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lLongtemps 1 homme a envie les oiseaux pour leur mervellleux pouvoir
de voler librement a travers les airs. Chacun conmnait la légende d’Icare
qui s’envola en fixant des ailes sous ses bras avec de la cire. Mais i1l
vola trop prés du spleil,; la cire fondit et 11 tomba dans la mer.

C’est 1°Anglais George Cayley qui, le premier, affirma qu’une machine
devait €tre confue comme un oiseaﬁ. En 1804, 11 mit au point un planesur
qui fut le premier véritable aéroplane. En 1890, le Frantals Clement Ader
construit un moteur & vapeur et réussit pendant 35S0m a scoulever de terre
son appareil. En 1903, deux Américains, les fréres Wright, font voler un
avion mi parimoteu; A essence démontrant gque le vol des plus leourd que
17air etazxt p&ssible.

Depuis cetée date apparaissait, 1”importance des études de stabilite
dans 1le domaine aéronautique. C’était les Soviétiques qui ont donné
naissance a des théories modernes de commande, avecr l17événement de la
réussite de SPUTNIK, dans les années 1937, ces commandes utilisent les
théories de Lyapunouv pour 17analyse de la stabilité, et de Pontryaguine
pour l’cptimisation des performances, des systémes.

C’&tait dans cet esprit de persévérance que nous avons fait ce

manuscrit, qui traite de la stabilité du vol d’un avion.
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Tous les types d’avions, depuls les premiers  gul aient
reellement vole, ont été comfu aver des structures plus au moins
similalires.

Des ailes pour creéer les forces aérodynamiques susterntatrices,
urt fuselage pour 17éguipage et la charge a transporter, un empennage
pour assurer l’éguilibre longitudinal et transversal de 1 appareil,
un syctéme de propulsion destinég & sg’opposer & la  traTnée
aérodynamigue et en fin des gouvernes pour assurer la direction et
la stabilite.

Ces ;trucﬁures ont &té enormement modifiees aprés la 1977 i
e guer%e mondiales, grdce aux progres de la technologie, et en
particuli;r ceux des ordinateurs.

Ainsi, aujourd’hul les structures des avions sont mieux
adaptées aux exigences et aux besoins des transporits clvils et
militaires. Elles sont mieux performantes, économiques et legeres.

En matiére de contrdle et de la commande des avions, on emploie
aujourd’hul d’avantage d’organes trés fiables gt efficages. Les
gouvernes sont confues de sorte qu'elle concowrent toutes & creer
les forces et moments adrodynamigues nécessaire au contrale des
instabilités de 1 appareil permettant ainsi un autopilotage souvent
fiable et trés réconfortant.

Les signsux de commandes aux gouvernes sont générés  souvent
par des micro-prosseurs, g une maniére harmonieuse et trés rapide, a
partir des informations recusillies au niveau des capteurs et/ou des
pilotes.

Eri réalité 17emploi de micro-processeurs ou calculateurs dans

le pilotage des avigns est dune utilité multiple.



En particulier ils permettent de:
~ Contraler les instabilités de structure de faforn a eviter les
flottements.
— Pfssurer la stabilité de 1’avion en 1 absence d’ordre du pilote.
- fAgir sur les gouvernes de faCon a réalisér les modifications
nécessaires sur la trajectoire ou l17attitude de 17avion.
- Rendre la trajectoire et 1’attitude de 1’appareil independantes

des perturbations exterieurs.

Ern vue de cornceveoir un systéme de commande pour un avion de
type donnég { de transport, de combat etc...), les ingénieurs dans
les bureaux d’étudES peuvent recourir & l’emploi de divers modéles
{ théoriq&es ) mis au point aprés plusieurs anndes de testes et
d’expériéﬁces £1,4,37.

Ces modéles correspondent en général aux diverses attitudes
gue peut prendre 17avion durant son déplacement, du decollage a
l’atterrissage.

Dars urne attitude donnée 2t face aux phénoménes exterieurs
le modele le plus simple d’un avion et forttement non lingaire;
souvent trés difficile & é&laborer et encore plus a commander. 11
peut @®tre soumis & plusieurs modes d’agitation et/ou de
perturbations exterieurs.

Four approcher le probleme, les concepteurs souvent ont
recouru o ahord & des décompositions et simplifications
lingairisantes des différents phénoménes physiques impligues dans
ce cas [4,81.

Ainsi, par exemple, lors d’un wvol horizontal oud 17appareil
est scumis & des agitations ou mouvements de différentes directions,
daris un contexte linéaire, 1 approche de simplification du modele

3,

consiste & identifier et & découpler autant gue possible les modes



d’agitations prépondérantes sur le systeme, & savoir: le mode
longitudinal et le mode latéral [43].

te probléme de 17analyse dymnamigue de ces modes et de leur
contrdle a fait 1’objet de plusieurs études et écrit au cours de
la deuxiéme moiti® de ce siecle [1,3,4,5,81.

Cependant, du point de vue de la commande et de la stabilite
des avions treés peu d'études ont été réalisées avec 17aide des
technigues modernes de controle, telle la théorie de la commande
optimale lingaire, gui a &t¢ introduite dans les annees 60 [41].

En vue d introduire ce sujet, pour la premiere fois & 1'Ecole
NMationale Polyitechnique d’Alger et le traiter par le moyen de la
techniqué; de la commande optimale lindalre guadratique. nous
proposonszessentiellement darns cette modeste coentribution:

1- Ure éthe de syntheése détaillée sur la maodeélisation dfun avian
en vol horizontal et les conditions & satisfaire pour aboutir & un
modeéle linéaire od les deux modes citeés auparavant peuvent gtre

etudies separément.

2- Une appiication d’une méthode d’abord classique pulis moderne
dans le cas d'une syntheése d’un systéme de commande pour chacun
des deux modes retenus.

3- Une simulation numérique sur ordinateur avec comparaiscns gde
tous les résultats genéreés pour le cas d’Qn appareil de type
commerciale & turbo-reéaction.

Alnsi., les chapitres I el I1 seraient consacrés aux modeles
non-linéaires et linédaire de la dynamigque des mouvements de 1 avion
en wal horizontal.

Darns 17#laboration de ces modéles les principes de la mecanigue
rationnelle classique serant utiliséds avec cerlaines hypoltheses
simplificatrices scpuvent admises dans la littérature Ces hypotheses

nous permettent en particulier de déduire des modéles linésires ou



les deux dynamigues regissant le mouvement longitudinael d urne part
et le mouvement latéral de autre peuvent 8tre etudides sépareément.
Le chapitre II1 traitera de 1 analyse et la s=synthese d une
cammande par un retour d’état classique pour les deux dynamigues
de l17avion.
Four montrer comment le probléme peut €tre traité lorsque

certaines performances sont spécifides &4 l'avance, pour un systeme

-

dans un critére de coGt, nous utiliserons la technigue de la
commande optimale lineéaire. Nous montrerons, en particulier, dans
le chapitre IV comment cecl peut Ftre effectué si le critére est
choisit guadratigue et le systeme est lineaire.

La simu?atiOﬁ numérique sur ordinateur de tous les resultats
ocbtenus é-avec ou sans commande, optimale ou non) fera 17objet de

la derniere partie de notre mémoire.

En fin, nous cldturerons cette étude par une conclusion generale.



Chapitre 1

DYNAMIQUE DU VOL D’UN AVION RIGIDE



I.1. EQUATIONS GENERALES DU MOUVEMENT D’UN AVION RIGIDE:

L’objectif de ce chapitre est d’etablir les éguations du

mouvement d’un avion rigide. Certaines hypothéses de simplification

ad&iﬁes dans la littérature {51 en vue de 17é&laboration d’un modele

théorigque seront faites dans ce c¢as aussi. On discutera entre

autres les conditions specifiques du vol d’un avion.

I.2. DEFINITION DES SYSTEMES D’AXES ET LES FORCES EXTERIEURES:

Considérons le cas  od l7avion est un corps rigide libre dans
1"espace figure 1.

FPour ét%dier les différents mpuvements de cet avion, on definit un
systeme é}axes (X'Y*'2%), dans lequel la seconde loi de NEWTON reste
valable, définissant un éspace fixe (nan rotatif).

Ce systéme est considéré comme lié a la terre. Cette hypothése
depend de la constatation pratique gue la rotation de la terre est
suffisammth lente pour Etre négligeable dans la plupart des études

des dynamigues d’un avion [113.

Motez que 17avion peut Btre considérer comme un ensemble de

particules de masse m, {i=1,2,...:n) ol m, une paerticule de masse
gleémentaire continue {(dm). Ces éléments de masse sont reperes par
le vecteur de position @7 par rapport au systéme d’axe X'Y'Z7.

Daps le cas ou 1 avion est considéré comme un corps rigide, les
particules de masse m, sont & des distances constantes les unes des
autres. Chaque particule est soumise & une force de gravité gui
-peut Etre définie, par unité de wolume, telle que:

GES N1 (1.1)
Du_f% est la densité volumigque de 17avion Et'g est 17 accelératicon de
la graviteé., Notez gque l’accélération de la gravite (g) est toujours

parallele & 1 axe de la terre 027, Figure 1.
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Les particules de masse dm localisées & la surface de 1’avion sont
aussi  soumises A& la combinaison des forces aérodynamiques et de
pousser par unite de surface. Les deuwx types de forces

ertérieures

sont supposees ftre les seules forces agissant sur 17avien [130413.

1.3. FORMULATION DES EQUATIONS DE MOUVEMENT:

Par application de la seconde loi de NEWTON et en termes du
principe de la conservation de la quantité de mouvement =it du moment
cinétique, on obtient les éqgquations vectorielles du mouvement

suivantes:

;i_.fﬁ[g ii dv =_§3 3 dv +j&;'d5 (1.2)
dt A dt il <
(mo%ént lineaire} {forces appligueées)
d , dr?
HJF’ « 5 av =S T I av +j T« F ds _ (1.3)
dt 7 A dt N A 2
tmoment angulaire? (moment appliquees)

o&j ds et J dv représentent respectivement les intégrations sur
S N
la surface externe et le volume global de 1'appareill.

La masse totale de 17avion est définle comme suit:
m = J dv {14

On supposera que la masse m reste invariante dans le temps: c.a.d:

Cette dernidre hypothése est justifidée seulement si1 la variation de
1a masse est suffisamment lente dans le temps [11. On supposera
aussi que la distribution massique est constante dans le temps £31,

c’est & dire les effets de la conbustion du carburant sont négliges.



Soit maitenant, un systéme d’axe mobile XYZ2,ayant son origine le

centre de masse p de 1l avion. Le point p est repéréd par rapport au

repere fixe par le vecteur ?1f. Chague element de masse m., est
repére par rapport au systéme XYZ par le vecteur de pnsition"?.

NB: Le systeéme XYZ est rigidement lié & l1’avion et de cette facon
il est en mouvement avec 1’avian. Son orientation par rapport &

l’avion reste alors libre & choisir.

- - - - - - - -
Les vecteurs positions v?, r.” et r sont liés par la relation:

| — >
rto= v,

L (1.6}

Si p est réellement le centre de masse alors [13:

. -

2 - j rf dv = © €1.7)
3 N A .

4

11 est maintenant possible de rédcrire le premier membre de

1’¢quation (1.2) comme:

-
Cod dr* d d > -
—_— ~fm — dv = —— ———Jj)ﬁ {(r*,. + 1) dv
dt dt gt dt o
(1.8}
— g
d d . d dr’, dV
= mr’e = M - = m
dt dt dt dt dt
—_—
O - dr, ”
v, =
dt

et définie comme &tant la vitesse du centre de masse de 1'avion.

Le second membre de 1 équaticn (1.2} peut 8tre écril comme:
[
[ —_— — e e
jjjg dwv + ) Fde = mg + F,. + F,
v oA S

— -
g4 F., et Fy zont respectivement les resultarntes des forces

aérodynamiques et de poussée. Ainsi,l’equation {1.2)peut Etre ecrite

dV g e -
m = mg + Fa + Fo 1.9
dt
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Cette @quation exprime la variation de la quantitérde mouvement
La grarn= Farmatoor Pt rosgi e par (Y AT A W o {1,279 o Fl.

mYp, et elle est égale & la somme des forces exterieures appliquées
exintenant aupliqués el s oo B ratio e veltor il len by e Lvenonmd

?Erql aixgﬁ.i Ev substituant 17 égquation(l.é&idans 1 éguation (1.3)et
FES R A S B

en_ réarangeant les termes ncus obtenons:

Tewas lwoproceter cGady e fw g g g RV, I

T d BN Ch‘

. 7; 7 - >
_ M e ) dv, = r ®F ds . (1.10)

: w1 : - vy s ' i L -
gt %G - dt e S T I LR
et
T -
- e A i £ -

te second membre d@e Tréquatior. (1.10%gesti mainfenant réecrite cémme:

-— —a — —
r A F ds = M.r.a + ?‘1;
Tt DA wralnat G §3~52"-?|i--"?' mgrin e e T b Aty i1 .1 r = Tt g
1 . : = . > -
Lo 0l Matooet My sont respectivement les moments resultants
aérodynamlques L2t de poussée.
B i i
Au ¢ R - ’f‘ e o i
L équatlon (dviﬂ)ﬁdevdgnizh e BT c e R
gty it & St ‘
A = dn—»ja i
. f Ir‘.ﬁ ; dVﬂ_* M“?+mMT T O L ETD O B
- dt '
Maa e tast W ) RIS BT f'\.il'i{,*'-'-’:’ T ('],”'1"‘ INE A
Cette éguation exprime-gue-+la variation de la guantité de mouvement
LA G

angulaire est égale & la somme des moments extérieurs appliues a
dlow I dsgaat  or (111 E rBeevieend
1 avian.

-,

NB: L é}ément dvaest dépendant dur temp5.~ : o ST
3 :
Ecrivons les équations (1.9) et ¢(1.11) dans le repere X?Y*Z27, cad

Yorare b 57__1_3.“ ey T et Poea e ailTE, > " o i &
df 5A e
v e frante ) e gzl g B2 0 rag b 20 Praw dana T el sti2 )
dt dt
v AR Tawarmes L3

N i i .
(X*¥Y?*27) (XYZ3

st 3T zend Tab DMt Son O PO S L R
Ol w est la vitesse angulalre ow Systéme XYZ par rapport & X°Y'Z7.
LN E Tt @vaeeRE ey de . abLo T LR Y e et
Cotte vitesse est identifide comme étanmt la vitesse angulaire de

1. >,

17avion, (Ceci esttvrail car le systeéemer XYZ est cuppose  lie a

1tavion). @t v b gy e Oy B T i, 7
.
T T .o
e

—_—




L’équation{l.lélest difficile & développer a cause de 1’existence
de 1’élément dv. En utilisant les moments et les prodults d’enerties
(voir annexe B), et en introduisant 1 hypothése que 1’avion posséde

un plan de symétrie [51, on aura Ixy = Iyz = O doit €tre satisfait.
D’ou on peut écrire l’éguation (1.16) devient:

IuxP — IxzR — IxzPQ + (Izz - Iyy)RE = L. + Lo

TyyQ + (Ixx — Izz)PR + Ixz(P® - R®)

il

Mex + Mo (1.18)

Izz& - Ixzé + {(Iyy — Ixx)FPO + IxzGR

Ne + Ny

1.4. ORIENTATION DE L’AVION PAR RAPPORT A UN REPERE D’ INERTIE:

Pour déérire 1'orientation de 1’avion relative & la terre, il
suffit d;;ﬁécrire 1’orientation du systéme d’axe XfZ lig & 17avion
par rapport & la terre. FPFour réaliser cette descriptien on fait
translater X°Y'Z" parallélement & lui mEme jusqu’a ce gque son
origine coincide avec le centre de gravite P (centre de masse) de
1’avion, figure 2. Le résultat de la translatien du systéeme XY™ Z27
& éte note X ,¥Y .24,

Conventionnellement l'orientation de 1’avion est donnee psr une
cuite de trois rotations consécutives (figure 2), dont llordre est
important car les angles ne sont pas orthogonaux ril.

Ces rotations sont:

1) Une rotation du systéme d axe X.:Y.:Z2, autour de l7axe 2 avec un

angle positify . Celui-ci fournit les coordonnées du systeme
d’axe Xa¥Ywele. L7angle & st désigné: angle de lacet.

2) Ure rotation du systéme d axe XeYade autour de 17axe Yo avec
un angle positif @&. Celui-ci donne les coordornnées du systeme

d?awxe XuYwra. L7angle 9 est désigné: angle de tangage.

r
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3) Une rotation du systeme d7axe Xe¥=le autour de 1’axe X» avec un
angle positif &. Celui-ci donne les coordonnees du systeme d’axe
XYZ. L7angle & est désigné: angle de roulis.

Les anglesy 6 et & sont frégquemment désignés angles d’EULER [11.
I1.5.TRAJECTOIRE DE vOL PAR RAPPORT A LA TERRE:

11 est possible ausi de décrire la trajectoire du vol d’un avion
par les composantes des vitesses U,V et W [11[43. Pour cela il faut
établir une relation entre U,V et W (les composantes de la vitesse

vp dans XYZ) et les composantes de la vitesse Vp dans le repere

L
1

X*Y*Z', soit:

Us = x™ » Va=1vy" 5 W, = 2z’ (1.19)

N N

11 possible aussi de relier U, Vi et Wy d Uszy Va et ke
{les composantes de la vitesse Vp dans XaVYeds) par le moyen de la

transformation d’orthogonalite exprimer comme [13:

3 T
L ¥ CoSy —siny O an
V., = sinﬁJ cosy O Ve (1.2

Cette relation peut 8tre vérifiée par reférence 4 la figure 3.

De méme, il est possible de relier Uw, Ye et We & Uw Ve et Wy
{les composantes de la vitesse Vp dans Xu¥Ysndw) par le moyen de la

transfarmation d’orthogonalité suivante [11:

- 1 — 5 = 3
U coso 0 sing Uz
Ve = o 1 e Vi (1.21)
W -5inB 0 cosd W
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Cette relation peut Btre aussi vérifiée par reférence a la figure3

Finalement, il est possible aussi de relier U3, V3 et W3 & U, V
et W ( les composantes de la vitesse Vp dans XYZ ) par le moyen

d’une derniére transformation orthogonale [11:

Us 1 a O U
Va = Q cos§ -sind \ : {1.22)
Wy Q 51ing cos® A

Cette relation?peut ftre aussi vérifier par référence a la figure 3.
1

- t
Par sub%titution de 1’équation de (1.22) dans (1.21) suivie de la

.l
substitution de 1’équation (1.21) dans (1.20) on obtient:

. . - )
U, X’
Vl = Y’ =
Wy 27
. ] L b (1.23)
Cosy —siny 0 cosd O sind 1 0 0 y
siny cosy 0 0 1 0 QO cos®d -sind v
Q 0O 1 -5ind 0 cosB O sind cosd 14

L’équation (1.23) fournit aussi la relation désiree entre les

n
L

compogsantes de la vitesse dans le repere fixe X*Y'Z2' et
composantes de la vitesse dans le repére avion (XYZ). FPar des
permutations propres & des transformations matricielles -11 est
possible d inverser 1'égquation (1.23) [11.

Les trajectoires du vol Efx7(t}, y’(t}, 27(L}3 peuvent Etre
déterminées par intégration de 1 équation (1.23) par rapporl au

temps t. i
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Cette intégration ne peut pas Btre faite explicitement & cause
de la rotation., Les angles d’EULER sont des fonctions temporelles
compliquées. En pratigue ces intégrations sont faites nemuriguement
4 1?aide des ordinateurs analogiques [113.

Les vériables U,V et W trouvées sont calculées par intégrations
de 1’équation (1.17) par rapport au temps t.
NB: Notre probléme maitenant est 1’identification des anglesy, g et
F comme étant des fonctions du temps. Pour cela nous développons une
relation entre les dérivées par rapport au temps des angles W, 8 et
% et des composantes des vitesses de rotation P, @ et R. Ces
relationsrsontxaisément tirées moyennant un certain nombre de

considéra%ions {vair annexe C).
&

»
¥

P =& - Y sing
3 = 6 cosd + Wcos® sing {1.24)

R =Qtose cosd — 6 sind

Od, sous une forme matricielle:

P ] -1 O -z ind ] & ]
Q = 0 cos® cosPsind Q (1.259)
R G -sing& cos@cosé R
Cette derniére relation peuf Etre inversée pour donner:
" e
& 1 O -3 1n8 P
a = o) cos® cosfsing 8] {1.26)
W 0 -sin®d cosBcosd R }
d’ ol .
F =P + Q singd tan® + R cosd tand
% = @ cozsd - R sing {1.27)
Q}= (Q sind + R cosd) secd

TN
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Enfin, pour définir la trajectoire du vol de 1’avion on doit
ajouter & 1’ensemble d’équations (1.27}, 1’ensemble d’eéquations

{1.23). Notez que 1’équation (1.27) esi{ geéenédrale.

1.6. LES COMPOSANTES DES FORCES DE GRAVITE:

Il est indigué dans 1’équation (1.17) gu’il y a trois composantes
de la force gravitatiomnnelle (mg).
Dans le systéme d’axe 1ié¢ au corps de 1’avion ( XYZ ), ces

composantes sont respectivement mg., mg, et mg= .
1

Avec 1’utilisation de la figure 1, il suit que:

N

k’g = kag =1 g. ¥+ j gy * k Q. {1.28)

Il est préférable d’éxprimer g., g, €t g. en fonction de g et

des angles d’EULER & et &. On note que:

ks = k cos® + j sind {(1.29)

Posons is=1, et comme ki = kay 1’éguation (1.28) s’ecrit comme:

-i gsin® + j gsind® cos® + k gcosd cos® = 1 g + §j gy * K g {1.30)

De 1*identité ¢(1.30) il découle que:

g« = —Qg s1ng
gy = —g sind cos® : (1.39)
g= = g cosd cose

Les équations de forces (1.17) peuvent €tre ecrites comme:

m (U = VR + WB) = —mg sin® + Fh. + F o

m (U + UR — WP) mg sind cos6 + F., + Fu (1.31)

m (W = U@ + VP

mg sind cos® + Fa. + Fra
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La relation qui lie les forces et les moments aeérodynamigues et

de poussée au variables u,v,w,;p,q, et r sera wvue dans lethapitre 2.

I.7. ANALYSE DES ERUATIONS DU MOUVEMENT:
Les éguations de mouvement obtenues précédemment peuvent Etre
réparties en deux groupes:
- Les équations de forces et de moments.
- Les équations cinématiques.
Les équations de forces et de moments sont representees

respectivement;par les équations (1.31) et (1.18)
A

1

-

Ces équ%tions forment simultanément six equations differentielles
nonlinéaﬁfes et couplées. Elles sont du premier ordre en termes de
six variables U, ¥, W, P, @ et R. Les équations (1131) contienneﬁt
les variables¢® et &.. Ces variables sont reliées a P, @ et R par le
moyen des éguations cinématiques {(1.24G):

11 est possible en ce moment de réecrire les équatiohs (1.31) et
(1.18) en termes des variables du mouvement U, V., W, Qﬁyet @.

Pour trouver la trajectoire compléte de l1’avion il est nécessaire
aussi d'utiliser 1’équation cinématique (1.24).

La résclution des systémes d'éqguations (1.18) et (1.31) permet de

-
déterminer en général les conditions d’un vol quelédnque. C’est un

probléme fortement nanlinéaire et dépasse le cadre de notre etude.

Dans ce qui suit nous envisageraons le cas linealre.

ol
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Chapitre II

MODELE MATHEMATIQUE LINEAIRE DU VOL D7UN AVION
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I1.1 INTRODUETION:

Dans un contexte linéaire, 17avion durant son vol est supposé
soumis uniguement A& des mouvements failbles ou petits autour des
états d’équilibre de 17appareil en régime permanent. ainsi, durant
de tels mou;ementsles divers paramétres ou états du systéme gardent
des wvaleurs trés voisines des valeurs précédentes. Un vol se
déroulant sous de telles conditions est un vol dit stationnaire [41.
Alnsi, le mouvement de 1’avion peut €tre considéré comme le
résultat d’une perturbation & partir des conditions d’un vol

stationnaire.
A
1

IT.1.1 éﬁl stationnaire:

*
Def: Un vol stationnaire est une condition de vol dans laquelle
toutes les variables du mouvement restent constantes dans le

temps relativement & un systéme d’axe lié & l7avion.

Mathématiquement parlant, le vol stationnaire est donné par:

E -

Vp = O et w = 0 (2.1)

Cette relation implique que Vp et w sont constantes dans le temps
dans le repére lié & 17avion.

ta figure & illustre les trois exemples d'un vaol stationnalre.

On note gque la définition précédente est valable ceulement dans
une atmosphére homogéne.

Ern réalité 1’atmospheére n’est pas homogéne {cad la densité varile
celon 1’altitude }. Ainsi une condition additionnelle doit Eire
imposée: Vp est harizontal ©[11.

Le mouvement qui sera considéré dans la suite est le vol d'un
avion en présence de petites perturbations & partir des conditions

initiales.
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I1.1.2 Vol perturbé:

Def: Un vol perturbé est une condition de vol dans laguelle
toutes les variables du mouvement sont définies relativement &

une candition du vol stationnaire.

IT.2. EQUATIONS LINEAIRES D’UN MOUVEMENT PERTURBE:

Des considérations précédentes, pour obtenir les équations
lineaire d’état perturbé, les relations suivantes sont appliguees

a togutes les variables de mouvement.

U:U1+u V:vl“‘\c‘ NZ!-PJ;_+W
F’=§_:’,,+p B =0, +q R=R, +r (2.2)
Wos W+ W 6 =6, + 0 = 8.+ 8
06 1’indice (1)  identifie les valeurs des vitesses du vol

stationnaire et les lettres &n minuscules représentent les vitesses
duesa la perturbation;
Des substitutions similaires sont utilisées dans le cas des forces

et les moments agrodynamiques et de poussé, a savoir:

F £ = F o L + f e F F s = F s 1 + ’F T i<
Fﬂly = Fﬂ-'«yl + f‘hy F Iy = F"ryl + f"ry (8.3)
Fax = Faws + Taax Fora = Fraua + fra

L = L—m 1 + 1(."1 i e = L 4+ 1 e
M = Moy + Ma Mo = Mer + mo (2.4
Moo= Nesw * Na Ny = Moy + o

Considérons dans la suite 1 hypothése suivante:

cos® = cosd = 1.0

sin® = O et - sind = & {(2.9)

.
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(= B St

Avec cette hypothése nous limitons ainsi 17angle de tangage et

les perturbations de l1’angle de roulis approximativement & 15

;§
degres. Cette hypothése ne constitue aucune restriction sérieuse =
du point de vue pratique [11, j

Dans ce quit suit nous supposerons que les perturbations sont !
suffisamment petites pour que les produits et les double produits :i
des perturbations peuvent ftre négligés. =

Avec cette hypothése, les termes nonlinégaire ( voir annexe D ) j

deviennent negligeables et les égquations du mouvement perturber se

simplifient a:

m(& - ??r ~ Rav + W,g + Qyw) = — mg cos8, + Ta,. + fr.
D'.--
m(; + LET + Riu + Wip - Pyw) = — mgB sind, =sin9,; + mgd cos®. coso,

+ Ty + o,

miw + Uyq + Gau + Vup — Pyv) = — mg® sind, sin®, -mgd cosd. coso.,
+ faw * fra 2.e)
Inxp — Ixzr - Ixz(P,gq + G,p) + (Izz - Iyy)(R.q + G.r) = 1o + 1+

Iyyq + (Ixx — Izz)}{P,r + Ryp) + Ixz{2P,p — BR.r) = ma + m,

lzzr - Ixzﬁ + (Iyy — Ixx){P,qg + Gup) + Ixz(Q@.r + R.q)

1

MNew + Dy
{(2.7)
Du fait que les perturbations des forces et des moments (:(l?

aérodynamiques et de pouss# sont petites, par rapport aux valeurs

des variables de mouvement, il Esé clair que les gquations du

mouvement e perturbé (2.6) et (2.7) sont linéaires.

On remarque qu’il ¥y a seulement six équations pour décrire ces
huit variables. Cela est due & la non introduction des relations

cinématique.



La substitution des conditions du vol perturbé dans les equations
cinématigues (voir annexe D), et 1 introductionf de 1 hypothése de
la petite perturbation nous obtenons:

-

P = @ - CV-;GCOSG; —\.Vgine;

q = -6,8%sind, + Gcosd, +§’1§c0591c05§1 (2.8)

-Y, 8sing; sind, +kﬁcosezsin§1

r = “Yﬁécoselsiﬁﬁl -¥,065in8, cosd,
+¥cosO, cosd, — 6, FcosP, — Osindg,

Les équation% (2.8) doivent &tre utilisées en conjonction avec les
équations, (E.g} et (8.7), ce qui donnera neuf équations de neuf
variables;

Mous ﬁ%tons que ces éqguations sont relatives a un état
stationnaire général,c’est & dire un état dans lequel toutes les
variables du mouvement ont des valeurs d’état stationnaire non-
nulles 1,373,

Pour la majorité des problémes dynamiques de l1’avion les

considérations suivante sont souvent faites [1,3,43:
2} La vitesse initiale latérale est nul: Vi=0
b} L’angle initial de roulis n’éxiste pas: §=0 (2.9)

c) Les vitesses initiales angulaires sont tous nulles, cad

PL:QI.:RJ.:\:Vl:el:@l:O

En introduisant les restrictions ci-—-dessus (2.9 dans les

équations {(2.6) & (2.8) nous obtenons:

m { u + qwl ) = —mge CO‘Sel + f.(:”.; + 'F"r;,; (8-10)

mg@ caosd, + 'Fr-'-zy + f‘l"y

m (v o+ rly — pW,)

- qUL ) = _mge Slnex + 'F(,a;.; + 'F"r;;

3
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bez = rlxz = la + 14 (2.11)
alyy = Me + My

Tlzz - plxz = ng + Ny

p = é - 5in8, {2.12}
a =6

T 2-4’C0591

11.3. DEVELOPPEMENT DES FORCES INTERVENANT DANS LES EQUATIONS DE
. MOUVEMENT PAR RAPPORT AU REPERE FIXE:

t
Les difjéretés forces aérocdynamiques et de poussee, considerées

sSur l’aiéon dépendent en générale des caractéristiques de
l’atmcspgkre, de 1’altitude, des vitesses angulaires (P:;Q,R),
des vitesse (U,V,W) et des positions des gouvernes [3].

Il est & noter que le moteur est supposé placé dans le plan
de symétrie. De ce fait, la poussée contribue aux les forces fv.o

fre et m« L[3].

Chagu’une des composantes de forces et de moments considéres,

cera exprimée dans la suite par un développement en série de Taylor.

En négligeant les termes d’ordre supérieure, les forces el les
moments aérodynamiques et de poussée agissant sur un avion, podr

une petite perturbation,; peuvent alors Ftre exprimés par:

: &F % S, & &fx . Stw S . &fr Sf» .
o= f%0 + — U + e u + — g + — g + — w + —— w + — e + .. de
su du &q &q Sw &w §de &de
0 I &fx Sfx
+ — fe + —— 8§f + . &F
§&e Eg&f §8T

R
1

[rr o)

=

—
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En divisant les éguations des forces par la masse m et les
équations des moments par les moments d’inertie appropries on

obtient des termes de la forme:

(1/mywidfa./Sudu et 1/ Ixx)wl&l /ST

Pour simplifier la nctation on pose:
Xu = (1/mIx(Sfa./dulu et Ly = (1/Ixu)#{81a 87
Ces guantités sont appelées COEFFICIENTS DE STABILITE [11.

NB: lLes nombreux essais et @tudes aérodynamiques en soufflerie ont

montre que 1’écoulement dans ce cas peut tre considere comme
)

etant qua%i—stationnaire [13. Ainsi, on peut supposer que tous les

coefficiehts de stabilité dépendant des rapports de changement des

composant;é de la vitesse et toutes les dérivées partielles des

coefficients aérodynamiques relativement aux taux de changement des

deflexions des surfaces de contrdle, sont nuls [1,43,

En utilisant les considératicns et notations preécédantes les

équations (2.10) & (2.12) s’eécrivent:

u = —W,q + gBcos8, + Xu u + Xg g + Xw w + Xsude + XeedT

+ cosf Tu utcosf Tsgrwamdpm

v = —ri, + g¥cos®, + ¥Yr r + Yv v + ¥p p * Ysudx + Ya.dr

w = gU, —g8sind, + Zu u + 24 g + Zw w + Zuude + Dt -
- sing Tu W — =inft Tavremdrpm

p o= r{lInz/Ixx) + Lr v + Lv v + Lp p + Lesfox + Lgedr

g = Muu + Mg g+ Mww + Mgude + Mot + (Z2im/Iyy)Toipedrpm +
+ (Zijm/ Iyy¥Tu u

r = plIxz/Tzz) + Nr r + Nv v + Np p + Ny, 8o + Ngdr

- 28 -




@ - sinB, = p

8 = q

. (2.16)
q/coseL = r

Remarque importante:

L’utilisation des axes de stabilité (W, =0) élimine les termes

contenant W.. L’inclinaison.de l1’axe de stabilité par rapport &
1’horizontal qui est représentée par l’angle 8, est consideree nul.
On posons: l
G=w/UlL (abgle d’attaque) et f=v/Ut (angle de dérapage).
NB: Le Q}Dduit d?irertie Ixz est négligé pour plusieurs types
d’avion fgl.
8i de plus nous prenons le cas d'un avion & turbo-veaction on aura

gfy/du=0 et €=0 [33.

Tenant compte de la remarque précédente, les deux dynamiquds

suivantes peuvent Btre dégageées & partir des equations (2.16).

A — Dynamique longitudinale
U= g8 + Xu u + Xq g+ Xuwow + Xeae + XgedF
& = (Zu/Ul) u + (ZqsUl+1) g + (Zw/Ul) &« + {Z2su/U1)Se + (Z2s/ULIJT

g =Muu + Mgg + Mw w + Maude + Musf

& = q (2.18)



B — Dynamique latérale

(g/U1)1® + (Yr/Ul-1)r + (¥Yv/UL)Z + (Yp/Ullp + (Y. Ul}d«

Il

+ (Ys, /UL3EY

p = Lr r + Lv v + Lp p + Lsodax + Lg-dr

r = HNr r + Nv v + Np p + Neodox + Ng.8r
& = p
. (2.1%9)
v

ARinsi, ﬁmyemnant certaines hypothéses d’aproximation, bien admises
dans la litteérature, dans le cadre d'une étude theorilique, les
ggquations linéaires décrivant 1les mouvements longltudinal et

latérale d’un avion en vol perturbé sont établies [1,4,561.

Nous rappelons gque ces hypotéses supposent en particulier:
- Petits mouvements autour d’un régime de vol rectiligre symetrique

- Symeétrie mécanique et aérodynamique compleéte de 17avion.

Les modeles identifiés par les éguations (2.17) et (2.18) seront
utilisés dans la suite pour l17analyse de la stabilite du systeme et

la synthése de stratégies de commande pour ce dernier.



Chapitre III

MODELE NUMERIQUES ET ANALYSES DES DEUX DYNAMIQUES
1

DU MOUVEMENT D’UN AVION



III.1. INTRODUCTION ET MODELES NUMERIQUES:

Dane 1le présent chapitre nous procedons & 17analyse de 1a
stabilité dynamigque, de la commandabilité et de l’observabiliteé du
systeme de l’avien représenté par les deux modeles linéaires
decoupleés gui décrivent les dynamigques longitudinale et latérale de
1’appareil lors d’un vol réctiligne horizontal et symétrigue.

NMous rappellons d’aprés les resultats du chapitre I gque les
modeles linéaires pour les deux dynamigques découplees de l7apparetil
et pour des mouvements relativement faibles autour des positions

d’equilibre sont:

I11.1.1. La Dyriamique du Mouvement Langitudinal:

9 —3' I 7 - E

d Xu Xo Xq g u Xde

& Zﬁ/Ul Za/U1 ({Z2g/U1y+1) © o Z28e /U1l

= + Se (3.1
g Mo Mo Mq O q Mée

o 0 0 1 o |le o

04 U, &y g, et ) reprécentent les variations d’etats du systéme
linéarisés autpur de leur positions d’équilibres.
Elles correspondent respectivement 4 la variation de vitesse de
déplacement de 1’avion, de 1’angle d’attaque, de la vitesse et de
1’angle de tangage.La commande Se représente 1la variation d’angle
de 1’elevateur.

1171.1.2. La Dynamique du Mouvement Latéral:

e YR/Ul  Y¥psUl  ((yr/U1)-1) g/ul O 1ol [vearur  versui
P LA Lp Lr 0 o |ip LSo Lsr | o
- Sex

= i3 Np Mr G O ri4+ MNox NS
. sr
® 0 1 Qa 0 Q i 0 o =
Y 0 0 1 Q ] % 0 0

(3.2)




a4 é, Ps T é etqlreprésentent les variations des etats du systéme
lindarisés autour de leur positions d’éguilibre. Elles correspondent
respectivement & la variation d’angle de derapage, des vitesses
angulaires de roulis et de lacet, et des angles de roulis et de
lacet.

Les commandes &a et &r représentent respectivement les variations
d’angles de la gouverne et des allerons.

I11.1.3 Apllication Numériques:

Frn vue de procéder directement & une analyse quantitaive de la
stabilite, de la commandabilite et de l1’observabilite du systeme
lingdaire de l7avions & travers une simulation sur ordinateur les
donnees n?mériques trouvees dans [1]1 gqui correpondent & un avion

13
comercialk & turbo-réaction, a savoir:

Ul = 205 m sec™? ‘f = 0.0281 Kg m"#

9 = 0% {Axe de Stabilite) S 70 m {corde)

X
It
T
1l

12 192 m

1I1.1.3A. Dynamique du Mouvement longitudinal:

Moment d’inertie:

Iyy = 83.60 Kg m*

Coefficients aédrodynamiques:

Xu = -0.0073 (sec™ ) Zg = —-0.975% (m sec ™)
Xq = © Zde= —-0.227 (m sec ™)
Xoo = +2.97 (m sec ™) Mu = 0.0003 (m sec™*)
¥&dx= 0 (m sec™ ') Mo = —7.448 {sec ™)
Zu = -0.139 {(sec™?) Mg = —-0.941 (sec™ ™)
Zo = ~137.6 (m sec™®) MEe= ~0.308 (sec ™)



Tenant compte de ces domnnees numérigques, 1’éguation

%(t) = A x(t) + B ult)
O
u -0.0507 -3.861 0 -10
o -0.0012 -0.516 0
x=!q s A = ~0.0001 1.416 -0.4%3 0 s
e O 1 Q G
et u=de.
111.1.3B. Dynamique du Mouvement Latérale:
Mu@ent d’inertie :
; Ixx = 124.5 Kg m*®
: Izz = 209 Kg m®
| Inz = 4.44 Kg m®
Coefficients agrodynamiques:
YR = —-5&6.1(sec—1) L = —4.188(m sec™*) N =
Yp = 0 tp = —0.437(m sec™) Np =
Yy = ;0.779(m cec™®) Lr = +0.157(m sec™*) Nr =
Y&o= O L= +&.77 (m sec™™) Nioa=
Y&r= +10.65(m sec~®) Lér= +0.757(m sec 7®) Nér=

Tenant compte de ces donnees

i

O
f
z = | p
-
B
v
~0.746
~-12.90
Fo= 4.310
0
0

S(gy =

0.006
-0.746
Q.024
1
Q

F ozt

+ D wit)

-0.9%98 0.
0.387
-0.17%

0
11

37

00000

Ner1gquess

ODO000

1egquation

So
Sr

(3.1

+2.627

+0.004

-0.103

0,041

-1.35

(3.}

0,0012 0.0072

&£.05
-0.416&

Q

]

) devient

(3.3)

(m sec ™ *)

2{m sec "*}

-2

{m sec

4im sec %)

{m sec %)

devient:

(2.4)

1

0.95
-1.76
8]
8]



[11.2.ANALYSE ET SIMULATION DES MOUVEMENTS DE L°AVION
BN BOUCLE OUVERTE

I11.2.1.LA DYNAMIQUE DU MOVEMENT LONGITUDINAL:
a) commandabilité du systeéeme:

Dans le cas du mouvement longitudinal La commandabilite du systeme
sera analysée par rapport a l7action de 17élévateur, c.a.d (de).

l.a matrice du test de la commandabilité d’un systeme lingaire
et invariant dans le temps est donnee par la relation suivante: [23

R, = £ B, ABs;. . ., A¥"'B 1 est k et 1’ordre du systeme

L’ordre du systéme est égale au nombre des variables d’état,

c.a.d  k=h.

En effey, nous avons vérifier & 1’aide du logiciel MATLAB que la
matrice Qg est aussi de rang 4. Par conséquent le systeme décrit par
le modélé; lincaire et invariant ci-dessus est commandable par
1*slévateur (c.a.d 17input del.

b) L’pbservabilité du systeme:
Dans le cas de La présente étude nous SUPpOSETONS qgue tous les

atats {ou variations d’état) sont observables. Donc, notre éguation

d’observabilite et de type y{(t) =C ®»{t)
ol
1 0 0 O
o 1 O 0O
C = o ¢ 1 0
o o 0 1

Comme le systéme'est considéré linéaire et invariant, le testé de
con observabilité peut €tre éfectué a travers la détermination du
rang de 1a matrice

Ob,= [ Cy AYC,. . ., (A®Y1C 1 oa kK gt 1’ordre du systéme

Le rang de cette matrice, calculeé a l1’aide du logiciel MATLAB sur
ordinateur PC386, est trouveé égale & 4. Comme le systéme est d’ordre
4 aussis, alors d’aprés [2] le systeme déecrit par le modele ci-dessus

est observable.




c) Modes du systeme:

Les modes dynamiques d’un systéme lingaire et invariant peuvent
atre déterminés par les termes additifs qui forment la solution
genérale de léguation differentielle linéaire de son modéle. Dans
le cas de la dynamique du mouvement longitudinal c’est 17égquation
{3.3) [91.

Ces modes peuvent &tre determinés & 1’aide des valeurs propres
de la matrice dynamique du systeme c.a.d A ). Ces valeurs
correspondent aussi aux pdles du systéme et cont solutions de
L>équation caractéristique suivante:

detésI*A) = lSI—Ql = 0
cad D(5)§= lél—él = g% + a,s¥ + ax3" * apst t Ba
ou I esg:une matrice identite de mEme dimension gque n et s c’est
le paramé;}e de Laplace; Ici, on trouves
D(s) = &% + 1,060 5% — 1.119 =% - 0.0629 s —0.0172. (é.Q)
Les racines de cette equation sont trouvées A 1’aide du logiciel

MATLAB comme etant:

1

P, = -1.6987
P, = +0.7031
Pay,aw = -0.0324 * 3 0.1157

Ainsi, 17équation (3.4) peut se metire Sous la forme

D(s) = (s + 1.6987) (g == 0.7031) (=2 + 0.0675+0.014)

Les premiers termes correspondant aux padles P et Pa
caractérisent une gecilation de tangage fortement amortie et de
periode courte, leur partles imaginaires sont nulles. Ils
definissent ainsil un mode appele " oecillation d’incidence 'oou
"mouvement de courte periode” [3,41.

Le terme reégil par la paire de poles complexes conjugues

P, . = ~-0.0324 * j 0.1157,



{avec une fréquence naturelle wn = 0.1201 rad et wun coefficient
d’amortissement =0.26%9 } caractérise une oscilation faiblement |
amortie et de grande période. Ce mode est appele mouvement

phugoide et se manifeste par des faibles ocscillations en altitude.

On peut considérer alors que le mouvement longitudinal global
resulte de la superposition de deux mouvements différents et
simultanés: mouvement de courte période et mouvement de longue
période {(phugoide). Sous dynamiques correpondantes a ces mades etant
variabies suivant 1a nature de la pertuvrbation, ou la fréquence

g’éxcitation [3].

Des rgsulta%s numérigques d’analyses, nous constatons que la
dynamiqu%‘du mouvement longitudinal est commandable et .Dbservable,
mais prééente une tertaine instabilité causée par la presence du
pdle reéel positif P2=0.7031, du mouvement de courte periode.

Cette instabilite affecte toutes les sorties: {(u, o, g, ©), comme

le montre les fonctions de transfert suivantes.

(s — Px107®) (s + B2.44) (s + 0.41467)

Uis)/de =
{s + 1.6987) (s - 0.7031) (s + 0.,0&67s+0.014)
(s + 23.43) (s® + 9x10-2s + 0.018)
als)/de =
{s + 1.48987) (s — 00,7031 (g2 + 0,0567s5+0.014)
(g + 0.984&) (s + 0.0423) (s - 1.7x1071®)
RQis)/de =
(s + 1.4987) (s — 0.7031) {(sF + 0.067<+0.014)
{s + ©.984) (s + 0.0423)
(s)/de =

ts + 1.469B7) (s — 0.7931) (s® + 0.067s+0.014)

En effet on voit bien que le psle Pe=0.7031 impose sa dynamique

sur toutes les sorties du systéme.



Ce fait est confirmé par les resultats de la figure 1 produite
d’une simulation numérique sur ordinateur effectuée avec une entrée

echelon, §e=0.25rad, par rapport & la position d’équilibre de

l1’éleévateur.
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I11.2.2. LA DYNAMIQUE DU MOUVEMENT LATERAL:

a) La commandabilite du systéme:

Pans le cas du mouvement latéral la commandabilité du systéme sera
analyseée par rapport & l’action de 1%aileron (&r) et la gouverne(&o)

D’aprés 1’éguation d’état  (3.4) 1’ordre du systeme est égal a 5,
c.a.d le nombre des variables d’état; comme le calculs, & 1’aide du
logiciel MATLAB, montre gque le rang de la matrice de commandabilité
est egal aussi a 3, alors d’apreés [2]1 le systéme décrit par le
modele lingaire et invariant ci-dessus est commandable par les

ailerons et la gouverne (c.a.d par les inputs &r et Su).
.|
b) L’observabilité du systéme:
3
Comme pobur le cas précedent 111.2.1b nous supposeraons gue tous les

etats (ou variation d’état) s=sont observables. Donc, notre £guation

d’observabilité et de type vt} = R x(t)}

od - .

a

I
OO0 O~
Q00O
OO OO0
OO0 00
- 0000

Ainsi le systeme lingaire et invariant consideére est observable.
c) Modes du systéme:

De la mEme maniere gue precedement les différents modes de la
dynamigue du mouvement latéral sont détermineés & 17aide des valeurs
praopres de la matrice d’évelution du systéeme (c.a.d F). Ces valeurs
sont solution de 17équation caractéristigue suivante.

Dis) = g% + 1.6866 s“ + 5.189 5% - 3.472 % - 0.0213 s. (3.5)

L’éguation (3.3) peut se metre sous la forme:

Dis) = g (s + 0.765) (s + 0.0062) (% - 0.9945 + 4.499)
Le terme (s + 0.765) représente le mouvement de roulils, c'est un

mode rapidement convergent vers 1’état déquilibre. .



11 a3 une pericde T,=1.306 = [D].

Le terme (s + 0.0062) represente le mouvement spirale, c’est un
mouvement lentement convergent vers 1’état déquilibre. Il a une
laongue période T2=161.3 s. Alors c’est un mouvement apériodigque qui
caractérise 17attitude de l'avion lors d’une certaine inclinatison
£53.

Le dernier terme (8% — 0.BF4s + 4.493) repreésente un mouvement
oscillatoire faiblement amorti (de fréguance naturelle wn=2.12rad/s
et un coefficlent d’amortissementf=0.21) Ce mouvement est dénome le
roulis—hpllandﬂis 11, c’est un phénomene due au couplage roulis-
lacet. ’

Le terﬁe { s ) représente un inteégrateur pur. 1! correspond &
l1’angle éé lacet gqui est une intégration directe de la vitesse de
lacét. -

On peut considérer gque la dynamique du mouvement latéral glabale
resulte de la superposition de trois dynamigques de mouvements
élémentaires simultanees.

Dans la iittérature, la dynamique latérale est souvent etudieée &
1’aide de trois ou gquatre variables d’état [1,4,33, la présente
etude & été faite aver cing pour mieux se rapprocher du cas pratigque
&1,

D’aprés les éléments de l7analyse nous constatons que la dynamique
du mouvement latérale est commandable, observable et marginalement
stable [101. lLa presque instabilité est due au péle situe sur 17axe
des imaginaires. Pour mieux mettre en eéevidence, 1°effet de ce péles
sur la réponse du systéme nous considérons ies fonctions de
transfers suivantes:

s (s + 3768.61) (s + 0.7770) (s + 0.0937}
Rls)/da =

s (s + 0,74653) (s + 0.0062) (s® + 0.8B940 5 + §4.4935)



s (s + 121.90) (s + 0.7620) (s — 0.0141)

BRis)/ér =
5 (s + 0.7653) (s + 0.0062) (s® + 0.8940 s + 4.495)
s® (s¥® + 0.B90 s - 3.13)
pls}/da =
s (s + 0.7653) (s + 0.0062) (s + Q0.BF40 s + 4.495)
s (s + 4.30) (s — 4.4240) (s — 2.32x107%7)
pi{s)/4&r =
s (s + 0.7633) (s + 0.0062) (s® + 0.8940 s + 4,495)
s (s -~ 0.9437) (s® + 2.074 s - 0.02)
ris})/8fo =
5 (5 + 0.7683) (5 + 0.0062) (s + 0.B%40 s + 4.493)
. s (s + 1.230) (s + 0.226 = - 0.30)
ris)/&r =
E- s (s + 0.7653) (5 + Q.0062) (s + 0.8940 s + 4.493)
s (g + [.3&6x10%) (s + 0.890 s — 332.86)
Plst/da = :
s (s + 0.7653) (s + 0.0062) (s + 0.8%40 s + 4.493)
‘ 5 (s + 4.504) (5 — 4,4240) (s - 2.14x1015)
d(s)/8r =
s {s + 0.7653) (s + 0.0062) (s® + 0.8940 s + 4.493)
(= — 0.9430) (s - &£.24x10*") {(&® + 2.074 s + 0.20)
Y (s)/dk =
s {s + 0.7653) (s + 0.00&62) (s + 0.8740 s + 4.493)
(s + 1.23) (s — R.P6x107%) (s® + 0,013 s - 0.30)
W (s)/&r =

5 (5 + 0.76853) (5 + 0.00&62) (s + 0.8940 s + 4.453)

En effet, on voit bien que le psle s=0 impose sa dynamique
uniguement sur une sortie gqui represente 17’angle de lacet.

Cette constation est confirmee par ies résultats de la figur?2
dans le cadre d’une simulation numérigue sur ordinateur effectuée

sous 1’éffet de 0.29 rad de variation sur les angles de 1’aileron
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M:3. CONCLUSION:

En conclusion,; nous constatons d’aprés les reésultats de
1’analyse effectuée dans le cadre du présent chapitre et pour les
dornnées némurigues retenues pour notre systéeme que les dynamigues
des deux mouvements considérés ne sont pas suffisament stables est
que par consdquent un besoin d”augmenter leur stabilite se fait

particuliérement sentir.

Du fait gue les deux modéles lindaire étudier sont commandables

une solution au probléme souleve peut €tre trouvee scit par
l1’utilisation d’une technique classigue (lieux des racines,
placement des Pales) ou par le recocurs & une approche moderne comme
celle deila commande coptimale lindaire quadratique.

Dané.le chapitre IV suivant; nous montrerons & 1’aide d’une
simulatiaﬁ némur igue comment par exemple la technique classique de
placement de pdles peut améliorer les resultat du present chapitre
(du systéme en boucle ouverte), par une structure de retour d’etat
ou feedback. Le chapitre V sera consacré aux traitement du probleme

1

posé & 1’aide de la commande optimale linéaire quadratique.



Chapitre 1V

' SYNTHESE D’UNE COMMANDE CLASSIQUE



IV.1 INTRODUCTION:

La comande par placement des pdles et retour d’etat est une
technigue temporelle connue depuis la 2emes guerre mandiale.

Elle a étéd bien appréciée par beaucoups d’automaticiens et plusiers
problémes de stabilité et de commande de systemes dynamigues ont
&te résplus avec sucdes gr3ce & ses resultats [5,111.

Dans le présent chapitre elle sera appliguée pour augmenter en
particulier 1la stabilité de la dynamigue des deux mouvements de
1’avion, analysée dans le preécedent chapitre.

Nous rappelons que l’application de cette technique ne peut Etre
validée que Si}d’abord le systéme sous considération est au moins
commanda%le. Ceci & é&té vérifiée dans le chapitre précedent.
wv.e. SI&ﬂLATIDN NUMERIQUE:

Dans lé-cadre d’une simulation numérigue sur ordinateur et en vue
d’examiner les performances du systéme de commande en boucle fermee
de 1’avion nous considérons le cas de deux situations pratiques
habituelles [14].

D”abord ;n suppose que 1’avion est en vol rectiligne horizontal
et non perturbé, c.a.d stable.

Dans la premiére situation on suppose 17apparition soudaine d’une
action intentionnelle de la part du pilote sur les systeémes de
commande et on etudiera la reéponse du systéme & cette action,
pilotage manuel.

Dans la seconde =ituation on suppose que 1’action est due & une
pertubation exterieure passagére {(secousse) de faible intensite et
on examinera comment 1’appareil, gr3ce & son systéeme de commande,

reviernt & sa premiére position d’équilibre, pilotage automatigue.



iv.2.1 Pilotage Manuel:

A) Dans le cas de la dynamigue du mouvement horizontal on suppose
gue le pilote provoque un certaine input de sur l’elévateur du
systeme de commande et on étudier la réponse du systeme a et input
[143. L’input &e est une action constante et continue dans le temps,
c.a.d un input de type échelon. Cette action est souvent entreprise
par le pilote lors de l’orientation de 17appareil vers le haut ou
vers le bas.

L’application de la technique de placement des pboles nécéssite en
premier Jieu gue les pales du systéme en boucle fermée souhaltés
spient connus [43. Pour cela, 1’approche experimentale par essai et

erreur é%t souvent emplovee.

Dans l%:litérature de l1’aéronautique [41 et pour notre cas nous
avons tgduvé gu’il est souhuitable d’avoir une fréquence propre
wp ,=2.3 rad/s et un coefficient d’amortissemént f:O.S pour le
mouvement de courte période, et une pulsation wpe=0.1 rad/s et un
coefficient d’amortissement E=O.1 pour le mode phugoide. Ceci
correpondeﬁt respectivement aux pdles suivants, du systeme en boucle
fermee:

P,.m = =1.236 =* j 2.158%9

Po.. = —0.0236 * ; 0.0520

Maintenant, pour le calcul des cecefficients de la contre-reéaction,
il existe plusieurs techniques [41.
Nous utilisons pour notre cas la formule de Bass-Gurra E[41.

Avec cette meéthode les gains de la boucle de retour sont donnes

par:
Ko= (@, W)T1(3-a) (4.1)
Ok, R, est La matrice de commandahbilité trouvée dans le chapitre
precedent.



et

1 a1 . - . [= W—
W = @] 1 . . . [ Qra——
. . - (4.2)
O 1

qui st la tranposée de la matrice triangulaire de toplitz et
od k est l’ordre du systéme consideéeré {ici 41},
a: vecteur colonne contenant Les coefficients de 1’eguastion
caractéristique du systéme en boucle ouverte.
3+ matrice colonne contenant Les coefficients de 1’éguation
caracteéristique du systéme en boucle fermee. |
Le caltul de’ la matrice des gains (4.1) et (4.28) par ordinateur,
utilisant, le sgftware MATLAB donne:
|
Ko= [—o.ooqaq -3.8770 -0.7186 —0.0‘?B?]

La matrice du systéme en boucle fermé est alors:

fc = A ~ BKe

~-0.00507 -3.861 0 -10
-0.00147 -—0.794 0.9484 -0.0070

hc = -0.0071 -4.952& -1.6793 -0,1é24
O 0 0 1 o]

La simulation némurique des resultats obtenus ci-dessus pour les
mémes conditions de travail cholsies dans le chapitre 3
c.a.d une entre& échelon d’une variation fixe de 0.25 rad de 17angle
de 17élévateur (Se) dans le sens des aiguilles d’une montre), montre
dans la figure 3 une amélioration considérable dans la stabilite de
la dynamigque longitudinale. L7angle dattaque ( «=f , (t) ) et la
vitesse de tangage (g=f=(t)) tendent & se stabiliser pour un temps
¢gal & Ss avec des erreures permanantes de l’ordre de -0.035 rad et

-0.018 rad, respectivement. lLa variation de vitesse ( U=f.it) ) et
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B) Dans le cas de la dynamique du mouvement latéral on suppose gue
le pilote provoque une certaine action dws ou Sdro (ou les deux & la
fois! sur le gouvernail et 1’aileron et on étudie 1a réponse du
systéme &4 ©es actions comme précedement on retient le cas dune
entré échelon.

En vue diappliguer la technique de placement des psles pour la
determination des gains de la boucle de retours les psles du systeme

ern boucle fermé recherchés sont pris dans [4].

P, = -1

X Po = -5
Po.a = -1 2§ 3

Ps = O

!
& ces Q%les correspondent les caractéristiques suivantes:
Un pério&; de ls et 0.2s respectivement pour le mode oscilatolre et
le mode de rouliss une freguence naturelle wn= 3.16 rad/s et un
coefficient d’amortissement €=O.31 pour le mode dénomme roudlls
hollandails.
Pour lé calcul des coefficients de la contre-reactions nous
utilisons la technique des systémes multivarlables U71.
Le calcul de 1sa matricé des gains par ordinateur, utilisant MATLAB
donne:
Ka= -1.3411 0.8012 0.2351 Q0.62635 -1.46717

-3.3772 -0.4115 -1.1413 -p.712460 -7.1471

La matrice. du systéme en boucle ferme est alore:

~0.7132 ~0.0088 -0.9887 0.0611 0.0637 1

~1.5714 -35.2018 0.5099 -1.2082 ~3.3094 |
Fe = | -R.1917 -3.6690 -2.0849 -4.5136  ~1.,1883 |

o) 1 o) 0 0

0 0 1 0 0

La simulation numérique des résultats obtenus ci-dessus pour les

mEmes conditions de travail choisies dans le chapitre 3 pour le cas
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Iv.2.2 Pilotage automatique:

) Dans le cas de la dynamigque du mouvement longitudinal on
suppose gque la perturbation exterieure est de type impulsion
puisqu’ elle est passagére. Dans ce cas 11 revient a étudier la |
réeponse du systéme { en boucle fermé } avec une condition d’etat
initiale ayant la méme intensité xo gue la pertubation & laguelle
est soumis 17état x de 1’appareil & l'instant to [143.,

Le systéme de régulation ainsi conGu produit la commande
représentée par la figure S.a, pour un xo = [0 0.17 -0.17 01,
perturbation maximale. Cette commande fait wvarier 17angle de

+i§;%aﬁif d’une maniére oscilatoire, de 0.55% rad & 40.17 rad pour
ol nreegrn

aboutlreié la position zéro au bout d’un temp de 10s.
. 2

Les réﬁonses temporelles des defférents états de la dynamique de
ce mouvement sont illustrées par la figure S.b. Les angles d’attaque
et de tangage, respectivement présentent des pigues de 1’ordre de
-0.045 rad et -0.17 rad et atteignent le regime d’eéquilibre en un
temps de f’ordre de 12s; les vitesses }Q_ gt de tangage,

CAQQ, ‘

respectivement atteigent la position d’équilibre -au bout des
intervalles de temps de 12 et ds.

En conclusiocn la dynamique du mouvement longitidunal se stabilise

(stabilités dynamigue et statigque?) au bout d’unm temps de 1E2s.
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B) Comme preécedement, dans le cas de la dymamique du mouvement

latéral il revient & #tudier la réponse du systeme avec une
condition d'état avant 1la mEme intensité zo gue la perturbation
exterieure & laguelle est scumis 1’état 2z de l17appareil a l1’instant
to.

Dans ce cas,; le systéme de regulation calcule automatiguement deux
cammandes, commandes de ia gouverne et de 1l7aileron.
Ces commandes sont calculées pour wune condition initiale d’état
20 = [0.2 O O -0.1-0,171, leur allures sont illustrées par la
figure &6.a. Lajcommande de 1’ailleron, posséde deux pigues de l7odre

de 0.2 raﬁ et -0.2 rad et elles atteignent 1le régime statique avec
4

une erre%}e permanante nulle au bout d’un temps de 5=, La commande

de la godperne passe de —O.!? rad & 0.9 rad pour puis se stabilise

avec une erreure permaﬁante‘nulle, au bout d’un temps de Ss.

Ces deux commandes nous permettent d’obtenir les reéponses
temporelle des cing @tats qui définissent la dyramique du mouvement
latérale, leur allures sont illustrées par la figure &.b.

Les angles de dérapage, de roulis et de lacet ainsi obtenues
présentent des cscillations fortement amorties et atteignent le
régime dequllibre avec une erreur statique nulle au bout d’un temps
de Ss. La vitesse de roulis et de lacet s armnule au bout d’un temps

de S9s.
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Chapitre V

APPLICATION DE LA COMMANDE OPTIMAL L INEAIRE QUADRATIQUE

AU PROBLEME DE L AVION



V.1 INTRODUCTION:

Dans le présent chapitre 1’application de la technique de 1a
commande optimale lindaire quadratique au probléme de la stabiliteé
et la commande de la dynamique des deux mouvements consideres dans
les deux derniers chapitre (3 et 4) est considérée.

Dans une premiére section nous rappelons les notion de base de
cette technique et nous donnons guelques idees sur  17approche de
Bryson pour l’élaboration d’un critére de performance quadratigue

Le reste des sections du chapitre sera consacré & 1’application
de la Commande.optimal lindaire aux problémes considéreés et & la
simulation numérique des resultats.

v.2. Rappels sur la théorie de la commande optimale
lingdaire quadratique:

La comﬁénde optimale est une technique de synthese moderne. Sa
force repose essentiellement sur l1’7éfficacitée et la fléxibilite de
1a méthode des variables d’ét3ts pour ce gqui est de la description
et le traitement dynamigue des systémes multivariables.

Depuis les années soixantes, 1’application de la commande optimale
dans la synthése des systémes de commande s’est genéralisee a
plusieurs domaines: economique,sociale, technologique etc......

En aéronautique son succeés éclatant dans le projet americain:
APPOLLD est inoubliable [43., Cependant pour pouvolr 8tre appliquee,
la méthode de la commande optimale nécessite au prealable qu’un
objectif ol cahier de charges & satisfaire pour le systeme caonsidereée
=cit d’abord établi, sous la forme d’un indice ou critére appelle
critére de performance ou de colGt....

Ainsispour un systéme dynamique décrit par exemple par une eQuation

diffeérentielle générallement non lingaire de la forme:

w =F{w(t),ult),t? xlto)=x. (5.1)

ou x(t) est le vectteur des etats du systéme, d’ordre n,le probleme



consiste & determiner le vecteur u(t) des commandes, d’ordre m, qui

minimise cu maximise un critére de performance, de la forme:

t
Jit)= ii(x(t),u(t),t)dt (5.2)
ou t. et t, sont les temps initial et final & considérer durant le
processus d’optimisatiocn. 51 le probleme posé a une solution alors
17input u™(t) est une commande optimale pour le cas traite [12]1.
Dans la deétermination d’une solution optimale pour un probléme
non linéaire 1la methode du principe du maximum (ou du minimum de
PONTRYAGUINE) ou la technigque . de la programmation dynamigue de
BELLMAN peuvent €tre utilisées E&,131. Du fait de la non lingarite
du probléme d’énormes difficultés peuvent Etre rencontrées et gqui
peuvent %en&re la dérivation pratigue de la solution parfois
impossibfe. S5i maintenant le systéme est lingdaire tel que (3.1},
c.a.d :

»(t)y=Ax{t)+B(tIU{L) 5 xitul)=x. (5.3}

et le criteére est guadratique et donné sous la forme :
: f
J=(1/2) JExT{t3Q x(tI+uT(tIR ult)ldt (5.4}
(3
avec ( et R des matrices symetrigues supposées positives et

définies,;la solutiaon du probléme est standard et donnee par [12]

comme suit:
u(ty=—R~"* BT K{t) ={t) (5.9}

ou K{t) est une matrice symetrigue positive definie solution de

1’2quation differentielle non linégalre de RICATTI suivanle:

—KItI=KA+AT E(L)—K{tI)BR"*BT K{t)+0Q {5.6)
avec la condition au limite pour ce cas
Kit =0 car le coldt final dans (5.4) ezt pris égal & zéro.
NB: Le probléme eéxprimeé par les equations (5.3 et (3.4) &st un

probleme de regulation car la consigne & poursulvee ici est la

trajectoire d’équilibre pour tous les gtats du systéme c.a.d les



zeros. Ce cas correspond bien au probléme des deux mouvements de
l17avion considérés dans 1le chapitre 3. Dans le cas ou nous
intéresscons seulement au régime permanent c.a.d guand te tend vers
17infini  pour un temps initial t. five, 1l est eétabli dans 1a
litterature 121 qgue si le systéme est assymptotiguement stable
cu bien le systéme est a la %ois commandable et observable, la
solution optimale existe et donnée par:

U (E)=-R-*BTK x(t) (5.7)
o4 K est une matrice symétrigue positive definie.

Si de plus 1le probleme est invariant, alors la matrice K est

constante Solugion de 17’égquation algebrique suivante:
0=KAT + ATK - KBR~*BTK+0 (5.8)
avec K(mf?o et le systéme en boucle fermée est donngée a partir
de {(4.3) pér 1°géquation differentielle suivante :
i(t)zﬁﬁ *»{t) pour *x{tu)=nag (5.9
o4 A-. est la matrice dynamigue du systeme en boucle fermée, c.a.d
A. =R-BG (5.10)
o G=R“1B§‘(5.11) la matrice des gains constants des boucles de
retour.
V.3. Elaberation d’un critére de performance quadratique:

11 existe dans la litterature de la commande optimale quadratigue
plusieurs approches et méthodes pour la détermination des éléments
des matrices de pondération @ et R [63.Parmi ces méthodes on trouve
la technique adoptée par BRYSON, explicités dans ce qui suit 0123

Pour le critére de la forme:
FJ=(1/2) irﬁl WP L A Pt g™, w® o+ g™ 2T ¢ Lol Jdt O
% ‘
Ou:
~ lLes u, sant les éléments du vecteur commande ul(t) & determiner.

- Les . M " " " " eéitat x{ti.

- Les v, et les g. sont les ceoefficients de pondération qui



composent respectivement les matrices symétriques G et R, souvent

exprimées comme suit:

La technigue de BRYSON qui est une méthode hermestique consiste a
choisir les éléments r. et g. selan:

- o »1= 1y ... M.

1

max (U, }
maxi{x:} = 1/q. y1= 1, ..., N,

En d’autre termes les poids ri et gi fixent les valeur maximales
admissible dantg les variations des parametres des vecteurs de
caommande (1) e£ d’etat (»). Ces poids sont ainsi toujours des

valeurs po%itives qui permettent d’avoilr un critére sans dimension

{ou unitéi,



V.4. Application de la commande optimale aux problemes de la
dynamique des deux mouvement de l17avian:
V.4.1 La dynamigque du Mouvement longitudinal:

FPour ce probleme lineaire, 17°#quation du systéme & considérer est
donnée par 1’éqguation (3.1).

En wvue de 17eétablissement du critére quadratique, fixant les
performances a atteindre pour notre systéme, les considérations
pratiques suivantes sont retenues:

Pour le mouvement longitudinale, 11 est souhaite [3,6]1 gue Le
mode phugoide =pit stable pour avolr une bonne precision de la
trajectoires, c.a.d n’admettre & la limite que de +tres petites

accélérat?ons verticales pour le systéme.

Poun{le mode de courte période {oscillatoire) on souhalte (3,673
un amortissement assez fort. Un amortissement petit ou faible dans
ce cas serait désagréable pour les passagers et rendralt toute visee
pour les pilotes ou stabilisation de 1’appareil trés compliquees ou
impossibles. Ici, il faut chercher & garder en geénéral et a chaque
ingtant untvol horizontal sans secousses.

De ces spécifications (ou cahier des charges), ncus retenons le
critére suivant [al:

4
J = ij;.."’i‘u’f* + gu®{0-a)® + gBfe®] dt
&

04, selon la technigue de [&6].
Qe = Y/max{i).
Qe = 1/max(8-o).
o = 1/maxidel.
Ainsis ces coefficients de pondération ont pour rdle de harnée les
variations des variables d’état et de la commande.
Ternant compte des considérations pratiques faites ci-dessus il est

retenu dans 161 les valeurs approximatives sulivantes:



q;l. = £.57 H Qe = E."-H'-} H o = 5 .

d’ob4 on tire:

43.2 0O o 0
o —14.6 0O -14.6

g = o 0 0 0 ; R = 25
o ~14.6 O -14.6&

D?aprés les donndées rumérique ci-dessus, la solution de 17eguation

de Riccati (5.6) en régime stationnaire est:
K =10 1,273t -3.53%97 -3.43532 -8.40511
d’ou la matrice du systeme en boucle fermé (5.10) est:

f ~0.0507 -3.8&610 O -10

. -0.0%01 -0.7702 0.7337  -0.6026
fc = 2.0%42 -4.6060 -46.1443 -13.826
0 0] 1 O

Les valeurs propres de cette matrices gqul sont aussi les p&les du

systéme en boucle fermée sont calculés & 1’aide du logiciel MATLAB,

i
et trouveés:

P, = -0.4166
P, = -3.2870
Pyuow = —1.6308 + j 2.5435

Ces pdles peuvent Etre interprétes comme suit:

Les pdles P, et P, correspondent au nouveau mode phugoide et Les

pales Py et B, au nouveau mode oscillatoire.

A) Piloltage manuel:

Dars ce cas de pillotage et pour les mEme conditions de travail
choisies dans les chapitres précedents (3 et 4), ¢.4.0d pour une
entré dchelon d&e=0.285 rad, la sumilatlon des resultats némurigques
obtenus ci-dessus, montre dans la figure $ une bon stabilite de la

dynamigue du mouvement longltudinal.



ta vitesse d’attque U=f,({t} se stabilise au bout d’un temps

égale & 3s pour atteindre une valeur‘de O0.76rad/s.
Respectivement les angles d’attague et de tangage se stabilisent
0.28*% et

ds avec une erreure permanente de

au bout d’un temps de
nous notons que la déférence des sens de ces erreures permet
dit, la dynamique

autrement

-0.28¢9,
4 1’avion de maintenire son caps

longitidunale est statigquement stable.
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B} Pilotage automatigue

Dans ce type de pilotage 1’avicn doit se stabiliser sans
1’intervantion du pillote. Alnsl la commande quil réalise cette
stabilité est calculee autematiguement.

La cemmande ainsi calculer est représenter par la figure §.a.
Pour le vecteur de perturbation »o = [0 O0.17 -0.17 03, cette
commande fait varie 1’angle de l17aileron d’une maniére oscilatoire,
de ~0.463rad (-3&°%) a O.4Zrad (23°%) pour atteindre la postition zeéro
pendant une dureé de 2.5 s. Cette commande permet a 1'avion de
maintenir sa position d’equilibre en un temps de 3s avec une
erreure statiq?e pratiquement nulle; cela est illustré par les
réponses ;temporelles des angles d’attagque a=fa(t) et de tangage
O(t)I=F, ( 'c',"l) .

Avec ﬁétte commande le vol statiommaire comme defini au
chpitre 2 est réalisé. Les reéponses de variation de vitesse U=f, (t)
et de vitesse de roulis giti=fait) le montrent gqu’au bout d’un temps
de @2s, ces réponses attegnent le regime statique avec des erreures

i
permanentes nulles.
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V.4.2 La dynamique du Mouvement latéral:

D7une manieére =similaire av cas précedent, pour aplliguer 1a
technique de la commande optimale linéaire au probléme de 1la
dynamique du mouvement latéral de 1’avion nous considérons le
systeme décrit par (3.2) et un critére de performance 2tabli sur 1a
bhase des consideérations pratiques suivantes, tireées de la
littérature [3,4,67.

En effet, pour le meilleur contrdle des 2 modes de la dynrnamigue du
mouvement latéral, identifids dans le chapitre 3, les specifications
suivantes doivent souvent Etre satisfaites [3,41.

Le maode Spiral doit €tre amorti d’une maniere & aveoilr un
engagemeit en virage lent.

L’éxigéﬁce sur le mode de rpoulis suit la centrainte sur la
maniabilité latérale, laquelle est prise en charge par l7éxigence
sur 1’accélération angulaire.

Le mode oscillatoire dolt avoir un amortissement d’autant plus
grand que 1le rapport des vitesses angulaires correspondantes
{roulisflaéet) a4 l’czcillation latérale est plus grand.

De c¢es c=peécifications ou cahier de charges, le critére de
performance suivant est retenu  [61:

J = L?qlﬁé + g (R+E + 3, FSaP+ g, 8r® ] dt
o4 selon gncore la technique de [63
B, = Y/maxw(d) 3 Qu = l/max(R+¢) et g, = 1/maxi{dx) ; Tw = 1/ max{dr)

Numér iquement on a d’apres [4,56]

Qr = Qu = 3.16 et T,y = T = Q.477
Et,
1¢ O o ¢ 10
Q=[f(qi} ] = o O 0 O O ; R = [ foi)}Z L0227 O
o ¢ Q10 G O 0227
1t O 0 o 10



D’aprés les données numériques ci-dessus, la solution de
l’équation de Riccati (5.6) en régime stationnaire, calculée a
17aide du logiciel MATLAB, est:

K = | 20.3070 3.2535 0.8514 37.1577 20.9726
-0.7750 0.0307 -~20.904 0.&444 -0,8232

B’odk la matrice du systéme en boucle ferme (5.10) est:

-0.8210 -0.00 -0.9729 ?.99%92 0.0010
-141.0875 -22.4857 ?.4232 -252.0389 -141.36%
Ac = 2.2664 0.1Ba&4G ~32.4693 2.95371 -0.4078
O 1 ) 0 Q
Q O 1 0 O

Les valeurs propres de cette matrices qul sont aussi les pdles du
i

systeme e% boucle ferme, sont:

L

P, ® = -5,6220 * j 9.7347
Po = —32.4642

P, = —0.0827

Py = ~11.2462

Ces podles peuvent €tre interprétés comme suit:

Les paleé FP. et P caratérisent le nouveau mode de roulis

Hollandais.

Le pole Pa correpond au nouveau mode de roulis, et le pale P.
caratérise le nouveau mode spiral.

A) Pilotage manuel:

Les resultats de la simulation nemurique obtenus ¢i-dessus pour
des variations des angles de la gouverne {fdx} et de 1’ailleron (d&r)
de ©0.285 rad sous forme d’échelon sont donnés dans la figure 9..
montre une stbhiliteé optimal.

Nous remarguons en particulier gque les vitesses angulaires de
lacet r{t) et de roulis p{(t), possédent chacure un régimes
transitoire, de dure de l’ordre de 3.5s, caratérisé par de faible

amplitude d’oscilation.




Les angles de roulis &t

et de dérapage (%) BUX aussi se
stabilisent & peu prés,

apres un temps de 3.5s avec des erreures
statiques nulles.

Notez que l’angle de lacet Yit) atteint le régime statigue avec

une erreure permanente de 0.17°,

Cette derniére wvaleur est

suffisament Taible pour avoir un effet

néfaste sur stabilite

statique de la dynamique du mouvement latérale.
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B) Pilotage automatigue:

Dans 1le pilotage automatique, les inputs sur la gouverne et

1’aileron agissent librement pour remedier & une gQuelcongue
perturbation qui aura tendence a déstabiliser le vol lateral.

Ainsi, les inputs seront calculés automatiquement. leurs allure
est illustré par la figure#B.a. Pour le méme vecteur de
perturbation zo = {0 2 0 0 —-C,1 -0.171, la commande de 1’aileron
passe de la position 569 pour s’annuler auw bout d’un temps de Z2s,
pour ce méme temps la commande de la gouverne s’annule on démarant
d’une position maximale gqui est de -2°.

Ces commande? nous permettent d’obtenir pour 1a dynamique latérale
les répoﬂ%es illustrées par la figureid.b.

Les reponses f=f, (), p=fa(t), r=falt), &=f,(t) et

qéfﬂ(t);Hainsi ohtenues présentent des oscillations faiblement
amorties, leurs valeurs initiale sont les valeurs du vecteur de
pertubation.

Respectivement ces réponses atteignent le regime statique avec une
erreur per&anante nulle au bout des temps sulvanis:

t,=2 5; t==1.35 5, tg=2.1 =, t.=1.6s, tuw=2.! 3.
On voit bien que ce régulateur permet d’avoire une bonne stabilite

de la dynamigue latérale de 17avian.
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CONCLUSION GENERALE




CONCL.USION GENERALE:

Dans le présent travail une déscription mathématique d’un avian
en val rectiligne horizontal est soumis & des agitations extéerieures
est faite par l’utilisation de la methode des variables d’états et
sous 1’hypothése gque 1’avion est un corps régide.

Ainsi, en considéranmt que les intensités des perturbations sur
17avioen sont relativement Taibles eét sous 1 hypotheése que
1’appareil est symetrigue nous avens montre que les équations
régissant le 'comportement dynamique de 1’avign peuvent FEtre
regroupeées en aeux systemes d’équations linédaires a coefficients
constantsg correpondant & deux dynamigues lineaires de mouvements

qui 50n€idécoup1ées, 4 saveir, dynamique du mouvement longitidunal
et dynamique du mouvement lateral.

L analyse, a l’aide d’une simulation numérique sur grdinateur &
revéler en particulier que les deux dynamigques sont insuffisamant
stables mais néamoins commandables. Tout en les supposant
observables aussi, nous avons synthésé pour augmenter en particulier
leurs otabilités et diminuer leurs sensibilités au perturbations
dxtérieures, des systémes de régulation aveo des gains en boucle de
retour constants. Les régulateurs ont été d’abord confus  par
1’emploi d?une technique de placement des pales (methode classiguel,
puis par la methode de la commande linéaire optimale gquadratigue
pour montrer comment on peut mieux se conformer aux contralntes,
fixees & 1’avance dans un cahier des charges et gui  sont  treés
socuhaitées pour le confort et la sécurite des passagers =t des

charges transportees.



i

La simulation numérigue sur ordinateur effectuée pour un avion deﬂ
type comercial A& turbo-réaction montre en particulier que les
résultats de la régulation -optimale, pour le contraole et 1la
stabilisation des deux dynamigques découplées de 17avion sont
meilleurs a plusieur é&gard par rapport a ceux tirédes & l’aide de la

! technique classique de placement des padles.

En particulier, nous avons obtenus des temps de réponse et de

rétablissement plus court avec l7emplol des régulateurs.optimaux.

En general,les réponses obtenues avec les régulateurs optimaux sont

plus performantes que celles obtenues avec les regulateurs

classigques.

Cependant, nous remarguons qu’ils sont deérives sous 1 hypotheése
gque 1%intensite des perturbations extérieures sur l17avion est
relativement faible et que tous les eétats du systeme sont
musurables. I1 est important et certain, d’un point de vue pratigue
‘de savoir comment ces resultat% serpnt modifiés ou confirmes si
certains des états du systémes ne sont pas musurables ou bien ils le
A cont mais avec beaucoup de bruits. Nous recommendons ainsil que ces

aspects du probleme seit pris en charge par exemple dans le cadre

d’un autre PFE.




ANNEXE A:

Forces:

Les composantes des forces

repére daxe XYZ.

E‘l“ - i F _— P

Les composantes des forces

g = ig ig

Les composantes des acceler
|

Moments:
1
- i La

M en +

§ Feay + ¥ Faw

a¢érodynamigques suivant le

3 F o v + 1%

de poussee.

k g

ations gravitationnel.

+ k Ng

-

Les composantes

i Ma

des moments aérodynamique,

respectivement

moment ad¢rodynamique de roulis de tangsge et de lacet.

—y

My = i1 Le + j My + Kk Ny

Les composantes des moments de poussée, repactivement

moment aérodynamique de roulis de tangage et de lacet.

Vitesses:

w k R

Les composantes de vitesse angulaire, respectivement

vitesse de roumis, de tangage et de lacet.

—

Ve = 1 U + jV koW

Les composantes de vitesse lingaire, respectivement

vitesse dTavancement, de dérapage et de descente.

Distances:

T ix o+ iy + ko oz

Les composantes du vecteur qui permet de repéré un particule

de masse dm dans le repére XYZ.




ANNEXE B:

La figure 1 montre le sens positive et la signification de

} chagu’une des composantes des vecteurs et des axes considéres.

Premiérement nous avons:

— - — —_ _D —_ — I
Me + My =S rw (wxr + w x (W ¥ r)j)dv (B.1}
N
- - = - = ;>ﬂ - -
=Sw (r.r}jdv —-gr(r.w) dv Sr * w(w r)j dv —S ro¥ r(w w%f dwv
Vv A v A v

Le développement du premier terme dans le membre de droite de

1’équation (B.1) nous domme:

[~ S = . » .
{w(r.r)A dv = (iP + j@ +KkR) | (x® + y& + 2m0j dv
v

“

Le dévéloppement du deuxiéme terme dans le membre de droite de
L3
l’équatio%.(B.l) nous donne:
—7—)'f, e - -
“Yerery Yoy = =l tix + jy + kz)(xP + yQ + 2R) dv
v A " A

La combinaison des deux termes nous donmes:

l it E’j(iya + zE)JD dv - é‘gxy dv — észfdv 1+
N A s v A
5082+ z2)fdv - F’j"xy v - RSUnyAdv ] - (B.2)

k T F'zj“ua + ye>j;dv - 5jz>«.j"\dv - .C!Jyz ‘f;dv 1+
v v

Les intégrales sant maintenant identifiees comme gtant les moments
et les produits d’inertie d’un corps rigide. Les symboles communs
utitisés pour ces intégrales sont les suivants:

j y +z“)j)dv = moment d’inertie / & 1’axe des
!

w» = Ixx
S(y“+2w}j dv = moment d’inertie / & 1’axe des y = lyy
&(xa+yﬁ)\% v = moment d’inertie / a 17axe des :z = Izz {B.3)
quygﬁdv = produit d’inertie / aux axe ox et oy = Iny
é xszdv = produit d’inertie / aux axe ox et oz = Ixnz
j yzjidv = propduit d’inertie / aux axe oy et oz = Ivy:z

~
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Notons que les moments et les produits d’énerties varient avec le
poid et la configuration de 17avien.
En utilisant les symboles introduits dans les équations (B.2)

il suit gue les éxpressions (B.3) peuvent €tre écrites comme suit:

1(PIxx — QIyy - RIxz) + j(GIyy - PlIxy — Rlyz) + k(Rlzz - Plxz - Qlyz
(B.4)
Le développement du troisiéme terme du membre de droite de

1’égquation (B.1) en utilisant les eéguations (B.3}) nous donne:

- = > S

F o WD Sdv = Jlix 4 gy + k(P ¢ 0+ KR)(Px + Gy + Rz)f dv
\Y . N
=1 [ (Ixy PR + Iyz (P®-G%) - Ixz PR + RQ (Izz-Iyy)1 +
i
5 U (Ixx-Tzz) PR + Ixz (PP=R?) - Ixy GR + Iyz PQ] + (B.5)

i
k T (Fyy—Ixx) PQ + Ixy (GF-PR) + Ixz GR - Iyz PRI .




ANNEXE C:

Nous avons d’aprés 17annexe A:
- > = —-
w = 1P + ;@ + kR (€.

Malis comme w est aussi égale & la somme des vecteurs (), 8 et &:

w =¥ + 8 + & {(C.2)

Aver () associeé & la rotation autour de 17axe 2, est ainsi:

fl

X ko & { = ke gy, vair fig.2.1} (C.3)

Similairement € est assorcid & la rotation autour de 17axe Ya

d’od )
t B = ja® (= ja®, fig.2.9) (C.a)

}
Et, & est associé 4 la rotation autour de 1%axe Xu @

= in d (=1 &, fig.2.9) (C.5)

Substituons les equations (C.3) et (C.4) dans 1l’équations (C.2):
w = kg () + §5 80 + 1 3 - {C.6)

Par une transformation d’orthogonalité, nous obternons:

ke = —1m s1n@ + k cosO (C.7)

Mo = -1 518 + cose{jsind + kcosd) (C.8}

ja ¥ j cosd — k sind (C.9°)
Par une substitution de 17équation (C.8) et (C.F) dans l’éguation

(C.&4) nous obtenons:

wWw = {-iysin® +Ycos6(jsingd + kcosE)y +Y(jcosd —ksind)e + 1 3

(C.10)
En combinant les egquations (C.1) et (£.10}), nous obtenons:
w o= 1P+ jBR + kR = (- ysine + &) +
j(¥cos8 sind + 8 cosd) + (C.11)

k{Wcos® cosd — 8 sind).



ANNEXE D:

La prise en considération des variations des paramétres du systeme

dans les equations gui régissent le mouvement d’un avion nous donne:

mo{u — (V1+v)(R14r) + (Wl+w) (Ql+g)) =

-mg sin(Ol+8) + Faua + faw + Faus + o

m v+ Uy +u) (R, +r ) = Wy +w) (P, +p)) =

mg E,iﬁ(@;_ +@) CDS(GJ +e) + F‘{"\‘Yﬁ- + f‘.ﬁy + F“F'y]. + f‘l"y-

miw + (U, +u) (@, +q) — (Vs +v) (P, 4p)) =

é maq sin(d, +&) cos(8, +8) + Fauws + Taw + Fras + Trw

i

Ixxp — Ixzr — Ixz(P,+p)(Qa+q) + (Izz— Tyy) (Ratr){@.+q)

t

beva + 1o + Lepy + 1

Tyyg +{Ixx —122) (Py+p)(Ry+r) + Ixz((P,+p)® ~ (R,4r)®) =

M(:,l + ey + MT':L + my

Tzzr — Ixzp + (Iyy=Ixx)(Py+p)(By+q) + Ixz(Q,+q) (Ry+r)

It

Naaw + na + Ny +
Les egquations cinematigques sont:

Pj' + B = (@1 - @} - ‘:1 + ¥ ‘51\’1(9;4-9)

@, + g = (él + 8) cos(d.+3) + (@3 + /) cos(B,+8) sin(d.+§)

R, + r = (‘{}J +V) cos(8 ,+8) cos(d . +F) -— (éf"@) sin(@,+&)



En développont ces £gquations nous obtenons:

P, +p =%, + & —-Ysing, “l?ecosel -Ysing, -\Wecoso,

@, + q = élcosél - 8, ®sind, + Qcosd, — Sfcind, +

W .cos6,;5ind, + Y.Bcosf,.s5ind, - V,0sin@.sind. —
\P;Gisinelcosél +Wecos8,s5ind, +Y $cosd,cosd, -

Wesing, sind, — Woedsin® ,cosd,

Ri + v =Y,cos6,cosd;, -y,¥cosdsind, - Y. 0sindicosd, -

@leésinelsinél +Wenso.rosd . -Y&cos8,5ind, ~

\.J‘/,esinelcoséJ +WBEsind,sind, - S.sind, -

i

9, dcosd, - Osind, — OFcosd .
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