BE + 1y Cn :8+C +Cnrﬁ18
P+ tanH(Qsmqﬁ + Rcos¢)
Qcosp — Rsing
L seoH(Qsin¢ + Rcos¢)
- m n|
0 dee 0 —_S(kmpva)
Cydd 0 CYs, 0
0 CZae 0 0
m(l L, |xzcndd)7 m(l ZZC'g, +1 XZC”J, )7 [
‘a O 0 5
s A _ A a
+3as Cr, CM O |+
m 0 0 0 5
lyy r
m(l xZCi 5 +1 xxcnga)j 0 m(l Qi 5 + |><an[;r }J 0 —JX
A A
0 0 0 0
0 0 0 0
| 0 0 0 0 |
y=[u ¢ o

On définit le vecteur d'état suivant :
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1
|
1
I

KX X

01><
I
T o8 O UVTS<C

X
<

La réécriture des equations précedentes en fondésrromposantes est donnée par le
modéle suivant :
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XoXz =XoXe +Cyv Xe+Cyv +Cy a+Cy d+Cr+ —gsin
2% T X35 TE X, X5 T X, X, Xq T gsinxg

XgXg = Xq Xg + CY2 Xy + CY3 Xg + CY6 B+ CYlB +g'sin Xg COSXg

1 X X5 + XXy + sz Xg + CZ4 + Czsa +Czlo'/ + ¢ COSXg COSXg
X
2
: ol | 1 . N\ —
X 7z _ __Xz _ _ _
Xj A {Ixzx4x5+(|yy Izz)’<5x6+CI2X4+CI3X5} A [(lxx Iyy)><4x5 Ixzx5x6+Cn2X4+Cn3X5} a 'zz[cl5/3+cllrg)+'xz(CnGﬁ*'Cnlﬁ)*'CnTlBﬁ
)..(5 - . {(lzz_lxx)x4x6+lxz(xg_xg)JrCm X5}+ : {Cm *Cm, a+led+Cmr +C—:mT a}
X6 Iyy 2 I yx 4 5 0 a
7 ﬁlxx+(l —I)xx+Cx+Cx—|ﬂ(l —I}xx—lxx+C Xy +C Xe | == | C,_B+C, Bl+1 . lC. B+C, B|+C. Z
).(8 A xz™4"5 yy 'zz/"576 l574 " ~1375 A XX 'yy/ 475 T ' xz7576 ny, 4 n3”6| ‘Al xz|\ ~lg l1 Xx| ~ng ] n-l-ﬂ
X
L79] x4+tanx8(x5sinx7+x6 cosx7)
Xg COSX7 = Xg Sin X5
i secxgl\Xg sin X7 + Xg COSXy
[ 0 Cx3 0 KmOVa |
C 0 C 0
5 . K 0
Z3
_[IZZC|4 +Iszn4j _[lzzcl6 +IsznSJ -
0 0 Ja
A A 5
0 Cing 0 0 |%
O
_(IXZC|4+IXXCH4) _(lxzcl6+|xxcn5j
0 0
A A
0 0 0 0
0 0 0 0
I 0 0 0 0 |
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Avec :

qas
C, = ;m C,, )
— q$ C :@C :q_S
2 " omy % T e ST S
- C,.=Qqsb aqs
o G =q_SCZ * _ QE C,=—C
4 m 0 C B q$2C m o
c, =8¢ v g =8
Zs m Zy C ~ qsfzc 3 m Je
c - St mTooy ™ C, =3sbG,
Iy N I3 Cm4 = qgcnb c 4 _ _qu
C|2 :%bz . Cm5 = GSCCma |6 a
_ — aqs C_ =0SbG
A % C, =0sbG
C. =qSbCG C =qShC 5
_ qse B B Cmr = QSmer
" v "’ C :q_SC a
an - C_Izs\/_bz CnP ” m Xde

Le modele d’état représenté ci-dessus, est un maou#i linéaire, couplé et variable
dans le temps.

L’avion est repéré dans I'espace a travers deuteanyy ety nommes respectivement
latitude et longitude. La figure suivante indigaeplosition d’un avion, par rapport au repere
inertiel a travers ces deux angles :

Xe
A

> 7,

Figure 1.18 : les angles de latitude et longitufBs]
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Les équations de [laltitude, latitude et longituetefonction des composantes d’état sont ci-
dessous

%o = =% sin(x - ) (1.71)

4 . = COSXg COSXg. X +(sinx7 SiNXg COSXg — COSX7 sinxg).xz +(cosx7 SinXg COSXg *SiNX; sinxg)x3 (1.72)
! Ry + X0 '

o = cosxesinxg.xl+(sinx7sinxesinx9 +C0SXy cosxg).xz +(cosx7sinxssinx9 —sinx7cosx9).x3 (1 73)
v (Re +x0)cosn; '

Avec

Xo=h

Xy =4

X2 = H
Ry, Re représentent respectivement le rayon méridienodebare et le rayon transversal de
courbure. lls sont représentés dans la figure atava

b

r

Ae A

7 ),

Figure 1.19: le rayon méridien de courbure et le rayon transe¢ de courburg36]

On peut les calculés a travers le tableau suivant :

Axe semi-majeur a=6378135m
Axe semi-mineur b=a.(1-f)
f a-b_ 1
b 29826
excentricité e=/f(2-1)
latitude gé i a =tan [ 2 tana
atitude géocentrique e =tan”| —.tan
Rayon géocentrique R, __af-f)
J1-€e2.cos?A,
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Rayon méridien de courbure

RN:

a.(l-¢e)

(1—e2.sin2/l)3/2

a

Rayon transversal de courbure Re S cesni

Vitesse angulaire de la terre

Q=7.29211510" rad/s

La réécriture du modele d’état complet est la suiva

X2>‘6_X§%+CX2’%+CX4+CXS”+CX1‘7+6% ~gsing
X315 76+ O, X4 + O ¥ Gy B+ Gy B+ gsingeosg
7)‘(17 ﬁ>%+x2x4+022>%+cz4+025a+czld+gcosbco?<8 ]
5 -1 | 1 . D\ —
Z [Z{'zﬂ%ﬁ'yy-'z}@e+q2x4+q3Xs}f[('xx-'y}%-'xzsxw%xr%%h'z{q56+qlﬂ]+lx{%ﬁ+%ﬁj+%ﬁﬁ
;54 i[('zz"x%’%”x{%‘ﬁj"%ﬂ +T;([Cnh+cnga+%d+qﬂo +6ﬂ’ra a}
>'(6 :lz{l +(| - ))g + + }—ﬁ[(l - - + + }—EI { B+ B)H{ B+ ,Bj+7 Bl|*
*7 A | X295y 225% CI2X4 GI3)‘5 A | VXX PS5 T x25%6 anx4 créxﬁ Al CI5 ql X Cr\B Crh %T,B
'8 x4+tan(8(>%sim7+)%cos<7) ) B
%" X5C0SG —X5Sink
10 seaglicsing +xsc0%)
11 ~%sing
112 cos%cosb.>&+(sinx75inxscosb—Cos<7sin>b).>oz+(Cos<7sin>(8003@+sinx7sin>b))%
Rutap
cos%sing>&+(sirb<7sim8siw9+cos<7cos‘;§).x2+(cos<7siro<gsiro©—sin><7cos©).>%
R+ geosq
0 Cx,q 0 KeVa
CY4 0 CY5 0
0 %, 0 0
_(Iz£4+|xzq'14) _[lzﬁsﬂxzq"sj
5 o 8 o
a
+ Cné Je
_(IXZq4+IX>Fh4) 0 _[lxgsﬂx)gnsj 0 G
A A | &
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0 |

y=[x % % xJ"

La schématisation du modele complet de I'aviordesinée dans la figure 1.20.
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Ulzéa - X:f(X)+g(X)U —» Y.
U, =0, - y=h(x)
u, = 5r —»] > Ya
T

Latituder Longitudep

Figure 1.20 : modéle complet de I'avion

Conclusion:

Dans ce chapitre, les notions fondamentales deétzamque de vol ont été rappelées
et les équations de mouvement nécessaire a laigtestrdu vol de l'avion ont été aussi
données. De plus, nous avons vu que la connaissksceoefficients aérodynamiques des
forces et des moments aérodynamiques et de propudsi importante pour la détermination
de I'état du systeme. Enfin, la mise sous forméati’a était faite afin de donner au systeme

éguations une forme plus commode pour les opémtbdentification et de commande.
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Introduction :

Comme on I'a vu dans le chapitre précédent, le meodiétat dépend étroitement des
forces et moments s’exercant sur l'avion qui s@nfeurs tours fonction de coefficients
aérodynamiques variables dans le temps. Une id@tiifn directe a partir du modéle d’état
des parameétres inconnus est tres difficile. LatBmiuetenue dans ce travail est de séparer le

modéle des coefficients aérodynamiques et le matiétat.

Dans ce qui suit, nous allons exposer les dewhaodés permettant d’identifier le
vecteur d'état et les coefficients aérodynamiquessi aque les modeles mathématiques
associés.

I- Modeéle d’estimation de I'état :

I-1- Identification des composantes du vecteur d'ét:
L’application d’'une méthode d’estimation au modélétat nécessite que ce dernier
soit mis sous une forme standard. Dans notre traxaiadopte un modele qui relie certaines
fonctions connues exprimées paet d’autres inconnus ou stochastiques décritesvgarec
une erreur d’'observation additive
x = f(x,u,w)

J= sy 2.1)

Ce modele est appelé modele de prédiction.

I-1-1- Modéle cinématique et gravitationnel :

Les modéles cinématique et gravitationnel fontipamiu modele de prédiction du
vecteur d’état. Ces modéles nous renseignent suitelsse de I'avion par rapport a la terre, la
position géographique, la mesure des angles d’Ealenfin les vitesses angulaires. Dans ce

qui suit, nous allons développer ces modeéles.

[-1-1-1- Référentiel :

Bien que le repére inertiel soit utile pour metreévidence I'effet de la gravitation

sur la navigation, il ne convient pas comme base gévelopper le modéle de prédiction [36]
nécessaire dans l'identification. Le repere tereegtorté par l'avion constitue un choix
acceptable pour cette tache [36]. Son origine iastes au centre de masse de l'avion et ses

axes orientés dans les directions schématiséedalfigsre 2.1.
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Figure 2.1 Repeére terrestre porté par I'avidB6]

[-1-1-2- Equations de navigation:

La position du repére terrestre porté par l'avielative au repére inertiel est décrite a
travers les deux angles: la latitudeet la longitudeu. lls sont en relation avec les

composantes de vitesseg U-etU, a travers les formules suivantes :

. R:J-Nl-h 2.2)
. U,
K= (R. +h)cos/ 23)
h=-U, (2.4)

Avec R, le rayon meéridien de courbure Bt le rayon transversal de courbure.

La dérivée temporelle des composantes de vitesse e exprimée a travers les
forces spécifiqued (forces de pressions et de frottement aérodynasjiga force de

gravitation G, et des termes modélisant I'effet de la rotatiotederre sur la navigation dans

le repére terrestre porté par I'avion d’'ou la lielasuivante :

Uy, UZ . 2 -
—NZD __~E__20U,sind +Q*R+h)sinicos
U, fy R+h R+h
Ue |=| fe |+ MtanMMmQ(uNsinMchosa) +G, (2.5)
J f R+r21 , R+h
° ° “Un*Ye sau cosd + Q2(R+ h)(cosA Y’
R+h :
Avec
0
G =lo (2.6)
g
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Toute fois, il faut rappeler que le vecteur de ésrspécifique$ est exprimé dans le
repere avion ce qui nécessite une transformatiomgéique. La figure 2.2 montre la position

entre les deux reperes a travers les angles d’Euler

Figure 2.2: Position du repére d’avion par rapport au repéreéstre porté par I'avior{36]

La matrice de transformation entre les deux repeseta suivante :
singsindsing — cosgsindcogy +

cosgcosy . . .
—cosgsiny +singsiny
C,, =| cosfsing singsingdsing + cosgsindsiny — (2.7)
+cospcosy —-singsiny
-sind sing cosd cosp cosd

[-1-1-3- Equation de la gravité :

La valeur de la gravité varie avec le changementlaleposition de I'avion.
L’expression la plus utilisée pour calculer la miagghe de la gravité est la suivante [laban]:

= 9780318y | 5 3024110 sin2A - 59110 sin24) (2.8)
8]
R

Avec R représente le rayon de la terre.

[-1-1-4- Cinématigue de rotation :

La mesure des angles se fait généralement parydescgpes laser. Cependant, si la
rotation se fait dans plusieurs directions sim@taant, les mesures effectuées ne sont plus
exactes. Ces mesures sont calculés par rapportédérantiel fixe (repére inertiel) et n’en pas
par rapport au repere terrestre porté par l'avimu da nécessite d’ajouter des termes de

correction des mesures.

43



Chapitre 2 Identification

¢ = P+ Qsingtang + Rcos¢tan6?—( RU-I-Eh + QCOSAJ cogp Uy sing 29)

cos? R+hcos?d

: . U
6= -R +| —F
Qcosp — Rsing (R+h

sing cos¢_ U
= Qcosé? cosd (

. U
+QcosA |sing + —N—co 210
j Y+ cosy (210)

E_+Qcos/ |tanfcosy + Uy tan@sinw+M+QsinA (211
R+h R+h R+h

[-1-1-5- le modéle de prédiction :

Les équations précédentes vont étre combinéeslafitéfinir le modéle de prédiction.
Le vecteur d’état de ce systeme est définit conuite s

aV|on [/1 ILI h U U E U D ¢ 9 w]T

__Un
o Ue
H= Ry +h)cosA
U n =T cosfcosy +f y(sinq)sin&cosgl/ —cos¢sin<//)+f z(cosq)sin&cos:,ll +sin¢sin<//)+
2
+900p _ UE ) -2QUg sinA
R+h R+h
Ug =f cosfsiny +f y(singﬁsiné’singl/ +cosp cosz//)+f Z(cos;ﬁsiné’sin(,// —sin¢cos¢)+
+ 98V oy Yelo 2Q(U sinA +U, cosA)
R+h R+h
. . U2 +U2
p =—fsind+f singcosd+f cospcosd - R+ h -2QUg cosd +g

@ = P+Qsingtand + Rcosg tané - Ye 4 ocost |0 Uy sing
R+h cosf R+hcosd

6=Qcosp — Rsin¢+(:+Eh +Qcos/1jsinz//+ Uy COS(//

W= Qsm¢ cosp [ Ye ,5cosi tandcosy + Un taﬂHSindf"’M*Qsm/]
cosd cos@ R+h R+h R+h

Avec

= 9780318y | 5 3024110 sin2A - 59110 sin224)
8]
R

Les équations précédentes décrivent la navigatiomalion par rapport a une surface
rotative et elliptique.
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I-1-1-6- Fonction spécifique

L’expression du vecteur de forces spécifiqfigsar rapport au centre de masse de
I'avion en fonction des mesures recueillies estndenpar les relations suivantes :
f fy Xeg ~ X1, &Qz*' Rz)_&ycg ~ Y, PQ+ R)_ Zeg ~ Zt, PR+Q€
fy =] fy *+| Weg ~Yr, AP?+ RZ)— Zog ~ 2, \QR+ Pg— Xeg ~ Xp, \PQ+ R
f P mesuré Zeg ~ 21, XP2+Q2)_(Xcg Xy, PR-QJ- Yeg T Y5, QR+ P)

X

(2.12)

z

avecx; .y; etz sont les positions des capteurs de forces spéesiq

I-2- Filtre de Kalman étendu :

Le filtre de Kalman étendu est une extension noédlire du filtre de Kalman linéaire
qui estime les états d’'un systéme dynamique arphutne série de mesures bruitées. Il trouve
son application dans la commande des systemes dymesncomplexes tels que les processus
manufacturiers continus, les bateaux, l'aérospagialenfin les avions. Le fondement

mathématique du filtre est représenté dans ladiguivante :

Kalman
filtering
Least .
T Stochastic
squares systems
Least Probability Dynamic
squares theory systems

Mathematical foundations
Figure 2.3:fondement mathématique du filtre de Kalniz]

[-2-1- Equations du filtre :

A partir des équations (2.1), On cherche un algor@ pour calculer la variance
minimale dex(t) estimé, fonction du temps et des données reaildn sait que la variance
minimale de I'estimation est toujours la moyennendittonnelle du vecteur d'état [24].

Maintenant, supposons que la moyenne conditiondelb%(tk_l) est connue. Entre les instants
t._, ett,, aucune information ne provient des capteurségitlest propagé suivant I'équation

(2.1). En intégrant cette équation, on obtientuaipn suivante:

t

X(t) = X(t,_,) + j f(x(r),7r)d7 + jvv(r)dr (2.13)

ta
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En prenant la moyenne des deux membres de I'équéBd3) et apres quelques

manipulations on aura :

%E[x(t)] = [ (xt)t)], t<t<t, (2.14)

avec la condition initiale
E[X(tk—l)] = )A((tk—l)

De plus, sur lintervallg _, < t < t, , la moyenne conditionnelle dgt) est la
solution de I'équation (2.14) [24], ce qui permetlgcrire sous la forme suivante:

x= f(x{t)t), t_ <t<t, (2.15)

Ou le symbole (*) désigne la moyenne.lméme maniére, I'équation différentielle
pour I'estimation de la matrice de covariance éeréur est donnée par I'équation suivante :

P() = E[[x0 - xO)Ix®) - x| (2.16)
Apres quelques transformations, on obtient :
P(t)=xfT-% T + fx — & +Q(t), t,, <t<t, (2.17)

Les équations (2.15) et (2.17) songdaéralisation de I'équation de propagation du
filtre de Kalman pour les problémes d’estimatiorééire.

Pour obtenir un algorithme d’estimation pratiqueuae méthode pour calculer la
matrice de moyenne et de covariance indépendanthedatfonction de densité de probabilité
p(x, t) on développe la fonctidren série de Taylor autour du vectet a instantt, _; :

F(xt)= f(f(,t)+% (x=R)+... (2.18)

X=X

Avec I'hypothése que la fonction f eshitoue et dérivable. En prenant la moyenne de
I'équation (2.18), on obtient :

f(xt)= f(xt)+0+...

On obtient une approximation d’ordre 1 de la fameti(x,t). L’équation (2.18) devient :
x=f(x(t)t), t <st<t, (2.19)

Une équation différentielle de la matrice de camace de I'erreur d’estimation est
obtenue en substituant les deux premiers termaedeloppement de I'équation (2.18) dans
'équation (2.17). L’équation résultante est lavanite :

P(t) = F(X(t),t)P(t) + P(t)F T (X(t),1) + Q(t), t,St<t, (2.20)

Ou F()“((t),t) est une matrice définie par :
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f, (%().t) :%((tt))i)

X()=K(t)

Les équations (2.19) et (2.20) sont des équatippsodimatives de la propagation de
la moyenne conditionnelle du vecteur d’état etalenhtrice de covariance. En se basant sur
les problemes d’estimation linéaire, le vecteuttat'@stimé doit étre linéaire par rapport au

vecteur de mesures [24].
X (1) =a, + K.z 2.21)

Oua, et K, sont a déterminer. On définit I'erreur d’estimati priori et a posteriori :
X () = %, (+) = %, 12)
X () = X (5) = %

Ces dernieres équations sont combinées l&aguation (2.1) pour déduire I'équation
suivante:

X (+) = a + Kh (%) + Ky + X (5) = % () (2.23)

De plus, pour que I'estimateur soit noaigse, il faut qu&[x (+)] =0. En Appliquant
cette relation a I'’équation (2.23), on aura :
E[Xk (_)] = E[Yk] =0

D’ou la relation suivante :

a + K (x)-%()=0 (2.24)
L’équation résultante de I'associati@nl’dquation (2.24) avec (2.21) est :
%(+) = % () + K|z - (x)] (2.25)

En dernier, les équations (2.23) et (R@&livent étre combinées pour donner I'équation
suivante :

% (+) = %, (-) + K [n (6. ) = Ao )|+ K (2.26)

Le choix du gain optimal K est détermuh@ telle sorte & minimiser la matrice de
variancep,(+).

R.(+)= E[X (H% (+)]

Avec I'hypothése quev, est décorrélé avecx (- )etx .. En utilisant les
relations suivantes:

R(-)=E[X (% ()]
R = E[Vkvl]

Et en supposons qUQ(+) est indépendant dg, on obtient :
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R.(+) =R (=) + K, E[(hk(xk) - ﬁk(Xk)th(Xk) - F‘k(xk))T}K;r + E[ik(_)[hk(xk) - ﬁk(xk)]T}K-kr +

(2.27)
+ KkE[(hk(Xk) - ﬁk(xk));('k(_)-r]-" KkRkK:-

L’estimation cherchée est a variance mitgndmnc Le critere a minimisé appartient a la
classe de fonctions suivante :

Jy = El_ik (+)T &, (+)]
Pour n'importe quelle matrice S semi-dé&fipositive. On peut choisir S=I [24]:
3, = E[%, ()" %, (+)] = tracd P, (+)] (2.28)

En prenant la trace des deux membreséd@dtion (2.27) et en remplacant dans (2.28),
ensuite en résolvant I’équation suivante:
0J, _ 0

oK,
On obtient I'expression de la matrice du gain optii, :

=g R o -Reo] o -Rohe-Ael J+r] T @29)

En utilisant les équations (2.29) et (2.27), etamuelques transformations, on obtient :
P (+) =R (_) +K, Ell_hk (%) —h (%, )])N(k (_)T J (2.30)

Les équations (2.25), (2.29) et (2.30irfent les équations de mise a jour du filtre. Pour
obtenir une équation de la matrice du gain optimmgdlémantable, on développg(x,) en

série de Taylor autour d&g(-) :

h, (x.) =h (X, (7)) +H (X, (—))(xk - X, (—))+... (2.31)
Avec
o . oh(x)
Hk(Xk( ))— % . (2.32)

En tronquant I'équation aux deux premiengnes et en les remplacant dans (2.25),
(2.29) et (2.30), on obtient les équations finalesnise a jour du filtre de Kalman étendu :

% (+) =%, () +K, [z, -, (%, ()]
Ky =R ()H |I ()A(k (_))[H k ()A(k (_))Pk (-H |I ()A(k (_))+ R, ]_1 (2.33)
P.(+) = [l —KyHy ()A(k (_))]Pk ()
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|-2-2- Application du filtre de Kalman étendu poue probleme d’estimation de I'état de

lavion :

Le filtre de Kalman étendu est tres utilisé dars deions. Il permet d’obtenir des
mesures de grandeurs physiques a partir d'une dérireesures dans le cas ou I'avion n’est
pas bien instrumenté ou bien surveillé le fonctement des capteurs et détecter les
anomalies en comparant les mesures recueilliescaat®urs avec celles obtenues avec le

filtre. Le processus d’identification est donné les étapes suivantes :

1- arrivée des mesures a partir des capteurs.
2- prédire les valeurs dret de P a travers les équations suivantes :
X, =% + f(x,u,w=0)AT
R.= LRI +W
3- correction des prédictions et calcul du gain optima
X=X+ k[y— h(x)]
k=Ph'[h P +07]
P=P-Kh P
4- refaire la boucle
5- arrét de l'algorithme d’identification avec I'attessage de I'avion.

|-2-3- Les résultats de simulation :

Nous avons utilisé le filtre de Kalman étendu pestimer le vecteur vitesse d'un
avion et aussi I'angle de gile aérodynamigua partir d’'une série de mesures effectuées sur

I'avion durant son vol. les résultats obtenus soantrés dans les figures suivantes :

angle de latitude réel angle de latitude estimé
1.005 T T T 1.005 T T

mex
mex

latitude/latitude,

latitude estimée/latitude _ estimée

500 1000 1500 2000 2500 500 1000 1500 2000 2500
t(s) (s)

12
5 T

| WMWWWMWMWWWM MWWWWWWMM /\M

10 | |
200 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200 2400
(s)

o

erreur d'estimation

Figure 2.4 :latitude estimée et erreur d’estimation
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max

longitude/ longitude,

erreur d’estimation

angle de longitude réel

angle de longitude estimé

‘ : ‘ ® ‘ :
\Q
£
0.98 — g o098} —
0.96 — %é 0.96| —
=]
0.94 1 S 0.94f 1
[=4
oS
0.92 E 3 0.92¢ —
O
£
0.9 — Z o9 —
(4]
(]
0.88 1 S ossf 1
2
0.86 5 086
500 1000 1500 2000 2500 500 1000 1500 2000 2500
t(s) t(s)
x10™"
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1L il
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lﬂ(ﬂJJLHIMMW MMMMMWWW%
o . N
i g 8 N
05} B
ak il
a5k il
2 | | | | | | | | |
200 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200 2400
t(s)
. . . .y, , . .
Figure 2.5 :longitude estimée et erreur d’estimation
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Figure 2.6 :les composantes du vecteur vitesse estimées
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Phi (9

angle d'Euler Phi réel ()

angle d'Euler Phi estimé (9

150 150
100 100
>
50 o 5of
£
g
0 = 0
o
50 50t
-100 1 . . 100 , . .
500 1000 1500 2000 2500 500 1000 1500 2000 2500
t(s) t(s)
x 10°
1
ok 4
c -1 -
S
7
E 21 —
g
o 3F B
5
2
5 4 b
5+ -
6 L L L L L L L L L
400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200 2400

t(s)

Figure 2.7 :angle d’azimut aérodynamigueestimé et I'erreur d’estimation

Théta 9

erreur d’estimation

angle d Euler Theta (9

angle d Euler Theta estimé (9
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1
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Figure 2.8 :angle de pente aérodynamigiestimé et I'erreur d’estimation
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angle d Euler Psi estimé (9

351 b

30 B

Psi estimé (9

1 L
600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200
t(s)

Figure 2.9 :angle de gile aérodynamique estimé

1

0.8
0.5r

mex

0.6

max

0.4
-0.5F 0.2

ok

angle d'attaque alpha/alpha

0.2t
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151
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t(s) (s)
Figure 2.10 :les angles d’attaque et de dérapage estimés

On voit bien que les résultats obtenus avec Ieflie Kalman étendu sont tres bons
avec une erreur d’estimation faible. De plus, l@ermations extraites des mesures réelles

sont physiquement réalisables.

I-3- Modéle d’estimation des parametres de 'avion

L’identification des coefficients aérodynamiquesfaie indépendamment de celle du
vecteur d'état, d'ou la nécessité davoir un moddpécifigue aux coefficients
aérodynamiques. Comme on I'a vu dans le premigpitieaon peut exprimer les coefficients

aérodynamiquesg, C,,C,.C,.C,.C, par le systéme d’équations suivant:
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Cy =Cy, +Cy a+Cy a+Cy %+CXJ J,+Cy

. Pb Rb
CY = C\(0 + CYE:B + va,[” + CYP E + CYR E + C\([,a 5a + C\([yr Jr

e

C,=C, +Ca+C, a+Cy %J’ng 0,

(2.34)
_ : Pb Rb
C| - C|O + CWB + CWB + C|P E + C|R E + C|[,a 5a + Clér 5r
_ . Qc 5
Cn=Cy tCpa+C, a+C, V+Cmae e TGy, +C,, @
_ : Pb Rb
C,=C, +Cnﬂ,[>’+Cnﬂl[>’+Cnp §+CnR Z+C%5a +Cndr o, +CnTﬂ,[>’
D’autre part, il existe un modele de vérificatiorui grelie les coefficients

aérodynamiques avec les mesures effectuées sion.a@our plus de détail, le lecteur peut
consulter la référence [36] :

m\ f, cosacosB+ f,, sinB+ f,sinacosfB)- F..; cosa cos,
(x B y B+f, ,B) jet IB:CXO +Cxaa+ded+CxQ%+Cx595e+CTO

0505V2
m(- f, sina + f, cosa)—-Fiy sina C
( X = ) Jet =C; +Cz; a+Cz a+Cy @*'Cz Oe
0505V2 0 a a Qv %
ml\- f, cosasinB+ f,,cosf — f,sinasinfB|+ F;,. cosasin .
( X ﬂ Y ﬂ z ﬂ) Jet ﬁ:CY +CY ﬂ+CY-:B+CY P—b+CY ib'+'C:Y 0. +CY e}
050SV2 LN ] Pov Ry YR TV T
Pl +QPll .~y )-(PQ+ Rl .
ot QPllze1)-(PO )XZ:C| v g pre, 24 BB 540 0,
050Sb\2 ° s s .Y, RV % o
Ql vy + RP(' xx | zz)+ (pz_ Rz)l Xz~ Fjet(zcg - Zjet) _ . Q(_:
050V =Cry +C, @ +Cpyy, @ +Cpy V+Cm5e 0 +Cr, +Cmraa
RI 7z +QP(I vy~ I xx)_ (RQ_ P)l Xz _ : Pb Rb
05pSb\2 —Cno "'Cnﬂﬂ"'cnﬁlg"'cnpE"’CnRE"’Cn(;aa_a"'cngr o +CnTﬂﬂ

Ce modele de vérification permet une formulatiomédire du probleme
d’identification des coefficients aérodynamiquesme on va le voir dans ce qui suit.

I-4- Estimation des coefficients aérodynamiques :
L’objectif de cette partie est d’estimer les cogéfnts aérodynamiques a partir de
mesures effectuées sur l'avion. La structure duesys d'équation (2.34) est classifiée

comme étant linéaire par rapport aux variablesrinaes.

Les mesures recueillies sur I'avion sont entaclaé&ebruit et d’erreurs de mesures ce

qui conduit probablement a des erreurs d’estimatiodes variables de sortie

C«.Cy,C,,C,,C,,,C,. Ce type de probleme d’estimation est appelé «tbe general errors in
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variables problem » [36]. On peut écrire le systed¥quations (2.34) sous la forme
suivante :

y, =a,6, +a,0, +..+a,6,

Yo =@, tayb, +...+a,,0, (235

ym = am:l.el + am292 Tt amngn

Ou on peut mettre ce systéme sous cette forme :
y=A8 (2.36)

Avec A représente la matrice des mesueadimdensiomx n, @ le vecteur de variables
a identifier de dimension n et y vecteur de sat@adlimension m.

] 7 =0 @3)

La matrice[AM est appelée matrice de mesures augmentée. Ellsugdte a des

erreurs de mesures et au bruit. Par conséqueteyiéere relation est vérifiée pour les vraies
valeurs deA et dey. on peut écrire :

(A Y] = (A Yo+ [2A | (2.38)
Ou l'indexm indique les mesures, l'index O indique la vraideua et le symbolA

indique I'erreur de mesure.
&,

Al =0

Motivé par cette observation, Golub emMapan (1980) ont cherchés une solution
basée sur la réduction du rang de la ma[tﬂgkym] [37].

2.39)

L’objectif d’estimation des paramétres rentre densadre de la théorie d’estimation
Bayesienne [36]. Dans ce cas, l'objectif est: dipdes mesures obtenues, quelle est la
fonction de densité de probabilité des parametresninus ?

Les parameétres estimés découlent de la maximisdtiamitére suivant:
(HMAP » Avap, yMAP) = argg‘g-f p(H, A YIAn’ ym) (2.40)

MAP signifie Maximum A Posteriori.

I-4-1- Critere d’estimation des moindres carrés aveontraintes:

L’équation (2.40) est sous une forme mathématiges générale pour en tirer une

solution. Dans ce paragraphe, les terihéset Ay, sont considérés comme étant des variables
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aléatoires a distribution Gaussienne. Cette hypetigermet de translater le probléeme du
départ qui était probabilistique en un problémendeimisation des moindres carrés avec

contraintes.

Transformation de I'estimateur de Bayes en estimate de maximum de vraisemblance :

L’objectif d’estimation d’origine était :
(6MAP' A, yMAP) = argm\a} p(@, A Y|Aw ym) (2.41)

On le translate en un objectif équivalent aveertiegimums de vraisemblances :
(HML YR ) = argry/gyx p(A\m ym|6| A, Y) (2.42)

en appliquant la régle de Bayes :

ple. A YA, Y.)= p(A.. v.[6. A y)p(6. AY)

p(A,. Vi)

(2.43)

Estimation avec les maximums de vraisemblances avegontraintes :

le critere d’estimation (2.42) est transformé daasqui suit en un critere de maximum de
vraisemblance avec contraintes.

CWIAE argmax oAy [AY)
4] 7=

La fonction de densité de probabilité dans I'équra(R.44) dépend de la statistique de la vraie
valeur de la matrice d’erre[AXAb|Ayo].

(2.44)

Supposition : on suppose que la vraie valeur de la mat{'mAO|Ay0] est générée par le
modele suivant [36]:

[anjay,|=DEC 2.45)

OUE de dimensiormx (n +1) est une matrice de variables aléatoires décoméfisemoyenne
nulle, de variance égale a 1 et une fonction dsitiede probabilité Gaussienne.

- o 1 .
DE(E(, ) =0 O o(E(L i) = Lo g0l

o {.(I.J)}. . JoE J)). o (2.46)
i1:i2DDjl:j2 E{E(Il' Jl)E(IZ' Jz)} =1 i1¢i2DDj1¢jz E{E(Il, Jl)E(IZ’ J2)} = 0

La matriceC de dimension(n+1)x(n+1) est utilisée pour modéliser la variance de I'erreu
de chaque colonne de la matri[m%myo] indépendamment. Les éléments non diagonaux
expriment I'intercorrélation entre les colonnedalenatrice.
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La matriceD de dimensionmxm exprime l'intercorrélation entre les lignes dentatrice

|aa)ay, .

Réécriture des équations :

De ce qui précéede, I'équation (2.37) est transferc@mme suit :

[%lyo]Eﬂ =0
(Adly.]- [AA)IAVO])E"J =0
i ot

(] a2 <o @47
Avec

[Aly.] =DA,ly.Jc™
ot (2.48)

[AA0|AVO]* = D_l[AAO|Ay0]C_l =E

Probleme de minimisation des moindres carrés aveogtraintes :

L'objectif d’estimation (2.44) peut étre maintenaappliqué au probleme d’estimation
transformé :
[Ay] )

(Al | = argmax o(Ady.]

(2.49)
- | 8
[l =0
Cette derniere équation est équivalente a I'égnatinvante:
[nA, 19, ] = arg max olanny] )
(2.50)

[l -loam | 7|0

La matrice [AAb|AyO]* possede une distribution Gaussienne et de variggede a 1. La

substitution de la matric@A{Ay]' dans la fonction de densité de probabilité de larioea

[an|ay,] donne :
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j=n+1

Praajay, ] ([A'%|AVJ ) = Ilj p([AA)|AyO]’ (i, j ))

j=1

j=n+1

=moq e_o's([ANAY]k(i'j))z

- Vo

i=1

05 3] fases] (1)

- m(n+1) -

(27T) 21
_ 1 ol
= e ©

(277) 2

Ou lindice F indique la norme de Frobenius. En nprg le logarithme, la
maximisation de la fonction de densité de probigbdans I'’équation (2.50) est équivalente a
la minimisation de I'objectif suivant :

INHSHE argmax oaany] )

_ 1 -osflanf|;
=argmaxIn — e -
bl | (2m) 2

-argn "5 (e oot
[aAay]

2

)

=arg min
[aajay]

2
E

La solution du probléme de l'erreur dans les véesbest donnée en résolvant le

probleme de minimisation des moindres carrés awgdraintes en utilisant les étapes
suivantes:

1) transformation de données :

Ay, ]=D7 Ay, Jc 52)

2) résolution du probléme de minimisation avec @nte :

03] = argyin sy
([Anlzm]—[ﬂf%ﬂz]){_ﬂ ~0

(2.52)

Pour [A&Ai/]
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3) chercher la matrice la plus probal{ﬁ@] etle vecteu@ :

[A5]= oAy, - [adag)e

N
*

53)
b=(AAI" ATy = A

I-4-2- Décomposition en valeur singuliére et Tofalst squares estimation :

Le probleme de minimisation donné par les équat{@rs2) est appelé probléme de
réduction du rang. Golub (1980) [37] propose deudse ce probléme par l'utilisation de la

méthode de décomposition en valeur singuliére.

0,
O,

[Ay.] =U . VT (2.54)

n+l

0
AvecU et V sont des matrices orthonormées de dimengiorm et (n+1)x(n+1)
respectivement. Lew, désignent les valeurs singulieres. La dernierewate,,, indique la

norme de Frobenius de la matribﬂym]* [37].

L'estimation des matrices des mesures et de I'esent comme suit :
0

[A&Ag]= u 0 A (2.55)

Hi/]w | A (2.56)
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.
o Lar . e . .
Une estimation du vecteur des parame(t%@ ‘—1] doit satisfaire I'équation suivante :

[4 5] c{ ﬂ =0 (2.57)
C{ _QJ = ker{[fs{y]’} (2.58)

Avec A est un scalaire multiplicatif. Le noyau de la nwtr{q QI est égal au dernier vecteur

D'ou

de la matrice/ en occurrence. ,, [36]. On peut donc écrire :

cl ? =V, (2.59)
__1_
D'ou
Ql =AC\,,, 2.60)

Ou A est un coefficient utilisé pour rendre le derrdilment du produi€™v,,, égal a -1.

La décomposition en valeurs singulieres appliguégrabléme de I'erreur dans les
variables est connue sous le nom de “Total Leasarss”. Le probleme de convergence ne
se pose pas pour cette méthode (Klema 1980). Peatsit certaines conditions concernant
I'excitation du systeme [36], I'estimation avecngéthode “Total least squares” ne manque
jamais de converger. Cette propriété de robustéssed’elle une méthode idéale pour

I'identification des coefficients aérodynamiquestemps réeel.

[-4-3- Les résultats d’identification :

Dans ce qui suit, nous présenterons quelques sigdautifies avec la méthode de
Total Least Squares. En tous il y a 37 signaux ifiéstexprimant la variation des

coefficients aérodynamiques par rapport a chagaledgur physique.
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Chapitre 2 Identification

Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons donné les modeéeles ématiques permettant
'estimation du vecteur d'état et des coefficiearodynamiques ainsi que les méthodes
utilisées pour cette étape. Les résultats obtevaes de filtre de Kalman étendu pour

I'estimation des composantes d’état sont accegtabtec une faible erreur d’estimation.

La validation des résultats de l'estimation desffaents aérodynamiques se fait
expérimentalement dans une soufflerie. A priori,r@n peut pas juger la véracité de ces

résultats.
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Chapitre 11K

Commande par Mode de Glisseme

Nt
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Chapitre 3 Commande par MddeGlissement

Introduction :

Dans ce chapitre, nous intéresserons a la commdiutte avion avec les modes
glissants. Cette commande rentre dans la classeamesiandes non linéaires robustes qui

tolére des incertitudes de modélisation.

I- Commande par modes de glissements :

I-1- Rappel :
Considérons le systeme non linéaire suivant aimeommande :
x = f(X)+g(x) [u(t) (3.1)

Avex[OR" uOR"etg OR™™. Les fonctions f et g sont supposées continudsues
dérivées par rapport & sont supposées continues aussi.

Soit S une surface définie comme l'intersectiomdsurfaces :
S={XD R" :s(X) :[sl(x),...,sm(x)]T} (3.2)

La synthése d’'une commande par régime glissarditsalérs en deux étapes :
1- la premiéere étape consiste a définir une surfBceommutation S, de telle sorte que le
systeme restreint & cette surface posséde lesigtéxprdésirées (stabilité, poursuite). La
commande u sur la surface S se déduit en remarquensur cette surface s(x)=0 ce qui

impliqueds(x)/dt =0. Cette dérivée s’écrit sous la forme suivante :

asx) _ ds(x) X (3.3)
dt dx
En se servant de I'équation (3.1), cette équateient :
%=$(f(x)+g(x)m)=hs+ L s (3.4)
X

OulL, setL s désignent respectivement la dérivée de Lie darfase s par rapport aux

fonctions f et g. en imposant une valeur nulle #iecdérivée, on obtient la valeur de la
commande u sur la surface S appelée aussi comn@pdealente. L'expression de cette
derniere est comme suit :

s T s
U, = [axg(x)} % 9 B.5

L’existence de cette commande est conditionnéd’ipaersibilité de la dérivée de

Lie par rapport a la fonction g.
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Chapitre 3 Commande par MddeGlissement

2- la seconde étape consiste a concevoir une codemax) permettant de ramener vers la
surface S la dynamique du systéme. Cela est réalighoisissant une fonction de Lyapunov

appropriée notéé(x,s .)Le plus souvent cette fonction est une fonctioadyatique en s(x)

comme la fonction suivante :

V(s(x)) :gsT (X) [5(x) (3.6)

La dérivée par rapport au tempsMEs(x esf) exprimée par la relation suivante :
V(s(x)) = S" (%) [5(x) (8.7
Pour que le systeme soit stable il faut que leeside la dérivée de la fonction de
Lyapunov soit négatif. De la on calcul la commandge satisfaisant cette condition.

Généralement, on prend la fonction suivante :
u, = -K 5ign(S) (3.8)

Robustesse :

La commande par régime glissant présente des ptépride robustesse vis-a-vis des
incertitudes paramétriques et non paramétrigueffiéh supposons que le systeme incertain
puisse étre décrit par une équation d’état derladasuivante, 0§ est un vecteur de fonctions
représentant des incertitudes (bruit, parametresrtign) qui vient s’ajouter a la commande
u:

x = f(x) +g(x) Qu+ &(x.t,d,u)] (3.9)

La dérivéee de la fonction de Lyapunov appropriée fagport au temps pour le

systeme incertain s’écrit alors sous la forme suwa

dV(dSt(X)) = ST(x) GQ?E(X) (3 Qu, + &(x.t,d,u)] (3.10)

Supposons maintenant qu’il existe une fonctjgr) connue, positive continue et

bornée vérifiant :

|€(x,t,d,u)| < p(x) (311

Alors, il est toujours possible de construire uoenmandeu, telle que I'expression

(3.10) soit négative. On peut prendre par exemple :
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gT(x)[a;TX)} S(X)
o T o A (3.12)
0 (x)[ ck } s()
X
0 sinon

Pour montrer ce résultat, il faut partir de I'inbigade Schwartz :

(ST (x)aai%[g(x)j F(xt,d,u)<|S (x)g%tg(x) ¢ (x,t,d,u) (3.13)
Il vient alors :
w < [ST(X) Gai%[g(x)j (W, +|S™ (X) B‘%Eg(x) [p(X) (3.14)
En notantSTS=||S||2et I'application de la commande (3.12) dans le mada surface S est
non nulle conduit a :
V(S <-lg" () EEGS—(TX)} B(x)|r(x) 0OS#0 (3.15)
ot ox

Comme a(x ) est une fonction positive, I'expression ci-dessssnégative, ce qui assure la
stabilité asymptotique du systeme.

I-2- Application de la commande par modes de glisseents a I'avion :
L’objectif attendu par l'autopilote est la commande la latitude, la longitude et
'angle ¢. l'utilisation de la commande par mode glissanirpcommander directement ces

03(x)

. , X . , .
variables n’est pas possible car la matr+eg—g(x) est non inversible quelque soit la
X

surface utilisée car ils ont presque les méme é@msatPour palier ce probléme, on choisit de
commander la vitesse longitudinale U, les deux emgl'Euler et ¢ et la longitude pour

réaliser I'objectif du départ. Pour cela, la premi€tape consiste a définir la surface de
glissement. La surface retenue dans ce travaibestirface de Slotine. Elle est donnée par

I'équation suivante :
d n -1
s (X)=| —+Kk e A8
) ( - j . ®)

Ou e représente l'erreurn le degré relatif de chaque variable a commandék e

constante. L’objectif est de trouver la commandpour que les variables glissent sur la
surface s. L'expression de la commande est donaéééguation suivante :

u=B"(x"Y - F - K ign(S(»)) (3.17)
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La matrice K est choisie telle que la conditionstibilité suivante est satisfaite :

S'S<0 (3.18)

Apres calcul des degrés relatifs de chaque varideapport au vecteur commande,
les surfaces de glissements ont la forme suivante :

(3.19)

Afin de réduire la complexité du probléeme de comdearon propose de commander
la vitesse longitudinale U par la manette de gaztuwtboréacteur seulement, la vitesse

angulaire P par les ailerons et R par les gouvistriza matrice de commande devient :

KoV, 0 0 0
(l ZZC|4 + I sz:n4 )
B = 0 A 1+tanx, cosx7) 0 0
0 0 cosx,C,, 0
0 0 0 C.C,

Avec

C. =sinx, sinx, siNX.. + COSX_, COSX
2 77787 g 7 9

L’expression de F dans I'équation (3.16) est dorpede vecteur suivant :

—f1+de
- fy —(tanxg sinx; +tanxg cosx7)f5 —tanxg cosx; fg —tanxg(x5 cosxy f7 — Xg sinx; f7)— f8(1+ tan’ xg\Xx5 sinxy + Xg cosx7)+
+ X7d +k¢ f7 _X7d
F= Xg, + kg(fs —Xg, )+ f7(x5 sinx; + xecosx7)—cosx7 fg +sinx; fg

m[@% +Xy0)° cOS” X11(X12d + kﬂ(f12 ~ X2, ))‘ (figcosxgq = f13sinxyy(Re + XlO))(El-Xl +Coxp + C3-X3)]‘

—Cl.Xl —C2.X2 —C3.X3 —El.fl +62.f2 +63.f3

Pour que la condition de stabili@ S< sDit respectée, le choix des constarkesst

comme Suit :

ky =|Fa|+17,
Ky :|F3|+’79
ku :|F4|+,7u
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Ou les constanteg, permettent de choisir le temps de convergencelaesarface de

glissement selon la relation suivante :

I-3- Les résultats de commande :
Dans ce qui suit, nous présenterons les résultagsos avec la commande par modes

t

conv

glissant pour les valeurs desuivantes :

k, =40, k, =20, k, =

UTU ay
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Figure 3.1 : commande de la vitesse longitudinale U
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Figure 3.3: commande de I'angle
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Figure 3.7 : les signaux de commandes
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I-4- Interprétation des résultats :
-Dans la figure 3.1, on voit que la vitesse deibavsuit parfaitement la référence avec une
erreur de l'ordre d&0”,

- Les deux angles et6 suivent parfaitement la référence avec une fahieur de poursuite.
Il faut toute fois signaler le probleme du chattgrautour de la référence.

-la commande de la longitude est trop énergétigle est de I'ordre def sans la limitation,

et comme nous avons limité la variation de la gowwes:3c, la longitude de l'avion ne
suivait plus la référence.
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Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons élaboré une loi d&agaipour un autopilote d’avion en
utilisant la commande par modes glissants. Ledtegswbtenus sont satisfaisants sauf pour la

longitude dU a la limitation de I'angle de braquagda gouverne.
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Conclusion générale :

Le travail présenté dans ce rapport a pour butydéhétiser une loi de
guidage pour un avion combinant l'identification latcommande. En effet,
durant le processus d’estimation que ce soit dtevea’état a travers le filtre
de Kalman étendu ou bien les coefficients aérodymams a travers Total Least
squares, les objectifs de commande sont pris erpteoafin de modifier la
configuration aérodynamiques de l'avion. La réesgle cette association
identification-commande repose sur le degré d'éxefg des informations
obtenues par les méthodes d’estimations quelgue Isorobustesse de la

commande utilisée.

Les exigences en matiere de performances et diifsj@ous a poussé a
adopter un modele mathématique de l'avion un peuptiqué. Ce modele
exprime presque parfaitement la dynamique réellkagimn avec ces fortes non
linéarités et ces couplages. En effet, cette coxtpla rendu la synthése de la
loi de commande assez difficile. Cela a été mociaigement dans le choix des

constantesk des surfaces de Slotine et la commande de la datiet la

longitude. Il est important a préciser qu’on a pieoir des résultats satisfaisants

pour les autres variables commandées
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Résumé :

Ce présent travail, traite 'automatisation du @ige d’'un avion pour la navigation
afin d’améliorer le systéme de guidage, tout erdaair 'avion stable et minimiser son
déplacement. Pour cela, une combinaison de lifieation et de la commande non linéaire
est nécessaire pour conférer a I'autopilote def®peances accrues.

Le modele d’état adopter dans ce travail est unateodon linéaire MIMO constitué
de 12 variables d’états.

Mots clé :

Avion- Identification- Filtre de Kalman étendu - Moindres carrés tot@lemmmande - Modes
glissants
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Summarized :

This présent Works, treat the automation of thetipig of a plane for the navigation in
order to improve the system of guidance, while kegphe steady plane and to minimize
his/her/its displacement. For it, a combinationidgntification and the non linear order is
necessary to confer to the autopilot of the pertoroes increased.

The model of state to adopt in this work is a modeh linear MIMO constituted of 12
variables of states.

Key words:
Aircraft — Extended Kalman filter — Total least ages — Control — Sliding mode
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