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Abstract

In this work, we are initially interested in thecall of the guiding principles of
aerodynamics and mechanics of flight for obtainihg nonlinear model then linear of the
plane. We take the numerical example of B747 toeraknodal study of longitudinal and
lateral dynamics and in order to synthesize a obriiased on fuzzy logic that we call
FMRLC. This approach is optimized by genetic altjons to be applied to the control of
altitude and the two phases of landing of the plafide and flare. Since the final goal being
autopilot of the plane, several strategies of guigaare applied. The whole enlightened by
digital simulations on Matlab and synthesized insaige3D virtual reality of the movement of
B747.

Key words: FMRLC “fuzzy model reference learning controlleffL.C "fuzzy logic
controller”, AGs “genetic algorithms”.

Résumé

Dans le présent travail, on va s’intéresse d’alardappel des principes de base de
I'aérodynamique et de la mécanique de vol pourtéioib le modéle non linéaire puis linéaire
de l'avion. On prendra I'exemple numérique du B740bur faire une étude modale des
dynamiques latérales et longitudinales en vue déhétiser une commande a base de logique
floue gu'on appellera FMRLC. Celle-ci sera optineiggar algorithmes génétiques pour étre
appliguée a la commande de laltitude et aux debasps datterrissage de l'avion;
glissement et évasement. Le but final étant letauje automatique de l'avion, plusieurs
stratégies de guidage sont appliquées. Le touiréqgbear des simulations numériques sur
Matlab et des images de synthese en réalité Vetdael mouvement du B747.

Mots clés: FMRLC ”fuzzy model reference learning controfierFLC “fuzzy logic
controller”, AGs algorithmes génétiques.
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Notations

déscription

Portance (lift)

Force de propulsion (poussée stiiru
Poids (weight)

Trainée (drag)

Densité de l'air

Moyenne des cordes

Envergure des ailes

Pression aérodynamique

Surface des ailes
Vitesse relative a I'air
Coefficient aérodynamique de portance

Rapport caractéristique de l'aile

Coefficient aérodynamique de trainée

Facteur d'efficacité d’Oswald
Vitesse de rotation autour du COG.
Pente aérodynamique
Angle d’'incidence
Angle de dérapage
Angle d’incidence a portance t nulle

Coefficient aérodynamique de tangage
Angle d’azimut
Angle de gite

Assiette longitudinale
Matrice rotation du repére fixe - repéveon
Vitesse de roulis

Vitesse de tangage

Vitesse de lacet
Moment cinétique / centre de grvit

Vitesse du centre de gravité de I'avion
Masse moyenne de l'avion
Matrice d’inertie dans le repére avion

Force de gravité dans le repere avion
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Notations

Symbole

FMRLC

UAV
AGs
GMRAC
AE

ILS

déscription

Vitesse d’avancement au point d’équdib

Moment de roulis
Moment de tangage
Moment de lacet
Braquage des élévateurs

Variation de la commande des gaz
Braquage des ailerons

Braquage de la gouverne de direction
Distance dérive centre aérodynamique
Fonction d’appartenance a I'ensemnible

Fuzzy logic controller
Fuzzy model reference learning controller

Filtre de lacet
Matrice du modeéle flou inverse

Unmanned air vehicle
Algorithmes génétiques
Genetic model reference adaptive controller
Algorithmes évolutionnaires
Instrument landing systems
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Introduction
Générale

«Who knows only his own side of the case,
Knows little of that»
—John Stuart Mill-
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Introduction générale

Introduction:

Depuis le premier vol de l'avion biplan degrés Wright en décembre 1903, le
domaine de I'aéronautique n'a cesseé de progreaseoss les fronts. Des aéronefs de plus en
plus sophistiqués et bourrés de nouvelles techiedpgcionnent le ciel et relevent des défis
restés du domaine de I'impossible il y a quelquaséas. Apres avoir brisé le mur du son
voila que des essais outre atlantique de la NASApermis d’atteindre la vitesse vertigineuse
de mach8, de concevoir le prototype h1026 a dé@gmNertical, micro drone a ailes battantes
ou méme des avions espions sans pilote. Dans laiderde I'aviation commerciale, c’est la
venue du géant européen A380 qui vient boulevdéesdomaine du transport. Un avion qui
peut voyager entre I'Europe et I'Australie sansaés@vec plus de 500 passagers sur deux
étages a bord.

Si les premiers essais de vols humains n’étaient aps tentatives basées sur des
connaissances rudimentaires pour réaliser ce faméuaxde voler un jour comme un oiseau,
le progres lui et les inventions dans le domaind’'al@ation, sont le résultat d’études trés
poussées et une meilleure compréhension des phéaeerde I'aérodynamique a la fois sur le
plan théorique et pratique. En effet les modeleget@ent plus précis en intégrant les
résultats empiriques obtenus grace a une électrerémbarquée tres avancée. En 1911 déja,
Bryan a réussi a construire un modéle linéaire gpigs des tests expérimentaux, a montré
son efficacité pour I'analyse des dynamiques d'wiora Plus tard des travaux viennent
combler certaines lacunes en prenant en consid@ratertaines variables cachées et
phénomenes non stationnaires [4], [[3], [4]. Les chercheurs s’intéressent en effetr p
exemple au passage d’'un avion dans une turbulareéagnajorité des modeles ne prennent
pas en considération, le retard di au transfeftuude I'aile a I'empennage et la fleche des
ailes. Des travaux récents [5], [6] ont montré tbatérét de les prendre en compte pour
prévenir certains comportements indésirables dérdizef dans certaines conditions bien
déterminées. Une meilleure compréhension d'un phéne aérodynamique c'est
implicitement mieux maitriser I'avion. Actuellemergrace a des simulateurs de vols
reproduisant fidelement les conditions de vol [&$, pilotes s’entrainent a bien contrdler leur
appareil et éviter des accidents. Toutefois ce duanmaste a risques méme pour les pilotes les
plus chevronnés et le grand nombre de catastropégennes l'atteste clairement. C'est
pourquoi actuellement les avions sont plus que igtaurrés d’électronique et de systemes
automatiques pour mener des vols plus sdrs. Lligezice artificielle y trouve pleinement
son application avec des systemes experts et daaldalécision pouvant substituer au pilote
pour certains avions ou remplacer le co-pilote dutaute la phase de vol méme pour des
avions civils. Ceci sous entend des commandepadsrmantes, robustes et tolérantes aux
défauts, capables de procurer une bonne stabilis®ion et un pilotage relativement sdr. Ce
sera l'objet de ce projet avec l'application du AMR « fuzzy model reference learning
controler », une commande basée sur la logique ftpu a montré son efficacité a résoudre
des problémes dans divers domaines [8], [9], [[]]. Pouvant étre utilisée exclusivement
pour remplacer une commande conventionnelle loia dervenue de pannes [12] ou encore
éliminer les vibrations d’'un bras de robot manipeda [10], sont deux exemples de son
champ d’application théorique et pratique. Pouprésent projet, il s’agit de I'appliquer au
pilotage latéral et longitudinal d’'un B747 en atiop des approches de guidage classiques et
récentes avec lintroduction de différents facteypsrturbateurs: vents, variations
paramétriques et méme une panne sur la gouverdigeddion de I'avion. Le tout éclairé par
des simulations numeériques sur Matlab et des imagesynthése en reéalité virtuelle du
mouvement du B747.

Ecole nationale polytechnique d’Alger - 10 - 2007



Introduction générale

Organisation du projet

Afin de nous familiariser avec le domaine de I'éia et sa terminologie, on va
s'intéresser dans le premier chapitre au rappepdasipes de base de I'aérodynamique et de
la mécanique de vol. Leur mise en équation avetioes hypothéses simplificatrices nous
permettra d’obtenir le modele non linéaire de kawviDevant la complexité de ce dernier, on
passera vers sa linéarisation grace aux coeftci@@rodynamiques et dérivées de stabilité.
La procédure de calcul sera détaillée pour quslglérivées afin de voir plus clair leurs
significations. Une fois la représentation d’éta Bavion complete, on l'appliquera a
'exemple numérique du B747 pour faire une étudmdae des dynamiques latérales et
longitudinales. Pour en finir, on analysera lesetsffdes gouvernes de l'avion sur son
comportement en boucle ouverte pour tirer des csimhs quant a leur utilisation pour le
pilotage automatique du B747 en boucle fermée.

Le deuxieme chapitre sera axé sur la logique fl@re.rappellera d’abord la théorie
des ensembles flous pour mieux appréhender laeseliffs systémes flous. Sur un exemple on
montrera le fonctionnement complet d’'un controldaw dans une boucle de commande. Ceci
est en effet nécessaire pour comprendre le prindgpeommande par FMRLC qui est en
réalité un double systéeme flou; un contrdleur flamncipal direct (FLC) et un autre de
dynamique inverse qu'on désignera par « modéle flmerse ». Ce dernier grace a un
mécanisme d’apprentissage, ajustera les reglesade Hu FLC direct pour suivre la
dynamique d’'un modele de reference, posé de sodttedndre certaines performances. Le
réle de chaque partie du FMRLC sera expliqué eaildét

C’est a partir du troisieme chapitre que la comneadd I'avion sera entamée. On
commencera par I'application d’'une commande lirggelassique a la dynamique latérale. Un
premier retour d’état vers la gouverne de direcpoar amortir le mode du roulis hollandais
et un deuxiéme vers les ailerons pour controleoldis. Une approche plutét répandue dans
ce domaine. Mais constatant ses limites face autunpations, on va se tourner vers le
FMRLC pour commander le roulis. Comme le but fiest le pilotage automatique, on
adoptera pour commencer une stratégie de guidagdegmtrajectoires linéaires puis passer a
une autre toute récente pour des trajectoires lgmes. Afin de tester les performances du
FMRLC, on introduira des vents perturbateurs etvdemtions paramétriques dans le modele
du B747. Pour terminer, on montrera la capacitd-BiRLC a la tolérance aux défauts et a
accommoder un blocage de la gouverne de directiomitdisant la seule commande des
ailerons.

Apres la dynamique latérale, on verra dans le opm& chapitre la commande
longitudinale du B747. D’'une maniere trés analogueelle de la commande latérale, on
orientera les commandes ; celle des gaz pour isebila vitesse et les élévateurs pour
contrler le tangage de I'avion. Seulement la tasdeéveélera plus dure pour le mécanisme
d’apprentissage et la base du modele floue inv@essique n’est plus convenable. C’est pour
cela gu’'on introduira les algorithmes génétigues méthode d’optimisation bien adéquate
pour résoudre des problémes aussi complexes. @ellam leur principe de fonctionnement
et les principales étapes qui constituent leur ggsgs d’évolution. Une fois la base du
modéle flou inverse trouvée, on I'appliquera pdapprentissage du FMRLC qu’on utilisera
en présence de perturbations, pour controlertliald B747 d’'une maniere générale avant de
passer a la phase d’atterrissage. Cette derniéreoegposée de deux étapes ; glissement et
évasement. On leur appliguera deux stratégies dememde différentes a cause des
problemes survenant au contact avec le sol.

Ecole nationale polytechnique d’Alger - 11 - 2007



Bases de I'aérodynamique
Modele de I'avion

« So far as the laws of mathematics refer to rgalit
they are not certain. And so far as they are certai
they do not refer to reality ».

—Albert Einstein—

Ecole nationale polytechnique d’Alger 2007



Chapitre I: Bases de I'aérodynamique & modéle de I'avion

[.1 Introduction aux bases de I'aérodynamique

[.1.1. Introduction :

Afin de voir plus clair le comportement de I'avien vol, on va d’abord rappeler
guelques principes de base de I'aérodynamique let mécanique. Une fois le modéle non
linéaire obtenu, on va calculer les coefficientodgnamiques et les dérivées de stabilité
gu’on utilisera pour avoir la représentation d’'éamn modéle linéaire autour du point
d’équilibre.

Le but étant la synthése d’'une commande, on vaeptér les différents modes des
dynamiques latérales et longitudinales puis I'effies commandes sur les variables d’état du
modéle en boucle ouverte.

[.1.2. Principe de vol :

Lorsqu’un corps est plongé dans un fluide en mowrgr(relatif), des lignes de courant
se créent sur sa périphérie (Fig.1.1). Si laibigtion de ces lignes est asymétrique, il y a
alors d’aprés le théoréme de Bernoulli une difiéeede pression sur les deux coté du corps

[13]. D’ou une force orientée de la haute pressens la basse pressioE gu’on appelle

« portance ». La force de résistance au déplacemeqti est toujours présente quant a elle,
est désignée par la « trainée ».

L Basse pression

Flux
d'air

£ 4

u

Haute pression

Fig. 1.1 :les forces aérodynamiques agissant sur une aile

La portance étant fonction de la vitesse, unedaian avion dépasse la vitesse minimale de
maintien, cette force dépasse son poids et il psencenvol.

Toutefois les forces aérodynamiques n'apparaisgeapres acquisition d’'une
certaine vitesse relativement a I'air. Celle-cce&e grace a une force de propulsion induite
par la rotation d’une hélice a I'image d’'un hélitene ou bien a la force de réaction résultant
de I'expulsion de I'air a grande vitesse par legtéurs ; c’est le principe de la conservation
de la quantité de mouvement.

[.1.3. Aile d’'un avion :

La forme des ailes d’'un avion est congcue de soméaniser la trainée et maximiser
la portance. La consommation en carburant estfehdifectement liée a la trainée.
Les forces aérodynamiques sont étroitement liéesaractéristiques de l'aile et aux
propriétés physico-chimiques du fluide. La portaag®ur expression :

:%pVZSQ (1.1)
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Chapitre I: Bases de I'aérodynamique & modéle de I'avion

Ou':
p densité de l'air

- S=cb : lasurface grossiere des ailes

- ¢ lamoyenne des cordes

- b envergure des ailes

1 . . C
- == pV? pression dynamique . 0 .
Q=2mV7 p ynamig . | / f
-V vitesse relative & l'air Ty L U /A
o | c(y)
- C, coefficient aérodynamique de portance fuselage
corde

b _— :
- = = rapport caractéristique de l'aile
C

Fig. 1.2aile d’un avion

La trainée est donnée par :
1
=5 PV?SG, (1.2)

-G, coefficient aérodynamique de trainée

[.1.4. Avion en vol :
Un avion est soumis aux forces aérodynamiques ausisi a son poids et a la force de

propulsion (poussée). Une fois en vol, il peutetfier quatre manceuvres principales :
maintien d’altitude, descente ou montée et enfinitage stable (sans perte d’altitude).

a) Maintien d’altitude, montée et descente :
Ces trois manceuvres peuvent étre représentées fiigure (1.3). La pente
aérodynamique étant la seule variable qui chapgsitive a la montée, négative en descente
et nulle en maintien d’altitude.

—
4"
—_-->

Fig. 1.3 :les forces agissant sur I'avion
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Chapitre I: Bases de I'aérodynamique & modéle de I'avion

- W=mg : le poids

L : la portance

D : la trainée

- T :laforce de propulsion.
y . pente aérodynamique
a : angle d’'incidence.

Remarque :
On désigne aussi pgt ce qu'on appelle I'angle de dérapage, I'angleesl@rcomposante
horizontale de la vitesse et le plan de symétritagen.

b) Virage stable :
Afin de suivre une trajectoire latéralepimte doit changer de cap en effectuant un
virage avec un rayon convenable a la vitesse decEpent de I'appareil (Fig. 1.4) :

@ AL

Fig. 1.4 :Viragestable d’'un avion

Apres projection :
2

Lsin(p) = mv Force centrifuge L
L cos(¢) =W = mg (OL.4
V2 VeReV
= tan(g) = = — (1.5)
Rg g

@ : est appelé « angle de gite ».

Remarque :
Cette relation est importante pour le guidage dtde I'avion.

[.1.5. Centre aérodynamique :

C’est le point pour lequel le moment du tangagjecenstant pour des angles
d’incidence variables dans un domaine acceptdldle C’est un point trés intéressant a
situer pour estimer la distance empennage - aile poe bonne stabilisation de I'avion.
Pour une aile en mouvement subsonique, il est esdifrh des cordes.
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point
represent#f

; descordes
Fig. 1.5 :centre aérodynamique de l'aile

|.1.6. Stabilité de l'avion :

L’avion a un plan de symétrie, alors comme un systée balance, il est rappelé a
I’équilibre en cas de perturbation latérale. Ceshjpas le cas pour un mouvement
longitudinal. Pour stabiliser I'avion, on lui rajeu’empennage horizontal & une distance bien
déterminé du centre aérodynamique de I'avion (ksaliobn en boucle ouverte). Bien sur, il
ne faut pas oublier les commandes comme |'élévaliesiaérofreins et méme la commande

des gaz utilisées par le pilote pour commanderdawament longitudinal de I'avion
(stabilisation en boucle fermée).

I.2 Fondamentaux de la mécanique de vol

[.2.1. Les triedres de référence :

Pour simplifier I'étude et les équation delyemamique d’'un corps en mouvement, on
utilise différents repéres suivant les variableissggcitent I'intérét du chercheur. En
aérodynamique on utilise trois triedres principaux

a) Triedre terrestre (OX,YoZy):
Le mouvement d’un objet est a priori défiar papport a un repére fixe (B€la terre).

- l'origine O est fixée par rapport a la terre.
- l'axe (OZ,) est orienté suivant la verticale descendante.

- les axegOX, )et (OY, ) dans le plan horizontal compleétent le triedre.

b) Triédre avion (OX;Y;Z;):

Ce triedre est rigidement lie a I'appareil. Il $étp pour exprimer les forces de
propulsion et les moments (Fig.2.1.b).

- l'axe (OX;) est orienté positivement de l'arriere vers le dez'avion.
- l'axe (OZ;) dans le plan de symétrie de I'avion, est nornf@bg,) .
- l'axe (OY;) complete le triedre précédent.

Ecole nationale polytechnique d’Alger - 16 - 2007



Chapitre I: Bases de I'aérodynamique & modéle de I'avion

c) Triedre aérodynamique(OX Y, Z,):
C’est le repére soufflerie, il est orientevamit la vitesse du centre de gravite de
I'avion par rapport au vent. Il se préte pour exyai les forces aérodynamiques. Il est
rigidement lie a la vitesse et non a l'avion (Fig.2).

- l'axe (OX,) est porté par la vitesse avec le méme sens dtatien.
- l'axe (OX,) dans le plan de symétrie de 'avion, est nornfab&, ) .
- l'axe (OY,) complete le triedre précédent.

Z,

QvmaAtrie

Fig. 2.1 :les repéres
(a) aérodynamique, (b) : repére avion.

Dans le développement des équations mécaniquésvamlon utilisera le repére
avion. On s’intéressera alors uniquement au pasiagepere terrestre au repere avion.

[.2.2. Les angles d’Euler :
Pour ramener le triedre terrestre au triedi@neon effectue trois rotations
successives grace au systeme des angles d'Eige2.gy.

- une premiére rotation dg autour de Z pour aller vers le tried@x'y'z’) .
- une deuxiéme rotation d& autour de y' pour aller vers le triedi®©x"y"z" )
- une derniére rotation dg¢ autour dex” pour aller vers le tried(®©xyz .)

Les anglegy ,6 et ¢ portent respectivement les noms : azimut, asdietigitudinale et
angle de gite.
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.z
Fig. 2.2 :changement de repére avec les angles d’Euler

Le passage du triedre terrestre au triedre aviorte:

X Xs X
Y| =|Ys |=ROTOY 2.1)
z Z, Z
Avec :
clcy cosy —-s6

ROT=|-cpsy+spscy cocy+spsdsy spcl
spsy+cpsfcy —spcy+cpsdsy cpcl
ROT : La matrice rotation du repére terrestre au epésbile.

La vitesse de rotation du repére avion dans lereciegrestre s’obtient par combinaison des

vecteur@ l/J
=g +6+ (2.2)

Avec :

est dirigé suivan{Ox )

est dirigé suivan{Oy' )

[RNA T SW)

- Yest dirigé suivanfOZ )

On aura alors :
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Wy =P -y sind
w, =6 cosg + cosdsin g (2.3)
w, =—6sing +y cosl cosg

Et inversement :
¢ =w, +(w, sing +w, cosy)tand

0 = w, cosp — w, sing
¢ =(w, sing + w, cosp) secd

(2.4)

Remarque :
La transformation inverse comporte une singulamitéd = * 74  mais elle n’est pas
discutable dans I'étude de la mécanique d’'un agigihcar I'angle en question n’atteint

jamais cette valeur (en général inférieur a 45°).
[.2.3. Modéele non linéaire de I'avion :
Avant d’entamer les équations, faisons d'almendaines hypothéses appropriées a notre

probleme:

Hypothese 1 le repére terrestre est immobile (donc galiléen).
Hypothése 2 I'avion est un corps rigide avec un plan de syrmaét
Hypothese 3 1a matrice d’inertie et la masse de I'avion sontstants.

Les lois fondamentales de la dynamique nous doralert :

D F =F=my, (2.5)
SN =T=H
i c <)
Ou:
- Fi et M. sont les forces et moments appliques au centgeadté de I'avion.
<0 I:i 0
U, et ¢ sont les dérivées de la vitesse du centre de gratle moment

C
cinétique total exprimés dans le repere terrestre.

Le théoréme des dérivées avec changement de reeemaet d'écrire les équations
précédentes dans le repére mobile comme suit :

l = -~ 0 -~ B —~B — B

EF_UC =U, tw XU, (2.7)

T=H°=HB®+&P xHE (2.8)
-19 - 2007
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->\B . \ . . \ A
Avec QW™ le vecteur rotation du repére avion exprimé dangpére lui-méme.

On utilise alors les expressions des grandeursldarsuveau repére (Fig. 2.4) :

CT)B:PTB+QTB+REB -9
UCB U TB +V TB FW K, (2.10)
fB:LTB"'M TB+NEB o
FP=Xig+Y Jg+2Zk .
H*G'—.;'L_W-H-. ""-r'."-:_'-:‘l.af'y
i - “_'ﬂ’?:: :v:J
|.1...11|I ﬂ\\ )
:—-E-J:'
J
Z

Fig. 2.4 :grandeurs dans le repére avion

% La matrice d'inertie :
Avec la troisieme hypothese sur la symétri€adeon, la matrice d’inertie dans le triedre
avion s’écrit sous la forme :

I XX O I Xz
B
=10 I, O (2.13)
| XZ O I Y44
Comme::
H® =1°&° 2.14)

Les équations (2.7) et (2.8) deviennent :

X U 0 -R Q]Ju
Livi=|v |+ R 0 -P|OV (2.15)
m .
Z W[ |-Q P 0 ||W
L] [1,P+I,R| O -R Q7[t, 0 1,][P
M| = |ny . +| R 0] -P 0 Iyy 0] Q (2.16)
N| |I,R+I,P| [-Q P O |]|l, O I,||R
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D’ou les équations finales :

X U +QW - RV

1 BN
P Y | = V.+ RU - PW (2.17)
7 W + PV -QU
L | P+1,R+QR(I,-1,)+PQl,,
_ : 2 2
M [ =] 1,Q +PR(I, = 1,) +(R* =PI, (2.18)
N |ZZR+lle:)+I:)(g(lyy_lxx)_(gRlXZ

Sans méme la précision de l'origine des forcegestdoments, le systeme est fortement non
linéaire.

=>»La linéarisation du systéme autour d’'un point diégre s’impose !
[.2.4. Le modéle linéaire:

[.2.4.1. Introduction :

C’est un modele introduit pour la premiere fois Bayan en 1911 et qui s’est réveélé
satisfaisant apres des validations expérimentalds || se base sur les dérivées de stabilité et
les coefficients aérodynamiques de I'avion, obtegmapiriquement. Des travaux de recherche
[3], [6] apportent quelques améliorations en intrigent les retards et les phénomeénes non
stationnaires durant la traversée d’une turbulebaes du calcul des coefficients
aérodynamiques, de nouveaux termes s’ajouteromtogiéle lors de la prise en compte par
exemple du retard aile empennage [14].

[.2.4.2. Linéarisation :

Au point d’équilibre les résultantes des forcesiement sont identiquement nulles.
Pour un vol symétrique stable, on n’a pas de moewetatéral ni de pente aérodynamique et
la vitesse de déplacement est constante ;

— — —

|E ° = Faero + Fgravité + |:propulsion =0 (2.19)
T8 =0 (2.20)
P=Q=R=U=V=W=0 (2.21)
:>¢:¢:9:¢:o (2.22)

Les vecteurs vitesse et rotation se réduisent a :
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. B _ e
U, =U,lg (2.23)
@° =0 (2.24)
Remarque :

Avec les conditions (2.19) et (2.20), une intetimpde I'équilibre ne sera causée que par
une perturbation des forces et des moments.

[.2.4.3. Force de gravite dans le repére mobile:
En utilisant la transformation (2.1) avec les aagld&uler, I'expression de la force de

gravite dans le repére avion s’écrit :

0 -sin @
F,”=ROT [ O |=mg|sing cosé (2.25)
mg Cos¢ cosd
A I'équilibre :
-sing, -sing,
F,* =mg| sing, cosg, |=| 0 (2.26)
Cosg¢, cosb, cosd,

mg

Z

v
Fig. 2.5 :Force de gravité a I'équilibre.

Avec les supposition précédentes, le modéle pertsdrésume par :

equilibre  perturbée consequere
_ U, U=U,+u U=u
Vitesses .
0 W=w = W =w
0 V=v V=v
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equilibre  pérturbée conséquene
P= P=y
rotations P : p
Q=q = Q=q
0 R=r R=¢
équilibre  pérturbé consequene
G, 0=6,+6 ©=0
Angles .
0 b=¢ = b=¢
0 W=y W=y

En introduisant les variations des forces et desiemts dans les équations (2.17) et (2.18)
on aura :

X, +AX U +QW - RV u 1
£ Y,+AY |=|V+RU -PW |=|Vv+rU, |2 (2.27)
Z,+AZ W + PV - QU w-qu, |3
L, + AL P+ 1,04
+ = )
M,+AM I, d 5 (2.28)
N, + AN lr+1,,p|6

[.2.4.4. Autres variables importantes :

* Lavitesse totale de déplacement :

V. = (U, +u)2+v2+w?)2=U,+u 29)
* Angle d’incidence :
— af W W
a =tang THRETR (2.30)
0
* Angle de dérapage :
\ \
B= atang(U] :U_ (2.31)
0

Les variations des forces, de gravité et aérodymaes, dépendent des conditions
d’équilibre. Elles sont le résultat de variatiores dommandes ou des perturbations
extérieures (environnement). Une approximation dugcoduction des grandeurs (variables

principales et leurs dérivées) a effets dominagtsis :
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ax = 9% au + X Aaw + X aw + X po 4
ou ow ow 00 (2.32)
g :
+ 0X AO + AX ¢
©
D’ou
AX :6X U+ 0X W+6)§W+6X9+
ou ow oW 00 )
g
+ 0X 8 +AX°
0X . N N
W est appelédérivée de stabilitéévaluée a I'équilibre (donnée dans les tables).

Le comportement dominant se discute en termes rikgles :
- Symétriques:U ,\W ,Q,X ,Z et M
- Asymétriques:V ,P, R, Y, L et N

1.2.4.5. Analyse et conclusions :

- Pour un vol symétrigue les variables asymétriqueganient pas (nulles) quelque
soient les variations des variables symétriquesicDeurs dérivées sont nulles.

- Les dérivées des variables symétriques par rapparvariables asymeétriques sont
trés petites (négligeables).

0Z oM

ow ' aw

I'effet d’entrainement d’air entourant I'avion,gwoque une nouvelle distribution de
la portance et du moment de tangage.

oX

- Généralementaq est négligeable.

- Les dérivées aux acceélérations sont négligées e&xpepr car

[.2.4.6. Bilan des hypothéses :

3000 XY [Z[L[M][N
u e« | O] |O]e |O
v 0 e |O|e | O e
w e« | O|e |[O]e |O
D O e | O | | O e
q =0 0| |O|e | O
r e« | O] | O e
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Les équations (2.27) et (2.28) deviennent alors :

El AX = (), u+&w= AX [ u,azuﬂ
0

E2 AYOp,r,B=~—
UO

E3 AZOu,a,d=~—q
UO

E4 ALO p,r,[5
ES AM Ou,a,a,q
E6 ANO p,r,[
» Reésultat important :

Deux ensembles d’équatio(s 3, 5)et (2, 4, 6)a variables découplées. Le premier
représente les dynamiques longitudinales et lengkles dynamiques latérales de I'avion ;

* Dynamiques longitudinales :

— mu | (%)OU+(S—U)OW+ (0_6)03+AXC
m(w-aU;) = | (@ u+@Ehw+ @i+ (&) a+ (B ho+azs|
i 1,4 1L (3—6)0u+ oW %()OW"' ) oC|+AMC |
* Dynamiques latérales :
m+rUo)| [(E)v+ (§), o+ (§)or +AY°
Pt 1l = g_v)ov + g_IF?)o p+ (S—L)O r +AL° 2.35)
ol +1ap | [(B)ov+ (), o+ (B)r +AN°

» Conséquence :

Les deux dynamiques peuvent étre étudiées indépendat. Ce résultat est tres
important pour une perspective de synthese denaormde. Un systéme a trois degrés de
liberté est nettement plus simple a étudier quitstésne a six degrés de liberté.
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[.2.5. Dynamiques longitudinales :
[.2.5.1. Calcul des dérivées de stabilité et coefiients aérodynamiques :

Vu le nombre assez grand des dérivées deitdabih va juste expliquer le calcul de
quelques unes d’elles.

« Dérivéesenu:

a) La variation de la trainée avecu D, ) :

1
D = E,OVTZSCD (2.36)
Vi = ((Ug +u)? +v2 +w?)* (2.37)
ov;* =2(U,+u), =2U (2.38)
au . 0 0 0 .
_(9D) _pPS[\, ?(9Cs
- DU - ( au jo 2 (U ° ( au jo ' 2U OCDOJ 39)

Cy, Le coefficient de trainée au point d'équilibre.

On définit le coefficient de stabilité non dimensiel (disponibles dans les tables) :

oC
C, = 2
P [au/UOJ0

U
= (Q—gj D, = (CDU + 2CDO) (2.40)

Q étant la pression dynamique au point d’équilibre.
En introduisant le nombre Maéh , le coefficient s’écrit :

Cp E[ %, J :(ﬁaCDj =m %o (2.41)
©laul, ), Laa)) oM |
L 0Co , g

Ou oM peut étre estimé grace aux résultats empiriques.

b) La variation de la force de propulsion :

oT S
C, = oC, :(—j =c, 42)
v ouJ, ou /, “'U,
- Pour un planeur , C; =0
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— Pour un jet, C; =0
C,,

— Pour un prop plane , =-C,p,

c) La variation de la portance :

D’'une maniere similaire a la trainée on trouve :

o, = )

—0 =

S L, ={C, +2C, (2.43)
De la théorie aérodynamique on a :

_ CL‘M:O aCL _ M

C, =M= = C
L 5 L
1_ M 2 aM 1_ M 2 (2.44)
M 2
=C,, = 1-M?2 Co (2.45)
» Dérivées emnu :
a) La variation de la portance :
C =C(a-ay) (2.46)
Ou Q rangle d’incidence a I'équilibre.
b) La variation de la trainée :
On rappelle que :
C 2
Co =Comn ¥ —= 2.47
D D min HEAE ( )
Alors :
c -2C
D L
a TEAE a (2.48)

Mais dans I'étude on utilise le repére avion, oit donc faire une projection de la portance et
de la trainée pour trouver les dérivées recherciesura :

Cyo = Cps +Cy (2.49)
Co = Cpo—Cyp, (2.50)
CxU = CTU - (CDa + ZCDO) (2.51)

C,, =-(C, +2C.,) (2.52)
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1.2.5.2 Effets des commandes longitudinales :

Dans le modéle étudié on a pour rappel, un teréne lba variation de commande. Il
représente les perturbations en propulsion ouauige de I'élévateur (gouverne de

profondeur). Il s’écrit comme suit :

AX,=X;50,+X; 9, (2.53)
- 0, : braquage del'elevateur
- 9d, : changemente propulsion
- X, et X, sont les derivees de stabilit¢ de commande
Les termes nécessaires au modele étant calcul@gubipasser a I'écriture de la
représentation d’état de la dynamique longitudinale
[.2.5.3. Représentation d’état :
Le systeme d’équations (2.34) devient :
C omu ] [X, X, 0 —-mgcodd, | [u] [AX®]
(m=-Z)w | _|Z, Z, Z,+mU, —mgsing, DW N AZ°
-M WL Gl (M, M, M, 0 q| |aMc| (254
i g 110 0 1 0 116] | 0 |
C’est une représentation d’état telle que :
EX=AX+Bu (2.55)
= X =E(AX +Bu)=AX +Bu 2.56)
Avec :
~ X X -
: — 0 - gcog,
m m
A Z, Z, Z,+my, —mgsing,
B m-2Z, m-2Z, m-2Z, m-Z,
-1 -1 -1 -1 .
Iyy (M, +2)) Iyy M,+Z,) Iyy (Mq+(Zq+mU0)I') Iyy mgsing,l
0 1 0 0

... (2.57)
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_ Xae Xa,, _
m m
ZJ Zap
B= m—} m-Z2
W _ w (2.58)
(M 5, t Zs1) (M, +Z,1)
- O 0 -
— MW
M= 1-7 (2.59)

[.2.6. Dynamiques latérales :

Un point clé dans les dynamiques latéraestde couplage entre le lacet et le roulis.
Une analyse en parallele avec le calcul des dérigéestabilité le mettra en évidence.

[.2.6.1. Calcul des dérivées de stabilité :

» Dérivées en vitesse de roulis :

Un mouvement de roulis positif (aile droite verdées et la gauche vers le haut) causera
une nouvelle distribution de la vitesse verticaldat/donc des incidences locales) sur
I'envergure des ailes telle que :

w(y) = py (2.60)
_ Py
a,
(y) = U, (2.61)
Par conséquent on aura une distribution de lapoettelle que :
1
oL == pV “SC,a,(y) (2.62)

=>» Plus de portance a droite qu’a gauche.
Le moment de roulis s’écrit alors :

_ [P/2 _ _ 1 2 (b/2 py
= j_b/zéL(y) H y)dy - EpU 0 j—b/ZCLa chdy (263)
I 7 dy (0 (2.64)
» Reésultat :

Pour une vitesse de roulis positive, le momenbdég est négatif. Cela explique le
mode du roulis amorti qu’on verra dans I'étude nedies dynamiques
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Le mouvement précédent induit aussi une nouvesigildution de la trainée sur les deux
cotés de I'appareil d’ou un moment de lacet. Urtienagion approchée par Nelson [14]
s’écrit :

1 -C,
N b 2 pU Sb 3 (0 (2.65)

C’est un terme de couplage entre le roulis etdetla

» Dérivées en vitesse de lacet :
Comme pour le roulis, un mouvement de lacet créenamivelle distribution de vitesse
horizontale U et donc de portance tel que :

U(y)=U,-r1y (2.66)
A =2pCU e, dy=—pC U’ ~y)e, dy s
La portance est supérieure du coté gauche defiaVou un moment de roulis positif ;

b/2 1 b/2 5
L = j_b/zd_(—y)cydy =2 C, j_b/zzu Jry’c,dy) 0 2.68)
Pour une aile grossierement rectangulaire on a :

1.1
L =(—a—-)C
r (4 6) L

» Reésultat :
Un mouvement de lacet positif engendre un momenvules positif.

Pour I'analyse des conséquences d’'un mouvemeicgedur le moment de lacet, un
nouvel élément jusqu’ici pas évoqué mais dont lle ®st considérable pour la stabilité
latérale, entre en jeu : 'empennage vertical (suipge la gouverne de direction).

En effet une vitesse de lacet provoque un angteidience non nuér, sur 'empennage

vertical (« fin » en anglais) et donc une forceodgnamique telle que :

1

— 2
L, —EPU SHOPRY¢ (2.69)
g = r
U, (2.70)
Le moment de lacet résultant est alors :
1 2 _If2
=—-pU,SrC L, (—) 271
2 0 “f La f Uo ( )
D'ou :
1 2
N, EpU °S Cm( ——)<0 (2.72)
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» Reésultat :
Un mouvement de lacet positif crée un moment det laégatif.

Remarque :

Pour I'effet des actionneurs latéraux (gouverndidection et ailerons) on procéde de la
méme maniéere que pour les dynamiques longitudirfdis/ées de stabilité de commande) et
on obtient la représentation d’état.

1.3 Etude du modele d’'un B747

[.3.1. Introduction :

Le Boeing 747est un avion de ligne construit par I'avionneuéaoain Boeing depuis
1968. Doté de quatre turboréacteurs, il offre uapacité maximale d’environ 550 passagers,
grace a une configuration a double pont reprisquernent sur I’Airbus A380. C’est en effet
le concurrent direct du géant européen.
Le 747 vole & une de vitesse croisiére subsonitggridon Mach 0.85, soit 912 km/h pour un
rayon d'action intercontinental (13 450 km pouvéasion 747-400), qui lui permet dans
certaines configurations d'effectuer le trajet Navk —Tokyo sans escale. En avril 2006,
1430 exemplaires avaient été commandeés, toutemnersonfondues, [15].

Fig.3.1 : B747-400 [15]

Le 747-400 est la derniére série des 747, leesgule encore en production. En raison
de sa grande longueur, il y a une légere flexiofudalage en vol. Cet effet n'a pas été prévu
dans la conception du pilote automatique sur ledétes les plus anciens et il en résultait une
oscillation trés lente dans le vol lorsque celugst enclenché. Toutefois elle reste trop faible
pour étre perceptible par les passagers [15]. @est’intérét d'une bonne modélisation mais
probablement au prix d'une commande plus complexe.

Dans I'étude qui va suivre, on exploitera desnées numeriques obtenues
empiriguement en reproduisant certaines condititengol et hypothéses simplificatrices. Ce
faisant, on essaiera d’exploiter les résultatsctiepitres précédents, notamment le
découplage des deux dynamiques longitudinalegértlas, pour faire une étude et voir plus
clair I'effet des différents constituants de I'awisur son comportement.
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[.3.2. Dynamiques longitudinales :

Les coefficients aérodynamiques et les déridéestabilité étant disponibles dans les
tables, on peut avoir les matrices de la reprégentd’état et ainsi faire une étude des
dynamiques, en vue de synthétiser une commandeo@idere I'exemple numérique du
B747-400 [16], [17] pour faire une étude modalespine analyse des réponses temporelles a
des variations des commandes.

[.3.2.1. Etude modale :
Ce sont les valeurs propres de la matrice d’étadlgonent les modes du systéeme.
Pour la séparation des modes, il faut bien chi@siconditions initiales ().

Un calcul numérique donne :
A,_, =-0.3717 = j0.8869 = ¢, = 0.387 ,w, = 0.962 (3.1)
A;., =-0.0033 £ j0.0672 = &, = 0.0487 ,w, = 0.0687 (3.2)

Les valeurs propres et les simulations (avec séparde modes : parties réelles ou
imaginaires des composantes des vecteurs propmeaeaonditions initiales) montrent deux
modes sur deux échelles de temps différentes (B)geB (Fig.3.3) :

0.04 ‘ ‘ ‘
~ 0.02}----- b e et ~
Q | | | 2
= 1 1 1 £
S | | ;
~ >
n [}
\UJ ©
m N
©
= o
g
o =
Time (sec) Time (sec)

Fig.3.2 :Le mode petite période
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u (m/s)

q (degls)

Time (sec) Time (sec)

Fig.3.3 : Le mode phugoide (longue période)

Mode petite période(Fig.3.2) :
Régime transitoire trés court (environ 10td)ien amorti (I'effet de stabilisation par
'empennage).

Mode phugoide(Fig.3.3) :

Régime transitoire trés oscillatoire et Iga0 s). Ce mode met en lumiére
I'approximation se basant sur la conservation éledigie mécanique présentée par
Lanchester [19]. En effet pour un vol symétriquailforé, quand I'avion perd de I'altitude, il
gagne en vitesse de déplacement et donc en partiionada montée et le gain d’altitude. Le
cycle se répete de maniere oscillatoire sur unguemériode.

[.3.2.2. Etude de I'effet des commandes :

La connaissance des réponses aux commandainestdiale pour un pilote mais
aussi pour la synthése de régulateurs. Chaque codenpeovoque un comportement
particulier de I'avion et en cas de perturbatiordeypanne, il faut savoir sur quoi agir pour
remettre I'appareil sur sa trajectoire. C’est csttatégie d’orientation de commandes qu’on
utilisera pour le pilotage automatique de l'avion.
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* Réponse a une déflection de I'élévateur :
0
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Fig.3.4 :réponsex une déflexion de 1ldeg de I'élévateur
La réponse est dominée par le mode phugoide. &llmarguée par un angle incidence et
assiette longitudinale non nuls en régime statayee une augmentation de la vitesse
d’avancement.

* Reéponse a une variation de propulsion :
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Fig.3.5 :réponse une variation de propulsion de 0.1g

Un effet net de la propulsion est 'augmentatiodadpente aérodynamique (gain d’altitude)
sans variation de la vitesse de vol en régime iétabl

Conclusions :
» Pour gagner de I'altitude, il faut augmenter laguision.
» Pour augmenter la vitesse, il faut braquer I'éléuat
[.3.3. Dynamiques latérales :
Les dynamiques latérales sont moins intuitoygs les longitudinale. Preuve en est
I'analyse qui va suivre.
[.3.3.1. Etude modale :

Le calcul numérique sur matlab donne les valewprgs suivantes :

A, = -0.5633 (3.3)
A, = -0.0073 (3.4)
A,, =-0.0331 + j0.947 = & = 0.0349 ,a = 0.9484 (3.5)
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Le systeme comporte trois dynamiques totalemeférdifites :
- mode apériodique bien amorti (Fig.3.4hode du roulis amorti.
- mode apériodique mal amorti (Fig.3mnode spiral.
- mode trés oscillatoire (Fig.3.,mode du roulis hollandais.

* Mode du roulis amorti :
La séparation des modes et la simuladior matlab donne les résultats suivants :
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Fig.3.6 :mode du roulis amorti

Les vitesses latérale et de lacet étant négligeableangle de gite initial d’environ 12 degrés
s’annule en moins de dix secondes. Pour rappelaintesnu lors du calcul des coefficients

aérodynamiques une dérivée de stabilité de moneerdudis négative en roulid{, <0).
Le moment tend & ramener I'avion a I'équilibre as de perturbation (Fig. 3.6).

/ T ——
Digturbing rodling moment

Restoring rolling moment

Port wing Starizoard wing
Reduction in incidence Reducton in incidence

Fig.3.7 :roulis amorti. [19]
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* Mode spiral :
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Fig.3.8 :mode spiral

C’est un mode tres lent et qui devient instablesraoindre déstabilisation. En effet une
perturbation sur le roulis crée une vitesse deab&phent latéral et donc un angle d’incidence
non nul de 'empennage vertical. Une force aéroaygae qui lui est normale, va créer un
moment de lacet qui engendrera & son tour uneaotaorizontale (en lacet). L’angle
d’incidence devient plus grand et le cycle précédenépéte causant une chute (a cause de la
perte de vitesse) en spirale de I'appareil (d’oade) (Fig.3.9).
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Fig.3.9: instabilité du mode spiral [19]
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Remarque :
Pour diminuer de cet effet, il faut réduire la sgd de 'empennage vertical.

* Mode du roulis hollandais :
C’est un mode pratiquement purement oscillatoirg.8™) :
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Fig.3.10 :mode du roulis hollandais.

C’est le mode qui met en clair le couplage ergnellis et le lacet. Ills sont en déphasage de
71/2 (en quadrature) comme on le voit sur les courleegtdsse de roulis et lacet.
Une représentation schématique montre mieux leghéne du roulis hollandais (Fig.3.11) :

Fig.3.11 :mode du roulis hollandais [19]
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Remarque :
Pour améliorer le facteur d’amortissement de ceemibdiaut augmenter la surface de
I'empennage vertical, soit le contraire pour le masgiral

=> |l faut bien dimensionner 'empennage vertical pone bonne stabilisation des
dynamiques latérales de I'avion.
1.3.3.2. Effets des commandes :

* Réponse a un braquage des ailerons :
Une impulsion de 1 degré des ailerons durant 206rskes donne les réponses suivantes :
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Fig.3.12 :réponse a un braquage des ailerons

Un braquage des ailerons provoque une augnmmfaesque linéaire du roulis (d’ou
la limitation de la durée du braquage) et avetellacet vu le couplage : une rotation en
roulis engendre un moment en lacet.
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* Réponse au braquage de la gouverne de direction :

p (deg/s)

(deg/s)
(deg)

phi

r

time (sec) time (sec)

Fig.3.13 :réponse a un braquage de la gouverne de direction

Méme effet que pour les ailerons mais le systembesgicoup plus sensible a cette
commande (le roulis est environ dix fois plus grand20 secondes). Il est plus judicieux de
I'utiliser pour amortir le roulis hollandais en ke fermée.

Conclusion :
» Pour faire un virage et changer de cap, il fautjbea les ailerons ou bien la gouverne

de direction (faire attention au signe pour virerbdn coté).
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La logique floue &
Le FMRLC

« A few strong instincts and a few plain rulesisaftis ».
—Ralph Waldo Emerson—
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La logique floue & le FMRLC

[1.1. Introduction

La pensée humaine est une symbiose de I'imaginatide la logique, agissant de concert
ou séparément. La logiqgue humaine est un enchafnatii@ées, de concepts concrets ou
abstraits aboutissant a des conclusions qui pe@verdiner des décisions ou rester a I'état de
résultats préts a étre exploités le moment oppoBRepuis la haute antiquité de nombreux
penseurs comme Aristote, Chrysippe et bien plusléaclergyman George Boole, ont
cherché a trouver les mécanismes de la logiquesunde la déduction et I'action. Vingt
siecles plus tard en effet, la logique aristotéhcie a été présentée par monsieur Boole sous
forme algébrique, celle de la théorie des ensesrdlec de nombreuses propriétés,
notamment les deux principales [20]:

« Lanon contradiction, une proposition est vraie ou fausse sans nuances

» Le tiers excly, pas de valeur de vérité intermédiaire entre & efrle faux.
Mais voila gu’un autre érudit des temps moderrm# dussi perspicace, vient apporter sa
pierre a I'édifice. Dés 1965 le professeur LotHAdeh de l'université de Berkeley présente
la théorie des sous ensembles flous. Cette derestqgartout en concordance avec la théorie
classique, sauf sur les deux principes précédamsesent, le tiers n’est plus exclu ; il
existerait une vérité intermédiaire entre le videdaux. La bouteille n’a plus besoin d’étre
sur le point de déborder pour étre pleine. Le ddgrée vérité est plus important que la vérité
elle-méme.

Pourquoi la logique floue ?

La derniére décennie a connu un boom dans l'atitia de la logique floue pour la
résolution de divers problémes dans tous les dasale ce fait, il parait trés Iégitime de se
demander sur les secrets de cette réussite. basése trouve dans la nature elle-méme des
choses. La vie fonctionne selon des lois et ddeses il est donc normal d’utiliser des regles
pour contréler ce fonctionnement et veiller a sdité.

En effet, un systeme flou est a base de régles. dérnieres souvent détenues par des
experts, ne sont généralement pas sous forme mpmérais de sémantique dont le degré de
vérité reste assdiou et difficile a intégrer dans les modeles mathéqguegs.

Dans la vie de tous les jours, conduire une voitlest pas de ce qu’il y a de plus dur et tout
conducteur peut appliquer la regle simple suivante

Si la voiture rouleentement il faut bien appuyer sur I'accélérateur !

Pour un ingénieur, intégrer cette regle dans unateaatest pas évident. Pour bien
agir, il faut d’abord comprendre ce qu’est le méertement ». Dans la logique classique la
solution est immeédiate. Il suffit de définir unmite par exemple de 30km/h et si elle est
dépassée, la voiture n’est plus considérée comme. le
C’est la logique binaire et avec ¢a on aurait &ma réaction a une vitesse de 29 km/h et 5
km/h et pas pour 29 km/h et 31 km/h. Voila un peoé de taille quand on sait que dans les
nouveautés scientifiques, de plus en plus compléegsionnées sont souvent un agrégat de
regles et non d’équations!

Pour y remédier, dans la logique floue le degr@pkatenance ne prend plus une valeur dans
{0,1} mais dans I'ensemble continu [0,1] (Fig.1.Ef.comme pour les ensembles classiques,
toute une théorie s’est fondée autour des sousrdniss flous. Ce sera I'objet de ce chapitre.
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(x) (@) u(x) (b)

v
v

30 Km/h 30 K

Fig.1.1 :sous ensemble classique (a), sous ensemble flou (b
II.2. La théorie des ensembles flous

Avant d’entamer les opérations sur les sous enleanfibus, on va d’abord rappeler
quelgues définitions relatives a la logique floue.
Soit la regle suivante (a appliquer pour ne padrpeaie I'altitude):

« Si la vitesse de I'aéronef est faible, aloraltfaugmenter la poussée »

» La «vitesse » est unariable linguistique qui peut prendre plusieuvaleurs
linguistiques : faible, moyenne, grande etc.
« L’ensemble U= [0, Vmax] contenant toutes les vaquises par la
variable « vitesse » est l'univers de discours'@uskemble universel.
Soit un ensemble flou F dans U qui est défini pohction d’appartenange. :U - [01]

e Lesupportde F est I’ensembl{au OU [ ug(u) > O}

* Lecentrede F est le(s) point(sy JU ou la fonctionz, (u) atteint sa valeur
maximale.

[1.2.1. Fonctions d’appartenance
Plusieurs formes de fonctions d’appartenanceswgdis€es. Le choix de I'une ou
I'autre dépend du probleme posé. Les plus usustiesles suivantes :

Trnangular Trapezoidal
1 - 1
~ . /
7 e
0.5 s < 0.5
~ h "
0 . o
0 2 4 & g 10 0
Gaussian
1 ~, ~ 1
"\\ . (_f’
0.5 4 >/ 0.5
- - g
(] = — - 0
0 2 4 & 8 10 0 2 4 [ 8 10
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Sigmoidal Generalized Bell Curve
1 ., /—\\ 11— : P
\ \
(N Y
0.5} . 0.5} i /

0 2 4 & g 10 0

=4
f=Y
=)

g 10

Fig.2.1 :les fonctions d’appartenance usuelles [21]

[1.2.2. Opérations et ensembles flous

Comme pour les ensembles classiques, on peut déififéirentes opérations sur les
ensembles flous ;
Soient A et B deux ensembles flous dans 'univer®auru]U on a les quelques
définitions suivantes:

* Intersection: g (U) = min( . (u), tg (U)) (2.1)
* Union: lpps(U) = max(4,(u), 4g(U)) (2.2)
« Complémentation: 4 4(U) =1~ 4, (u) (2.3)

% Relations floues
On considereleux univers de discouk$ etV . Soitu0U et vV . On désigne

alors la fonction d’appartenance d’une relationé® OU xV parf/s (U, V) .
Pour X=,(U) et y=/;(V) ona:
 LaT-norm (and logique)
min( x,y) int er section floue
Xy produit algebrique
max(0,x+ y—-1) produit borné

xUy= X si y=1 24
y si x=1 produit drastique
0 si x,y<1

e LaT-conorm (Ou logique) :
max(x,y) union floue
X+y-Xxy somme algébrique
min(14, x+y) sommebornée

xdys= X si y=0 (2:5)
y si x=0 sommedrastique
1 si x,y>0

e La Composition Sup-Star de deux relations floueR 00U xV et SOV xW peut
étre définie par :

luSoR(u’W) :SUQD\/[IUR(U’V) [IUS(V1W)] (2.6)
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* Inférence floue
Dite aussi implication floue, elle est un cas splkde relations floue [20]. C’est la
partie la plus importante de la logique floue di permet de tirer des conséquences
sur le degré de vérité d’une implication (ou sasutiat) a partir de données floues.
= Le modus Ponens généralisé (MPG)

Prémisse 1:x est A’

Prémisse 2 : six estA, alors y Bst (2.7)

Conséquence :y est B’

» Le modus Tollens généralisé (MTG)
Prémisse1:y est B’
Prémisse 2 : six estA, alors y Bst (2.8)
Conséquence : x est A’

Partant de (2.6), (2.7) et (2.8) une regle floue :
Six est A Alors y est B,
peut étre interprétée comme suit :

Han(%, ) = SUR[1,_5(% ¥) C 1 (X)] (2.9)
Et si A'= A on retrouve bien:
Hrm(X% Y) = a5 (X, Y) (2.10)
Les implications usuelles sont :
Le minimum : y_g(X, Y) = Min(, (X), 45 (Y)) (@)1
Le produit : Ha_ 5 (X Y) = Ha(X) Qg (Y) (2.12)

I1.3. Les systémes flous

Un systéme flou est un systéme a base de neglesnant de I'expérience ou de
I'expertise d’'un opérateur humain. Suivant la nates entrées et des sorties ou méme la
maniére dont elles sont liees, on trouve les poenek types de systemes flous suivant :

e Systeme flou pur :

Les entrées et les sorties restent floues (Fig.B.&3t rarement utilisé car pour un
ingénieur les modeles sont souvent sous forme diéns différentielles avec des
données plutét numériques que floues.

Base de
connaissance

Moteur
Entrée D’inférence

Sortie
floue

A 4

floue

Fig.3.1 : systéme flou pure
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La figure précédente montre que le systeme flotie@oinle module ase de
connaissance »u bases de réegles. Il est considéré comme le @degous systeme flou.
C’est en effet lui qui trace le schéma de fonctament ; quelle sortie a associer a quelle
entréeLe moteur d’'inférence quant a lui permet d’exploiter les régles de lzaseant
I’équation (2.9) pour obtenir les ensembles floas sorties.

» Systeme flou Takagi-Sugeno-Kang (TSK) :
Contrairement au précédent, les entrées et ssdsnumériques. On associe a chaque

régle une fonction linéaire ou pas des entréeg, gotenir une sortiey’ comme suit :

Si x estA et--et x estA alorsy=f(x,%...X) (3.1

i
En général on utilise des fonctions linéaires alex:coefficients de pondératiofy

propres a chaque regle :

n
y' =Co+ D Cy X, (3.2)
k=1
L’agrégation de toutes les regles permet d’avosodie définitive vy :
> W (x) Y (x)
y(x) = =— (3.3)

Z w; (x)

i=1

W, dépend de la T-norm utilisée. Pour un produitep@mple avec n sous ensembles

rousA , on obtient :

w,(x) = [] #u(X), P=1on, (3.4

» Systeme flou Mendel-Wang-Mamdani :
Plus général que les précédents, il contient noles®nt un module de fuzzification mais

aussi de defuzzification (Fig.3.2) :

Base de
connaissance

Moteur

D’inférence Sortie

numérique

Entrée
numérique

A 4

Fuzzification
Defuzzification

Fig.3.2 : systéme flou avec fuzzification et defuzzification
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Souvent les entrées sont des mesure physiquesnartvee capteurs, donc
numériques (réelles). Une interface de fuzzificato fuzzifier est alors nécessaire pour
leur conversion en ensembles flous avec des foretitappartenances et des variables
linguistiques appropriees, comme mentionné dansdduction.

Chaque régle floue donne lieu a un ensemble flowet une sortie numérique d’ou
le defuzzifier, interface entre le monde flou et le monde numérique

Supposant qu’aprés agrégation des ensembles #isukant des différentes regles, on
obtient un ensemble flou d’arrivée défin@if. On définit alors quelques méthodes de
defuzzification comme suit [22]:

| [y Tue (y)dy

* Le centre de gravité y = (3.6)

[ e (y)dy
. Lemaximum :Y = argsup,, (4¢(Y)) (3.7)

Autres méthodes (sans agrégation d’ensembles tie)sor

2 VHe (V)

« Lamoyenne ajustéeY = ——x , (B.8
Z He (V)
i=1
2V U (7)/8
— =1

* La moyenne ajustée modifiéd: =~ ~_m (3.9)

Z Mg (Vi)/di

i=1
v . R o
Ou Y estle centre du sous ensemble fBu résultat de la regIeR et ajustée avec le

coefficient fo) )

Remarque
Les dénominations précédentes : Sugeno, Mamdasont.relatives aux chercheurs a les
avoir introduites pour la premiére fois dans le dora de la logique floue

[1.4. La commande floue

Actuellement la commande floue est trés répandtr@ete son application dans tous
les domaines. Ceci s’explique fondamentalemenltgpdifficulté de modélisation des
systémes réels de plus en plus sophistiqués eaparcité des commandes classiques a leurs
assurer de bonnes performances. Un contréleu(fibG) en revanche n’exige pas de modéle
du systéme et par sa qualité d’approximateur naalre universel, peut approcher le
comportement d’un correcteur classique et mémeegtrapolation sur d’autres plages de
fonctionnement. Le PI, PD, et PID flous en sont@emmples concrets [23], [24], [25].

De nos jours la commande floue connait un tel agpaEment et diversification
gu’on ne peut pas énumérer toutes les variantetaatés ; genetique-flou, neuro-flou, mode
de glissement-flou,...etc.
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On va se contenter alors de donner une structurérgi® du FLC classique avec son principe
de fonctionnement dans une boucle de commande.

[1.4.1. Synthése d’'un FLC :
Un FLC est un systeme flou avec les modules ex@tiquecédemment (Fig.4.1) :

r(t) c . Mgteur c Y0
.S ['| inférence || 2
— ] PR P
| « y kS Procédé |
= N
N N
N Base de =
- \ (&)
LL Régle: Q

Fig.4.1 : Architecture d’'un FLC
La synthése d’'un FLC passe par les étapes suivantes

= Obtention de la base de connaissancelle provient d’'un expert, de I'expérience ou
méme de I'apprentissage. C’est la partie la plysoitante du contréleur.

= Le choix des entrées et sortiesquand les regles floues sont assez suffisantes, les
choix sont imposeés naturellement. Le plus souvemt'est pas le cas, il y a
généralement besoiiajouter d’autres régles a ajuster par des méthdamtimisation
ou d’apprentissage pour améliorer les performances.

Toutefois un choix d’entrées tres particulierematitisé est I'erreur et sa variation
(Fig.4.2) avec si besoin des traitements comnfiéidege, I'intégration...etc.

= Choix des ensembles floussuivant la plage de variation des entrées etespia
dynamique du systeme a commander, la fréquenamitenent..., la nature et le
nombre d’ensembles flous peut varier. Il est sotvamseillé d’utiliser des fonctions
triangulaires car le nombre de regles activesfaisaest considérablement réduit et les
calculs sont relativement simples.

= Choix des opérateurs flous suivant le but recherché et les contraintes évesjué
précédemment, on peut choisir un parmi les opéatustants. Pour des calculs
simples la T-norm et l'inférence en Min peuventddiaffaire. Pour une commande
floue adaptative, la defuzzification par la moyeanestée est adéquate car le systeme
devient linéaire par rapport aux parametres a adapt|'occurrence les centres des
ensembles flous de la commande. Des algorithmekaptation paramétriques
classiques peuvent y étre alors exploitées.

= Les gains de normalisation apres détermination des limites des variablesstil
préférable de les diviser par leur valeurs maxisplaur travailler sur des ensembles
normalisés [-1,1]. Ceci permet de constater micgdment l'influence relative de
chaque entrée sur la commande.
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[1.4.2. Fonctionnement d’'un FLC en exemple :

Soit un FLC a deux entrées normalisées, I'erreirset sa variation &e » et une
sortie de commande u (Fig.4.2). On divise l'unévée discours (des trois variables en
question) en cing ensembles flous avec des foretiappartenance triangulaires
(Fig.4.3) :

errell

r(t) > 5 " y(®
. q . FLC rocédé .,
dt
Dérivée
Fig.4.2: FLC a deux entrées e/&¢
No Ns bz Ps b No Ns 1Z Ps Pb

A

L
7

A

5
I

-1 erreur 1 -1 Aerreur 1
Fig.4.3 : les fonctions d’appartenance
Nb : négatif grand Ps : positif petit
Ns : negatif petit Pb : positif gdan
Z : proche de zéro

Sachant que pour cet exemple, on a au maximumequeagtes qui s’activent a la fois, on va
en utiliser uniqguement deux pour expliquer le f@rement car le principe demeure le
méme pour un nombre de régles quelconque.

1) Si e est Nb Et Ae estNs Alors uest Nb
2) Si e est Ns Et Ae estZ Alors uest Ns

En utilisant le Min —Max pour l'inférence floue l&grégation on obtient le schéma suivant :
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-1 Ae Aerreur 1

Agrégation

M ax

<=

N b Ns Z Ps Pb

v
Centre de gravité
(commande U)

Fig.4.4 :Principe de fonctionnement d’'un FLC
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11.5. La logique floue et I'intelligence artificielle
[1.5.1. Introduction

Avant de faire le lien entre les deux domaines, fadiabord répondre a la question
suivante : c’est quoi une commande intelligente ?
Les dimensions de I'esprit humain sont si complexesla définition de l'intelligence
biologique reste tres philosophique et la quedtiande faire 'unanimité. Ne restant pas
dans l'indifférence, mais au contraire, en contileueollaboration avec des chercheurs en
neurosciences et méme les sciences sociales caarpsgdhologie, des scientifiques de
divers domaines technologiques, travaillent suéeeloppement de systemes artificiels
« intelligents » pouvant émuler le comportementdgimue humain ou animal pour
I'exécution de certaines taches ou la résolutiahgteblémes de tous les jours.

Les techniques de commandes intelligentes offrestatternatives aux approches
classiques. Au dela de leur capacité a offrirrdéghodes innovantes ou a assurer de bonnes
performances, elles sont intéressantes car efgsd&abord motivées par la compréhension
puis l'imitation du comportement humain. Ainsi, peut par exemple demander a un pilote
chevronné de nous faire part de ses connaissaansedalcontréle d’'un avion, puis les
intégrer sous forme de regles dans un contréleur hans une toute autre approche, on peut
utiliser des algorithmes génétiques pour la symtled$adaptation d’'une commande ; parmi
une population de contréleurs, au départ non padats, il va essayer a travers les
générations de les améliorer et trouver le meiltpumpeut répondre aux objectifs. Ainsi un
robot initialement sans connaissances précisegariravers I'évolution a éviter des
obstacles sans problemes ou méme a acquérir dgodements sociaux au contact des
humains ou des animaux.

Dans le présent projet, le probleme s’agit deolamande d’un avion, un systéme
assez complexe dans un environnement hostile.d&acdiverses perturbations, variations
paramétriques ou méme les défauts, les commandegsrtionnelles s’avérérent
généralement inefficaces. Le FLC classique a maaséjualités dans beaucoup
d’applications industrielles, mais des limites apsair certains systemes dont il est tres
difficile de trouver les regles de base ou encastpnner les ensembles flous.

Pour contourner ces difficultés, on se tourne alers une nouvelle méthode basée sur
la logique floue mais assez différente du FLC détpss Le FMRLC « Fuzzy model reference
learning controller » est une commande qui n’exige de base de connaissance au départ
mais I'acquiert avec le temps grace a son mécanisapprentissage. Le terme
« apprentissage » est utilisé a 'opposé d’ « adapt » pour le distinguer des commandes
adaptatives classiques a modeéle de référencel2@listinction réside dans le fait que le
FMRLC ait une mémoire. Il s’adapte a la situatamtuelle tout en mémorisant les situations
passées pour les gérer sans probleme en cas daelamde dans le futur, alors qu’'une
approche classique continue uniquement d’adapggrdeametres du régulateur.

[1.5.2. Fuzzy model reference learning controller EMRLC)

Le FMRLC est un contréleur & modele de référe@cace aux informations
recueillies sur la sortie du procédé a commandde ¢a sortie désirée, les regles de base sont
ajustées de sorte a atteindre les objectifs despda. Le réajustement se fait grace a trois
modules principaux : le FLC directe ou principelphodéle de référence, le mécanisme
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d’apprentissage (Fig.5.1). Le réle de chacun degposants et le principe de fonctionnement
général du FMRLC sont I'objet du présent paragraphe

Leaming mechansm

Reference :..lm!-ﬂ'J —_—
el | Fonow ke dge -base
:  JET) +
_<:I. f‘a
Knowledge- base| pfT Inference | £ L) -
modilier R::] mechansm| 7]
[ Stomge | # TQ T
- Fuzzy imvese model™ ™ |3 (AT
e
.\“J-LL-L'.} sels "J{I.I.lthlaazit |
Enowlkdgeshase i kT . WhTI
+ kT 1 Flam
eyt >
£ )
kT g | Inference bu
- 2| e hanism D
1z =
T £ Fuzzy controller [

Fig.5.1. : Architecture du FMRLC [11]

[1.5.2.1. Le FLC directe :
La figure ci-dessus montre une boucle de commawele @ FLC a deux entrées et
une sortie de commande :
L’erreur : e(KT) =r(kT) — y(kT) (5.1)

e(kT) —e(kT -T)
T

La variation de I'erreur c(kT) = (5.2)

La commandeu(kT )
avec des gains de normalisatiog ., 9. et g, quileur sont attribués dans I'ordrg., et

g. sont calculés de sorte a garder les entrées auddr l'intervalle [-1,1]. Pour se faire, il
suffit donc de connaitre les limites des variabfsuvent ce n’est pas le cas et plusieurs
essais sont nécessaires pour les déterminerld>gain de sortieg , quant a lui, il faut le

manipuler avec beaucoup de soin. Trop petit, on jp&si avoir une bonne poursuite de la
référence et trop grand il y a apparition d’'datibns et surtout saturation de la commande.

o Caractéristiques :

La base de connaissance pouvant étre vierge autd@pae s'intéressera pas a
I'aspect sémantique des variables (négatif, posidifmais plutét mathématique. Il faut juste
représenter les différentes situations rencontféest les deux entrées, on considére 11
ensembles flous avec des fonctions d’appartenaiacgtlaires et uniformément réparties
dans l'univers de discours (Fig.5.2) :
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E P EEPPF F B P B &

-1 rrear 1
(La variation de l'erreur)

Fig.5.2 :les fonctions d’appartenance

Ces fonctions restent figées durant tout le praesSe sont les fonctions (triangulaires aussi
avec une base de 0.4) des ensembles flous denla&@oede dont il sera question. Elles seront
ajustées grace au mecanisme d’apprentissage. Bidéoamt toutes les combinaisons

possibles on obtient $£121 régles. Le nombre peut paraitre grand méasiilse rappeler

que suite a la répartition et la nature des fonestidappartenance précédentes, on a seulement
guatre régles qui s’activent a la fois. Les reglast sous la forme suivante :

Sie est E et c est C' ,alors u est U™ (5.4)

-~

. ~i m . .
ou E ,C' et U sontles valeurs linguistiques associées aux drissrfious.

* Initialisation de la base :

Si on possede des regles ou méme un FLC nominéd pn peut toujours les
introduire pour initialiser la base de connaissafmtte opération n’est pas toujours
nécessaire et il est possible de laisser la basgesi au départ, tous les ensembles flous de
commande sont centrés a zéua=Q).

Pour compléter le FLC directe, on utilise le minimpour la T-norm et I'inférence
floue avec une technique de defuzzification comeneéntre de gravité par exemple.

[1.5.2.2. Le modele de référence

Il est toujours souhaitable d’avoir une réponseapide que possible. Cependant tout
systeme physique a une inertie et pour aller ¥udkecertaines performances il faudrait une
énergie infiniment grande de la commande. Ce dudvddemment inacceptable en pratique.
Pour trouver un bon modele et raisonnable, on pesgr un modéle assez lent puis le rendre
de plus en plus rapide et on arréte un fois laratibn de la commande est constatée.
Pour éviter cette méthode qui peut s’avérer longaeshoisit la meilleure dynamique assurée
par une commande classique dans de parfaites mndjas de perturbations ni variations
paramétriques. Cette dynamique est approchée pawdéle du premier ordre suivant :

1

A+7, 9
C’est la constante, qui reste alors a déterminer.

On peut utiliser aussi un modele référence du skoadre mais il faut garder a I'esprit que le
but initial n’était pas cette approximation mads bbjectifs de commande. Il faut garder
I'erreur de poursuitey, (KT) = y.,(KT) — y(KT &ussi petite que possible.
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[1.5.2.3. Le mécanisme d’apprentissage

Ce mécanisme ajuste les régles de base du FL&alaa exploitant des informations
comme la sortie du systeme commandé, celle du maldetéférence et la base du FLC
directe déja existante. Il se compose de deuxgsarte modéle flou inverse et le modificateur
de la base de connaissance (Fig5.1).

* Le modéle flou inverse :

C’est un systeme flou appelé « modele flou inversar dans son principe de
fonctionnement, il utilise la dynamique inversesysteme. Son réle est de déterminer le
changementp(kT % apporter a la base pour assurer une poursufatpalu modele de
référence. D’une maniére similaire au FLC direittapporte une commande non en utilisant
I'erreur de régulation mais I'erreur de poursuitsa variation :

L’erreur de poursuitey, (kT) =y, (KT) - y(kT ) (5.5)
La variation de I'erreur de poursuitey, (kT) = Ye(KT) _¥e(kT mib (5.6)
Avec aussi des gains de normalisatigng,. et g, pour la sortie.
On obtient ainsi des regles de la forme suivante :
Siy, estY et y estY ,aors p est P" (5.7)

OuY Y etP™sontles valeurs linguistiques associées aux erlssrfibus
considérés pour I'erreur de poursuite, sa variagtda commande.

* Le modificateur de la base de connaissances :
La sortie p(kT) a l'instantkT représente la correction a apporter a la commeade

I'instant (KT —T ) afin de réduire I'erreur de poursuitg KT . Autrement dit, on force le
FLC a produire la commande désirégkT —T) + p(kT ) 5.8)
nécessaire pour annuler I'erreur de poursyi&T )

Ainsi a la prochaine fois qu’on rencontre les mémieconstances, la commande sera
celle qui réduira I'erreur de poursuite.

Le processus de modification passe par deux étapes

a) Trouver toutes les regles actives par la formule :
Mo (e(KT=T)) O (c(kT-T)) >0 (5.9)
Remarque :
Pour des fonctions d’appartenance gaussiennesparple, le nombre de régles actives a
la fois risque d’étre tres grand. Il est judicialéfinir un seuil d’activatiorr : ne seront
actives que les régles qui le dépasseront. Lesgselglivent vérifier la relation:

g (KT =T) O g1, (c(kT=T))| >ar (5.10)
b) Translation des centres des ensembles flous comaséeside régles actives comme suit :
b, (kT) =b,, (KT =T) + p(kT) (5.11)

Ou bn est le centre de 'ensemble fl&d ™ conséquence de la réghd

Remarque:
Notons que si pour la defuzzification, on utilisenhéthode du centre de gravité ou la
moyenne ajustée, la translation désirée de la cordenserait parfaitement garantie.
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Application du FMRLC au
pilotage latéral automatigue
du B747

« If we could first know where we are,
and whither we are tending,
we could better judge what to do,
and how to do it ».
—Abraham Lincoln—
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[11.1. Introduction

L’avion en vol est soumis a diverses contraintessilien humaines
gu’environnementales.e modele perturbé de la dynamique latérale dedravmontrait qu’a
la moindre perturbation, il y a apparition de tnmiedes ; le roulis hollandais avec de fortes
oscillations en lacet et roulis, le mode spiratabte et le roulis amorti. En résumé, un
comportement en boucle ouverte assez indésirable.yPremédier, on va d’abord synthétiser
une commande modale classique par retour d’étet,constatant ses limites face a certaines
perturbations, on va se pencher sur I'intégratiofrIRLC dans la boucle de commande.
L’objectif final étant de faire suivre une certainajectoire latérale a I'avion, on adoptera
deux stratégies différentes de guidage : une dasgour des trajectoire linéaires et une
nouvelle pour tout type de trajets, aussi bierdires que curvilignes.

[1l.2. Commande par retour d’état

La commande par retour d’état peut étre appliquéast le but recherché. Quand il
s’agit uniguement d’un probléme de stabilisatiaompeut par exemple utiliser le
placement de péles. Pour ce projet, la syntheferagar étapes suivant des démarches
intuitives appliquées dans le domaine de la commalaions civils [27]. En effet on va
utiliser la gouverne de direction pour éliminer ¢sgillations du roulis hollandais, puis les
ailerons pour la commande du roulis.

[11.2.1. Amortissement du lacet :

Pour amortir le lacet, on va donc utiliser la gameede direction. Seulement, les deux
entrées de commande ne doivent pas entrer entc&@ifliavion a besoin d’'un lacet
amorti, il a aussi besoin de faire un virage staloler changer de cap et donc un lacet non
nul. Pour résoudre le probleme, on va alors utilisefiltre pour éliminer uniquement les
variations rapides en lacet et non un retour dditact (Fig.2.1) :

v —}EI
@ »|ca p —}E'

r

1 pri-{=]
° _> b tr.s+1 >« psi _»EI
u ref

Hr
systeme lateral

tau.s

tau.s+1
filtre Hw

Fig.2.1 :commande et filtrage de la vitesse de lacet

I, S

On choisit un filtre sous la forme H, = ————
@+r7,9
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Bode Diagram

car pour les basses fréquences, il est assimigabiedérivateur et pour les hautes

fréquences un simple gain unité (Fig.2.2) :
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Fig.2.3 :le lieu des poles
(Gouverne de direction vers le lacet)

Pour avoir une réponse satisfaisante on a :

K, =-16 ,r, = 42 et le résultat de simulation est le suivant :

2007

- 56 -

Ecole nationale polytechnique



Application du FMRLC au pilotage latéral automatégdu B747

sans filtre
avec filtre

vitesse de lacet (rad/s)

Time (sec)

Fig.2.4 :Réponse impulsionnelle

Ainsi on voit qu’aprés une impulsion sur la gouvede direction, le lacet a une valeur
statique non nulle. Donc le lacet n’est pas combaimme dans le cas sans filtre, mais
seulement ses variations rapides.

[11.2.2. Commande du lacet
Maintenant qu’un virage stable est possible, it taammander le lacet afin de pouvoir
suivre une trajectoire latérale désirée. Cette nuanesest représentée par :

Fig.2.5 :virage stable

Pour un angle de giig¢ on a :tan(@) :M (2.2)
g
Supposant qu’on a besoin d'gn, et on voudrait I'atteindre avec la dynamique suigan
1
= _ 2.3
V=g (23)
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Ou r,, =15- 20 suivant les performances recherchées.

alors il faut quey vérifie la relation suivantey =i(1pd -y) (2.4)
Tm
avec la relation (2.2) on obtientan(@,) :M (2.5)
I'ng
et en final ¢, =atar{Mg_w)} (2.6)
Tm

» Résultat : il faut appliquer une bonne commande en roulis poien commander le
lacet.

[11.2.3. Commande du roulis

C’est la commande la plus importante de la dynamligtérale. Plus elle est
performante, meilleure elle est la poursuite dettaires. Pour cela on va utiliser un retour
d’état surg etp, soit un retour dérivateur de la seule s@tigous la forme (1+7 3)

En introduisant la dynamique de I'actionneur désrans (Supposés symeétriques) et en
utilisant le placement de pdles comme précédemroarttpuve :
r, = 2/3 et K, =—-30avec le schéma global ci-dessous :

e
+ - TP }¢
Add

1
Hp|&a
ta.s+1 P

Ha

0 —} b &r_c ph-i

psi t—
u ref

systeme lateral

¢ tau.s
d
tau.s+1

Hw
L— atan

Fig.2.6 : La commande latérale globale

¥

Remarque:

Tous les actionneurs de I'avion ont des dynamigygsochées par des modeles du premier
ordre avec l'introduction de saturations pour évigedépassement des limites admissibles par
le systeme. Pour les ailerodg,,, =30 degpour la gouverne de directigy,, =15deg.

La simulation non linéaire de la réponse a unaeéte’e% de 15deg est donnée par :
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Gp) 1
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~

éponse a une ré

Fig.2.7 :r

La simulation de la réponse de tout le systemeearéi@érence en azimyt de 10deg :

150
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Fig.2.8 :r
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7
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s Commentaires :

* On constate que les deux commandes synthétiséaesdmt fonctionnent et donnent
des résultats acceptables. La figure (Fig.2.8): plointre une réponse en roulis assez
rapide (environ 6 secondes pour atteindre 95% gines statique) sans dépassement.
Et en conséquence, on a obtenu une bonne répdmséfarence en azimut.

* En paralléle on a aussi un amortissement de lasatde lacet. En effet la figure
(Fig.2.8 :H,, [ ) montre que son acceélération ne dépasse pas idegls

* Se basant sur I'étude modale de la dynamique dmfiaet un découplage naturel du
systéeme, on a pu synthétiser deux commandes pletfitrmantes.

[11.2.4. Comportement dans un milieu perturbé

Comme on le sait un avion se meut dans un miliewsteaonment fluctuant avec des
perturbations de tous les genres. Celle dont Ulierice est trés ressentie sur son
comportement, reste la vitesse du vent, le factewajeur de création de forces
aérodynamiques. Pour tester la commande précédaenigy donc introduire une distribution
spatiale de la vitesse du vent comme suit (Fig.2.9)

’ N

Fig.2.9 : Distribution spatiale du vent latéral

Pour un vent d’une amplitude maximale de 1 m/latirent la réponse suivante :
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r (deg/s)

time (sec) time (sec)

Fig.2.10 :réponse avec introduction de vent latéral

s Commentaires:

* Laréponse s’est fortement dégradée avec desaigmils en azimut de I'ordre de 60%
de la valeur statique. Toutefois I'accélératioriaet reste assez faible et n’est pas
tres altérée par la perturbation

« Avec un tel comportement, le guidage de l'avionimegtossible. Il faut donc se
tourner vers une autre approche de commande pifgmpante.

111.3. Application du FMRLC a la commande du roulis

Comme on a vu a travers les simulations précéderitest plutbt la commande en
roulis qui n’est pas suffisamment performante fae perturbations. Sans toucher donc a la
commande d’amortissement, on va juste essayemngaaeer la commande en roulis par un

FMRLC (Fig.3.1) :
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L FMRLC
PHI

PHI_r &ac vi—p
Phi_r —II@—» L> ga _>%

ref

@

u ref psi »EI

systeme lateral

tau.s

tau.s+1
filtre HwW

Fig.3.1 : Commande avec FMRLC

[11.3.1. Synthése du FMRLC :

A base des résultats de la commande précédemniteie, on pourrait la reconstruire
grace a un FLC classique puis intégrer ses relglaed dans la base du FMRLC. Afin
d’éviter une orientation préalable de la commande yva laisser la base de connaissance
initiale vierge. Ainsi, on mettra au clair un presas d’apprentissage total en absence puis en
présence de perturbations.

0 Les caractéristiques du FLC

1. Le FLC direct a comme entrées l'erreur et sa vianadvec pour les deux 11
fonctions d’appartenance disposées comme suit :

E P EEPFEE F B P E° E

A
A\ 4

-1 rrear 1
(La variation de l'erreur)

Fig.3.2 :les fonctions d’appartenance de I'erreur et saatian
2. les gains du FLC direct :

0.=2, 9.=0.25et g, =37/7
3. La méthode du Min pour la T-norm et I'inférenceuito
4. La moyenne ajustée pour la defuzzification.

5. Base de départ vierge (tous les ensembles floagsmenande centrés a zéro)
Autrementdit:b (i,j)=0 0Oi,j=1Lm= 11
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0 Les caractéristiques du modéle flou inverse

1. Terreur de poursuite et sa variation avec 5 ensesnious :
vé¢ vé tvé vé vé

N
>

A

-1 erreur poursuite 1
(Sa variation)

Fig.3.3 :les fonctions d’appartenance de I'erreur de potesetisa variation

Les gains de normalisatiorgy'e:S/ﬂ, d,.=50 etg,=0.04

La moyenne ajustée pour la defuzzification
La méthode du Min pour la T-norm et I'inférenceuiéo
La base de connaissance est représentée par leesafivante :

ogkrw N

1.0000 1.0000 0.5000 0.5000 O
1.0000 0.5000 0.5000 0 -0.5000
binv=| 0.5000 0.5000 0 -0.5000 -0.5000
0.5000 0 -0.5000 -0.5000 -1.0000
0 -0.5000 -0.5000 -1.0000 -1.0000
On rappelle que les regles du systéme flou inversé sous la forme :

Siy, est\ et y, estY ,alors p estP (3.1)

En effetbinv (i, j ) représente le centre d§
Donc la matricebinv définit intégralement la base de connaissanceatiete inverse.

6. La moyenne ajustée pour la defuzzification.
« Quelques remarques :

» Pour le FLC direct, les gains des entrées sontrd@tés simplement pour une fin de
normalisation. Pour le gain de sortie et les ceriirg, j ), ils sont pris sans
considération des limites admissibles. Ceci ess$ tabut d’exploiter méme ces
limites qu’on ne pourrait pas atteindre dans leccadraire. Cependant pour éviter de
les dépasser, on introduit une saturation a laesdut FMRLC.

» La base du modéle flou inverse est posée suivgbl@dure classique avec une
matrice binv antisymétrique standard [26]. L'inversion des sg(moitié supérieure
positive et 'autre négative) est due au transfégatif conventionnel entre les ailerons
et le roulis. D'ailleurs pour la commande classjqueavait trouv&, = - 30

e Pour les gains, il n y a pas de méthode systénepiqur leur détermination. Ils sont
initialisés pour assurer la normalisation, maisdsat réajustés avec différents essais
en simulation.
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[11.3.2. La simulation de I'apprentissage

Pour I'application du FMRLC, on utilise un modeke ld dynamique du B747 avec
une vitesse de croisiére de mach 0.85 a unadsdtd0 000 pieds [16], [17].

a) En absence de perturbation

40

(deg)

PHI

U (deg)

time (sec)

Fig.3.4 : apprentissage de poursuite de référence sinusoidal
(Base de départ vierge)

Ecole nationale polytechnique -64 - 2007



Application du FMRLC au pilotage latéral automatégdu B747

+

40
200~

180

160

20

time (sec)

la commande U ’

180

time (sec)

érence carrée

fé

é

: base vierge)

Fig.3.5 :apprentissage de poursuite de r

(Premier essai

180

160

20

time (sec)

la commande U ’

180

time (sec)

Fig.3.6 : Deuxieme essai (avec la base résultant du prexssat)
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A la fin du deuxiéme essai d’apprentissage deglaré (3), on obtient la matride :

0.18 0.18
0.18 0.18
0

O O O o oo o o
O O OO0 oo o o o

O O OO OO0 oo o o o

0
0
0
0
0
0
0
0
0
0
0

0.10 1.46 136 O
0.10 2.02 191 O

0 035 0.35

0

0-0.25-025 0
0.79 0.55 -0.23 O

1.47 0.02 -1.45
0.67 -0.58 -1.26
0.12 0.12 0
-0.21 -0.21 0
-1.52 -1.68 -0.15
-1.18 -1.33 -0.15

0

0
0
0
0
0

©O oo © OO o o

0
0
0
0
0
0
0
0
0

OO oo O oo © o

0
0 -0.14-0.14
0-0.14 -0.14

(3.2)

C’est la matrice définitive qu’on utilisera pourrkeste des simulations méme durant la phase
de guidage. Les modifications se feront en temelsqéand c’est nécessaire. Elle est
représentée par la surface tridimensionnelle stévan

la commande

variation d erreur

erreur

Fig.3.7 :la surface représentative te
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=50s:

b) Introduction d’une perturbation sinusoidale de \aleur maximale 20 m/s at

time (sec)

la commande U ‘

rturbation

pe

20
0
20L---—-

—~
(@]
(3]

O

N—r

-}

40

20

time (sec)

Fig.3.8 :référence sinusoidale en présence de perturbation

180

160

time (sec)

la commande U ’

180

time (sec)

de perturbation

7

7

erence carree en presence

fé&

é

Fig.3.9:r
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c) introduction de variations paramétriques en mass et pression :

time (sec)

la commande U ’

180

160

time (sec)

Fig.3.10 :variations paramétriques : masse de 20 tonnes

Pression : 0.3 p& 0.46 pa

d) variations parameétriques et perturbation latérale :

180

160

time (sec)

la commande U ’

180

160

80

40

time (sec)

Fig.3.11 :variations paramétriques + perturbations
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% Commentaires et interprétations :

Le premier essai s’est fait avec une base initiedege. La figure (3.4) montre un
apprentissage tres rapide et I'erreur de poursigtt annulée au bout de 30s.
Cependant le processus est relativement moinseguoidr la référence en onde carrée
et il a fallu environ 140s pour s’accrocher au medie réféerence (Fig.3.5). Ceci
s’explique par le fait qu’une sinusoide soit lissec des variations beaucoup plus
faibles qu’un échelon. Et pour un FLC de déparssangles, il n’est pas évident d'étre
immeédiatement performant. Une telle référence ‘adtelirs tres rarement utilisée
sans preé filtrage.

Pour étudier les performances et la robustesséMRLE, on n’a pas utilisé une base
de régles vierge mais le résultat du deuxieme e&gaprentissage de la poursuite de
la référence en onde carrée. On constate d'aéglees (3.8), (3.9), (3.10), (3.11)
que le FMRLC reste performant face a une pertiohassez forte mais aussi robuste
a des variations paramétriques conséquentes.

l1l.4. Le guidage de l'avion

Apres la synthese du FMRLC, on peut procéder aigge automatique de I'avion. Pour
parvenir a poursuivre une trajectoire désiréeut faussi définir une stratégie de guidage.
Dans cette partie, on va adopter deux approchi&setites : une premiere pour des
trajectoires linéaires et une deuxieme plus géededplicable a toutes formes de trajets).

[11.4.1. Trajectoire linéaire :
Dans cette méthode on va considérer le schémandeande du lacet classique présenté
précédemment en remplacant la commande du raldieg-MRLC (Fig.4.1) :

FMRLC
L PHI v _>

E— T gac P& p —>

u ref psi

systeme lateral

tau.s

tau.s+1
filtre HwW

F— o,

Fig.4.1 :Le schéma de commande du lacet (avec le FMRLC)

» Stratégie de guidage

Il faut maintenant déterminer g, avec la trajectoire désirée et la stratégie ddage.

Soit le schéma de la figure ci-dessous :
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trajet  désiré

»
»

Y

Fig.4.2 : poursuite de trajectoire linéaire

Le principe consiste a réduire la distartteentre I'avion et le trajet désiré [14].
En projetant la vitesse sur le supportdi®n trouve la relation :

d =U, sin@,; ~¢) (4.1)
Et suivant la dynamique de réduction désirée amnvedey, .
Supposons qu’on veuille une réduction en exponié(gynamique du premier ordre) soit :

di=-1d ou .7, =30- 40 4.2)
Iy
Alors on doit avoir :id =-U, sin(¢,, —¢) (4.3)
Iy
. : 1

cad: ¢y =y, + asm[ dj (4.4)
UO Td
. 1

etdonc: ¢, =y + asm( dj (4.5)

UO Z-d

=> |l suffit de connaitre la distance nous séparariadrajectoire désirée pour avoigie. La

relation est logique, plus on est loin du trajetspbn doit virer pour s’en approcher. Un fois la
distance est nulle, il faut juste continuer toudidr

Remarque
La relation précédente est non linéaire avec usiares. Il faut la manipuler avec soin. Pour
eviter d’avoir des nombres complexes on introdog saturation et la relation devient :
d d
Aspr = U o7y UoTy

<1

si‘

(4.6)
sign(d) sinon

Y4 =y, tasin (ASAT)
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Simulation

trajet réel

trajet désiré

2000 4000 6000 8000 10000 12000

0

Y (m)
Fig.4.3.a :poursuite d’un trajet linéaire

commande U ‘

200

time (sec)

time (sec)

6000
4000 -\~

N

000 -----
-2000

time (sec)

time (sec)

Fig.4.3.b :résultats du guidage
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s Commentaires et interprétations :

e Ou bout de 100s environ, la distance de séparatibguasiment nulle. La stratégie de
guidage a bien marché. Ceci s’explique par I'effitaremarquable du FMRLC a bien
s’accrocher au modele de référence (Fig.4.3.b):Rtpar conséquent bien
commander le roulis.

» Le résultat était prévisible car le FMRLC a ap@rsuivre lors de sa synthése, une
référence nettement plus dure que ce qu’on vaiéalité lors du guidage. Réussir un
test dur, c’est beaucoup plus de chance de raussie plus simple.

[11.4.2. Trajectoire non linéaire

» Stratégie de guidage

C’est une stratégie tres récente. En effet, SarigRguk et al ont fait une publication en
été 2004 dans laquelle ils décrivaient une nouvefigue de guidage pour les trajectoires
non linéaires. Une technique testée avec succaesnrUAVs (Unmanned Air Vehicle), des
aéronefs a guidage autonome [28]. Le principeaesélection d’un point de référence sur la
trajectoire désirée grace a un vectaur puis de générer I'accélération normale nécessaire
pour I'atteindre (Fig.4.5) :

trajet désiré point cible

21

Fig.4.5 :schéma de guidage non linéaire

Pour atteindre la cible il faut une accélératiommale telle que :

v _V? .
a =g = ZTSW‘ @) (4.7)
On se rappelle par ailleurs que pour un viragdetapec un angle on a:
tan@) = & (4.8)
g
V 2
D'ou: tan(¢,) = ZTsin (n) (4.9)
V 2
Etdonc. ¢, = atan(ZTsin (/7)] (4.10)

Ecole nationale polytechnique -72- 2007



Application du FMRLC au pilotage latéral automatégdu B747

=> |l suffit & tout moment de détermingr (par un produit vectoriel de la vitesse

actuelle de I'avion et le vectels par exemple) pour avoir I'angfg .

Remarque :

» Le point cible n’existe pas toujours (distance éjgasation tres grande). Lors de
'implémentation, pour pouvoir généraliser la stgae méme pour des écarts tres

grands, le vecteuk. est adaptatif et il est augmenté jusqu’a la retread’un point
cible.

e Simulation

On présente la simulation de la poursuite de trajectoires différentes avec un vecteLLr
d’'une longueur de 3500m.

T

trajet réel
trajet désiré

Y (m)

Fig.4.6.a :trajectoire linéaire
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commande U ’

150

150

time (sec)

time (sec)

140

time (sec)

Fig.4.6.b :résultats pour une trajectoire linéaire
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Fig.4.7.a :trajectoire circulaire
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200 T T 40 T T T
i i i commande U
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Fig.4.7.b :Résultats de poursuite d’une trajectoire circelair
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Fig.4.8.a :trajectoire sinusoidale croissante en exponentiel
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| commande U
NSRRI i 'Y ol
(] | {
= il il I\ n I|| ||||| ,,,,,,
— |w I il o i n
n
o ‘ ,,,,,,
0 200 400 600 800
time (sec)
30 ‘ ‘ \ \ T
(RS S S S M
S | | | | | 'd
g€ 10/ P P o o IR T
= o ; . ‘ L -
o - | :
0| T
20 | | | | | |
100 200 300 400 500 600 700
time (sec)

Fig.4.8.b :Résultats de poursuite d’une trajectoire sinwaeidroissante en exponentiel

% Commentaires et interprétations

La stratégie de guidage non linéaire est réussis @& trois cas. On peut noter que
pour le premier cas (trajet linéaire Fig.4.6.a)darbe de commande est trés similaire
a celle trouvée avec la stratégie linéaire (Figaj.3.a stratégie change mais le but
reste le méme.

Les figures (Fig.4.6), (Fig.4.7) et (Fig.4.8) nmramit que le FMRLC est capable de
s'adapter et apprendre a gérer des situationgeliffés et nouvelles en assurant la
dynamique du modéle de référence. En conséqueagenl suit les trois différentes
trajectoires avec succes.

Toutefois cette stratégie présente un inconvénians la commande : le chattering
(broutement). Il est assez visible pour la trajeetoirculaire (Fig.4.7.b : U). Pour le
réduire, on va filtrer d’abord la référence avaat’thtroduire dans le FLC.

» Pré filtrage de la référence

. , . 1
Pour cela, on utilise un filtre passe-bas du prewniére : n

sur la référence allant
45)

vers le FLC direct et non celle du modéle de réféegoour garder ce dernier intact et les

performances du FMRLC aussi.

Le résultat estilmasti:
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5

!
2
Y (m)
350

400

x 10"

Fig.4.9.a :trajectoire circulaire (avec pré filtrage de référe)
20

trajet réel
trajet désiré

1
commande U ’

I

|

|

1

0]
time (sec)

|
|
|
|
"
|
|
|
|
[
|
|
:
(0]
time (sec)

200
-100

2007

time (sec)
-77 -

Fig.4.9.b :résultats avec pré filtrage de la référence
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« Commentaire :

* Le chattering de la commande est nettement rélligit4.9.b : U) mais on remarque
un léger retard du FMRLC par rapport au modeleétierence (Fig.4.9.b : Phi). lly a
donc, un dilemme en terme de performances en piteietude réduction du
broutement. Il faut trancher suivant le but rechérc

[11.4.3. Le FMRLC et la tolérance aux défauts

[11.4.3.1 Introduction :

Malgré la grande fiabilité qui caractérise les egsts en aéronautique, un avion reste
malheureusement un engin a risque. Si la catagtrdpT énériffe en 1977 a été causée par
une erreur humaine, il ne demeure pas de méme@aotash du vol 434 des Philippines
Airlines a Okinawa en 1994. En effet la gouvernealdection de I'appareil a été
completement arrachée par la foudre et 'accidestédatal. Actuellement les catastrophes
sont reproduites en simulation et les pilotes s&nent & les éviter. En paralléle des systemes
de plus en plus intelligents sont intégrés danapgsareils pour accomplir des taches dans des
situations critiques [29], [30].

[11.4.3.2 Réaction du FMRLC a un blocage de la gousrne de direction

Dans cette partie de I'étude, on va montrer la ciégpau FMLC a surmonter une
panne survenant sur la gouverne de direction. B@taire, le systeme fonctionne
normalement jusqu’a l'instant t= 50s, puis brusgast la gouverne se bloque. On fait la
simulation pour les deux références précédemmadiéss et pour deux niveaux de blocage
différents.

gouverne de direction

&r (deg)

200

sain
avec panne

PHI (deg)

| |
1 1
L L L
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
time (sec)

Fig.4.10 :blocage a -2deg (référence carrée)
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200
200

150
150

0]
time (sec)
0]
time (sec)

avec panne
avec panne

sain

sain
time (sec)

on

on

Fig.4.11 :blocage a -2deg (référence en sinus)

time (sec)
verne de direct

u

gouverne de direct

0
time (sec)

goi
—>

(Bap) IHd

2007

time (sec)
-79 -

Fig.4.12 :blocage a -4deg
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5
x 10"

120s)

Y (m)

Fig.4.13.a :blocage a -2deg lors du guidage (at
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Fig.4.13.b :résultats avec blocage a -2deg (a't

(Indice p : en panne et s : sain)
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Fig.4.14.a :blocage a -4deg lors du guidage (at
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Fig.4.14.b :résultats avec blocage a -4deg lors du guidagel@0s)
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¢ Interprétations et commentaires

* Les deux pannes de la gouverne de direction ssezaveres car elles sont en
dehors de la plage de travail habituelle. Malgité,de FMRLC a réussi a
accommoder le systéme et assurer la dynamiqueodélende référence. Pour une
référence sinusoidale, la premiéere panne (Figi4&4dtla peine perceptible et la
seconde (Fig.4.12) arrangée au bout de 35s. be tait un peu plus difficile pour
I'onde de référence carrée (Fig.4.10); il a falwieon 50s pour reprendre le
comportement désiré.

» Latrajectoire circulaire a été suivie sans déoraperceptible dans les deux cas de
pannes (Fig.4.13.a) et (Fig.4.14.a). Méme si on arerégime transitoire avant
I'accommodation, les oscillations se sont faitet®anude la valeur désirée et donc
I'avion n’a pas dévié de sa trajectoire.

» Un fait intéressant est que la commande ,une falsisée , est en dessous de sa
valeur statique du cas sans panne (Fig.4.13.ket (Fig.4.14.b : U). Ceci s’explique
par le fait que le sens du blocage de la gouveerdiréction est exactement celui du
virage. Dans ce cas la gouverne n’est pas uniquemaelicapante, mais elle aide
aussi les ailerons, d’ou la diminution de I'effdet ces derniers. Dans le cas d’'un
blocage du coté positif, il faudrait plus d’effole la part des ailerons.

[11.5. Conclusion

Toutes les simulations montrent la capacité du FRIRLs’accrocher au modele de
référence méme dans des conditions difficiles. figt e mécanisme d’apprentissage a réussi
a ajuster la base de connaissance du FLC puisaaégger pour les nouvelles situations
rencontrées dans les différents cas de simuldtien.résulte que la réussite du pilotage
automatique latéral de I'avion ne dépendait plus deila stratégie de guidage adoptée. Les
deux approches utilisées, linéaire et non linéatemontré leur efficacité a faire suivre a
I'avion la trajectoire désirée quelque soit sa fer@n peut en conclure que le FMRLC est
une commande trés intéressante. Partant d'uneviErge et sans connaissances préalables, il
a pu acquérir un ensemble de régles permettantide sles references parfois trés dures et
méme accommoder une panne survenant sur la goudermieection. Ceci peut paraitre
effectivement trés ingénieux dans le domaine @@famande mais si on faisait le chemin
inverse on en tirerait une toute autre concludioneffet si on veut enrichir 'expérience d’'un
pilote pour gérer des situations délicates, ilisdfapprendre les différentes regles résultant
de I'apprentissage du FMRLC dans ces mémes conditioila une approche riche
d’enseignements pour différents domaines de lantdobie.
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« They know enough who know how to learn »
—Henry Brooks Adams—
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IV.1. Introduction:

Une fois un avion a l'altitude de croisiére, il entlans sa plus longue phase de vol
avec une commande latérale trés active pour pauesune trajectoire désirée et gagner la
destination. Toutefois en amont et en aval de @]l y a besoin de control d’altitude pour
effectuer certaines manceuvres tres importantesigendialtitude pour éviter une turbulence
ou simplement faire un atterrissage, est inévitpblg tout aéronef.

Dans ce chapitre, on va donc s’intéresser a la ammlongitudinale de I'avion.
Relativement plus difficile que la commande latérain va présenter uniguement la boucle
avec le FMRLC. En effet, a cause de la présen@@des tres instables en boucle ouverte, une
commande par retour d’état classique n’arrive passarer la stabilité du systeme en
présence de la moindre perturbation. Afin de regpd'esprit de la logique floue (ensemble
de régles) et les approches appliquées dans leidema 'aéronautique civile [31], [32], on
utilisera la poussée (commande des gaz) poullist&alla vitesse et I'élévateur pour
commander I'assiette longitudinale de I'appareil.

Comme pour le FMRLC latéral, on choisit une baseatmaissance de départ vierge.
Pour la base du modele flou inverse, le choix mestaussi évident que celui du modéle
latéral. Avec celle-ci 'apprentissage s’avére tegg et pas trés efficace. Pour résoudre le
probleme et trouver une base adéquate, on se tearsein outil d’optimisation trés
puissant : les algorithmes génétiques. C’est upeoghe un peu similaire au GMRAC
« genetic model reference adaptive controller »il@iagit de trouver le meilleur contrdleur
pour commander un systéme dans des circonstandesijieares [33].

Une fois le FMRLC synthétisé, on va l'utiliser paaagmmander l'altitude d’une maniére
générale, puis particulierement pour la phaseatiatsage de I'avion.

IV.2. Stabilisation de la vitesse

On se rappelle que la variation de la vitesse apgsait plus clairement dans le mode
longue période (phugoide) de la dynamique longnaiei. Il faut donc changer la localisation
des poles afin de rendre la dynamique de stabdisaius rapide. Pour cela on va faire un
retour d’état de la vitesse d’avancement « u snehtégre un régulateur a avance de phase.
Le numérateur de ce dernier est déterminé pamigeasation du pble le plus lent par un zéro
et le dénominateur de sorte a avoir un pole ragipgess quelques essais, on abouti a un
régulateur qui permet d’annuler une déviation aétide la vitesse de 10m/s suivant le schéma
de commande ci-dessous :
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\'d

i 0

O
1
» Num(s) et
Den(s) g W ->
avance phase _»

e . &e theta ->
elevateur _»

o

=

systeme longitudinal

Fig.2.1 : schéma de commande

poussée (mg)

time (sec)

Fig2.2 :résultat de stabilisation de la vitesse

s Commentaires et interprétations
* Le mode longue période était tres oscillatoireeat (chapitre I). Avec l'insertion du
correcteur a avance de phase, on a stabilisédssétet augmenté la rapidité de la
dynamique. Toutefois on reléeve un dépassementt Aesez moins visible pour une
simulation linéaire. Il est dQ en effet a la satiorade la commande des gaz a partir de
t=10s et au retard induit par I'actionneur, cemgipermet pas un retour rapide de la vitesse.
Pour des déviations moins prononcées, donc sama&gan, la réponse est meilleure.
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IvV.3. Commande de l'assiette longitudinale §)

C’est important de stabiliser la vitesse maisul faouvoir aussi commander
I'inclinaison ou l'assiette longitudinale de I'avioC’est grace a cette derniére en effet, qu’on
pourra contrbler I'altitude et la trajectoire lohgiinale. Pour se faire, on va appliquer un
FMRLC dont le principe reste le méme comparé ai ceda dynamique latérale. La boucle
de commande est représentée par la figure ci-dessou

0 V.

T © —
Num(s
> D0 > ]

Av phase E'
FMRLC aP
-——} Theta_ref 4|——> &e theta
ref P| Theta &ac h -}E'

-}@—-} e systeme longitudinal

Fig.3.1 :le schéma de commande par FMRLC

IV.3.1. Synthése du FMRLC

Méme si le principe reste inchangé, il est a releuelques différences par rapport au
FMLC latéral. Comme on le verra, elles se situentosit au niveau du modele flou inverse.

o Le modéle de référence la commande classique non perturbée permet deirdéfin

modele du premier ordre suivan{:# (3.1)
@+2s9)

0 Les caractéristiques du FLC

1. Le FLC direct a comme entrées I'erreur et sa vianatvec 11 fonctions
d’appartenance disposées uniformément sur l'uniderdiscours.

2. les gains du FLC direct :
g.=3.5,0.=5.5¢et g, =m/12.
3. La méthode du Min pour la T-norm et I'inférenceuio

4. La moyenne ajustée pour la defuzzification.
5. Base de départ vierge (tous les ensembles floesmenande centrés a zéro)

Remarque :
Une différence majeure est que cette fois on adawaturation de la commande vers
I'élévateur dans la structure elle méme du FLCatlie non par une saturation a sa sortie. En

effet la saturation est de 15de@ /12 rad) et g, =77/12. Mais aussi les centres des
ensembles flous de commande ne peuvent plus dépassdeur 1 en valeur absolue ;
b, j)<1 Oi,j=1m=11
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0 Les caractéristiques du modéle flou inverse

7. l'erreur de poursuite et sa variation avec 5 ensesntous uniformément repartis.
8. Les gains de normalisatio,.=2,9,.=30 etg,=0.02

9. La moyenne ajustée pour la defuzzification
10.La méthode du Min pour la T-norm et I'inférenceuo
11.La moyenne ajustée pour la defuzzification.

12.Comme mentionné dans l'introduction, la grandeédéhce se situe au niveau de
la base du modele flou inverse. La base classiqueatiéle latéral n’est pas
efficace cette fois-ci. Il faut donc trouver uneilleere base. Etant représentée par
la matrice inverséinvs,s c'est 5 =25 paramétres a chercher. Face a la
complexité du systéme et le nombre de paramégesnéthodes d’optimisation
classiques s’averent inadéquates.
Pour résoudre le probléme, on va utiliser un alitiptimisation assez
puissant et convenable pour ce genre de probldesealgorithmes génétiques.

IV.4 Les algorithmes génétiques

IV.4.1 Introduction

Le concept de la sélection naturelle développédbaries Darwin dans son livre « the
origin of species » en 1859 allait un siécle pard inspirer de nombreux scientifiques
comme John Holland pour I'élaboration des algorgkravolutionnaires (AE). Actuellement
désignés sous le terme générique anglo-saxerokitionnary computation,es AE sont a
I'origine de trois types : les algorithmes génétis|(AG), les stratégies d’évolution et la
programmation évolutionnaire. Actuellement, ilsutvent leurs applications dans tous les
domaines de technologie ou méme encore de I'écanf38], [34], [35].

e Principe des AG

Il s’agit de faire évoluer une population d’indiusla travers les générations et ne
survivront et se reproduiront que les plus foré&pcqui répondent le mieux au probleme
posé. L'évaluation se fait par une fonction d’ad#qn « fitness » qu'il faut optimiser
(maximiser ou minimiser). Cependant pour une bavwtution d'un AG, il faut passer
par un certain nombre d’étapes importantes.

IV.4.2 Les principales étapes d'un AG

a) Codage des individus

Un individu ou chromosome est composé de plusigaings, qui en réalite,
représentent les différents paramétres a cherShierant le probleme posé, ils sont
codifiés en binaire, réel ou méme symbolique (Fig.4
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Geéne: Geéne:
A Al
e s N

Binaire 001010101 | 101010000 | 100101100

Rée 1.231 -2.58¢ 10.81:

Svymbole Carre Cercle Trianale

Fig4.1 : codage des chromosomes

b) Genese de la population

C’est la premiére étape de I'évolution. Elle pertaatréation de la premiére
génération d’individus. Suivant qu’on ait ou pamftirmation sur la localisation de la
solution optimale, on initie la population d’'une mi&xe trés précise ou au contraire
aléatoirement. Le nombre d’individus est a chasirun compromis de capacité
d’exploration et de temps de calcul. Le choix sedn privilégiant I'un ou l'autre suivant
le probléme posé.

c) Evaluation

Avant de la faire, il faut d’abord définir un @it d’évaluation. Pour un AG c’est la
« fonction d’adéquation ». C’est probablement pétéa plus importante. Choisir la bonne
fonction, c’est la grosse part du probleme quréstlue. Dans le domaine de la
commande, elle est souvent exprimée en énergitfgutiminimiser.

d) Sélection

Une fois les individus évalués, il faut en sélamtier ceux qui vont se reproduire pour
constituer la génération avenir. C’est a ce stagelelhasard commence a faire son
ceuvre. La sélection n'est plus déterministe maishststiqgue. On présente deux méthodes
de sélection :

e Laroue de la fortune :la somme des valeurs attribuées a tous les individu
représente la totalité de la surface de la roebatun en prend une partie
proportionnelle a sa fonction d’adéquation. Un peim mobile virtuel va
s’arréter aléatoirement sur une de ces portiotiméividu qui lui est associé
est sélectionné (Fig.4.2). Les meilleurs ont plasldance d’étre admis mais le
hasard n’a pas de regles, méme le pire peut I'étre.

% =5%

“— f2%:40%
", =29 ——>

£,/ _
%_35% Pointeur

Fig.4.2 :sélection avec la roue de la fortune (individiestionné)
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» La méthode « stochastic remainder » pour éviter le probléeme précédent,
chaque individu est reproduit proportionnellemesadonction d’adéquation.

Si la moyenne des fonctions et , un individui d’adéquationfi , est

reproduit la partie entiere dé/f fois.

Remarque :

Pour certains AGs, le meilleur membre de la popariagst automatiquement sélectionné pour
la génération future. C’est la sélection par étitisqui assure leroissance de la fonction
d’adéquation a travers les générations.

e) Le croisement

Une fois les individus sélectionnds, passent au croisement pour générer la
population future mais surtout pour la diversiferexplorant 'espace de recherche. Plusieurs
opérateurs de croisement existent, on va en datewer exemples :

e Croisement en un ou plusieurs points au hasard un point ou plusieurs sur
le chromosome sont choisis pour le sectionner eirepajue les parents vont
s’échanger pour constituer les enfants (Fig.4.3) :

Parent. 0110111 | 101010 Enfant! 0110001 | 101010

A 4 —>
Parent. 0110001\ 110011 EnfantZ 0110111 | 110011

N

Fig.4.3 : Croisement en un point

» Croisement barycentrique :il est plus adéquat pour des codages continus ou
les genes sont représentés par des nombres réefdéux parent®, et P,

sélectionnés, les croisement de leurs genes degposise fait comme suit :

{El(i) = a(R(i) + - a) [Ry(i)
E, (i) = - a) [R(i) +a [R()
OU a est un coefficient choisi aléatoirement dg@s1] ou méme au dela si on
veut élargir I'espace de recherche.

(4.1)

f) La mutation
Chaque enfant résultant de la génération passéesstptible de subir des modifications
au niveau de ses genes avec une probabilité deiomugénéralement faible de 0.001 a 0.05.
Cette opération favorise I'exploration et évite &AR&s de tomber dans des optima locaux et
de y stagner.
"""""" Proha 0.00 i

—>

. v
10| 0f1{0f1|1 11/ 0(1|0f1]|1

Fig4.4 : mutation binaire
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g) Constitution de la génération future

Les chromosomes (enfants) résultant des étapeddmétes, mutés ou pas
constitueront la future génération. Dans certai@s Al y a besoin de décodage des individus
avant d’étre évalués pour recommencer le cycleaitéon. Un géne codé binaire n’est
généralement pas évaluable, il faut d’abord le eaimen réel.

X/

« Quelques remarques :

* Les chromosomes peuvent étre bidimensionnelsusi Plans ces cas on désigne plus
un point de croisement, mais des lignes ou surfdeesoisement.

e Pour arréter I'évolution d'un AG, on définit un ténie d’arrét qui est le nombre de
générations maximal ou bien un seuil de variatian ld meilleure fonction
d’adéquation sur un certain nombre de générations.

I\VV.5. Application des AGs au FMRLC :

Il s’agit de détermineda matrice inversebinvsys avec 25 parameétres. Comme
mentionné précédemmenp (i, j)| <1 Oi,j=1Lm=11, et donc I'espace de recherche de

tous les parametres est I’intervein,l]. Sachant que la dynamique longitudinale présente
approximativement une certaine symétrie, on va tld@ forme trés particuliere denv :

b b b b b
b, b b, by -b,
binv={b, b, b -b, -b (5.1)
b, b -b, -b -b
b, -b, -b -b -b

Ainsi on réduit le nombre de paramétres a 5 au diel25 et donc la rapidité de 'AG est
environ cing fois plus grande. Et aussi un autengage est de manipuler des vecteurs et non
pas des matrices.

IV.5.1 Les caractéristiques de I'AG appliqué
» Codage continu des individus (réels).

» Genese aléatoire des individus (population de 2®lones) sauf le dernier qui est pris
comme la base classique.

» Fonction d’'adéquation égale a I'inverse de I'énexdg I'erreur de poursuite.
» Sélection par la méthode de la roue de la fortune.
» Probabilité de croisement et mutation de 0.8 € €e8pectivement.
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IV.5.2 Résultats de I'évolution :

Apres 120 générations on obtient les résultatsastsyv:
the best fitness of generation
0.151

I
0.1509 | - - |- - -4 ,,,,,,,,
0.1508 -~ 4- -t I

0.1507

best fithess

0.1506

0.1505

0.1504
0 10 15 20 25 30

generation
Fig.5.1 :Evolution de la meilleure fitness (quatrieme évioln}

the best K of generation
1.2

0.8 -

1 e SRR

0.6t

0.4F-----

02—

0 5 10 15 20 25 30
generation

Fig.5.2 : évolution des paramétres (quatrieme évolution)

Le meilleur individu trouvé (aprés 1g@énérationsgst:
b, =0520 ,b,=0.692 ,b,=0.798 ,b, =0918 ,b =-0.015 (5.2)

IV.5.3 Apprentissage du FMRLC
On utilise comme pour la dynamique latérale, deéd&rences différentes : sinusoidale
et carrée (pré filtrée cette fois). Les résultats seprésentés par les figures ci-apres :
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Theta

(Bap) e1aylL

350

time (sec)

la commande U

350

time (sec)

Fig.5.3 : apprentissage de poursuite de référence sinusoidal

(Base initiale vierge)

Theta

(Bsp) e1myL

350

time (sec)

la commande U

350

time (sec)

Fig.5.4.a :apprentissage (premier essai)
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Theta (deg)

1 ‘
100 150 200
time (sec)

U (deg)

time (sec)

Fig.5.4.b :apprentissage (quatrieme essai)

s Commentaires et interprétations :

* Pour la référence sinusoidale I'apprentissage &éstu bout de quelques secondes
(Fig.5.3) mais pour I'onde carrée il a fallu envird00 secondes (Fig.5.4). Comme
prévu, la commande ne dépasse jamais la limitésdedlet la matrice b est

normalisée :
0 0 0 0 0 0 0O O 0 0 0
0 0 0 0.22 049 041 0.19 0.04 00 0
0 0 0.18 0.44 0.80 0.84 0.38 0.07 00 0
0 0 0.73 1.00 1.00 1.00 0.75 0.11 00 0
0 049 1.00 1.00 1.00 1.00 0.68 -0.08 00 0
B=| 0 0.49 1.00 1.00 1.00 -0.12 -1.00 -0.79 -0.75 -0.56 -0.20 (5.3)
0 0 -0.00 -0.11 -0.72 -1.00 -1.00 -1.00 -1.00 -0.88 -0.52
0 0 -0.06 -0.24 -0.75 -1.00 -1.00 -1.00 -0.41 -0.64 -0.64
0 0 -0.28 -0.32 -0.34 -0.77 -0.72 -0.27 -0.22 -0.78 -0.57
0 0 -0.36 -1.00 -1.00 -1.00 -1.00 -1.00 -1.00 -0.75 -0.25
0 0 -0.14 -0.86 -1.00 -1.00 -1.00 -1.00 -0.78 -0.29 0
Elle sera la base de départ de toutes les comméndess.
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V.6 Commande de l'altitude

IV.6.1 Guidage longitudinal
Pour contrdler l'altitude on va utiliser une ségie de guidage tres similaire a celle

appliguée pour la trajectoire latérale linéairde Ebnsiste a annuler la distance entre I'avion
et le trajet désiré.

trajet désiré

Fig.6.1 : guidage longitudinal de I'avion
Apres projection de la vitesse sdr on trouve la variation :

d=U,sin(@-6,,) (6.1)
Et suivant la dynamique de variation désirée, onve le &,
Pour un premier ordre :

d=-2d ou r, = 20 (6.2)
Z-d
Alors on doit avoir :id =U, sin(@, —0) (6.3)
Z-d
cad:0=6, —asin( dj (6.7)
0 z-d
etdonc: 6, =8, —asin{ dj (6.7)
0 Z-d
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Simulation
Pour une variation d’altitude suivant une pent&deg, on a les résultats suivants :

300
100F---————F—— - b
50

0

1500 2000 2500 3000

1000

0

X (m)

Fig.6.2.a :changement d’altitude (pente :5deg)

Theta

Theta q

(Bap) elsyL

60

time (sec)

time (sec)

Fig.6.2.b :résultat d'une montée de 5deg
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s Commentaires et interprétations

« On constate que l'avion arrive a suivre la trajgetdésirée avec succes méme si on
reléve une petite déviation vers la fin. Pour in@e changement d’altitude, il n’est
pas nécessaire de suivre le trajet exactementefasisi on veut la réduire, on
pourrait une fois la distance de séparation estesteiie en deca d’un certain seuil,
réduire la constante, pour accélérer la dynamique de réductiod de

* Le FMRLC s’accroche tres bien au modéle de réf@ér€hig.6.2.b : Théta). Le léger
retard est dd au pré filtrage de la référence qa’taissé méme pour le guidage par
précaution pour éviter des changements brusqukasdéeette longitudinale.

IVV.6.2 Atterrissage automatique du B 747

C’est sans doute la plus difficile de toutes lesoeuvres liées au pilotage d'un
avion. Il s’agit d’'un changement d’altitude maisawn danger majeur, le contact avec le
sol. Il faut donc définir une stratégie pour bidrer cette étape. Pour avoir la réponse,
il suffit de regarder un véritable avion en pha'sgterrissage. On noterait alors une chose
trés importante sur I'avion : le nez est remonté &entre (fuselage) face au vent. En
effet, le pilote tire sur le manche a balai depageil pour braquer I'élévateur et remonter
le nez et ainsi assurer un premier contact aveallpar le train d’atterrissage arriére [31],
[36].

Pour synthétiser une commande capable de reprockiteemanceuvre et assurer un
atterrissage automatique, on utilise un modéleitodpal de basse altitude du B 747
gu’'on va transférer vers de nouveaux axes qu’oigdépar axes de stabilit§Fig.6.3) :

S

z, 4/ z

Fig.6.3 : axes avion et axes de stabilité

Si on désigne parS, =sin(a,) et C, = cos(a,) alors par exemple les dérivées de
stabilité des vitesses relativeXa deviennent :
— 2 2
Xus - XUb [Ca + ZVVb [Sa + (XWb + ZUb) [Ba [Ca

, , (6.8)
XWS = XWb [q:a _ZUb [Sa - (XUb _ZVVb) [Sa [([:a

Ainsi on pourra commander I'assiette longitudinade rapport a un autre référentiel décalé de
I'axe avion der, = 85 degUne assiette de zéro degré signifie que le bdapleareil est en
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dessus du support du fuselage. Ceci résout legarabposeé lors du glissement (descente
suivant une trajectoire linéaire avec une certpgre) mais il reste un autre pas aussi
évident. La vitesse descensionnelle d’appui seolee doit pas dépasser le seuil de

(= 2ft/s)supportable par le train d’atterrissage [14]. Omesalors dans une autre phase de

I'atterrissage qu’on appelle : évasement.

* Evasement

Arrivé a une certaine altitude, I'avion entame lfeape d’évasement. Cela consiste a
réduire la pente de glissement de maniére progeepsiur arriver a la fin avec une vitesse
linéaire presque horizontale et donc une vitesseatesionnelle tres faible (Fig.6.4) :

N

pentede glissement

Fig.6.4 : atterrissage : glissement et évasement

ligne de
glissemnt

v

Pour le glissement c’est juste une poursuite dighe de glissement et d’annuler la distance
de séparation. Cependant I'évasement se fait avepente variable et non linéaire :
annulation en exponentielle. On change alors @¢égfie de commande.

La référence de l'assiette longitudinale est dorpee

O = 6 [expt- t/Tf )+ K, Wh —h) (6.9)
Ou g, : assiette a l'instant = @t h=H,
he = Ho [BXpEt/7y) (6.10)

r, =3-10s : définit la dynamique d’évasement.
K, : Gain de correction.

Avec cette référence on a une diminution de I'asslengitudinale exponentiellement avec
un deuxieme terme correctif en fonction de I'attieude référence pour ne pas dévier de la
trajectoire d’atterrissage en cas de perturbations.

En résumé la phase d’atterrissage est composéeudedthpes : glissement puis évasement.
Seulement, les deux stratégies de commande sééredifes, il faut alors faire attention a la
transition pour ne pas bousculer I'appareil. Peufagre, on impose la méme vitesse
descensionnelle avant et aprées I'instant de tiansit

i="2h=U,sin@) ., (6.11)

f
Et ainsi on définit 'altitude de transitiod,, comme suit :
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H, = -1, U, sin@,) (6.12)

Remarque
Lors de la phase d’atterrissage, toute une armagpakeils de mesure et capteurs est

déployée : ILS (instrument landing system), GPSt.une multitude de stations de mesure de
vent mais aussi d’avertissement a I'approche ghésta d’atterrissage (Fig.6.5) :

ligne de Jm—
glissemnt”

statiorl statior?

Fig.6.5 : stations d’avertissement (75 MHz) a 4 miles éKm) et 3500 pieds (~1000m) et
deux signaux codés 150 MHz et 90 MHz pour indicui¢avion est en dessous ou en dessus
de la ligne de glissement.

Simulation
Pour tester les performances du FMRLC on introdié perturbation de vent

horizontal trés dangereux qu’on appelle « ventatise[37], [38] avec une valeur initiale max
de 30m/s et pour caractériser son irrégularitde@uperpose avec un vent vertical sinusoidal

de valeur max de 1m/s comme suit :

ven

m . ciseal
ven W

vertical -

|
1
v

Fig.6.6 : atterrissage avec vent ciseau

On obtient alors les résultats suivants avec et parturbations:
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s Commentaires et interprétions

* On constate de la figure (6.7.a) que pour les gdnses d’atterrissage, aussi bien le
glissement que I'évasement, se sont effectuéssuwaes. Une fois le glissement
entamé, I'avion ne quitte plus sa trajectoire. Duk@vasement la vitesse
descensionnelle n’atteint pas la valeur maximaisissible de 0.6 m/s au contact du
sol (Fig.6.7.b : w). On note en effet une réponseleche de valeur maximale de 0.4
m/s qui représente la manoeuvre nécessaire pownteme nez de 'avion.

* Le FMRLC arrive a suivre la référence avec un légtard au départ puis s’accroche
sur le modele de référence jusqu’a la fin de |lsspltHatterrissage. Ceci est valable
pour les deux cas, avec et sans perturbations(Fig, Fig.6.8.b : Théta). On peut
donc conclure que le FMRLC est assez performant.

* On constate dans le cas du vent ciseau (Fig.gr@&je si I'apparition brusque de ce
vent de 30m/s est exagérée) un phénomene intétesamndangereux.
L’augmentation de la vitesse relative au vent pgueoun gain d'altitude qui n’est pas
sans conseéquences durant l'atterrissage. En effe¢nt debout trés fort provoque un
retard de glissement et I'avion risque de sosdifadpiste d’atterrissage et un vent
arriere fort provoque une perte d’altitude avegrand risque de crash [37].

» La déviation de la trajectoire de glissement (Fig#&® n’est pas due au FMRLC
(puisque celui-ci suit bien la référence) mais sttatégie de guidage. Une autre
approche donnerait probablement de meilleurs #sult

IV.7. Conclusion

La conclusion pourrait étre tres analogue a cellpitbtage latéral. Toutefois, il y a un
point clé et une différence majeure. En effet li@geement principal est qu’il faut savoir
comment apprendre pour apprendre efficacement.ddeta flou inverse est assimilable a un
cerveau. Sa constitution interne décide de tofdretionnement futur du FMRLC. Le
modéle classique étant inefficace pour la dynamiquoegitudinale, on était contraint a
chercher une meilleure base grace aux algorithraeétgjues. Le résultat de I'évolution des
AGs était réussi et le FMRLC a bien passé la pdag®prentissage. Tout le reste était dans la
stratégie de guidage. Apres un simple changemattitdtie, on a reconfiguré la commande
pour la phase d’atterrissage avec ses deux églEs®ment et évasement. Les contraintes
imposées au contact avec le sol étaient respeetéesomportement global de I'avion était
satisfaisant.
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« It is small step for me but a giant one for madks.
—Neil Armstrong—
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Conclusion générale

Conclusion générale

Dans ce projet on a abordé le domaine de I'aéradimee et la mécanique de vol
avec le rappel des principes de base et termirmkggociée. Apres avoir obtenu le modele
non linéaire puis linéaire de I'avion, on a étui@i® modes des deux dynamiques découplées,
latérale et longitudinale avec I'effet des difféesngouvernes sur le comportement de I'avion.
Ceci nous a permis d’analyser le modéle en bouslernte pour orienter les commandes et
affecter a chacune d’elles une tache bien détesrenéoucle fermée.

Pour expliquer le fonctionnement de la commandédigude dans le projet a savoir le
FMRLC, il était nécessaire de consacrer un chapiteethéorie des ensembles flous. Le
FMRLC étant basé essentiellement sur la logiqueeflon a vu quelques opérations relatives
a cette nouvelle logique et expliqué le passagaalode numérique vers le monde flou a
travers I'exemple du FLC classique. Apres celaa @xpliqué le réle de chaque partie du
FMRLC dans le processus de I'apprentissage etsfament de la base connaissance pour
suivre le model de référence.

Se basant sur un schéma de commande classiqueitiieéale FMRLC pour
commander exclusivement le roulis du B747. Maisrpoupilotage automatique latéral total,
on a adopté différentes stratégies de guidagefpoersuivre a I'avion des trajectoires
linéaires et non linéaires. Afin de tester les @enfances du FMRLC, on a introduit des vents
latéraux et des variations paramétriqgues dans tEhaoLa commande s’est révélée assez
performante et robuste par sa capacité a la taléranx défauts et a accommoder un blocage
sévere sur la gouverne de direction.

Dans le pilotage automatique longitudinal, le péoie posé au niveau du modele flou
inverse a été résolu grace aux algorithmes géreitigle FMRLC a réussi a commander
I'assiette longitudinale. Avec la stratégie de aqugjd linéaire, I'avion a pu faire un
changement d’altitude et suivre une trajectoiréevasut une pente aérodynamique désirée.
Ceci constitue uniguement la premiere étape dbdagd’atterrissage, le glissement.
Toutefois avec les problemes du contact de I'aagc le sol, il a fallu reconfigurer la
stratégie de commande. En effet I'avion doit agoin premier contact au sol avec le train
d’atterrissage arriére et avec une vitesse desmamalie n’excédant pas la limite tolérée.
Arrivé a une altitude bien déterminée, I'avion eméa’évasement pour diminuer
progressivement I'assiette longitudinale et remolatéec par rapport au reste du fuselage. La
simulation du pilotage automatique lors de ceti@spha montré la capacité du FMRLC a
suivre le modéle de référence méme dans un endrent trés perturbé. Les contraintes
imposées étaient aussi bien respectees.

Globalement on peut conclure que le FMRLC est ypeache de commande trés
intéressante. Avec la maitrise de certains outitsroe les algorithmes évolutionnaires, elle
peut s’averer adéquate aux problemes méme desgiyslexes. Dans ce projet on a appliqué
un processus d’apprentissage sur les ensemblesuffoguement de la commande. On
pourrait imaginer un FMRLC plus général avec wjugtement de tous les ensembles flous
du FLC et des gains de normalisation avec plusientr®es et sorties. |l faudrait juste trouver
le bon mécanisme d’apprentissage. Le sujet dutpétaé le pilotage automatique d’'un avion
mais la perspective est I'application du FMRLC @aasd'autres domaines de la recherche et
valider ses performances sur le plan pratique. ieésiproblemes se poseront probablement et
des solutions y remédieront !
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