N

N

Dynamique de vol et commande non linéaire adaptative
pour projectiles guidés

Sofiane Pineau

» To cite this version:

Sofiane Pineau. Dynamique de vol et commande non linéaire adaptative pour projectiles guidés.
Sciences de I'ingénieur [physics]. Université de Lorraine (UL), 2024. Francais. NNT: . tel-04810735

HAL Id: tel-04810735
https://hal.science/tel-04810735v1

Submitted on 29 Nov 2024

HAL is a multi-disciplinary open access L’archive ouverte pluridisciplinaire HAL, est
archive for the deposit and dissemination of sci- destinée au dépot et a la diffusion de documents
entific research documents, whether they are pub- scientifiques de niveau recherche, publiés ou non,
lished or not. The documents may come from émanant des établissements d’enseignement et de
teaching and research institutions in France or recherche francais ou étrangers, des laboratoires
abroad, or from public or private research centers. publics ou privés.


https://hal.science/tel-04810735v1
https://hal.archives-ouvertes.fr

et CRAN

TS
Ecole doctorale IAEM — DFD Automatique Institut Franco-Allemand de
Université de Lorraine — UFR Sciences et Technologies Recherches de Saint-Louis (ISL)

Dynamique de Vol et Commande Non

Linéaire Adaptative pour Projectiles
Guidés

THESE

présentée et soutenue publiquement le 5 septembre 2024

pour 'obtention du

Doctorat de I’Université de Lorraine

(spécialité Automatique, Traitement du Signal et des Images, Génie Informatique)

(sous-spécialité Automatique)
par

Sofiane Pineau

Composition du jury
Président : RacHID OUTBIB Professeur, LIS LAB, UNIVERSITE AIX-MARSEILLE

Rapporteurs : RacHID OUTBIB Professeur, LIS LAB, UNIVERSITE AIX-MARSEILLE
JEAN-MARC BIANNIC  Professeur, ISAE SUPAERO

et Directeur de Recherches, ONERA

Examinateurs : IOANNIS SARRAS Ingénieur de Recherches , ONERA, PALAISEAU
NAIRA HOVAKIMYAN  Professeur, ADVANCED CONTROLS RESEARCH LABORATORY,

UNIVERSITY OF ILLINOIS AT URBANA-CHAMPAIGN

Directeurs de thése : MICHEL ZASADZINSKI — Professeur, CRAN, UNIVERSITE DE LORRAINE
MOHAMED BOUTAYEB Professeur, CRAN, UNIVERSITE DE LORRAINE

Encadrants : SpPILIOS THEODOULIS  Associate Professor, DEPARTEMENT CONTROLE
ET SIMULATION

UNIVERSITE TECHNIQUE DE DELFT
EMMANUEL ROUSSEL ~ Chargé de Recherches, DEPARTEMENT GUIDAGE,

NavigaTioN, CONTROLE (GNC), ISL

Centre de Recherche en Automatique de Nancy (CRAN) — UMR 7039
Division II/Département Guidage, Navigation, Contréle (GNC) — ISL



Mis en page avec la classe thloria.



Remerciements

Je tiens tout d’abord a remercier mon comité d’encadrement de theése. En commengant par mes di-
recteurs de theése, Michel Zasadsinki, pour sa gentillesse, son implication et sa grande disponibilité et
Mohamed Boutayeb qui m’a toujours fait confiance et m’a fourni des précieux conseils pour avancer.
Ensuite, je remercie chaleureusement mon premier encadrant Spilios Theodoulis, qui a été d’un grand
soutien tout au long de mes années de these, je pense que ses conseils m’ont non seulement permis de
progresser dans ma these, mais aussi de grandir humainement. Enfin, je remercie Emmanuel Roussel qui
a fait preuve d’un grand investissement dans la thése. Je les remercie également pour leur patience, leur
aide et leur compréhension face aux difficultés que j’ai pu rencontrer.

Je souhaite également remercier mes collegues et amis doctorants du groupe GNC de I'ISL et du
CRAN. En premier, Gian-Marco Vinco qui a été un véritable frére d’armes. Ayant commencé nos theses
presque au méme moment, nous avons beaucoup travaillé ensemble au début et nous nous sommes vu
progresser. Paul Bérard avec qui j’ai partagé mon bureau a I’ISL pendant quelques mois et avec qui je par-
tage beaucoup de centre d’intéréts. Mes remerciements vont également a Valentin Riss, Gaétan Chevrin,
Nadege Pinon et Rémy Sautot que j’ai cStoyés pendant mon temps a I’ISL. Ils sont devenus mes amis et
une ambiance de travail tres agréable s’est créée au laboratoire. Je souhaite également remercier Sébastien
Changey, chef du groupe GNC pour sa disponibilité, son accueil chaleureux au sein du groupe GNC et
pour m’avoir aidé a m’acclimater a I’ISL.

Ensuite, mes remerciements vont a mes amis doctorants du CRAN, Ayoub Farkhane, Dyhia Bouhad-
jra, Ichem Bessafa, Hasni Areki, Shivaraj Mohite, Echrak Chnib ,Quang-Huy Nguyen et Shengya Meng
avec qui j’ai partagé beaucoup de bon moments. Mes remerciements vont également aux chercheurs per-
manents du CRAN, Marouane Alma, Latifa Baddas, Cédric Delattre et Harouna Souley Ali pour leurs
conseils et encouragements tout au long de la these.

Pour finir, je remercie Damien Gilbert du laboratoire GREEN, et Mohamed Ouiakoub du laboratoire
CEREFIGE avec qui j’ai partagé beaucoup de pauses déjeuner. Enfin je remercie Souad Boutaguermou-
chet et Aurore Tranchina de I’école doctorale ITAEM pour leur aide dans les démarches administrative.



Remerciements

il



il



v



Table des Matieéres

Remerciements i
Glossaire xiii
Publications 1

Introduction générale

Contexte général de lathése . . . . . . . . . . . . L 3

Concept de projectile guidé a fusée de correction de trajectoire . . . . . . . .. ... ... ... 8

Boucle GNC et stratégie générale decommande . . . . . . .. .. .. ... ... ........ 9

Stratégies de commande appliquées aux projectiles guidés . . . . . . . .. ... ... ... 11

Objectifsdelathese . . . . . . . . . . . L e 11

Plan dumanuscrit . . . . . . . . oL e e e e e 12
Chapitre 1

Modélisation non-linéaire et conception d’un simulateur de vol

1.1 Introduction . . . . . . . . . . e e 14
1.2 Modele mathématique non-linéaire du projectile guidé dual-spin . . . . . . .. ... ... 14
1.2.1 Reperes et systemes de coordonnées . . . . . . . ... L 14

1.2.2  Equations dynamiques de translation . . . . . . . .. ... .. ... ... .. ... 16

1.2.3 Equations dynamiques de rotation . . . . . . . ... ... ... 17

1.2.4  Equations cinématiques . . . . . . . . ..o 18
1.2.4.1 Cinématique derotation . . . . . . . . . . . . . ... 19

1.2.4.2  Cinématique de translation . . . . . . ... ... ... ... ...... 20

1.2.5 Calcul des parametresde vol . . . . . . . .. ... L L 21

1.2.6 Modélisation de ’environnement . . . . . . . . .. ..ol 21



Table des matiéeres

1.2.7  Expression des forces et moments extérieurs appliqués au projectile . . . . . . . . 22
1.2.7.1  Forces et moments de portance et de trainée . . . . .. ... ... ... 23

1.2.7.2  Force et momentde Magnus . . . ... ... ... .. ... ..... 26

1.2.7.3  Force et moment d’amortissement . . . . . . . .. ... ... ... 28

1.2.7.4  Force et moment générés par lescanards . . . . . ... ... ... ... 29

1.2.7.5 Allocation des commandes . . . . .. ... ... ............ 33

1.2.7.6  Moment de frottements . . . . . . . .. ... ..o 34

1.2.77 Forcedegravité . . . . . . . . . . . . ... 35

1.2.7.8  Forces et moments totauxX . . . . . . . . . .. ..o 35

1.2.8 Modélisation des actionneurs et des capteurs . . . . . . . . .. ... ... ... 36

1.3 Conception du simulateur de vol dans I’environnement Matlab-Simulink . ... .. .. 37
1.3.1 Boiteaoutils SMART . . . . .. . ... ... 37

1.3.2  Architecture générale du simulateur . . . . . .. ... ... 39

1.4 Simulations balistiques et validation du simulateur non-linéaire . . . . . . . ... ... .. 40
1.5 Conclusion . . . . . . . . e 43

Chapitre 2

Conception d’Autopilotes Non-Linéaires

vi

2.1

2.2

Introduction . . . . . . . ... 46
2.1.1 Intérét de la commande par inversion dynamique . . . .. .. ... ... ..... 46
2.1.2  Etat de I’art sur la commande par inversion dynamique . . . . . . ... ...... 48
Théorie de la commande par inversion dynamique . . . . . . . . . . . ... ... ..... 49
2.2.1 Motivations : exemple de la stabilisation a I’origine d’un pendule simple . . . . . . 49
2.2.2  Préliminaires et définitions . . . . . . . . ... oL o 50
2.22.1 Difféomorphisme . . . . ... ... Lo 50
2.2.2.2 Dérivéede Lieetcrochetde Lie . . . . . ... ... ... ... ..... 51
2223 Degrérelatif . . . . . ... 52
2.2.3 Linéarisation entrée/états et lin€arisation entrée/sortie . . . . . . . . . . ... ... 52
2.2.3.1 Linéarisation entrée/états . . . . . . . . . . . . . ... 52
2.2.3.2  Linéarisation entrée/sortic . . . . . . . . . . ... 53
2.2.4  Architecture générale d’un autopilote par inversion dynamique . . . . . . . . . .. 55



23

24

25

2.6

2.7

2.2.5 Inversion dynamique non-linéaire incrementale . . . . . . ... ... ... .. 55

2.25.1 INDIentempscontinu . . . . . . .. ... ... 55
2252 INDIentempsdiscret . . . . . . . .. ... o 57
2.2.6  Discussion sur I’approche a privilégier entre NDI et INDI . . . .. ... ... .. 58
Rappel sur la commande robuste et le fagonnage de fonctions de sensibilité¢ . . . . . . .. 59
231 Norme Hoo . o v v v v e o e e 59
2.3.2  Définition des fonctions de sensibilité . . . . .. .. ... ..o 59
2.3.3 Formulation du probleme H,, et gabarits fréquentiels . . . . .. ... ... ... 60
2.3.4  Sélection des gabarits frequentiels . . . . . . .. ... ... L. 62
2.3.5 Méthodes de résolution du probleme Heo . . . . . . . . oo 64
Méthodologie générale de réglage des autopilotes INDI . . . . . ... ... ... ..... 64
24.1 Cahierdescharges . . . . . . . . . . . . . e 65
2.4.2 Méthodologiederéglage . . . . . . . . . . ... 65
Conception de 'autopilote deroulis . . . . . . ... ... ... ... ... .. ...... 67
2.5.1 Expression analytique de lacommande INDI . . . . . ... ... ... ...... 68
2.5.2 Analysedumodeleinverse . . . . . .. ... 68
2.5.3 Réglage ducontrdleur externe . . . . . . . . . . ... e e 71
2.5.4 Validationde 'autopilote . . . . . . . . . . ... ... 73
Conception de I’autopilote de facteursdecharge . . . . . . . . ... ... ... ...... 74
2.6.1 Inversion de la dynamique rapide . . .. .. ... ... ... ... ... ..... 75
2.6.1.1  Expression analytique de lacommande INDI . . . . . . ... ... ... 76
2.6.1.2 Analysedumodeleinverse . . . . ... ... ... ... ... ... 77
2.6.1.3 Réglage du contrdleurexterne . . . . . . . . . . . ... ... 80
2.6.1.4  Validation de 'autopilote . . . . . .. ... ... ... ... ...... 81
2.6.2 Inversion de ladynamiquelente . . . . ... ... ... ... ........... 83
2.6.2.1  Expression analytique de lacommande INDI . . . . . . ... ... ... 84
2.6.2.2 Analysedumodeleinverse . . . . ... ... ... ... 86
2.6.23 Réglage ducontrOleurexterne . . . . . . . . .. .. ... ... ... 89
2.6.2.4  Validation de l'autopilote . . . . . .. ... ... 90
Simulations non-linéaires et trajectoires guidées . . . . . . . .. ... ... 93

vii



Table des matiéeres

27.1 Loideguidage . . . . . .. . . . ... 93

2.7.2  Simulations de trajectoires guidées . . . . . . . . ... ... 94

2.8 Conclusion . . . . . . .. e e 95
Chapitre 3

Conception d’une augmentation adaptative pour autopilote INDI

3.1 Introduction . . . . . . . . e e 98
3.2 Modélisation des incertitudes . . . . . . . ... L. e e 98
3.2.1 Type d’incertitudes considérées . . . . . . . . . . . ... ... ... 99

3.2.2 Influence des incertitudes sur les performances des autopilotes INDI . . . . . . .. 99

3.3 Etat de Iart des techniques de commande adaptative . . . . . . . ... ... ....... 100
3.3.1 Chronologie de la commande adaptative . . . . . . . . ... ... ... 101

3.3.2 Commande adaptative et commande non-linéaire . . . . . ... .. ... ..... 103

3.3.3 Commande adaptative par modele de référence MRAC) . . . . . ... ... ... 103
3.3.3.1 Formulationduprobleme . . . ... ... ... ... ... ...... 103

3.3.3.2 Commande MRACdirect . . . . . . .. ... ... ... ... ..... 104

3.3.3.3 Commande MRAC indirect . . . . . . ... ... ... .. ....... 105

334 Commande £ adaptative . . . . . . . ... ... 106
3.34.1  Préliminaires . . . . . . ... oL 106

3.3.4.2  Définition de la commande £; adaptative . . . . . . ... ... ... .. 106

3.3.4.3 Analyse et propriétés de la commande £L; adaptative . . . . . . ... .. 107

335 DiIscussion . . ... e e e 109

3.4 Augmentation adaptative pour les autopilotes INDI . . . . ... ... ... ... ... .. 110
3.4.1 Architecture de ’augmentation adaptative . . . . . . . .. ... ... ... ... 110

3.4.2 Prédicteur d’état basé sur la linéarisation INDI . . . . . ... ... ... ... ... 111

3.4.3 Loid’adaptation constante par MOrceauUX . . . . . . . « v v v v v e .. 112

3.4.4 Filtrage du signal de commande adaptatif . . . . . ... ... ... ... ... .. 112

3.4.5 Méthodologie de réglage de I’augmentation adaptative . . . . . .. ... ... .. 113

3.5 Applicationalachainederoulis . . . ... ... ... oL oo 115
3.5.1 Réglage duprédicteurd’état . . . . . . ... ... 116

3.5.2 Réglagedufiltre-passebas . . . . .. . .. ... Lo 118

viii



3.5.3 Validation par simulations de type Monte-Carlo . . . . . . ... ... ... .... 119

3.6 Application a la chalne de tangage/lacet . . . . . . . . . . . ... .. ... .. ... ... 121
3.6.1 Réglage duprédicteurd’état . . . . . . .. ... Lo 122
3.6.2 Réglagedufiltrepasse-bas . . . . . . ... .. oL oL 124
3.6.3 Validation par simulations de type Monte-Carlo . . . . . .. . ... ... ..... 125
3.7 Application a la chaine de facteursdecharge . . . . . . . .. .. ... ... .. ...... 127
3.7.1 Réglage du prédicteur d’état . . . . . . . .. ... L oL 129
3.7.2 Réglagedufiltre passe-bas . . . . . .. .. ... 130
3.7.3  Validation par simulations de type Monte-Carlo . . . . . ... ... ... ..... 131
3.8 Comparaison et validation avec des trajectoires guidées . . . . . . . . . . ... ... ... 133
39 Conclusion . . .. . ... e e 136
Chapitre 4
Méthode de synthése d’un filtre passe-bas via des LMI pour ’augmentation adaptative en rou-
lis
4.1 Introduction et motivations . . . . . . . . . . ... Lo e 137
4.2 Systeme bouclé et retards considérés . . . . . . ... ... 138
4.3 Définition des LMI a résoudre pour la synthésedu filtre . . . . . . . . .. ... ... ... 139
4.3.1 LMI pour la caractérisation de la norme £ d’un systtme . . . . ... ... ... 139
4.3.2 LMI pour la stabilité robuste et marge deretard . . . . . . ... ... ... .... 141
4.3.3 Problemes structurels pour la résolutiondes LMI . . . . . ... ... ... .. .. 141
4.4 Réalisation d’état de la dynamique de roulis en boucle fermée . . . . .. ... ... ... 142
44.1 ApproximationdePadé. . . . . . ... ... ... 142
442 Dynamique deroulisavecINDI . . . . ... ... ... ... .. . ... 143
4.43 Augmentation adaptative . . . . . ..o Lo 148
4.5 Résultatsdesynthese . . . . . . . . . . . 151
4.5.1 Problemes numériques . . . . . . ... .o e e e e e e e 151
4.5.2 Algorithme d’analyse du filtre par LMI . . . . . ... ... ... ... . ..... 151
4.6 Conclusion . . . . . .. e e e 156

Conclusion Générale et Perspectives

1X



Table des matiéeres

Annexe A

Généralités mathématiques

Al NOIMES . . . o o oot e e 162
ALl Définition . . . . . . oL e 162
A.1.2 Normes des VECIEUIS . . . . . v v v v v i it e e e e e 162
A. 1.3 NormesdeSignaux . . . . . . . . . v vttt e e e e e 162
A.14 NormedesSyStemes . . . . . . . . . v vttt e 163

A2 Méthodesd’Euler . . . . . . . . . . e 163

A.3 Transformée bilinéaire de Tustin . . . . . . . . .. . ... . 164

A4 Inégalités matricielles affines (LMI) . . . . . . ... ... .. .. .. .. ... 165
A4l LemmedeSchur . . . ... ... .. 165
A42 Lemme d’élimination . . . . . . . . . ... 166

Annexe B

Annexe au Chapitre 1

B.1 Valeurs numériques des parametres du projectile dual-spin . . . . . . .. ... ... ... 168
B.2 Coeflicients aérodynamiques . . . . . . . . . . . .. e e e e e e e 168
B.2.1 Forceetmomentdetangage . . . . . . . . . . .. ... 169
B.2.2 Forceetmomentde Magnus . . . . . . ... .. ... ... 169
B.2.3 Force et moment d’amortissement . . . . . . . ... ...l 170

Annexe C

Annexe du Chapitre 2

C.1 Transformées en Z et décompositions en éléments simples pour le modéle inverse de la

dynamique deroulis . . . . . . . . ... e 172

C.1.1 Calculde BOZGs5(Z) - - -« v o v e e e e e e 172

C.1.2 Calculde BOZGsP(Z) . . « « « o v i i i e e e et e 173
Annexe D

Annexes au chapitre 4

C.1 Matrices de la réalisation d’états avec retards sans approximation de Padé . . . . . . . .. 176
C.2 Détermination des LMI pour la synthese d’un filtre . . . . . .. ... ... ... .. ... 177
C.3 Paramétrage pour que le filtre ait un gain statique égala 1 . . . . . . . ... .. ... ... 180




Bibliographie

X1



Table des matiéeres

Xii



Acronymes

AoA
AoS
BFR
CA
CFD
c.m.
cm. B
c.m. B
c.m. B,
c.p.
DDL
FCT
GNC
INDI

LMI
LTI
MRAC

NDI
PI
PI-P

Indice ou exposant B

Indice ou exposant B;

Notations

Glossaire

Angle d’Attaque
Angle de Dérapage
Repere lie au référentiel non tournant du corps du projectile

Commande adaptative

Computational Fluid Dynamics (Mécanique des Fluides Numérique)

Centre de masse

Centre de masse du projectile complet

Centre de masse de la partie arriere du projectile

Centre de masse de la FCT

Centre de poussée

Degré De Liberté

Fusée de Correction de Trajectoire

Guidage, Navigation et Commande

Incremental Nonlinear Dynamic Inversion (Inversion Dynamique
Non-linéaire Incrementale)

Linear Matrix Inequality (Inégalité Matricielle Affine)

Linéaire Invariant dans le Temps

Model Reference Adaptive Control ( Commande Adaptative

par Modele de Référence)

Nonlinear Dynamic Inversion (Inversion dynamique non-linéaire)
Proportionnel-Intégral

Proportionnel-Intégral/Proportionnel

Indice ou exposant désignant la dynamique de roulis, tangage

et lacet du corps du projectile

Indice ou exposant désignant la dynamique de roulis de la FCT

xiii



Glossaire

G (s)

KS (s) (s)
[M]

[R]

S (s)

Luxp

o7

*J_

>

g o+ b

X=X0

[l

Fonction de transfert nominale G (s)
Fonction de sensibilité de commande
Matrice de symétrie par rapport a un axe
Matrice de rotation de 90 degrés dans le sens positif
Fonction de sensibilité

Matrice identité de taille n X p
Transposée du vecteur ou de la matrice x
Orthogonal du vecteur ou de la matrice %
Produit vectoriel

Estimation de la représentation d’état *
Dérivée temporelle continue de 1’état %

dérivée partielle de la fonction f par rapport

a la variable x évaluée autour de xg

Norme de x

Reperes, Systemes de Coordonnées et Origines

Repere B
Repere B,
N ’
Repere B}
Repere A
Repere E
Systéme de coordonnées 15!
L
Systéme de coordonnées 152

]
Systéme de coordonnées ]
]
]W

Systéme de coordonnées
c.m. B
c.m. B

cm. By

X1V

repere du corps du projectile

repere de la FCT

Repere BFR non tournant

Repere attaché a I’atmosphere

Repere terrestre inertiel

Systeme de coordonnées non tournant

Systeme de coordonnées local géodésique

Systéme de coordonnées associé au repere B, de la FCT
Systeme de coordonnées du vent attaché au repere A
Centre de masse du projectile complet

Centre de masse du corps du projectile

Centre de masse de la FCT



Dynamique de vol

vg Vecteur vitesse linéaire du c.m. B du projectile dual-spin complet par rapport

au référentiel inertiel terrestre E

sg Vecteur position du c.m. B du projectile dual-spin complet par rapport
au référentiel inertiel terrestre E

wBE Vecteur vitesse angulaire du repere non tournant B} par rapport
au référentiel inertiel terrestre E

wBE Vecteur vitesse angulaire de la partie arriere du projectile
au référentiel inertiel terrestre E

QBiE Matrice antisymétrique du vecteur w®1®

fgl’z Moment d’inertie effectif de la partie arriere du projectile

Igl’z Moment d’inertie total du projectile

1 gll Moment d’inertie de la partie arricre seule

Igzz Moment d’inertie de la FCT seule

[T1XY Matrice de rotation permettant le passage du systéme de coordonnées Y

vers le systemes de coordonnées X

Symboles, Parameétres et Variables

Parametres du Projectile

d Calibre du projectile (m)

I, Moment d’inertie de roulis du corps du projectile

Ly, Moment d’inertie de roulis de la FCT du projectile

I, Moment d’inertie transversal de tangage et de lacet du corps du projectile
I, Moment d’inertie transversal de tangage et de lacet de la FCT du projectile
I Moment d’inertie transversal de tangage et de lacet total du projectile

K, Coeficient statique de frottement

K, Coefficient visqueux de frottement

mB Masse totale du projectile guidé

mb Masse du corps du projectile

mb2 Masse de la FCT du projectile

S Surface de référence (m?)

Parametres des Actionneurs des Canards



Glossaire

ws

es

Pulsation naturelle (rad/s)

Coeflicient d’amortissement

Variables et Parameétres de I’Environnement

Uw, bw, Ww

PW>4qw,w

Vitesse du son (m/s)

Accélération scalaire de la pesanteur, Vecteur d’accélération
gravitationnelle (m/s?)

Nombre de Mach

Pression dynamique de I’air (Pa)

Masse volumique de 1’air (kg/m?)

Vitesses linéaires du vent (de I’air A par rapport au référentiel inertiel),
exprimées dans le systeme de coordonnées non tournant ]B/ terrestre E (m/s)
Vitesses angulaires du vent (de I’air A par rapport au référentiel

inertiel), exprimées dans le systeme de coordonnées non tournant ¥’

terrestre E (m/s)

Variables d’Etat des Dynamiques du Projectile

[0

Q\

<= %™

<

,U, W

UA, VA, WA

P2, P1,4,T

XL, YL, ZL

XVi

Angle d’attaque (°)

Angle d’attaque total (°)

Angle de dérapage (°)

Angle de roulis aérobalistique (°)

Vitesse du projectile (m/s)

Vitesses linéaires du c.m. B du projectile dual-spin complet par rapport
au référentiel inertiel terrestre E, exprimées dans le systeéme de
coordonnées non tournant ]Bll (m/s)

Vitesses linéaires du c.m. B du projectile dual-spin complet par rapport a
I’atmosphere A, exprimées dans le systeme de coordonnées non
tournant |51 (m/s)

Vitesses angulaires de roulis, de tangage et de lacet du projectile dual-
spin par rapport au repere inertiel terrestre E, exprimées dans le
systeme de coordonnées non tournant ]B'l (rad/s)

Composantes de la position du c.m. B par rapport au référentiel inertiel
terrestre E, exprimées dans le systeme de coordonnées & (m)

Altitude du projectile par rapport au référentiel inertiel terrestre E

(h = —z1), exprimée dans le systéme de coordonnées ¥ (m)



&2, 41,04

Ny, f’ly, nZ

Angles de roulis de la FCT, de roulis de la partie arriere , tangage et lacet (°)

Facteurs de charge axial, latéral et vertical du projectile dual-spin (-)

Variables de Commande et d’Entrée des Dynamiques du Projectile

617,(,'9 (5q,w 6}’,0

617’ 6q7 61‘
01,02,03,04

Signaux de commande virtuels de roulis, tangage et lacet (°)
Angles de braquage virtuels de roulis, tangage et lacet (°)

Signaux de commande réels des canards(®)

Variables de Sortie des Dynamiques du Projectile

nx, ny7 nZ

P2,42,12
pZ,ma C]m, rm
X2,Y2,22

¢2,m, Gm, 'ﬁm

Facteurs de charge au c.m. B exprimés dans le systéme de
coordonnées BFR (g)

Vitesses angulaires mesurées au c.m. B, de la FCT (rad/s)
Mesures des vitesses angulaires au c.m. B, de la FCT (rad/s)
Composantes de la position mesurée au c.m. B, de la FCT (m)

angles d’Euler mesurés au c.m B, de la FCT (°).

Forces et Moments

1;2
X, Y. Z
5
Vs
15
s

Forces totales extérieure (N)

Composantes axiale,latérale et normale de la force totale extérieure (N)
Forces gravitationnelle (N)

Forces de tangage/lacet (N)

Forces des canards (IN)

Forces de Magnus (N)

Forces d’ amortissement (N)

Moments totaux extérieurs de roulis, de tangage et de lacet (N.m)
Composantes de roulis, de tangage et de lacet des moments totaux extérieures (M.m)
Moments de tangage/lacet (N.m)

Moments des canards (N.m)

Moments de Magnus (N.m)

Moment d’ amortissement (IN.m)

Moment de frottement (N.m)

Coefficients Aérodynamiques

Ca,Cyn
Cy

Pa

Coeficients de la force de tangage/lacet

Coeflicients de la force de Magnus

XVvil



Glossaire

Cmfl
Ch;
Cn,

Npg
Ciy»Con,
Cis5, Cms

XViil

Coefficients de la force d’amortissement

Coeflicient de la force des canards

Coefficients de moment de tangage/lacet

Coeflicients du moment de Magnus

Coefficients des moments d’amortissement de roulis et de tangage/lacet

Coefficients des moments des canards de roulis et de tangage/lacet



Publications

Revues Internationales avec Comité de Lecture

S. Pineau, S. Theodoulis, M. Zasadzinski, M. Boutayeb and E. Roussel, Adaptive Augmentation of
an Incremental Nonlinear Dynamic Inversion Autopilot for Dual-Spin Guided Projectiles, Journal
of Guidance, Control, and Dynamics - Article a soumettre

Conférences Internationales avec Comité de Lecture et Actes

S. Pineau, S. Theodoulis, M. Zasadzinski, and M. Boutayeb, Terminal Phase Nonlinear Attitude Au-
topilot design for Dual-Spin Guided Projectiles, 2022 CEAS EuroGNC conference Berlin, Germany,
May 2022.

S. Pineau, S. Theodoulis, M. Zasadzinski, and M. Boutayeb, Autopilot Design for Dual-Spin Projec-
tiles using Incremental Nonlinear Dynamic Inversion, IEEE Mediterranean Conference of Control
and Automation (MED), Athenes, Grece, July 2022.

S. Pineau, S. Theodoulis, M. Zasadzinski, M. Boutayeb and E. Roussel, £; Adaptive Augmentation
of an Incremental Nonlinear Dynamic Inversion Autopilot for Dual-Spin Guided Projectiles, 2023
AIAA Scilech Forum, National Harbor, Maryland, USA, January 2023

Présentation Orale dans un Séminaire National

S. Pineau, S. Theodoulis, M. Zasadzinski, M. Boutayeb, Robust Nonlinear Attitute Autopilot De-
sign for Dual-Spin Guided Projectiles, Groupe de Travail Méthodes et Outils pour la Synthése et
I’Analyse Robuste (GT MOSAR CNRS), Novembre, 2021.



Publications




Introduction générale

Sommaire
Contexte généraldelathese .. ... ... ...ttt ennnnnnns 3
Concept de projectile guidé a fusée de correction de trajectoire ............... 8
Boucle GNC et stratégie généraledecommande . ...........cc00etveeusnos 9
Stratégies de commande appliquées aux projectiles guidés . .. ............... 11
Objectifsdelathése . . . ... ... ittt it ittt eeneeennsennnenns 11
Plandumanuscrit . . . .. .00 i ittt it ittt e i e e e e 12

Contexte général de la these

"Ultima ratio regum", le dernier argument des rois. Cette devise gravée sur tous les canons de I’ar-
mée de Louis XIV témoigne déja de I’importance de ’artillerie au sein des forces armées des le XVIII®
siecle. Importance encore plus marquée durant la période du premier empire : Napoléon Bonaparte étant
lui méme artilleur de formation, incorporera I’artillerie au cceur de ses tactiques militaires. Elle s’avéra
&tre un €lément décisif de plusieurs batailles, notamment le si¢ge de Toulon (1793), la campagne d’Italie
(1796-1797) or encore la bataille d’ Austerlitz (1805) .

Par la suite, les améliorations techniques apportées par la revolution industrielle, notamment sur la
poudre, font de I’artillerie un élément determinant du champ de bataille pendant la premiere guerre mon-
diale, causant entre 60 % et 75% des pertes militaires [emndlPGM]. Au début du conflit, la France présente
un retard technologique important et ne dispose pas encore d’artillerie lourde. En effet, sa piece d’artillerie
principale est le canon de 75 mm datant de 1897, qui n’est pas adapté a la guerre de tranchée. Cependant,
en 1916, I'armée francaise se dote de son premier canon d’artillerie lourde, le 155 mm G.P.F (voir la
figure 0.1) qui sera utilisé jusqu’a la seconde guerre mondiale. Par plusieurs aspects, ce canon marque
un tournant dans le domaine de I’artillerie : il est trés stable grice a son systeme de fixation, il dispose
d’un angle d’élévation maximale supérieur a ce qui se faisait a I’époque et permet un grand champ de tir
horizontal grice a son axe de rotation en lacet.
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Ficure 0.1 — Canon de 155 mm GPF modele 1916

Pendant la seconde guerre mondiale, il n’y a pas de véritable bond technologique pour I’artillerie fran-
caise méme si le canon 155mm GPF aura droit a une nouvelle version appelée 155 GPF-T. Les principales
améliorations se situent au niveau de sa structure et de ses pneumatiques, ce qui permet une meilleure
mobilité et une meilleure robustesse.

Durant la deuxieéme moitié du XX eme siecle, la précision de I’artillerie s’améliore. Tout d’abord grace
al’utilisation de la radio, puis grace aux premiers systemes de guidage laser dans les années 1970-1980. De
nos jours, 1’équipement incontournable de I’artillerie lourde francaise est le CAESAR (CAmion Equipé
d’un Systeme d’ARtillerie). Mis en service, au début des années 2000, le canon CAESAR vise a rem-
placer les canons tractés 155 TRF1. Il apporte un véritable avantage sur le champ de bataille grace a son
autonomie et sa grande mobilité. Le canon CAESAR s’est illustré dans de nombreux théatres d’opérations
notamment en Afghanistan (2009), au Mali (2013), en Irak (2016), au Yémen (2019) et plus récemment
en Ukraine (2022).

FiGure 0.2 — Canon CAESAR

Au dela des améliorations technologiques qui peuvent tre apportées au canon et au systéme de tir pour
augmenter la precision de 1’arme, il est pertinent de s’intéresser a la munition en elle méme pour réduire
la dispersion balistique. En effet, les projectiles balistiques standard de 155 mm (voir la figure 0.3), tres
utilisés dans 1’artillerie moderne, souffrent d’une dispersion relativement élevée a I’impact en raison des
incertitudes sur les conditions de tir et des perturbations dues au vent. Il en résulte que les artilleurs doivent
tirer plusieurs munitions afin d’atteindre la cible. Les tirs multiples impliquent un cofit plus élevé pour
I’opération, une augmentation potentielle des dommages collatéraux, ainsi qu’un risque plus important
pour le personnel militaire puisque la durée de la mission augmente.
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Ficure 0.3 — Munition d’artillerie 155 mm LU-211

Il existe plusieurs solutions dans la littérature pour réduire la dispersion balistique des projectiles
d’artillerie. On peut les classer dans les catégories suivantes :

B Propulseurs de jets ou impulseurs pyrotechniques :

Le principe de cette méthode est de modifier la trajectoire du projectile en déclenchant un jet de gaz
ou une petite détonation contrdlée. La figure 0.4 montre le principe de I’approche. Ce concept a déja
fait 'objet d’étude a 'ISL pour des munitions gyrostabilisées de calibres 30 mm [CWB11]. Cette
méthode de commande permet une grande correction de la trajectoire en fournissant une force laté-
rale trés importante lors de I’explosion impulsionnelle ou du jet de gaz, mais nécessite une estima-
tion tres précise de 1’angle de roulis du projectile, ce qui est rendu difficile par la vitesse de rotation
tres élevée du projectile. De plus, ce type de méthode requiert une stratégie de commande spéci-
fique (tout ou rien) adaptée. Enfin, m&me si I’utilisation de plusieurs impulseurs est envisageable,
un guidage continu en boucle fermée jusqu’a la cible n’est pas réalisable, la précision attendue a
I’impact est donc relativement faible. On peut également commenter que 1’implémentation de ce
type de solution est difficile car le dispositif de propulsion doit &tre inséré dans la munition.

//

Air defense projectile *
'7/ Radar system for projectile and target tracking
—

Target

Unguided trajectory

L e ) (not developed at ISL)
Pyrotechnic impulse triggered after roll

position measurement
Ficure 0.4 — Correction par impulsion pyrotechnique de la trajectoire d’une munition de 30 mm

Au dela des travaux faits a I'ISL, plusieurs références de la littérature traitent de cette solution :
[BPCO02, SGJ20, GCO02]

B Surfaces de commandes aérodynamiques (canards et ailerons) :

Comparées aux propulseurs de jets, les méthodes de correction via des surfaces de commandes
aérodynamiques ont 1’avantage de permettre une stratégie de commande continue beaucoup plus
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répandue et maitrisée, qui se rapproche des méthodes utilisées pour les missiles et les avions. Les
figures 0.5, 0.6 et 0.10 montrent trois concepts utilisant des surfaces de commandes aérodynamiques
pour corriger la trajectoire d’une munition d’artillerie.

Ficure 0.5 — M712 Copperhead

La munition M712 Copperhead [MA77] a été I’un des premiers projets de munition d’artillerie de
155 mm contrélée par des surfaces aérodynamiques. Développée a partir de 1971, la munition est
stabilisée et contrdlée par des ailettes et est guidée par laser. L'un de ses principaux défaut est que
son systeme de guidage peut étre fortement perturbé par les conditions météorologiques.

=

Ficure 0.6 — M982 Excalibur

La munition M982 Excalibur [Wel00], concue au début des années 2000 dans le cadre d’un par-
tenariat entre Raytheon et BAE Systems, dispose d’un systeme de guidage inertiel combiné avec
un GPS. Le projectile est équipé d’ailettes et de canards rétractables qui se déploient en sortie de
bouche du canon. Cette architecture permet d’augmenter drastiquement la precision de I’arme, pas-
sant d’une precision d’environ 200 metres a 30 km de portée pour des minutions 155 mm conven-
tionnelles a une précision métrique. En 2013, une version améliorée verra le jour baptisée "Excalibur
S" capable d’atteindre des cibles mobiles. Son prix, trés supérieur a une munition 155 mm standard,
destine I’Excalibur a des missions a hauts risques de dommages collatéraux nécessitant une grande
précisions (i.e. combats urbains).

FiGure 0.7 — M1156 Precision Guidance Kit

Le M1156 Precision Guidance Kit [SL22] développé en 2013 par Alliant Techsystems se présente
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comme une alternative a 1’Excalibur, moins précis (precision estimée a 50 metres) mais beaucoup
moins cher. Le concept du PGK est une rupture par rapport aux deux autres solutions. En effet,
contrairement aux deux autres solutions présentées qui sont des projectiles dits "monolithiques" et
stabilisés par empennage, 1’objectif du PGK est de transformer un obus de 155 mm standard en
munition guidée en s’interfacant avec le nez du projectile . La figure 0.8 montre le M1171 LR-
PGK (Long Range Precision Guidance Kit) qui est une nouvelle version du PGK dont la principale
nouveauté est 1’utilisation de canards a angles variables controlés permettant un meilleur contrdle
de la trajectoire du projectile.

Ficure 0.8 — M1171 Long Range Precision Guidance Kit

Il existe d’autre modules de guidage pour projectiles de 155 mm gyrostabilisés dans la littérature
similaire au concept du PGK. On retrouve le ALKON Fuze Guidance Kit développé par Escribano
Mechanical & Engineering (EM&E), le Silver Bullet de Elbit Systems et le TOP GUN de Israel
Aerospace Industries. Ces trois concepts sont montrés par la figure 0.9.

Ficure 0.9 — ALKON Fuze Guidance Kit (gauche), Top GUN (milieu) et Silver Bullet (droite)

B Charges inertielles :
Il est intéressant de noter que certains travaux ont montré que le mouvement de masses ou de liquide
interne pouvait influencer la trajectoire du projectile [Mur78, FC06]. Les résultats dans [Rou23] a

7
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I’ISL, démontre qu’il est possible de contrdler la trajectoire d’un projectile grace au moment produit
par un actionneur a effet gyroscopique. L’actionneur a I’intérieur du projectile permet une réduction

de la trainée aérodynamique par rapport aux projectiles équipés de canards.

Ficure 0.10 — Prototype de projectile guidé équipé d’un actionneur gyroscopique interne [Rou23]

L’institut de recherches franco-allemand de Saint-Louis (ISL), quant a lui, développe des solutions
dans les trois catégories présentées (impulseurs pyrotechniques, surfaces de commandes aérodynamiques
et charges inertielles), celle étudiée dans la these est similaire au Precision Guidance Kit qui consiste a
équiper les projectiles non guidés déja existants d’une fusée de correction de trajectoire découplée en roulis
qui inteégre jusqu’a quatre surfaces de commandes aérodynamiques appelés canards, des capteurs (centrale
inertielle, gyrometre, magnétometre et GNSS), ainsi qu’une loi de commande et de guidage embarquée.
La différence majeure entre le PGK et la fusée de correction développée a I'ISL est I’ utilisation de canards
pilotés (angle de braquage des canards variables) contrairement au PGK qui possédent des angles de
braquages de canards fixes. La precision attendue du projectile guidé de I’ISL est donc bien supérieure.

Le concept de cette solution est présenté plus en détails dans la section suivante.

Concept de projectile guidé a fusée de correction de trajectoire

Le projectile guidé étudié pendant la theése est un projectile gyrostabilisé équipé d’une fusée de correc-
tion de trajectoire (FCT) découplée en roulis. Il est également nommé DFGP pour Decoupled Fuse Guided
Projectile. Les figures 0.11 et 0.12 montrent respectivement les différentes parties du projectile et ses di-
mensions principales. La particularité de la configuration en deux parties du projectile (corps+ FCT) appe-
l1ée "dual-spin" est la différence de vitesse de rotation entre la partie arriere et la FCT. En effet, le projectile
étant gyrostabilisé, la partie arriere tourne tres rapidement sur elle méme pour stabiliser le projectile durant
le vol. La vitesse angulaire de la FCT quant a elle est réduite a zero pendant le vol grace a I’autopilote de
roulis pour permettre aux canards de pouvoir corriger la trajectoire du projectile. Ce type de configuration
dual-spin a fait I’objet de diverses publications dans la littérature, notamment concernant la dynamique de
vol et sa commande par les approches linéaires, en particulier [CP00, Wer09, TSW15, STW*17]. Cepen-
dant, ces travaux considéraient un moteur coaxial permettant le contrdle du roulis de la pointe. Ce moteur
est absent dans le cas du DFGP, et le roulis est piloté par les canards.
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Fusée de correction
de trajectoire

Ficure 0.11 — Projectile guidé a fusée de correction de trajectoire
d=0.155m

l=0.155m

/=0.870m

Ficure 0.12 — Dimensions du projectile dual-spin étudié

Boucle GNC et stratégie générale de commande

Pour étre en mesure d’atteindre la cible et de corriger sa dispersion balistique de maniere automatique,
le DFGP embarque un systeme de Guidage, Navigation et Commande (GNC) complet dont I’architecture
est présentée par la figure 0.13.

Systeme GNC
I—_________________—|
7 | . Te Ue . u D ique d
Mission > Guidage > > Commande f > Actionneurs »{ Dynamique du
| projectile
| I
I
|
| |
| % |Fusion de données | | ¥ z
et filtrage de [« Capteurs <
| navigation |

Ficure 0.13 — Architecture du systeme GNC appliqué au projectile

B Guidage : Le systeme de guidage calcule la correction nécessaire a apporter pour que le projectile
suive la trajectoire définie pour la mission, cela se traduit par des accélérations désirées verticales et
latérales que le projectile doit avoir. Ces accélérations désirées servent de consignes au systeme de
commande.

B Navigation : Le systéme de navigation fusionne les données des capteurs embarqués (centrale iner-
tielle, gyroscope, magnétometres et GNSS) pour obtenir une bonne estimation des états du projectile
(position, vitesse et accélération linéaire et angulaire, angle d’Euler, efc...). Des filtres de navigation

9
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sont également embarqués pour réduire le bruit des capteurs.

Commande : Le systtme de commande a pour mission de faire converger les états du projectile
vers ceux désirés par le systeme de guidage. A partir des informations issues des algorithmes de la
navigation et des consignes du guidage, le systeme de commande calcule le signal de commande a
envoyer a chaque canard.

Le projectile guidé passe par différentes phases de vol le long de sa trajectoire, comme le montre la
figure 0.14. Lors du tir, le projectile subit une accélération qui peut étre supérieure a 10 000 g. Les capteurs

sont saturés a ce stade, et les algorithmes de navigation mettent donc un certain temps a converger en

sortie de bouche. De plus, le récepteur GNSS met également un certain temps a accrocher les satellites (de
I’ordre de quelques dizaines de secondes typiquement). Ainsi, le guidage du projectile n’est pas possible
tant qu’'une solution de navigation n’est pas disponible. C’est pourquoi le systtme GNC bascule entre
différents états sur la trajectoire du projectile, comme détaillé ci-dessous ol ¢, et p, sont respectivement

I’ angle de roulis et la vitesse de roulis de la FCT.
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Ficure 0.14 — Différentes phases de vol du projectile guidé
B Phase de sortie de canon (¢ < #1) : Pendant la premiere phase de vol, le systeme GNC n’est pas actif

car les capteurs sont saturés et le systeme de navigation n’est pas opérationnel.

Phase de réduction de la vitesse de roulis de la FCT (¢; <t < p) :

Pendant cette phase, les quatre canards sont mis en saturation afin de réduire la vitesse de roulis de
la FCT par effet aérodynamique. En effet, la partie arriere du projectile étant en rotation tres rapide,
et du fait des frottements dans le systeme de découplage, la vitesse de roulis de la FCT augmente

rapidement.

Phase de stabilisation de I’angle de roulis de la FCT (t; < t < t3) :
Une fois la vitesse en roulis de la FCT suffisamment réduite, I’autopilote de roulis est enclenché

afin de stabiliser 1’angle de roulis de la FCT.

Phase de trajectoire guidée (¢t > 13) :

La derniere phase de vol est la phase guidée, a ce stade, une solution de navigation est disponible,
la position de la cible est connue, et le roulis de la FCT est stabilisé. Les autopilotes de tangage,
de lacet et de facteurs de charge sont enclenchés pour permettre la correction de la trajectoire du

projectile.
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Stratégies de commande appliquées aux projectiles guidés

La dynamique du projectile est non linéaire et dépend fortement du point de vol : typiquement le
nombre de Mach, I’altitude, les angles d’incidence, et la vitesse de roulis du corps. La conception d’un
correcteur remplissant le cahier des charges sur I’ensemble du domaine de vol n’est donc pas triviale. Au
dela des méthodes classiques en boucle ouverte qui releévent de la balistique traditionnelle [Frel1, Cos97],
les principales stratégies de commande appliquées aux projectiles guidés sont le séquencement de gains
[LLOO] et plus récemment la commande Linéaire a Parametres Variants (LPV)[Mac19].

La commande par séquencement de gains consiste a concevoir une loi de commande non-linéaire
par interpolation d’un contrdleur linéaire synthétisé autour de différents points de fonctionnement. Plus
précisément la méthode du séquencement de gains consiste en trois étapes :

B Linéarisation : Cette étape consiste a effectuer une linéarisation jacobienne de la dynamique non-
linéaire du projectile autour de différents points de fonctionnement (conditions de vol fixées).

B Synthése : Un controleur linéaire LTI est synthétisé pour chaque modele linéaire obtenu dans 1’ étape
de linéarisation.

B Interpolation : Le controleur non-linéaire global est obtenu par interpolation des controleurs li-
néaires synthétisés.

Plusieurs travaux a I’ISL, a ’ONERA [Tha21], au CRAN [Sev16] et dans la littérature de maniere géné-
rale [GB22] ont montré les avantages de la commande par séquencement de gains et sa pertinence pour
la commande des projectiles dual-spin. Cette méthode permet de concevoir une loi de commande non-
linéaire relativement simple tout en utilisant les outils puissants de la commande multivariable et robuste
pour synthétiser les contrdleurs locaux.

La commande LPV est une approche alternative au séquencement de gains qui produit également un
contrdleur non-linéaire mais, contrairement au séquencement de gains, la commande LPV permet de ga-
rantir des propriétés globales de stabilité et de performance sur 1’ensemble du domaine de vol avec un
seul contrdleur LPV automatiquement séquencé. Cependant cette méthode, ,comme le sequencement de
gains, nécessite de linéariser la dynamique non-linéaire. La commande LPV pour des projectiles guidés a
longue portée a également fait I’objet de travaux récents a I'ISL [VSST24]. La section suivante présente
les principaux défauts du sequencement de gains justifiant les objectifs de la these, détaillés également
ci-dessous.

Objectifs de la these

La plupart des lois de commande, congues pour les projectiles gyro-stabilisés, utilisent des techniques
de séquencement de gains basées sur la linéarisation locale de la dynamique du projectile autour d’un
nombre défini de points de vol. Cette approche donne des performances satisfaisantes tout en permettant
I’utilisation d’outils bien connus de la théorie de la commande linéaire. Cependant, le séquencement de
gains présente deux inconvénients principaux : premierement, la conception peut prendre beaucoup de
temps car I’'ingénieur automaticien a besoin de développer des modeles linéaires de la dynamique étu-
diée autour d’un nombre significatif de points de vol pour que la conception de 1’autopilote soit réussie.
Deuxiemement, le contr6leur non linéaire obtenu par interpolation de contrdleurs linéaires ne peut garantir
les performances et la stabilité du systeme en boucle fermée qu’au voisinage des points de vol susmen-
tionnés.

Au dela des considérations sur le séquencement de gains, le modele du projectile étudié est sujet

11
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a de nombreuses incertitudes paramétriques. En effet, I’aérodynamique des projectiles guidés a fusée
de correction de trajectoire est complexe et constitue encore actuellement un sujet de recherche actif
[KMM?20, KHL12]. L’estimation précise des coefficients aérodynamiques du projectile nécessite des cam-
pagnes expérimentales en soufflerie, longues, compliquées et couteuses. De plus, mener une telle étude
n’est pas toujours possible. Une alternative est de se baser sur les estimations provenant de logiciels semi-
empiriques dédiés comme PRODAS [KCS*20], mais ces résultats sont entachés d’une incertitude élevée.
En effet, ces logiciels reposent sur une base de données empiriques qui utilise en général un modele sim-
plifié du projectile et ne prend en général pas en compte 1’action aérodynamique des canards. Or, il est
admis que les canards situés en amont du projectile ont une influence majeure sur 1’aérodynamique de
celui-ci. Ces constats menés sur le séquencement de gains et sur les incertitudes paramétriques du modele
du projectile ont servi a définir les objectifs de la these.

L’axe principal de recherche qui encadre les travaux de these est I’établissement d’une méthodologie
de conception rapide et générique d’autopilotes pour des projectiles guidés avec des garanties de perfor-
mance et de robustesse face aux incertitudes, et ce pour toute 1’enveloppe de vol. Par "rapide" et "géné-
rique", I’objectif sous-jacent est de s’affranchir du séquencement de gains et de proposer une stratégie de
contrdle non-linéaire rapide a régler (un seul contrdleur pour I’ensemble du domaine de vol) et facilement
implementable qui prenne en compte directement les non-linéarités du systéme et qui, par conséquent,
évite la procédure de linéarisation et de syntheése pour chaque point de vol.

Plan du manuscrit

Le chapitre 1 décrit le modele mathématique non-linéaire du projectile en détaillant les équations de
la dynamique de vol, les forces et moments aérodynamiques, ainsi que la modélisation des différents para-
metres de vol, des actionneurs et des capteurs. Ce chapitre détaille également la conception du simulateur
de vol utilisé tout au long de la theése pour la validation du comportement balistique du projectile et des
trajectoires guidées.

Le chapitre 2 traite de la syntheése d’autopilotes non-linéaires par inversion dynamique incrementale.
La méthodologie de réglage prenant en compte des contraintes d’implémentation numérique et utilisant
les outils de la commande robuste est présentée : une analyse des performances et de la robustesse des au-
topilotes de roulis, tangage et lacet du projectile est réalisée. Des simulations non-linéaires de trajectoires
guidées, utilisant le simulateur du chapitre 1, sont également présentées pour valider le comportement
nominal des lois de commandes synthétisées.

Le chapitre 3 se concentre sur la conception d’une augmentation adaptative pour réduire I’impact
des incertitudes paramétriques sur les performances des autopilotes de roulis, de tangage et de lacet et
facteurs de charge. Des simulations non-linéaires permettent d’évaluer le gain en performance obtenu par
I’utilisation de la commande adaptative en sur-couche des lois de commandes par inversion dynamique.

Pour terminer, le chapitre 4, s’intéresse a I'utilisation des LMI pour I’analyse et la synthese du filtre
passe-bas de I’augmentation adaptative de 1’autopilote de roulis, permettant un bon compromis entre mi-
nimisation de la norme £; du systéme bouclé et robustesse face aux retards de mesures et de commande.
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Chapitre 1. Modélisation non-linéaire et conception d’un simulateur de vol

1.1 Introduction

Ce chapitre a pour objectif, d’une part, de détailler le modele mathématique non-linéaire décrivant
le comportement en vol d’un projectile "dual-spin”, et, d’autre part, de présenter le simulateur balistique
dans I’environnement Matlab/Simulink.

La modélisation mathématique d’un projectile a sept degrés de liberté se base principalement sur les
équations de la dynamique de vol présentes dans [Zip14] et dans les travaux de recherches de [Sev16].
Cependant, certains aspects de la modélisation ont été améliorés par rapport aux travaux de [Sev16]. Tout
d’abord, le calcul du moment d’inertie total du projectile par rapport a son véritable centre de masse per-
met un calcul plus fidele des équations dynamiques de rotation. Ensuite, la méthode des cosinus directeur
(Direct Cosine Matrix) a été choisie pour le calcul de la cinématique de rotation. Cette approche a I’avan-
tage d’étre moins complexe a implémenter que la méthode par quaternion et ne présente pas de singularité
de calcul contrairement a la méthode d’intégration d’Euler directe.

Le simulateur de vol se base sur la boite & outils SMART (System Modeling Ammunition Research
Tools) congue pendant cette these. Cette boite a outils a été créée avec I’objectif d’apporter plus de géné-
ricité, de modularité et de simplicité au simulateur. Les caractéristiques de SMART sont présentées dans la
section 1.3.

La section 1.2 présente les équations du modele non-linéaire du projectile, ensuite la section 1.3 pré-
sente la boite a outils SMART et les caractéristiques principales du simulateur de vol et, enfin, dans la
section 1.4, le fonctionnement du simulateur est validé par 1’analyse de simulations balistiques et de si-
mulations de tir en boucle ouverte.

1.2 Modele mathématique non-linéaire du projectile guidé dual-spin

Le comportement d’un projectile guidé dual-spin est décrit par un modele dynamique a sept degrés
de liberté. Plus précisément, en plus des trois translations et des trois rotations dans les trois directions
de I’espace, le modele comporte un degré de rotation supplémentaire dii au découplage en roulis entre la
fusée de correction de trajectoire et la partie arriere du projectile. Dans cette section, les reperes et les
systemes de coordonnées utilisés pour la modélisation sont tout d’abord présentés, ensuite les équations
dynamiques et cinématiques sont détaillées. Une partie importante de cette section est dédiée au calcul des
forces et des moments extérieurs au projectile. Enfin, la modélisation des actionneurs est discutée ainsi
que des hypotheses simplificatrices sur la dynamique des capteurs. Les valeurs numeriques des differents
parametres du projectile dual-spin sont detailles dans le tableau B.1 en annexe B.1.

1.2.1 Repéres et systemes de coordonnées

Les reperes et les systeémes de coordonnées servent de cadres mathématiques a la modélisation du
comportement du projectile pendant sa phase de vol. En effet, le mouvement du projectile, son orientation
et les forces et les moments qui lui sont appliqués sont toujours exprimés par rapport a un repere. Il est donc
primordial de définir certains reperes fondamentaux a la modélisation de la dynamique du projectile. Ainsi,
cette sous-section présente les différents reperes nécessaires a I’écriture des équations de la dynamique de
vol ainsi que leurs systemes de coordonnées préférentiels associés. La figure 1.1 montre les rotations entre
les différents systemes de coordonnées et la figure 1.2 illustre les différents reperes utilisés ou By et B;
sont respectivement les centres de masse de la partie arriere et de la FCT du projectile et B est le centre de
masse total.
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1.2. Modele mathématique non-linéaire du projectile guidé dual-spin

lY: 113‘ ]Blz lHl

Y B
E .x 3 3™
37=3
Relation entre le SC Body et le SC Local Relation entre le SC Body et le SC FCT

b)
Relation entre le SC Body et le S Relation entre le SC Body et le SC Wind
Wind aérobalistique cartésien
Ficure 1.1 — Rotations entre les différents systemes de coordonnées

B Repere terrestre et systeéme de coordonnées local :

Le repere E 1i€ a la Terre est supposé inertiel (galiléen) avec un changement d’orientation et de posi-
tion dans le temps jugé négligeable. L’ origine du repere est fixée au site de lancement. Le projectile
étudié possede une portée balistique inférieure a 30 kilometres et évolue dans 1I’atmosphere avec
une vitesse maximale inférieure 2 Mach 5 par conséquent la courbure terrestre est négligeable pour
la modélisation de la trajectoire. Un systéme de coordonnées local - peut donc étre utilisé dans le
plan tangent a la surface terrestre sur le site de lancement. Les trois vecteurs principaux du repere
(e1, ez, e3) sont orientés respectivement vers le nord, vers I’est et vers le centre de la Terre et sont
associés aux axes (17, 2¥,3%) qui constituent le systéme de coordonnées préférentiel ]*.

B Reperes du corps du projectile (tournant et non-tournant) et systemes de coordonnées préférentiels

associés :

Les reperes Body Varying Roll (BVR) B; et Body Fixed Roll (BFR)' B sont tous les deux fixés
au corps du projectile (partie arriere) et ils partagent le méme premier vecteur de leurs bases suivant
I’axe de symétrie du projectile , c’est a dire by ; = b’l’l. Cependant, a la différence de By, le repere B}
ne suit pas le mouvement en roulis du corps du projectile et posséde par définition un angle de roulis
nul (¢grr = 0). Les deuxiémes vecteurs de leurs bases (b2 et bll,z) sont normaux a la surface du
projectile et sont confondus quand I’angle de roulis du projectile est nul. Leurs troisieémes vecteurs
(b13 et b} ;) completent leurs bases orthonormales respectives. L'utilisation du repére non-tournant
BFR a I’avantage de rendre I’expression de la dynamique en rotation indépendante du roulis de
corps. Dans le cas contraire, la forte vitesse de rotation du projectile augmente significativement
les durées de simulation (petit pas d’intégration) et peut dans certains cas mener a des erreurs nu-
mériques. Pour cette raison le repére BFR est privilégié par rapport au repere BVR et est utilisé
systématiquement dans la thése. Les systémes de coordonnées préférentiels 1! et 151 composés des

1. Il existe un troisieme repere appelé BNS (Body Non Spinning) pour les systeémes tournants, il possede la particularité
d’avoir une vitesse angulaire en roulis nulle et un angle de roulis non nul.
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Chapitre 1. Modélisation non-linéaire et conception d’un simulateur de vol

axes (181, 281 381 et (13’1, 281 ,33,1) sont respectivement associ€s au repere By et B].

B Repere de la FCT et systeme de coordonnées préférentiel associé

Le repere B, est lié a la fusée de correction de trajectoire avec une base formée des trois vecteurs
suivants : by | suivant I’axe de symétrie de la FCT et donc du projectile entier, b, > suivant le plan de
symétrie horizontale des canards et b, 3 pour compléter la base orthonormale suivant la regle de la
main droite. Le systéme de coordonnées préférentiel 152 composé des axes (1722, 282 382) est associé
au repere B,.

Repere atmosphérique et systeme de coordonnées du vent

L’atmosphere est considérée comme une masse d’air monolithique dans laquelle évolue le projec-
tile et par conséquent un repere A peut lui étre associé avec les trois vecteurs (aj, a», az) [Zipl4,
p-85]. Le projectile se déplace dans cette masse d’air et subit un vent relatif générant les forces
et les moments aérodynamiques. Un systeme de coordonnées lié au vent |V est associé au repere
atmosphérique A. Le premier axe de | (1V) est aligné avec le vecteur vitesse du centre de masse
du projectile par rapport a I’ air vf;,. Les deux autres axes de |V peuvent étre définis de deux manieres
selon ’utilisation des angles d’incidence cartésien («, 8) ou des angles aérobalistiques polaires (o,
¢"). Pour éviter toute confusion le syst¢eme de coordonnées lié au vent utilisant les angles aérobalis-
tiques est nommé ]4. Les angles cartésiens sont associés aux conventions de la dynamique de vol
"avion" alors que les angles aérobalistiques sont associés aux missiles et a la balistique tradition-
nelle. La section 1.2.7 propose une modélisation des efforts aérodynamiques que subit le projectile
selon ces deux conventions.

Ficure 1.2 — Reperes utilisés [Sev16]

1.2.2 Equations dynamiques de translation

) . . . L. L. . B! vt 181
L’équation dynamique de translation (1.1) décrit la dérivée du vecteur vitesse [vg] b [—B] par

rapport au repere inertiel terrestre E exprimé dans le systeéme de coordonnées préférentiel lié au repere

non-tournant 11 [Zipl4] :

16

E 1B
Ll = | 2]

e [ E]" 5] (1.1)




1.2. Modele mathématique non-linéaire du projectile guidé dual-spin

— . R
L’équation (1.2) est obtenue en isolant [%] = o w] :

u X 0 -r q u
1
) =(—B) Y(=|r 0 rtan@||v (1.2)
m
w Z —-q -—rtanf 0 w
B/
Dans I’équation (1.2), mP est 1a masse totale du projectile, [vg] "=[u v w]" estle vecteur vitesse
du centre de masse du projectile B par rapport au repére inertiel terrestre E coordonné dans 151 et [ fB]B =

[X Y Z]T estle vecteur des forces extérieures appliquées au centre de masse B du projectile. La nature
et I’effet de chaque force agissant sur le projectile sont détaillés dans la section 1.2.7. Le terme [QB'IE]

représente la matrice antisymétrique du vecteur vitesse de rotation [a)B'lE ] =[-rtand g r]" durepere
non tournant B} ou ¢ et r sont respectivement les vitesse de tangage et de lacet du projectile et 6 est I’angle
de tangage”. 1l est intéressant de noter que I’utilisation du repére BFR non tournant B évite la présence
de la vitesse angulaire de roulis de la partie arriere du projectile p; dans 1’équation (1.2). La vitesse de
rotation p; étant tres élevée, son intégration est numériquement couteuse ce qui augmente le temps de
simulation d’une trajectoire.

1.2.3 Equations dynamiques de rotation

Les équations dynamiques de rotation (1.3) ci-dessous décrivent I’accélération angulaire du corps
du projectile et de la fusée de correction de trajectoire. La FCT et la partie arriere du projectile sont
physiquement couplées en tangage et en lacet, mais découplées en roulis. Pour éviter toute redondance,
I’équation (1.3a) traite des mouvements de tangage et de lacet communs aux deux parties, ainsi que du
roulis de la partie arriere du projectile tandis que 1’équation (1.3b) traite uniquement du roulis de la FCT :

B, _ [Be]P de®1E 1" OB EP [B12|P [ BIEYB; 13
gl = [Tge ] | == | +[Q%F]" [T5°] " ™) (1.3a)
dpng
L2 = Isz (13b)
Les équations (1.3a) et (1.3b) sont développées et regroupées comme suit :
pa] (17 0o o olflo o o 0 [, 0 0 o][p] [Lo]
; o ;') o of{jo o r - 0 I, 00 L
P1 _ X - q x| ) P1 N 1 (1.4)
q 0 0 [ 01110 -r 0 —rtand{| 0 O [, O||gq M
7] o o o L'|o g rane 0o |0 0o o L||r] |N]

Dans I’équation (1.3), [a)BlE ]Ba =[p1 q r]" estle vecteur des vitesse angulaires de la partie arriére
du projectile et [mBl]Bi = [Ly M N]T est le vecteur des moments extérieurs appliqués a la partie
arriere du projectile. Concernant la FCT, p; est sa vitesse angulaire en roulis et L est la composante en
roulis de la somme des moments extérieurs appliqués a la FCT.

B, ,1B,
L’équation (1.3a) prend en compte le moment d’inertie effectif de la partie arriere du projectile [Igl’z] ]

2. Le terme —rtan 6 provient du calcul de la vitesse angulaire du repére par intégration directe de p| = —rtan# [Zipl4, p
136]
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Chapitre 1. Modélisation non-linéaire et conception d’un simulateur de vol

calculé a partir du centre de masse réel B de celui-ci. Le calcul de I'inertie effective de la partie arriere est
effectué grace a la théorie des corps groupés [Zip14, pp.217] et détaillé par I’équation (1.5) :

R A (B U e P S E P B

[iBl,Z By _ [Ig.,z]B’u _ [135]3’1

_ [IB|,2 By [T]BzBl [Igzz]Bz (1.5b)

L’utilisation du moment d’inertie effectif du projectile permet une modélisation plus précise de la
dynamique de rotation de la partie arriere du projectile. On calcule tout d’abord I’inertie totale du projectile

Bi121P] . . . . e
[I B"z] ' par rapport a son centre de masse réel, auquel on vient soustraire le moment d’inertie de la FCT

’

[I gj]Bl exprimé dans le systeéme de coordonnées non tournant. Dans I’équation (1.5), [T]BzB/l est la matrice
de rotation permettant le changement de systeme de coordonnées a partir de ]B’l vers 122, [S BBl et [S B,B]
sont respectivement les matrices antisymétriques des vecteurs de déplacement [sp, 518 = [xg,g 0 O]T
et [sg,5% = [-xg,p 0 0]7.

1.2.4 Equations cinématiques

Les équations cinématiques permettent, tout d’abord, de calculer les différents angles d’Euler du pro-
jectile et ainsi déterminer son orientation en vol par rapport au repere inertiel terrestre. Ensuite, la vitesse
linéaire locale et la position du projectile sont déterminées grace aux angles d’Euler.

A cause de sa configuration "dual-spin", la cinématique du projectile est décrite par 4 angles : 6 son
angle de tangage, ¢ son angle de lacet, ¢; I’angle de roulis du corps du projectile et ¢, I’angle de roulis

BIL

de la FCT. La détermination des angles d’Euler permet de construire des matrices des rotation [7'] et

[T]5F faisant la correspondance entre le systéme de coordonnées local - et le systéme de coordonnées
181, puis entre le systéme de coordonnées local ] et le systéme de coordonnées 152. Les équations (1.6),
(1.7) et (1.8) montrent la construction des matrices de rotation [7] 5% et [T] B2L ainsi que le cas particulier
de [T] BiL 1 a matrice [T] BiL egt ensuite utilisée pour calculer la vitesse linéaire [vg]L ={u, v. w.]" et

L
la position [sg] =[x Ye Zze]' du projectile dans le systeme de coordonnées local. La matrice [T] B\L

est donnée par :

(717 F = (1) (™ e

1 0 0 cos@ 0 —sinf|| cosyy siny 0
=10 cos¢; sing 0 1 0 —siny cosy O
|0 —sing; cos¢|[sinfd O cosé 0 0 1
cos iy cos b siny cos 0 —sinf
= |cosysinfsin ¢ —sinycos¢; sinysin@sing; +cosycos¢  cos b sin P (1.6)
[cosyrsinfcos ¢y + sinysing;  sinysinfcos @y — cosysing;  coscos ¢y
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]BZL

La matrice [T se construit de la méme maniere que [T]12Lavec une rotation en roulis d’angle ¢,

au lieu de ¢ :

cosyrcosé siny cos @ —sin6
[T1%2L = |cosy sin@sin gy — sinycos gy sinysin@singy + cosycosd  cosfsin és (L.7)
cosysinfcos ¢y + sinysingy siny sinfcos ¢y — cosysingy cosfcos po

La caractéristique principale du repere non-tournant B est d’avoir un angle de roulis nul (¢grr = 0),
7 4 . . . .
par conséquent [T]51% se construit avec uniquement deux rotations comme suit :

(T1%E = [T (T [T1¥

_1 0 Of|cosf O —sinf|| cosy siny O
=10 1 Off 0 1 0 —siny cosy O
[0 0 1f[sinf O cos@ 0 0 1

cosycos@ sinycosd —sind

=| —siny cosyr 0 (1.8)

cosysing sinysinf cosd

1.2.4.1 Cinématique de rotation

Il existe trois méthodes principales utilisées dans la littérature pour la détermination de I’ orientation
d’un repere : par intégration directe des vitesses angulaires du corps du projectile, par utilisation de la
matrice des cosinus directeurs (DCM matrix) et par quaternion. La figure 1.3 fait le comparatif des trois
méthodes. Le choix de 'utilisation de la méthode par matrice des cosinus directeur est justifié par 1’ab-
sence de singularité de calcul et par une implémentation plus simple que les quaternions. La méthode de la
matrice des cosinus directeurs est basée sur la dynamique de la matrice [T']%1% régie par I’équation (1.9) :

dIT1BE  [=BE)B

'L
5 7Q (T] (1.9a)

cosycos@ sinycosd —sind

[T15E =| —sin 4 cos Y 0 (1.9b)

cosysing sinysind cosf

Les angles de tangage 6 et de lacet ¢ sont calculés directement 2 partir de [T']51~ selon les equations
cinématiques de sortie (1.10a) et (1.10b) :

6 = —arcsin (T%11{1,3}) (1.10a)
TBL(2, 1)
lﬁ = —arctan (m) (1 10b)

Néanmoins, du fait de I’utilisation de 151, il n’est pas possible de calculer de la méme maniére les angles
de roulis ¢; et ¢,, ceux-ci sont donc calculés par intégration directe comme suit :

¢2=P2—P'1
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Méthodes de calcul des angles d'Euler du corps du projectile
Intégration directe Matrice des cosinus directeurs Quaternions
g
£ 4o 0 —p —g —r]fa
a% b1 1 sing;tanf cos¢;tand 1] d[T]BlL ﬁBlE B B a1 1|p 0 r —q @
E= | o — B Tl ==
= o =10 cqs b1 sin ¢ q at [ ] [ } o 2| q —r 0 P1 q
2 . 0 sin ¢; cos ¢ r .
g |LY cosf cos® 1 g3 T q -1 0 a3
E
o
5]
TBL{2
¢1 = arctan T2 A{2,3) tan ¢y = 2(q2q3 + qoq1)
TBL{3 3} NP1 =5 5 _ 5. 3
90— 49 — 45 +q3
Lg Determination des angles d'Euler par
5 integration directe des equations sinf = —2 —
= : B,L g193 — qog2
; differentielles. 0 = arcsin(T*{1, 3}) ( )
=)
<
) 2(019 + 9025))
_ . TBlL{2’ 1} tan1/1 =— ql‘I; ngS .
1 = — arctan 4T31L{2’2} 9 +497 — 495 — g3
2 Matrice de transformation directement
3 . ) calculée. . cepr L
g Calcul direct des angles d'Euler. . . , . Equations différentielles linéaires.
g Aucune singularité dans les équations
> . .
< differentielles.
. . . . Les angles d'Euler et la matrice de transformation ne
@2 Singularité de calcul a : . . .
B Les angles d'Euler ne sont pas sont pas directement disponibles.
g 6= 1 directement disponibles
% T2 Implementation plus complexe.
Q
=]

Ficure 1.3 — Méthodes de calcul des équations cinématiques [Zip14, pp. 143]

= p2+rtané (1.11a)
é1 = pi —Pi
= pi + rtané (1.11b)

1.2.4.2 Cinématique de translation

Les équations cinématiques de translation permettent de calculer la vitesse linéaire du centre de masse
.. L . . . N p

du projectile [vg] par rapport au repere inertielle terrestre exprimé dans le systeme de coordonnées local,

ainsi que le vecteur position du projectile [sge]* = [xe ye 21T par intégration directe. La matrice

[T15L (calculée grice a la cinématique de rotation) permet le passage entre le systéme de coordonnées

local vers le systeme de coordonnées Body B :

’

[o5]" = [T] 5t 5] (1.12)

qui s’écrit sous la forme matricielle suivante :

Xe cosycosf —siny cosysind||u
Y| =|singcos@ cosy sinysind||v (1.13)
Ze —sinf 0 cosd w
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1.2.5 Calcul des parametres de vol

La dynamique du projectile ainsi que les forces et les moments que celui-ci subit pendant sa trajec-
toire sont fortement influencés par les conditions de vol. En effet, les différents parametres de vol comme
la vitesse du projectile par rapport au vent relatif V, le nombre de Mach M, I’angle d’attaque «, 1’angle
de dérapage 8 ou encore la pression dynamique g régissent 1’intensité des forces et des moments aéro-
dynamiques extérieurs, qui a leur tour changent les conditions de vol. L’équation (1.14) décrit la relation
permettant de calculer la vitesse du projectile par rapport a son vent relatif (repere atmosphérique A) :

" =" -

- [vg]‘* P[] (1.14)
ou [u‘g]B,' = [ug vy wg]" et [UE]L sont la vitesse du projectile par rapport a 1’air et la vitesse de ’air
(vent) par rapport au repere terrestre. En 1’absence de vent, on obtient la relation suivante [U%]B,l = [vg ]Bi.

B/
La vitesse V est calculée avec la norme euclidienne du vecteur [v‘g] '. L’équation (1.15) donne également
les relations entre V, le nombre de Mach M et la pression dynamique g ol p(h) et a(h) sont respectivement
la masse volumique de I’air en kg/m3 et la vitesse du son (m/s) et dépendent de 1’altitude 4 :

V=2 +02+u? (1.15a)
1%
M= 0 (1.15b)
1
= E;O(h)V2 (1.15¢)

La section 1.2.6 donne plus de détails sur le calcul des variables d’environnement a et p. La figure 1.4

. . . Y B
et I’équation (1.16) montre les relations trigonométriques entre les composantes [u, v, w,]' de [v‘g] !
et les angles aérodynamiques cartésiens «, 3 :

a = arctan(—a) (1.16a)
Ug
8= arctan(v—a] (1.16b)
V2 + w?
De la méme maniére, on obtient les relations trigonométriques (1.17) entre [u, v, wy]' et les
angles aérobalistiques o’ et ¢’ :
’ Uq
a’ = arccos —) (1.17a)
Vv
¢ = arctan(v—a) (1.17b)
a

1.2.6 Modélisation de I’environnement

Les équations de la modélisation de 1’environnement calculent les parametres atmosphériques néces-
saires aux équations des parametres de vol. Ces parametres dépendent de 1’altitude du projectile 4 et de
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Ficure 1.4 — Représentation des angles aérodynamiques et du vecteur vitesse V

plusieurs constantes pouvant étre calculés selon les standards suivants [0EttSA76, fS75] :

a = VkRT (1.18a)
P
= — 1.1
P= 2T (1.18b)

ou, R est la constante de spécifique de I’air (J/(K.kg)), T est la température de I’air (K), x est I’index
adiabatique et P est la pression atmosphérique dépendante de 1’altitude.

1.2.7 Expression des forces et moments extérieurs appliqués au projectile

Tout au long de son vol, le projectile est soumis a plusieurs forces et moments influengant sa tra-
jectoire. Cette sous-section détaille le calcul des différentes forces et moments aérodynamiques et leurs
passages depuis le systeme de coordonnées du vent vers le systéme de coordonnées 151. Les forces et les
moments peuvent s’écrire de deux facons différentes dans le systéme de coordonnées 151 selon que I’on
utilise 1" ou ] comme systéeme de coordonnées d’origine. Ainsi I’expression finale des forces et moments
aérodynamiques fera intervenir les angles aérodynamiques cartésiens @ et 8 dans un cas et les angles aéro-
balistiques polaires o’ et ¢" dans 1’autre. Les deux approches étant sensées conduire aux mé€mes résultats,
il a été décidé d’utiliser les deux systemes de coordonnées et de comparer les résultats en simulation pour
vérifier la validité des expressions des forces et des moments aérodynamiques.

La matrice de rotation entre les systemes de coordonnées ]B’1 et ]V est donnée par 1’équation (1.19a)
et la matrice de rotation entre ]B; et ] est donnée par 1’équation (1.19b), les expressions des forces et
moments étant principalement tirés de [McC12].

cosacosfS sinf8 sinacosf
[T1"?1 = |~ cosasinB cosB —sinasinf (1.192)
—sina 0 cos @
cosa’ sina’sin¢g’ sina’ cos¢’

(T8 =| o cos ¢’ sin ¢/ (1.19b)

—sina’ cosa’sing’ cosa’ cos ¢’
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L’expression des forces et des moments fait intervenir plusieurs coefficients aérodynamiques, leur
modélisation est présenté en annexe B.

1.2.7.1 Forces et moments de portance et de trainée

La trainée aérodynamique génére une force et un moment de frottements dus au déplacement du
projectile dans 1’atmosphere et a la résistance du vent relatif. La portance aérodynamique quant a elle
s’exerce perpendiculairement a la trajectoire du projectile et génere un effort latéral en fonction de I’angle
d’attaque total (voir équation (1.23)). Dans les equations (1.20) a (1.25), Cp(a’, M) > 0 est le coefficient
aérodynamique de force de trainée, Cr (a’, M) > 0 est le coefficient de force de portance.

B Force de trainée aérodynamique :

Le vecteur de la force de trainée aérodynamique F g est aligné avec v’g

puisque les reperes cartésien et aérobalistique partagent le méme premier vecteur de leurs bases, on

mais en direction opposée

a la relation suivante :

FY = -gSCpa (1.20a)
1

[FE1Y = [F51" = =4S Ch |0 (1.20b)
0

B

L équation (1.21) détaille le passage des systtmes de coordonnées 4 et 1" vers 151 en utilisant

respectivement les matrices de rotation [T1AB et [TV

[FR1B = —gS Cp[T1*E (a1 1! = —gS Cp[T1VBi[ar]V

cos @’ cosacospf
=—-gSCp|sina’sing’ | = —gSCp sin (1.21)
sina’ cos ¢’ sin @ cos 8

B Force de portance :

La force de portance F' ng se situe dans le plan de facteur de charges défini par les axes 151 et 1V :

F§=gSCp, [a) A (b1 Aay)] (1.22)

Contrairement a la force de trainée aérodynamique, I’expression de la force de portance est diffé-
rente dans le systeéme de coordonnées 1A W

(équation (1.24)).

(équation (1.23)) et dans le systeme de coordonnées

Ecriture de la force de portance dans le systéme de coordonnées 4 :

[FE1* = S Cr,lan]* A (IT15 101,115 A [ar]?)
1 cosa’ 1
=gSCr, [0 A 0 A0

0 —sina’ 0
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0
=qSCr,| 0 (1.23)

—sina’

Ecriture de la force de portance dans le systéme de coordonnées " :

[F51"Y = gSCplan)* A (IT1VPi1b1 115 A far]")

1 cos @ cos 8 1
=gSCr, |0| A||-cosasinB|A |0
0] —sina 0
il [ o
=gSCr, |0|A| —sina
0] |cosasinB
0
=qSCy, |-cosasinf (1.24)
—sina

Ecriture de la force de portance dans le systéme de coordonnées 171 :

0 0
LB, _ ~ T1AB 5 T1WB, ;
[FE15 = gSC ITI*®| 0 | =3SCrIT1" |- cosasing
—sina’ —sina
sin” o’ sin? @ + cos? a sin? B
=gSCr, |-cosa’sina’sing’| = gSCr, | —cosacosBsinf (1.25)
—cosa’ sina’ sin ¢’ — cos @ cos’ Bsina

B Force de tangage/lacet :

Les forces de trainée aérodynamique et de portance sont additionnées pour former la force de tan-
gage/lacet grace a la relation suivante :

Ca(a’, M) = Cp(a’, M)cosa’ — Cy,(a’, M) sin® @’

= cos @ cos BCp(a’, M) — C (&', M) (sin2 @ + cos® a sin’ ,8) (1.26a)
Cn, (@', M) =Cp(a’, M) + Cr, (o', M) cos
= Cp(@’, M) + C, (&', M)cosacos B (1.26b)

ou Ca(a’, M) > 0, Cy,(a’, M) > 0 sont respectivement les coeflicients aérodynamiques de force
axiale et normale. Ainsi en combinant les équations (1.21), (1.25) et (1.26), on obtient I’équation
(1.27) qui donne I’expression finale de la force de tangage/lacet au projectile en fonction des angles
aérodynamiques cartésiens ou aérobalistiques :
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—Cy —Cy
[FE1F =4S | —Cya sinB. | =4S |—Cygsina’ sing’ (1.27)
—Cngsina cosf —Cpg sina@’ cos ¢’

B Moment de tangage/lacet :

Le moment de tangage/lacet mg existe a cause de la distance entre le centre de pression de la force
de tangage/lacet et le centre de masse du projectile. Le moment de tangage/lacet est uniquement di
a la force normale car la force axiale est alignée avec le centre de pression et le centre de masse
du projectile. Dans I’ équation suivante C,, (@', M) > 07est le coefficient de moment de tangage et
lacet :

mb = gSdC,, (aj A by) (1.28)

L’écriture du moment de tangage/lacet dans le systéme de coordonnées |4 permet de montrer que
celui-ci est perpendiculaire au plan de facteur de charges car sa seule composante est selon 1’axe

24
[mpl* = gSdCy, ([ar]* A [T1*Fi[b1]%1)
0
=gSdCp, |sina’ (1.29)
0

Ecriture du moment de tangage/lacet dans le systéeme de coordonnées ]V :

(1" = gSdCy, (1ai]" A [T1VPi[511%)
0
= C_]S dcma sin (130)

—cosasinf

Ecriture du moment de tangage/lacet dans le systéme de coordonnées 151 :

0 0
[m51B% = GSdC,, [T1B |sina’ | = gSdC,, [T1B' | sina

0 —cosasinf
0 0
=gSdCy, | sina’ cos¢’ | = gSdCp, |sinacos (1.31)
—sina’ sin ¢’ —sinf

A cause de la configuration dual-spin du projectile, 1a forme matricielle du moment de tangage/lacet
total [mg]B 1’2 possede un degré de liberté de plus pour prendre en compte 1’action du moment sur la

3. Cp, (@', M)>0 car le projectile est gyrostabilisé :
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dynamique de roulis de la FCT.

0
[(mh1%2 = |0 (1.32a)
0
0 | o0
0 0
[mh1P12 = gSdC,, =gSdC,, (1.32b)
sin @ cos 8 sina’ cos ¢’
| —sinS | | —sina’ sin¢’ |

1.2.7.2 Force et moment de Magnus

A cause de la vitesse en roulis importante de la partie arriere du projectile, il y a une différence de
pression entre les deux faces latérales du projectile ce qui crée une force latérale et un moment dits de
Magnus. La force de Magnus a tendance a étre faible par rapport aux autres forces aérodynamiques mais
le moment de Magnus peut étre important et affecte la stabilité de la munition.

Le coeflicient Cyp,(a’, M) < 0 est le coeflicient de la force de Magnus et Cy, o (a’, M) est le coefficient
du moment de Magnus. Le coeflicient Cy,,, peut étre négatif ou positif en fonction du régime de vol (dans
notre cas : Cp,<0 quand M < 1 et Cppo >0 quand M > 1, voir Annexe B).

B Force de Magnus :

L’expression de la force de Magnus est donnée par 1’équation (1.33).

d
Fi =3s %Cypa(al A by) (1.33)

Ecriture de la force de Magnus dans le systéme de coordonnées ]4 :

L utilisation du systeme de coordonnée aérobalistique met en lumicere 1’action latérale de la force de
Magnus :

d / /

(FUT = gs 222 Sy Crpa ([ ALTYHi[011%)
0

Cypa |sina’ (1.34)

0

pid

7S
~ Py

Ecriture de la force de Magnus dans le systéme de coordonnées |V :

(Fi1" =as o cy,m (la?™ A (T1VPi1611%1)

0
d
- s’;vcy,m sina (1.35)
—cosasinf

Ecriture de la force de Magnus dans le systéme de coordonnées 171 :
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0 0

pid — AR d — wR

[FiP = qS CYpa[ T1*%1 [sina’ | = gS %CYpa[T]WB' cos Bsina
0 —sinf
0 0
d pid
SI;lV Cypa| sina’ cos¢’ | = 515 v Cypa |sina cosf (1.36)
—sin @’ sin ¢’ —sinf

Il est intéressant de noter que du fait de la présence de la vitesse angulaire de roulis de la partie
arriere p; dans I’équation (1.33), la force de Magnus est d’autant plus forte que le projectile tourne
rapidement sur lui méme.

B Moment de Magnus :

Méme si la force de Magnus a tendance a étre faible, le moment de Magnus est quant a lui important :

pid

Chpa (b1 A (a1 A D1)) (1.37)

Ecriture du moment de Magnus dans le systéme de coordonnées |4 :

[my 1" = qu’;Vd wpar (ITTP1 01150 A ([an]* A T [61]7))
cosa’ _ 0
- qu’;“f Cope|| 0 |Alsine
—sine’| | O
sin® o’
= éSd%lCnpa 0 (1.38)

cosa’ sina’

Ecriture du moment de Magnus dans le systéme de coordonnées 1% :

d / / / /
[my 1" = qu%cnpa (L7175 161151 A (1@ A LT1VEi[01171))

cos @ cos 8 0
d
=E]Sd%cnpa —cosasinB| A sin @
—sina —cosasinf
7coszasin2ﬂ+sin2a
_ oo bid 5 .
—quWCnpa cos” a cos Bsinf (1.39)
cos @ cosSsina
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Ecriture du moment de Magnus dans le systéme de coordonnées 151 :

sin” o’ cos” asin’ B + sin’

/ d R / d R /
[mg[]Bl = qS d%cnpa[T]ABl 0 = qupl npa[T]WB1 COS2 a COS,B sinﬂ
cosa’ sina’ cos @ cos B sina

0 0
_o,P1d ., pd .
= quWCnpa —sina cos¢ qu % Cnpa smﬁ (1.40)
—sina’ sin ¢’ sin @ cos 8

L’expression finale du moment de Magnus dans les systémes de coordonnées 14 et ]V est donnée

par :
0 0
. Pd 0 _ pid 0
1P =4S A= Copa | = qu’;Lcn,,a . (1.41)
v —sina’ cos ¢’ 14 sinf3
| —sina’ sin¢’ | | sin a cos B

1.2.7.3 Force et moment d’amortissement

La force et le moment d’amortissement sont dus a la résistance visqueuse de I’ air.

B Force d’amortissement :

La force d’amortissement F g fait intervenir deux coefficients aérodynamiques Cy, (', M) > O et
Cn,(a’, M) > 0 dont I’expression est :

d d
Cn,b1 +3S 5=Cv, (b1 — @) (1.42)

FP =
B =83y 2V

Dans la pratique, les deux sont difficilement dissociables et la contribution de Cy, est faible. Par
conséquent, 1’équation (1.42) est simplifiée comme suit :

[FR1%1 ~ gS —(ch + Cn,)[b117

~ qS—CNq ([a)B‘E]B A [bl]B,l)

p 1
d
x S2VCN" qg| N0 (1.43)
r 0

En négligeant le terme 4, la force d’amortissement s’écrit naturellement dans le systeme de coor-

données ]B,l :
0
D d
[Fg] i —qSﬁCNq r (1.44)
—-q

B Moment d’amortissement :
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Le moment total d’amortissement mg est composé du moment d’amortissement en roulis mg Setdu

. D .
moment d’amortissement en tangage et lacet m Bp comme suit :

D D D
mg = me +mg® (1.45)
Le moment d’amortissement en roulis réduit la vitesse de roulis de la partie arriere du projectile car
Clp(a/’,M) <0:
pid

my’ = §S v Cubi (1.46)

. . . N z 4
Ecriture du moment d’amortissement en roulis dans le systéme de coordonnées 151 :

Cz)
Doy = g5 219 (1.47)
B ® Sy '
0

Le moment d’amortissement en tangage et lacet posseéde une partie dépendante de la dérivée tem-
porelle de I’angle d’attaque & et une autre dépendante de la vitesse de tangage q.

mbl = qS

B d Cmq (bl /\bl)+6_]SiCm[, (bl /\Z?] - by /\éll)

2V 2V

< 35 55 (Coy + C) (b1 A )

d Cm, (b1 A (@ A b)) (1.48)

~ gS —
3y

. . N z 4
Ecriture du moment d’amortissement en tangage/lacet dans le systéme de coordonnées 151 :

1l {o
, d
[mgp] '“C_]Sﬁcmq O|A| 7
0] |4
[0
_d
<355-Cn, g (1.49)
.

En combinant les équations (1.47) et (1.49), I’expression globale du moment d’amortissement est

obtenue :
0
d |C
B1P = g8 WP (1.50)
Cm,q
L Cmqr_

1.2.7.4 Force et moment générés par les canards

Pour estimer la force totale exercée par I’ensemble des canards ainsi que le moment total généré, la
force exercée par un seul canard est d’abord calculée, puis a partir de celle-ci, les forces des trois autres
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C
c4

configuration en croix

canard 1 vu de coté canard 2 vu de dessus

vu de l'arriere

Ficure 1.5 — Configuration des canards et modélisation de leurs forces respectives

canards sont calculées en exploitant la configuration en croix de la FCT montrée par la figure 1.5. Enfin,
le moment exercé par chaque canard au c.m B du projectile est calculé a partir des distance xc = x. + Xp,p
et y. séparant B du c.m de chaque canard. Plusieurs hypotheses simplificatrices sont utilisées :

» La composante axiale de la force de tangage/lacet est négligée, les canards ne génerent que de la
portance pour le projectile (force normale).

» Les équations sont simplifiées en considérant uniquement des petits angles : cos x ~ 1, sinx ~ x.

B Force générée par le canard 1 :
De maniere analogue a I’équation (1.27), on obtient la force normale générée par le canard 1 [F’ CCI 182
avec I’équation (1.51) :

0

[FC1% = gSCw,, —sinf

| — sin(@ + 61) cos B

0

~gSCn,, | -B (1.51)

»—51 4

B Force générée par le canard 2 :

Une rotation de 90 degrés [R’] dans le sens positif est appliquée pour calculer la force du canard 2
[F g]BZ, Celle-ci étant dans le plan de lacet on remplace @ = —f et 6 par J;, et on obtient :
[FE1P = [ROI[FS 1P
1 0 O 0
0 0 -1 o
01 0f|-0+p

0
GSCn,, |62 — B (1.52)

a
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B Force générée par le canard 3 :

La force générée par le canard 3 [F g]BZ est symétrique a [F CCI]B2 par rapport au plan des canards 2
et 4. On utilise la matrice de symétrie [M] avec la correspondance §3 = §; et on obtient :
[F,1% = [M1[FG 1™
1 0 0 0
0 -1 0 -3
0 0 1||-63—-a

0
=gSCh;,, B (1.53)

—53—0’

B Force générée par le canard 4 :

Enfin, la force du canard 4 est calculée avec a la fois une symétrie et une rotation de 90 degrés dans
le sens positif a partir de [F’ f}]BZ, avec la correspondance @ = - et §; =04 :

[FG1% = [RPMIFE 1P
1 0 Offrt 0 O 0
={0 0 -1||10 -1 O a
01 0|0 0 1||-6:+p8
0
= GSCn,, |64 - (1.54)

—-a

B Force totale générée par les canards :

La force totale des canards [F g]BZ est obtenue en additionnant les contributions de chaque canard :

4
[F§1% = Y [FS)1P

i=1

0
=GSCn,, | 62 +64-28 (1.55)
0] — 03 — 2«
0
=gS2Cy, | 2% -5
s g
0
=gSCn,| 2% —p (1.56)
_ 0146y
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avec Cyy(a’, M) = 2Cy;,, .

B Moment généré par le canard 1 :
Le moment individuel généré par chaque canard m,, au centre de masse de la FCT B, est calculé a

partir de leur force respective et de la distance qui sépare le centre de masse de chaque canard du

centre de masse de la FCT s,p,. Pour le canard 1 on obtient :

mS' = se,p A FS (1.57a)
»xc 0
[my'1% = aSCy,, |y || B
i 0 —(51 4
_yc(61 + CZ)
=qSCns, | xc(61 + @) (1.57b)
—xcB
B Moment généré par le canard 2 :
m$’ = se,5 A FS (1.582)
»xc 0
m$15 = gSCw, | 0 [ A |-
B =g Lng, B+ 02
| Ye @
Yc(=62 + )
=gS CN&‘L- —Xca (1.58b)
| xc(=B + 62)
B Moment généré par le canard 3 :
m$ = sep A FS (1.59a)
» Xc 0
1% =4S Co,, |-ye| A | B
| 0 03 —
—Yc(=03 — )
=g4SCn,, | xc(63 + ) (1.59b)
xcpP

B Moment généré par le canard 4 :
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G = 55 A FC (1.60a)

g

»xc 0

[mg4]32 =gSCn;, | 0 |A|64-8

| " Ye —a
Yc(64 — B)
=4SCn,. | xca (1.60b)
| xc (64 — )

B Moment total des canards :
Le moment total générés par les quatre canards est donné par :

4
AR

i=1

0, (1) 2
- 484 20y, % (455 +a)
L 2CN5CX7C (% _ﬁ)

_ Cl& -0 —624+63 +04

=35d|Cp, (25 + ) (1.61)
,Cm(s (@ —,3)

avec Cp,(@/, M) = 4CN§C(%), et Cpy(@/, M) = 2CN§C(%C).

Pour terminer, les equations (1.62a) et (1.62b) regroupent les expressions des forces et moments

générées par les canards.

0
[F§1% = gGSCy,, | 6, - (1.62a)
—0g—
Cis6,
0
[m$182 = gSd (1.62b)
Ciy (04 + @)

»Cm(;(dr _ﬂ)

1.2.7.5 Allocation des commandes

Lallocation des commandes permet de faire la correspondance entre les signaux de commande vir-
tuelle générés par I’autopilote et les signaux de commande réelle qui doivent étre envoyés a chaque canard.
Plus précisément, I’autopilote embarqué envoie un vecteur de commande en roulis, en tangage, et en lacet
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dans le systeme de coordonnée [60]31 donnée par :

B

6[’
[6,1% = |5,
5

(1.63)

Le vecteur de commande réelle [6,]%2 nécessaire 2 la commande des servomoteurs s’écrit de la maniére

suivante :

>61 .
02
03
04

[6,1% =

A partir des équations (1.56) et (1.61), on obtient la relation suivante :

B> - B>
5 —01—02+03+04
P 4
— (31 +53
0q - 2
5, i 52;54

174 —1/4 174 1/4
=12 0o 12 o0
o0 12 0 172

[71"% [6,1%

B>

(1.64)

(1.65a)

L’équation (1.66) décrit la relation complete entre [60]33 et [6,]52 ou [T]BzBll est la matrice de rotation

entre 152 et 151

'S

i
=
Il

717" 71" 16,172

1 0 0

[T1%5 =10 cosgy sing, |-

0 —singy, cos¢y

1.2.7.6 Moment de frottements

(1.66a)

(1.66b)

Le projectile étudié étant gyro-stabilisé, la partie arriere de celui ci tourne tres rapidement sur elle
méme. Cette forte rotation en roulis entraine une rotation de la FCT par frottement entre les deux parties.

Les équations (1.67) et (1.68) modélisent le moment de frottement visqueux entre les deux parties du
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projectile :
i L ;
EAE Ly (1.67)
0
B 0 B
avec
Ly = gSdCasgn(py — p2) (Ks + Kilp1 = p2l) (1.68)

ou K; et K, sont les coeflicients de frottement statique et visqueux.

1.2.7.7 Force de gravité

La force de gravité s’applique directement au centre de masse du projectile. Par conséquent, elle ne
géneére aucun moment. La matrice [T'%1%] est utilisée pour exprimer le vecteur [g]* = [0 0 ¢]" dans le
systéme de coordonnées 151 et on obtient :

515 = mBITBL 91"
—sin @
=mPg| 0 (1.69a)

cos 6

1.2.7.8 Forces et moments totaux

B, By
L’expression de la force totale [ féz] ' et du moment total [m}gz] " que subit le projectile sont résumés
par les équations (1.70), (1.71) et (1.72) :

R = [+ [+ (2] + (5] + 5] (1.70a)
m]" = (] [+ (] 4 [ ]+ [m] (1.70b)

Les équations (1.71a) et (1.71b) sont dépendantes des angles Cartésiens , et les equations (1.72a) et (1.72b)
sont dépendantes des angles aérobalistiques

X —Cy 0 0 0 —siné
—aS . pid . d B
Y|=qg —Cp, sinf +W Cyp, sinacosf +ﬁ Cqu +| Cn;(6,=B) [|Tmg| O
V4 —Cp, sinacosf —Cyp, sinf3 -Cn,q Cn; (=64 — @) cos 6
(1.71a)
L 0 0 0 Ci;0, Ly
L 0 d 0 d |C 0 -L
"1=gsa + e L w7 a7
M Cp, sinacosg| 2V | ¢, sing VA Cryq | |Cong(0g + @) 0
N —Cp, sinf Cy,, sinacosf Com, " Cps (6, =) 0
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X —Cy 0 0 0 —sinf
— 7 : Sy pld : ’ ’ d B
Y| =4S || —Cn, sine’sing’ | + v Cyp, sina’ cos¢’ | + v Cn,r || Cny(6,=P) ||+m7g| O
Z —Cy, sina’ cos ¢’ ~Cyp, sina’ sin¢’ -Cn,q Cn; (=04 — ) cos
(1.72a)
»Lz— [ 0 ] [ 0 ] [ o | | Ci;6p ] [ Ly ]
L 0 P.d 0 d |C 0 -L
= gSd + == + — hP! + L
M Cp, sina’ cos ¢’ 2V —Cy,, sin a’ cos ¢’ 2V Cm,q Ciy (04 + @) 0
| N | |—C,, sina’ sin ¢’ | | —C,, sina’ sing’ | | Cn,7 | | Cs(6-=PB)]) | O ]
(1.72b)

avec Ly la valeur du moment de frottement donn€ par :

Ly = gSdCysgn(py — p2) (Ks + Kilp1 = p2) (1.73)

1.2.8 Modélisation des actionneurs et des capteurs

L’une des principales limitations des performances des lois de commande et plus particulierement
celle utilisée pendant la these, est liée a la bande passante des actionneurs. Par conséquent, pour prendre
en compte cette bande passante, chaque canard est modélisé par une fonction de transfert Gs(s) du second

ordre :
2

w
Gs(s) = u 1.74
o(s) §2 4+ 2Es5wsS + w§ (1.74)

La fusée de correction de trajectoire embarque les capteurs suivants :

BzE]Bz — [

« Un gyrometre trois axes pour mesurer les vitesses angulaires de la FCT : [w o oq ]’

« Un magnétometre trois axes qui permet via un algorithme d’estimation d’estimer les angles d’Euler
delaFCT : [eBL1B: = [¢p 6 y]"

« Un systeme GNSS pour mesurer la position du centre de masse B, de la FCT par rapport au repere

inertiel.
[sB,e1" = [spel" + [T1%1 [s5,5]" (1.75)

« Un accélérometre trois axes qui mesure les facteurs de charges au centre de masse du projectile,

, B, B,
ng]" = i m;g[fg] (1.762)
Ny X —sin@
n,| = m%g y|-mPq| 0 (1.76b)
n; V4 cosf

Plusieurs hypotheses simplifient grandement la modélisation des capteurs. 11 est fait ici I’hypothese d’une
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navigation parfaite, c’est a dire que les états du projectile estimés a partir des capteurs embarqués ne sont
entachés ni de bruit ni d’erreurs.

D’autre part, la dynamique des capteurs n’est pas modélisée car leur bande passante est trés rapide par
rapport a I’échelle de temps de la boucle de contrdle.
Enfin, la différence de mesure entre les facteurs de charge au centre de masse du projectile [ng] et celle
au centre de masse de la FCT [ngz] n’est pas considérée dans ce manuscrit. Une modélisation de cette
différence est proposée dans [Sev16].

1.3 Conception du simulateur de vol dans I’environnement Matlab-Simulink

Le simulateur de vol utilisé pendant la these a été construit a partir d’une boite a outils Matlab-Simulink
congue au début de cette thése et dédiée a la modélisation de la dynamique de vol d’un projectile dual-
spin. Plusieurs simulateurs balistiques ont déja été concus a I’ISL et I’'idée de la boite a outils SMART
(System Ammunition Research Tool) est née de plusieurs constats. Premierement, du fait de la complexité
des équations dynamiques et du nombre important de parametres intervenant dans la modélisation, il était
devenu difficile de maintenir un simulateur a jour au sein du laboratoire. Deuxiemement, la modélisation
est une étape chronophage, il est donc intéressant de disposer d’un simulateur plus générique et modulaire
afin d’accélérer le travail de modélisation lors de 1’étude de projectiles similaires a celui étudié pendant
la these. Enfin, il est avantageux d’avoir des outils de modélisations respectant les conventions de la dy-
namique de vol moderne [Zip14] et non les conventions balistiques traditionnelles [McC12, Car07]. Cela
permet d’étre plus en phase avec I’état de I’art et donc de simplifier le travail de modélisation.

1.3.1 Boite a outils SMART

Afin de fournir une architecture modulaire au simulateur, SMART comprends tous les blocs nécessaires
a la modélisation de la dynamique de vol du projectile. La figure 1.6 montre I’arborescence de la boite
a outils. Plusieurs versions de certains blocs sont disponibles pour pouvoir s’adapter a différents projets
futurs, par exemple en utilisant le systtme de coordonnées |?! 1ié au repere tournant BVR du projectile.

Ou encore le bloc "control allocation" permet a I’utilisateur d’utiliser sa propore matrice [T']VX.
v [Pa] smarT

~ P& Actuators
|P&| Nonlinear Second-Order Actuator
~ P& Control
|P&| Control Allocation BFR
|P&| Control Allocation BYR
|P&| Control Mixing BFR
|P&| Control Mixing BVR
~ Py Dynamics
P& Envirenment
|P&| Equations of Motion
|P&| Flight Parameters
|P&| Forces & Moments
P& Utilities
~ P3| Sensors
|P&| GNSS BFR
[P&| GNSS BVR
|P&] Magnetometer BFR
|Pa| Magnetometer BVR
|P&| Three-Axis Accelerometer BFR
|P&| Three-Axis Accelerometer BVR
|P&| Three-Axis Gyroscope BFR
|P&| Three-Axis Gyroscope BVR
P2 Utilities

Ficure 1.6 — Arborescence de la boite a outils SMART
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Les figures 1.7 et 1.8 montrent respectivement les blocs "Equations de mouvements" et "Forces et mo-
ments" avec leurs interfaces d’initialisation. Ces interfaces permettent une implémentation plus générique
(aucun parametre "en dur” dans le code).

Block Parameters: 7DOF BFR DCM X
7Dof BFR DCM

vl (mis) p

ISBE]L (M) P Integrate the seven-degrees-of-freedom equations of motion in
b
>

fixed-roll body axis using the direction cosine matrix method.
€2 (rad)
Settings

initial conditions ~ Parameters
Initial linear velocity in body CS (vO_BE_Bp):

[0;0;0]

> [fézls' (N) ot (rad)
M)

mPte) Initial linear position in local CS (sO_BE_L):
Mt ) [0;0;0]
IS

[vg] & (mis) Initial angular velocity of the body in body CS (omega0O_B1E_B1p):
[0;0;0]

[w® ' (radss) Initial roll rate of the CCF in fuse CS (p0_B2E_B2):

>
>
b
b
3
(P51 (radls) p 0
| Inital euler angles (e0_B1L):
b
b
>

Fm1® (Nm) (W) (radis?) [0:0:0]
didt([p®51%) (radis?) Initial euler angles (e0_B2L):
dtm([vgla') (mis?) [0:0;0]
[ag)® (mis®)
7DOF BFR DCM Cancel Help Apply
FiGURE 1.7 — SMART-bloc Equations de mouvement
>[ clk (s) 1 Block Parameters: 7TDOF Aerodynamic Forces & Moments BFR X
Aerodynamic Forces and Moments BFR
<] d
2 Bpq (1) Compute the Aerodynamic Forces and Moments in the BFR (Body
Fixed Roll) frame
>t1(rad) A28 >
g1 (N) Parameters
2P (rad) Computation type:
N B, (rad) Cartesian air-path
\ I Aerodynamic Elementary Coefficients
 (rad 3
o {rax) q AeroElementaryCoefficients
X Mach (-) ‘ Reference length (d_ref):
o' (rad) 0.155
. [méz]Bw'z (Nm) D Reference surface (S_ref):
2 %par (P2) 0.018869190875624
AV (mis) Begining of the quided phase 0
2

BB (radis)
7DOF Aerodynamic Forces & Moments BFR Cancel Help Appl\/

FiGure 1.8 — SMART-bloc Forces et moments

Les figures 1.9 et 1.10 quant 2 elles montrent respectivement les schémas Simulink des bloc "Equations
de mouvement" et "Forces et moments".
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TA_Dynamics_Computation_Body

p2dot_B2E_B2 10| p2_B2E B2
padol_B2E B2 02 B2E_B2
hi2
T
] phitdot
B2 82 padot B2E } me
A_Dynamics_Computation_Nose Integrator_AK_phit
Integrator_AD_Nose
phizdot
Integrator_AK_phi2
et 8L TG
'A_Dynamics_Computation_Nose. e el BIL
€2 8L
n2 B2E B2 2B e
e e )
TA_Kinematics_computation e
BE Bp
Tl f—————(7)
o
T
13| vdot_BE_Bp v_BE[Bp
' weEL —
g2 BIE B1p s
SBEL
o o0 iteratr Th Bodv =1
Omega_B1pE_B1p f— “IEL
ot _BE_Bp|
(D, ez es T2 v.BE_Bp T BpL
3 Téot BpL 1
1.812_Bp Integrator_TD_Body |
L= P - 5
7 o
|
[T — 8181 11] omegadot B1E_B1p o omega_B1E_B1p T Kinematos, Computation o gL TepL
m_B12_8p TA_Dynamics_Computation_Body ftegrator_AK_Frame1
g2 B1pE_B1p o e
omegadot_B1E B1 DCM_IC_Frame
omega_B1E_Bip DCM_IC_Framet
’—> omega BIE B1p Integrator_AD_Body

FIGURE 1.9 — SMART-implémentation du bloc Equations de mouvement

clock

delta_pqr

Clock

delta_pqr

alpha_p

Mach

Aero_Coefficients
Aerodynamic_Coefficients_Computation

aerodynamic_coefficient_computation

Aero_Coefficients

omega_BA_Bp

alpha_p
alpha
beta
beta_f
ForcesMoments_Aero_Computation

phi_p

q_bar

omega_B1A_B1p

Aero_C

f B12_Bp

f_.B12_Bp

m_B12_Bp
m_B12_Bp

ForcesMoments_Aero_Computation

Ficure 1.10 — SMART-implémentation du bloc Forces et moments

1.3.2 Architecture gén

érale du simulateur

Les figures 1.11, 1.12, 1.13 montrent I’architecture du simulateur a différents niveaux. Plus précisé-

ment, le simulateur balistique est construit avec trois niveaux d’abstractions.

B Niveau 1 : représenta

tion générale

Autopilot_Virtual_Commands

Autopilot_Virtual_Commands

Autopilot_Real_Commands

Sensors_Measures

Autopilot_Real_Commands g

Control Allocation

Autopilot_Real_Commands

Actuator_Real Deflections

Sensors_Measures

Sensors_Measures

Airframe_Outputs

Nonlinear Second-Order Actuator

Actuator_Real_Deflections

AirFrame_Outputs

<

sensors

AirFrame_Outputs

Actuators_Real_Deflections

Airframe

Ficure 1.11 — Architecture générale du simulateur balistique
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B Niveau 2 : représentation systéme

Control Mixing

®—> Actuator_Real_Deflection
. Control
Actuators_Real_Deflections Control P Control
Flight_Mechanics Forces P Forces
E \ Forces
nvironment +
! Flight_Mechanics
Environment " . Moments oy . gnt_|
oments loments
Flight_Mechanics Environment — P Flight_Mechanics
Forces & Moments Equations of Motion
Environment | Flight_Mechanics
| | |
|
|

f:V

i

Ficure 1.12 — Architecture systeme "Airframe"

B Niveau 3 : représentation fonctionnelle (SMART)

D, fB12.B

ifg 170N
Forces ”

Ve (mis)

L

V_BE_L

(el (m)

s_BE L

eB«L(rad)

e BIL

&8t (rad)

e B2l

m* )

T_BpL

met )

T BIL

MR )

ISL

T B2L

P (mis)

v_BE_Bp

[wBE (radls)

omega B1E_B1p

flight_mechanics

> 1)

AirFrame_Qutputs

Flight_Mechanics

1P3EPP: (radis)

p2_B2E_B2

drat((wBFP) (rad/s?)

>
(mg 1" (Nm)

2 omegadot_B1E_B1p
Moments

d/di([p®21%) (radis?) 240U B2E B2

v (mis?) vaot_BE_Bp

fagl® (mis)

7DOF BFR DCM

a_BE_Bp

FiGure 1.13 — Architecture fonctionnelle

Le premier niveau (représentation générale) décrit par la figure 1.11 montre 1’architecture du simula-
teur a son plus haut niveau d’abstraction. Grace au bloc "Control Allocation", les signaux de commande
virtuelle venant des autopilotes de roulis, tangage et lacet, sont traduits en signaux de commande pour les
servo-moteurs des canards avant d’étre envoyés aux actionneurs. Le bloc "Airframe" calcule tous les états
du projectile qui sont ensuite envoyés aux capteurs.

Le second niveau d’abstraction représente les sous-systemes du simulateur. La figure 1.12 montre
les sous-systemes du bloc "Airframe" nécessaires au calcul des états du projectile. On retrouve les blocs
"Environment" ,"Forces & Moments", "Equations of Motion" et "Control Mixing" qui produit le résultats
inverse du bloc "Control Allocation".

Le troisiéme niveau d’abstraction decrit dans la figure 1.13, est composé uniquement de blocs fonc-
tionnels SMART et sert d’interface entre les equations mathématiques et le reste du simulateur.

1.4 Simulations balistiques et validation du simulateur non-linéaire

Plusieurs simulations sont effectuées pour valider le comportement balistique du projectile et son
fonctionnement en boucle ouverte. Les figures 1.14 et 1.15 montrent les principaux états du projectile
pendant sa phase de vol avec deux angles de tangage initiaux différents : 8y = 42 deg (trajectoire bleue)
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et By = 62 deg (trajectoire rouge). Les deux simulations partagent les mémes conditions initiales pour les

autres parametres : vitesse initiale Vj

radys.

Trajectoire

Altitude en fct de la portée

939 m/s, vitesse angulaire initiale w,'~ =

BE _

[1885 -1 —1]

Portée transversale en fct de la portée

= 15 £l —
g Py k=) L
i) © o 3 \
el =
< ~ 10 205
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s & 9] g »
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0 \ < b
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o o0
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1000 g 2 <
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S 800 S 4 o
& Q 0
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Figure 1.14 — Simulations balistiques pour deux conditions initiales différentes : 6y = 42° (bleu) et 6y =
o
62° (rouge)
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Figure 1.15 — Simulations balistiques pour deux conditions initiales différentes : 6y = 42° (bleu) et 6y =
62° (rouge)
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On remarque qu’un angle de tangage initial plus élevé (élévation du canon) permet d’atteindre une
altitude maximale plus importante, mais réduit la portée du tir. On observe également des angles d’attaque
et de dérapage beaucoup plus importants pour la simulation a 6y = 62 deg (rouge) a cause d’une trajectoire
plus en cloche. La trajectoire en cloche permet de mettre en évidence les mouvements de précession
et de nutation du projectile pendant la phase descendante (oscillation des angles aérodynamiques apres
I’apogée). Lors de la simulation rouge, le projectile souffre d’une déviation latérale plus importante a
cause de I’angle de dérapage plus élevé, ce qui provoque un moment de Magnus plus élevé. La figure 1.15
met en évidence I’ influence du frottement entre la partie arriere et la FCT. Durant la phase montante,
avant I’apogée, la vitesse en roulis de la FCT augmente jusqu’a se stabiliser autour de 250 Hz. La vitesse
en roulis de la partie arriere diminue tout au long de la trajectoire.

Les figures 1.16 et 1.17 montrent la contribution de chaque force et de chaque moment en phase de vol
balistique (aucune contribution des canards). Le projectile subit une force axiale négative trés importante
pendant son ascension a cause de la trainée aérodynamique qui ralentit le projectile. La force axiale devient
positive apres 1’apogée a cause de la force de gravité arrivant a compenser la trainée aérodynamique.
Ceci est di a la vitesse du projectile minimale en début de phase descendante et a ’angle de tangage
négatif du projectile qui crée un effort axial de gravité positif. Les composantes latérale et verticale ont un
comportement tres oscillatoire a cause des forts angles aérodynamiques générés par le passage a I’apogée.
Les efforts latéraux et verticaux que subit le projectile sont principalement dus aux forces de portance et
de gravité.

500
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— = Tangage/lacet | —— Tangage//lacet
z 0 Z Magius g 40 Magnus
z 820 Amortissement | & 300 —— Amortissement
< 500 g £
Z % £ 200
z ]
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Ficure 1.16 — Composantes axiales, normales et verticales des forces extérieures au projectile
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Ficure 1.17 — Composantes axiales, normales et verticales des moments extérieurs au projectile

Les figures 1.18 et 1.19 comparent I’évolution des forces et des moments selon I’utilisation des angles
aérodynamiques cartésiens ou aérobalistiques. La superposition des courbes confirment la validité des
équations (1.71) et (1.72).
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Ficure 1.18 — Comparaison des forces entre les conventions
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Ficure 1.19 — Comparaison des moments entre les conventions cartésienne et aérobalistique

1.5 Conclusion

Ce chapitre dédié a la modélisation non-linéaire du comportement du projectile et a la conception
d’un simulateur de vol présente dans un premier temps les reperes et les systemes de coordonnées ainsi
que les équations dynamiques et cinématiques du modele 7-DDL. Ensuite, les forces, moments et les pa-
rametres de vols intervenant dans leurs expressions sont détaillés en utilisant les angles aerobalistiques ou
cartésiens. Ce chapitre présente également le simulateur de vol dans I’environnement Matlab/Simulink
ainsi que la boite a outils SMART a partir de laquelle le simulateur a été construit. Au-dela des amélio-
rations apportées a la modélisation de la dynamique du projectile, la principale contribution se porte sur
le simulateur. En effet, un simulateur plus modulaire, plus simple a maintenir a jour et plus générique
est proposé. Ce simulateur est systématiquement utilisé pour la validation finale des différents autopilotes
congus pendant la these.
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Chapitre 2

Conception d’Autopilotes Non-Linéaires
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2.1 Introduction

Ce chapitre traite de la conception des autopilotes nécessaires au contrdle de la trajectoire et de I’atti-
tude du projectile et présente 1’analyse des performances des systémes bouclés de roulis, tangage, lacet et
facteurs de charge.

Tout d’abord, dans la section 2.1, I’'intérét et la pertinence, par rapport au contexte de la these, de I’ uti-
lisation des lois de commande par inversion dynamique sont discutés. Ensuite, le choix de I'utilisation de
I’inversion dynamique non-linéaire (NDI), et plus particulierement, de I’inversion dynamique non-linéaire
incrémentale (INDI), comme méthodologie de commande non-linéaire est justifié par rapport aux objectifs
et axes de recherches définis en introduction du manuscrit. Par la suite, les principaux éléments théoriques
nécessaires a la conception et a 1’analyse des lois de commande par inversion dynamique sont résumés
dans la section 2.2. Un état de I’art sur la commande par inversion dynamique est également dressé afin
de fournir un apercu global de I’utilisation de cette approche dans la littérature. La section 2.3 rappelle le
principe de la commande robuste et du faconnage de fonctions de sensibilité car cette méthode est utilisée
pour régler le contrdleur externe faisant partie de la loi de commande.

La section 2.4 présente les objectifs, le cahier des charges et la méthodologie de réglage des au-
topilotes INDI mise en place pendant la these. Dans les sections 2.5 et 2.6, les étapes de réglages des
autopilotes de roulis, de tangage, lacet et de facteurs de charge nécessaires a la correction de la trajectoire
du projectile sont présentées. Pour finir, dans la section 2.7, les performances nominales des autopilotes
de roulis, tangage, lacet et de facteurs de charges sont validées sur une trajectoire guidée compléte avec
I’implémentation d’une loi de guidage.

2.1.1 Intérét de la commande par inversion dynamique

La commande par inversion dynamique ou commande par rétroaction linéarisante est un type de com-
mande non-linéaire qui linéarise un systeéme en I’inversant par la commande. Plus précisément, le but est
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de concevoir un signal de commande qui annule les non-linéarités de la dynamique du systeme considéré.
Le systeme linéarisé par la commande se comporte alors comme une chaine d’intégrateurs d’ordre égal
a celui du systeme. La dynamique du systeme linéarisé peut alors étre imposée par un contrdleur linéaire
réglé avec les outils de 1’automatique linéaire classique (placement de pole [TTTP20], LQG [Esc98],
commande robuste [RBG95, SC98], valeur singuliere structurée [ABB94], etc.). La figure 2.1 montre
I’architecture générale d’un autopilote par inversion dynamique, la boucle interne linéarise le systeéme et
le boucle externe impose la dynamique en boucle fermée.

Il est intéressant de noter que cette approche est fondamentalement différente de la linéarisation jaco-
bienne sur laquelle se base le séquencement de gains car, la linéarisation faite par 1’inversion dynamique
est valable pour tous les points de fonctionnement du systeéme.

La commande par inversion dynamique est particulierement adaptée a 1’objectif principal de la these,
qui est d’établir une méthodologie de conception d’autopilotes rapide et générique pour des projectiles
guidés avec des garanties de performance et de stabilité pour toute I’enveloppe de vol. Les raisons sui-
vantes justifient I’utilisation de cette approche :

B Conception rapide :

L’inversion dynamique étant un type de commande non-linéaire, le processus chronophage de linéa-
risation locale autour d’un point de fonctionnement utilisé par le séquencement de gains n’est pas
requis. En effet, grace a I’inversion du systeme, il n’est nécessaire de régler qu’un seul contrdleur
pour toute I’enveloppe de vol au lieu de plusieurs centaines avec le séquencement de gains, ce qui
permet un processus de conception d’autopilote simplifié et significativement accéléré.

B Généricité de I’approche :

En inversant la dynamique non-linéaire, la boucle interne de I’inversion dynamique fait se compor-
ter le systéme comme une chaine d’intégrateurs du point de vue du controleur externe. Ainsi, le
réglage du controleur est plus générique car il est indépendant de la dynamique non-linéaire réelle
du systeme.

M Validité de la loi de commande sur 1’ensemble du domaine de vol :

La loi de commande par séquencement de gains produit un contrdleur non-linéaire global sur I’en-
veloppe de vol par interpolation de contrdleurs linéaires locaux autour des différents points de fonc-
tionnements. Cependant, selon la méthode d’interpolation utilisée, il peut étre difficile de garantir
les performances du contrdleur entre les points de fonctionnements utilisés pour le réglage. Comme
expliqué précédemment, la commande par inversion dynamique permet de s’affranchir de la notion
de points de fonctionnement car la boucle interne force le systeme a se comporter comme une chaine
d’intégrateurs, quel que soit le point de vol.

Y

Controlleur lineaire

» Inversion dynamique Systeme non-lineaire

Ficure 2.1 — Architecture générale d’un systeme commandé avec un autopilote par inversion dynamique
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2.1.2 Etat de ’art sur la commande par inversion dynamique

La commande par inversion dynamique est un type de commande non-linéaire tres utilisé dans le
domaine aéronautique. Son approche évitant le sequencement de gains permet son implémentation sur
des systemes avec des dynamiques hautement non-linéaires et qui changent rapidement de conditions de
vol comme les avions hautement mancevrant [RBG95, ABB94, SEG92] et les missiles [KJ95, MIO*97].
La commande par inversion dynamique est également utilisée pour des véhicules de rentrée atmosphérique
qui doivent opérer sur une grande enveloppe de vol [dCCMO03, MPC*07].

Les performances permises par la commande par inversion dynamique sont contrebalancées par son
manque important de robustesse dii a sa dépendance au modele dynamique du systeme, or le modele
mathématique du projectile étudié est jugé tres incertain a cause du manque de données aérodynamiques
fiables et exhaustives. Plusieurs auteurs proposent des solutions pour augmenter la robustesse de la NDI.
Leur approche est d’utiliser diverses méthodes de robustification de la boucle externe de I’autopilote. Par
exemple, dans [RBG95, BGR92, AB93], la théorie de 1a commande robuste est associé a la NDI en réglant
le contrdleur externe avec la méthode de la p-synthése. Dans [MIO*97], le contrdleur externe est réglé par
faconnage de fonctions de sensibilité. Une autre approche de robustification de la NDI est I’ utilisation de
réseaux de neurones comme dans [JK05], cependant 1’apprentissage nécessaire du réseau complexifie le
processus de réglage de 1’autopilote. Une autre approche utilisée dans la littérature qui ne repose pas sur
les méthodes de réglages du contrdleur externe est 1’utilisation d’observateurs afin d’estimer la potentielle
erreur de modélisation due aux incertitudes paramétriques [Che03].

Une méthode différente de celles basées sur la "robustification" par la boucle externe, est I'INDI (In-
cremental Nonlinear Dynamic Unversion) qui utilise une reformulation de la boucle interne réduisant la
dépendance de la loi de commande au modele dynamique. Les fondements théoriques de la INDI sont
développés dans la section 2.2.5. En se basant sur une hypothése de séparation des échelles de temps entre
la dynamique des actionneurs et celle des états du systéme, la INDI permet une loi de commande sim-
plifiée qui utilise seulement les parametres du systeme liés a I’autorité de commande. Cette hypothese de
séparation des échelles de temps est généralement vérifiée pour les systeémes aéronautiques avec des ac-
tionneurs performants et est considérée valide pour la majorité des auteurs. Cependant, dans [WvKCL19],
les équations de la INDI sont redeveloppées sans cette hypotheése et montrent que les termes négligés
agissent comme une perturbation bornée sur la dynamique en boucle fermée. Ce terme est d’autant plus
faible que la fréquence d’échantillonnage est élevée. Appelée NDI simplifiée [Smi98] ou encore NDI
modifiée [BOJO1], la INDI a été appliquée a beaucoup de systemes aéronautiques, principalement on
retrouve les systemes type-avion [SCM10, SACC18, GLK" 18, KLCVK19] ou type UAV (Unmaned Ae-
rospace Vehicle)[SCdC16, SACC18, DFMD14] Plusieurs auteurs ont montré sa meilleure robustesse aux
incertitudes paramétriques que la NDI [SCM 10, PvK23].

La INDI est une méthode de commande par inversion dit "basée-capteurs” car elle utilise plus de
mesures que la NDI-classique (accélérations et signaux de commandes). Ainsi, la bande passante des
actionneurs et la fiabilité de 1’estimation des accélérations ont un impact sur les performances de la loi de
commande. Dans [CVKC18], les auteurs montrent que mesurer directement les accélérations d’un systéme
permet d’éviter I’introduction de retard lié a I’estimation de I’accélération dans la boucle de controle.

Méme si certains auteurs s’intéressent a des contraintes précises (retards de mesures [PvK23, KFVKC13],
saturation des actionneurs [RZBH19] ou encore temps d’échantillonnage [AVKC22]), il n’existe pas dans
la littérature de méthodologie générique de réglage du contrdleur externe incluant des contraintes de robus-
tesse aux erreurs d’inversion dynamique provoquées par les limitations d’implémentation. Par conséquent,
dans le cadre de cette thése, une méthodologie de réglage des autopilotes INDI a été mise en place afin
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d’essayer d’évaluer I’effet des contraintes d’implémentation sur la linéarisation effectuée par la INDI et
de mieux les prendre en compte dans le réglage du contrdleur externe. La méthodologie de réglage est
présentée dans la section 2.4.2.

2.2 Théorie de la commande par inversion dynamique

Cette section rappelle la théorie de la commande par inversion dynamique en s’intéressant tout d’abord
au probléme bien connu de la stabilisation d’un pendule simple afin d’introduire la méthode. Ensuite, les
concepts mathématiques nécessaires a la définition et a I’analyse de la classe des systemes linéarisables par
inversion dynamique sont introduits en définissant les notions de difféomorphisme, de dérivée et crochet
de Lie et de degré relatif. Ensuite, la différence entre linéarisation entrée/états et linéarisation entrée/sortie
est discutée en traitant des notions de dynamique interne et de dynamique des zéros. La définition et
I’explication des concepts de I’inversion dynamique sont principalement tirées de [Kha02] pp. 505-525.

Enfin, le cas particulier de la commande par inversion dynamique incrémentale (INDI) est présenté
dans le cas du temps continu et dans le cas de son implémentation en temps discret. Les raisons qui ont
conduit a considérer la INDI comme plus adaptée aux objectifs de la theése que la NDI classique sont
justifiées.

2.2.1 Motivations : exemple de la stabilisation a ’origine d’un pendule simple
La dynamique d’un pendule simple est modélisée par 1’équation suivante

X1 =xo (2.1&)

Xp = —a[sin(x; + 6) — sind] — bxy + cu (2.1b)

ol x; et xp sont respectivement la position et la vitesse angulaire du pendule, a, b et § des parametres
physiques et u le signal de commande. En utilisant une loi de commande de la forme

u = < sin(x; +6) — sin 6] + ~ 2.2)
C C

les non-linéarités [sin(x; + ¢) — sind] de I’équation (2.1b) peuvent €tre annulées. Ainsi on obtient le sys-
teme linéaire suivant

X1 =2 (2.3a)
% = —bxy + 0 (2.3b)

qui peut maintenant Etre stabilisé par retour d’états en choisissant le signal de commande virtuel v comme
suit
v=—-kix; —koxy 2.4)
ol ki et ky sont des gains choisis pour rendre le systeme 2.3 stable en boucle fermée.
On se pose maintenant la question de savoir si cette méthode peut étre généralisée a n’importe quel
systeme et si non, quelles seraient les conditions nécessaires pour pouvoir appliquer I’inversion dyna-

mique. Cet exemple montre que, pour pouvoir étre linéarisé par inversion dynamique, un systeéme doit
posséder certaines propriétés structurelles. De maniere générale, un systeme de la forme :

X = Ax + By(x)[u — a(x)] (2.5)
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peut étre ramené au systeme linéaire suivant
X=Ax+ Bv (2.6)

en choisissant
u=ax)+y (xw (2.7)

Si le systeme non-linéaire étudié n’est pas de la forme de 1’équation (2.5), sachant qu’il existe plu-
sieurs représentations équivalentes d’un méme systéme, on peut se demander s’il existe un changement de
variable z = T'(x) qui transforme le syst¢me non-linéaire (2.8)

X = f(x) +gxu (2.8)
en
z=Az+ By(x)[u — a(x)] (2.9)

Ainsi, pour définir la classe de systemes linéarisables par inversion dynamique, il est nécessaire
d’étudier ce changement de variable, la forme qu’il doit avoir et ses conditions d’existence. La sous-
section 2.2.2 présente les concepts de difféomorphisme, de dérivée et crochet de Lie et de degré relatif
d’un systeme.

2.2.2 Préliminaires et définitions
2.2.2.1 Difféomorphisme

Definition 2.2.1 Soit E et F deux espaces vectoriels de dimensions finies et soit U un sous-espace ouvert
de E et V un sous-espace ouvert de F.

L’application f : U w— V est un difféomorphisme si f est bijective, différentiable sur U et si sa
réciproque est différentiable sur V.

Ainsi dans le changement de variable z = T'(x), T doit étre un difféomorphisme car son inverse 7! doit
étre définie telle que T-Y(T(x)) = x,¥x € R". D’autre part, T et T-! doivent étre continues et dérivables
sur I’ensemble de définition de 7'. La classe des systemes linéarisables par inversion dynamique peut donc
étre définie de la fagon suivante.

Definition 2.2.2 Le systéme non-linéaire suivant

X =f(x)+gx)u (2.10)

est linéarisable par inversion dynamique s’il existe un difféomorphisme T tel que le changement de va-
riable 7 = T(x) transforme le systeme (2.10) en :

7 =Az+ By(x)[u — a(x)] (2.11)

La notion de difféomorphisme permet donc de définir les caractéristiques du changement de variable
z = T(x). Les notions de dérivée de Lie et crochet de Lie sont maintenant introduites pour définir la
fonction 7'(x) en elle-méme.
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2.2.2.2 Dérivée de Lie et crochet de Lie

Definition 2.2.3 Soit le systeme SISO suivant

X = f(x) + g(x)u (2.12a)
y = h(x) (2.12b)

ou f,g et h sont des fonctions continues et différentiables sur D C R", la dérivée de la sortie y est donnée

par:
oh
= g [f(x) + g(x)u] = Lrh(x) + Lyh(x)u (2.13)
ou
oh
L¢h(x) = af(x) (2.14a)
oh
Lyh(x) = ag(x) (2.14b)

sont respectivement appelées les dérivées de Lie de h par rapport a f et g.

La dérivée de Lie est utile a la conception de loi de commande par inversion dynamique car elle permet
de simplifier la notation de dérivées successives comme suit

A(Lsh)
LyL¢h(x) = g(x) (2.15a)
5 A(Lyh)
L}h(x) = LyLgh(x) = - f(x) (2.15b)
( k-1 a(Ll;'_]h)
Lioh(x) = Ly h(x) = — f(x) (2.15¢)
Lg’,h(x) = h(x) (2.15d)

Si Lyh(x) = 0, cela signifie qu’il n’y a pas de relation entre g et la commande u, donc qu’il n’est pas
possible d’annuler les non-linéarités de i par la commande u. C’est pourquoi le but est de calculer les
dérivées successives jusqu’a obtenir

LLT'h(0) =0, i=12.p-1; LLY h(x)#0 (2.16)
et I’équation (2.13), peut se généraliser a
y® = LOh(x) + LyL? ™ Vh(x)u
= B(x) + y(x)u (2.17)

ol p est appelé le degré relatif du systeme. Si le degré relatif p n’est pas égale a ’ordre du systéme cela
signifie qu’a partir d’un certain degré p < n, la commande « n’apparait plus dans 1’expression de y" .
Cela signifie que les dynamiques de 5" jusqu’a y'n) ne sont pas linéarisable par inversion dynamique.

Definition 2.2.4 Soit f et g deux champs de vecteurs sur un espace D C R", le crochet de Lie [ f, g] est un
champ de vecteur défini par

0 0
[f,gl(x) = a—gf(x) - —fg(x) (2.18)
x Ox
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De maniere analogue a la dérivée de Lie, la notation suivante est introduite pour simplifier 1’utilisation
successive du crochet de Lie comme suit

adg(x) = g(x) (2.192)
adrg(x) = [f,gl(x) (2.19b)
ad7g(x) = ad(adg(x))

= [f,adrgl(x) (2.19¢)
ad'ig(x) = [f,ady™ gl(x) (2.19d)

2.2.2.3 Degré relatif

Le degré relatif d’un systéme correspond au nombre de dérivées de Lie nécessaires pour faire ap-
paraitre la commande dans 1’expression de la dérivée de la sortie. L’étude du degré relatif permet de
déterminer si la dynamique de tous les états d’un systéme peut étre linéarisée ou seulement la relation
entrée/sortie.

Definition 2.2.5 Le systeme non-linéaire (2.12) d’ordre n a un degré relatif p, 1 < p < n, dans le domaine
Dy C D si
LyL'h(x) =0, i=1,2.,p-1; LgL’;_lh(x) #0,Yx € Dy (2.20)

Dans le cas d’un systeme linéaire représenté par la fonction de transfert H(s) de la forme

bs™ + b1 5" + ...+ by

H(S) = n n—1
s+ ap—18 +...+a

2.21)

le degré relatif p = n — m est la différence entre le degré polynomial du numérateur et du dénominateur.

2.2.3 Linéarisation entrée/états et linéarisation entrée/sortie
2.2.3.1 Linéarisation entrée/états

On considere le systeéme non-linéaire d’ordre n suivant

X = f(x)+g(x)u (2.22a)
y = h(x) (2.22b)

Definition 2.2.6 Le systeme (2.22) est linéarisable en entréefétats s’il existe une fonction h(x) telle que le
systeme (2.22) possede un degré relatif p = n.

L’ existence d’une telle fonction A(x) est déterminée par des conditions nécessaires et suffisantes sur les
fonctions f(x) et g(x) faisant intervenir le crochet de Lie [ f, g]. Plus précisément les conditions suivantes
garantissent 1’existence de la fonction A(x) [Kha02, pp. 525]

Theorem 2.2.7 Le systeme (2.22) est linéarisable en entrée/états si et seulement s’il existe un ensemble

Dy C D tel que :

o La matrice o(x) = [g(x),adrg(x), ..., ad;’flg(x)] est de rang plein pour tout x € Dy.
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e La distribution D = spanig, ady, g, ..., ad}i_zg} est invariante dans Dy.

La preuve de ce théoreme est détaillée dans [Kha02] pp. 523-525. Ainsi, si le degré relatif p est égal a
n alors tous les états du systeme (2.22) sont linéarisables par inversion dynamique et un changement de
variable de la forme

z=T(x) (2.23)
peut étre utilisé, ou T'(x) est un difféomorphisme contenant les dérivées de Lie de & par rapport a f comme
suit :

h(x)
L¢h(x)
T(x) = ) (2.24)
n—1
»L‘ r h(x)]
La forme normale suivante est ainsi obtenue :
z2=Acz+ Boy(x)[u — a(x)] (2.25a)
y=C. (2.25b)

ou A, B, et C, est la réalisation d’état de la forme canonique d’une chalne de n intégrateurs comme

suit :
0 1 O 0 0
0 0 1 0 0
A= ,B. =
0 1 0
0 0 O’nxn »l—nxl
Ce= :1 0O ... 00 o (2.26)

Une fois la forme normale obtenue, la loi de commande u qui linéarise le systeme est donnée par :
u=ax) -y '(xp (2.27)
avec
L;.h(x)

y(x) = LgL;l‘_lh(x) et a(x)= W

(2.28)

2.2.3.2 Linéarisation entrée/sortie

Contrairement a la linéarisation entrée/états, la linéarisation entrée/sortie est caractérisée par le fait
qu’il existe seulement une relation linéaire entre I’entrée et la sortie et qu’il peut rester des non-linéarités
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entre les états du systeme. Le changement de variable utilisé est de la forme :

$1(x)
Pn-p(X) D(x) n
z=T(x) = = =|— (2.29)
h(x) F(x) &
| 2 () |

ou les fonctions ¢1(x) a ¢,—,(x) sont choisies pour satisfaire les conditions pour que 7'(x) soit un difféo-
morphisme et pour que la relation suivante soit satisfaite.

0¢p;
a—ig(X) =0, pour 1<i<n-p. (2.30)

Le changement de variable z = T'(x) permet d’obtenir le systéme suivant :

n=Jfom,& (2.31a)
&=Ac&+ Bey(0)lu — a(x)] (2.31b)
y=C¢ (2.31¢)
avec
| L’}h(x)
y(x) = Lyl h(x) et a(x) = — ——— (2.32)
LgL’j, h(x)

et 50

Jo0n, &) = =S| (2.33)

On remarque que si le degré relatif p est inférieur a ’ordre n du systéme, alors la dynamique de
I’équation (2.22) n’est que partiellement linéarisable par la commande. Le systeme (2.31) possede une
dynamique linéarisable & et une dynamique 7 devenue inobservable qui est appelée dynamique interne
(équation (2.31a)) Il est donc nécessaire de s’ assurer que cette dynamique inobservable soit stable ou bor-
née. Pour cela le concept de dynamique des zéros est utilisé.

La dynamique des zéros décrite par 1’équation (2.34) permet d’assurer la stabilité de la dynamique
interne car I’origine d’un syst¢me en boucle fermée est asymptotiquement stable si 1’origine de la dyna-
mique des zéros est stable. Si la dynamique interne est instable alors le systeme n’est pas stabilisable par
rétroaction.

1= fo(n,0) (2.34)
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2.2.4 Architecture générale d’un autopilote par inversion dynamique
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Ficure 2.2 — Architecture générale d’un contréleur NDI

Finalement, que le systeme non-linéaire étudié soit linéarisable entrée/sortie ou bien entrée/états, 1’ar-
chitecture générale d’un contrdleur par inversion dynamique est donnée par la figure 2.2. Les fonctions
v(x) et a(x) sont définies par I’équation (2.32) et K(s) est le contrOleur externe linéaire. En observant la
forme de y(x) et de a(x), on peut remarquer qu’il est nécessaire d’avoir une connaissance parfaite de 1’en-
semble du modele dynamique étudié. Cette hypothese, peu réaliste dans le cas de la classe de projectiles
étudiée pendant la these, suggere de s’intéresser a un type de loi de commande qui garde les avantages
de I’inversion dynamique tout en étant moins dépendant de la connaissance du modele du procédé a com-
mandé. L’Incremental Nonlinear Dynamic Inversion, présentée brievement dans la section 2.1.2 répond a
ces criteres et est définie plus en détails dans la section suivante.

2.2.5 Inversion dynamique non-linéaire incrementale

La commande par inversion dynamique incrémentale est une loi de commande par inversion dyna-
mique qui utilise une partie réduite du modele dynamique pour réaliser I’inversion, mais s’appuie davan-
tage sur des informations issues des capteurs et des actionneurs.

Les équations théoriques de la INDI sont présentées tout d’abord en temps continu puis en temps
discret (controleur discret et systeme physique continu échantillonné). Pour chacune de ces versions, seul
le cas idéal est détaillé. Plus précisément, les actionneurs et les capteurs sont considérés comme parfaits
et, pour le cas discret, les dynamiques du bloqueur d’ordre zéro ainsi que celles des échantillonneurs sont
également considérées comme parfaites. Ces hypotheses ne sont considérées que pour définir les équations
théoriques de la loi de commande. Lors du réglage des autopilotes de roulis, tangage, lacet et facteurs de
charge, I’influence de la vitesse des actionneurs et des contraintes du temps discret sur I’inversion dyna-
mique est modélisée et analysée.

2.2.5.1 INDI en temps continu

Larchitecture d’un syst¢me non-linéaire bouclé avec un autopilote INDI continu est donnée par la
figure 2.3.

55



Chapitre 2. Conception d’Autopilotes Non-Linéaires
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Figure 2.3 — Architecture générale d’un controleur INDI
On rappelle qu’un systeme nonlinéaire (2.12) peut étre mis sous la forme
Y = B +y(u (2.35)

en utilisant les équations (2.13) et (2.17).

L’inversion dynamique non-linéaire incrémentale se base sur une approximation de la dynamique non
linéaire du systéme (2.35) par un développement de Taylor du premier ordre tel que le systeme (2.35) de
degré relatif p puisse étre approximé par :

© ~ O 4 4 [B(x) + y(x)u]

0
Y, o (x_xO)+M

X=X0,U=Uo ou

y

(u—up) +O(||(x = x0), (1 — up)||2)
0

(2.36)

ol yo, Xp et uy sont, respectivement, les dernieres mesures disponibles de la sortie, des états et de la

X=X0,U=U

commande et les termes d’ordre superieur a un sont négligés (O(]|(x — xg), (u — up)|]2= 0). Pour simplifier
la notation de 1’équation (2.36), les quantités FFAx et GAu sont définies de la maniere suivante :

9
Fax = 2B +y(@u] (= x0) (2.37a)
Ox X=X0,U=l0
d
GAu = OB +y(0)]u (u = u) (2.37b)
ou X=X0,u=Uo
L’équation (2.36) devient alors :
y® =y + FAx + GAu (2.38)

Afin de réduire de maniére importante la dépendance de la INDI vis-a-vis du modele de la dynamique
du systeme & commander, I’hypothese forte suivante est faite : la dynamique des états du systeme est
supposée étre beaucoup plus lente que la dynamique des actionneurs !. Ainsi, on suppose Ax < Au, ce
qui permet de négliger le terme FAx dans I’équation (2.38) et ainsi d’obtenir 1’équation suivante :

y? = y¥ + GAu (2.39)

De la méme maniere que pour la NDI, on souhaite imposer la dynamique du systeme en boucle fermée
et obtenir :
y* = (2.40)

1. La validité de cette hypothese est conditionnée par la bande passante des actionneurs (Au grand par rapport a Ax) mais
aussi par I’autorité de commande du systeme (G grand par rapport F).
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2.2. Théorie de la commande par inversion dynamique

ol v est la dynamique désirée qui est définie par la sortie du contrdleur externe. En choisissant un signal
de commande incrémental de la forme

Au=Gw-y?) (2.41)

on obtient bien ¥y’ = v en remplagant Au dans I’équation (2.39) par son expression dans 1’équation
(2.41). Enfin, on ajoute le signal de commande incrémentale a la derniere mesure disponible du signal de
commande pour obtenir I’expression complete de la loi de commande INDI donnée par :

w=Au+uy=uy+G -yl (2.42)

L’équation (2.42) met en évidence la nécessité d’avoir des actionneurs rapides et des capteurs fiables.
Pour que I’hypothese de séparation des échelles de temps entre la dynamique des états du systeme et celle

des actionneurs soit respectée, il faut avoir des actionneurs rapides. Ensuite, avoir des capteurs fiables est

()
0

montre également un des avantages de la INDI : la loi de commande n’utilise qu’une partie réduite du

nécessaire car la dérivée des états du systeme y,,~ est utilisée dans la loi de commande. L’équation (2.42)

modele dynamique (présence de G mais absence de F).

2.2.5.2 INDI en temps discret

sn
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|

| | .

Yk vk Aulk ulk &= f(z) +g(z)u|1 y
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FiGUrE 2.4 — Architecture générale de controleur INDI en temps discret

L’établissement des équations de la INDI en temps discret se fait suivant la méme démarche que
pour les équations de la INDI en temps continu. On considere y*~D[k] la sortie échantillonnée de y®~V
mesurable. On peut alors calculer 4*’[k] par 1a méthode d’Euler explicite comme suit

y©*~ D[k + 1] -y~ D[k]
T

yOlk] ~ (2.43)

ou T est la période d’échantillonnage. La dérivée de y¥~"[k] est définie par la dynamique du systéme
échantillonné

E=-Drk + 11 = y@ Dk
y “; V7K Bk + y(elkDulk] (2.44)

Ainsi, I’équation (2.44) étant approximée de facon analogue a 1’équation (2.38), on obtient donc :
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yOlk] ~ y®P[k — 1] + F(x[k] — x[k — 11) + G(u[k] — u[k — 1]) (2.45)

En utilisant les mémes hypotheses de séparation des échelles de temps que pour la INDI en temps
continu, la simplification suivante apparait :

YOk =y Pk - 1]

®)
y k] T

+ G(ulk] — ulk - 1]) (2.46)

Par conséquent en voulant imposer la dynamique du systéme en boucle fermée (y®[k] ~ v[k]), on
obtient I’équation suivante

y* Okl -y Vk - 1]
T

+ G(ulk] — ulk — 1]) = v[k] (2.47)

Finalement, la forme discrete de la loi de commande INDI est obtenue par :

(2.48)

-Dr11 — ,,0-Dr1r —
M[k]=u[k—1]+G—1(U[k]_y [k] - y*~ D[k 1])

T

2.2.6 Discussion sur I’approche a privilégier entre NDI et INDI

La NDI et la INDI sont deux méthodes de commande reposant sur le principe de I’inversion dyna-
mique. Méme si on observe une utilisation plus importante dans la littérature de la INDI, cela ne veut
pas nécessairement dire que la INDI est globalement plus performante ou robuste. De fait, ce qui les dif-
férencie, ce sont la linéarisation du systéme et la facon de 1’obtenir. Dans le cas de la NDI, il y a une
linéarisation exacte utilisant I’entiereté du modele dynamique pour réaliser I’inversion. Dans le cas de la
INDI, I’inversion est basée sur une approximation de la dynamique ol une partie du modele est négligée.
N’utilisant que la partie du modele liée a I’autorité de contrdle, la INDI est plus robuste aux incertitudes
paramétriques. Cependant, la INDI nécessite, d’une part, des actionneurs rapides a cause de 1’hypothese
sur la séparation des échelles de temps entre la dynamique de la commande et celle des états, et d’autre
part, des capteurs performants pour I’estimation de la dérivée des états du systeme.

Ainsi, puisque I’exactitude de la linéarisation est perdue avec 1’approche INDI, des actionneurs et des
capteurs performants sont nécessaires, mais on obtient une loi de commande plus simple et plus robuste
aux incertitudes paramétriques qu’avec la NDI. Comme expliqué précédemment, le modele mathématique
du projectile guidé a fusée de correction de trajectoire est considéré comme tres incertain, principalement
a cause des difficultés d’estimation des coeflicients aérodynamiques. Cependant, la capacité des action-
neurs est également limitée.

Finalement, il a été décidé d’utiliser la INDI en considérant des actionneurs suffisamment rapides
(mais pas instantanés) pour respecter la séparation des échelles de temps, et des capteurs non-bruités mais
avec des mesures potentiellement retardées (voir chapitre 4). Cette hypothese sur les capteurs est justifiée
par 'utilisation d’algorithme d’estimation et de navigation supposés suffisamment performants pour ne
pas avoir a prendre en compte les bruits de mesure et la dynamique des capteurs.

Une des contributions de la theése est la mise en évidence de I’impact de la vitesse des actionneurs
et de la fréquence d’échantillonnage sur la capacité de la INDI a linéariser les dynamiques de roulis, de
tangage et de lacet du projectile guidé. L’effet des retards de mesures sur la stabilité de la boucle fermée
de la chaine de roulis est étudié dans le chapitre 4.

La sous-section 2.3 traite de la seconde partie de la syntheése de la loi de commande, c’est-a-dire, le fa-
connage de la dynamique en boucle fermée par le controleur de la boucle externe de I’autopilote INDI. Le
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contrdleur externe faisant partie de la loi de commande est réglé par faconnage de fonctions de sensibilité,
par conséquent la section 2.3 rappelle le principe de cette méthode et ses éléments théoriques principaux
en suivant le cheminement de [BP02] pp.93-99.

2.3 Rappel sur la commande robuste et le faconnage de fonctions de sensi-
bilité
2.3.1 Norme H.,

Definition 2.3.1 La norme Hy, d’un systeme LTI représenté par une fonction de transfert stable G(s) est
définie comme la plus grande valeur singuliére de sa réponse fréquentielle :

G ()= max 5(G(jw)) (2.49)

La norme Hy, d’un systéme est induite par la norme L, de ses signaux en entrée/sortie. Ainsi pour un
systeme LTI G(s) avec une entrée w et une sortie 7 on a également :

o
G o=
WG SUp I

(2.50)

Dans le cas d’un systeme SISO stable, la norme H,, de G(s) correspond au plus grand gain du dia-
gramme de Bode de G(s). L’équation (2.49) est utilisée pour fagonner les fonctions de sensibilité définies
dans la section 2.3.2 et I’équation (2.50) est utilisée pour évaluer la robustesse d’un systeme bouclé.

Definition 2.3.2 La norme Hy, étant une norme induite, elle vérifie I’inégalité triangulaire sur le produit
des normes. Ainsi avec A et B deux matrices, on a :

IABlloo< [|Allcol| Blloo (2.51)

Cette propriété est importante pour la syntheése de contréleur robuste car elle assure la majoration des
fonctions de sensibilité par un gabarit fréquentiel choisi.

2.3.2 Définition des fonctions de sensibilité

Ficure 2.5 — Représentation générique d’un systeme en boucle fermée

La figure 2.5 montre la représentation générique d’un systeéme en boucle fermée ou d; et d, sont les
perturbations en entrée et en sortie et ol b, est le bruit de mesure. A partir de cette représentation les
relations suivantes peuvent étre écrites :
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y=Tor+8,Gd; + Sod, — Toby, (2.52a)
u=KS,r—KSody+Sid; — KS ybm (2.52b)

La fonction de transfert S, représente ’influence de la perturbation en sortie d,, sur la sortie y, de la
méme manicre S; représente ’influence de la perturbation en entrée d; sur la commande u. Enfin, T, est
la fonction de transfert entre le bruit de mesure et la sortie.

Les fonctions S, S;, T, sont respectivement appelés fonction de sensibilité en sortie, de sensibilité
en entrée et de sensibilité complémentaire en sortie. La complémentarité entre S, et 7, donne la relation
suivante

So+T,=1 (2.53)

Ainsi, certains objectifs de réglage sur les performances nominales du systeme bouclé comme le rejet
de perturbation, le suivi de référence, ou la limitation de 1’activité haute fréquence du contrdleur peuvent
&étre traduits en contraintes sur les valeurs singulieres maximales des fonctions de sensibilité.

On peut notamment remarquer que :

B Pour réduire I’influence des perturbations de sortie sur la sortie du systeme o(S,) doit étre faible.
B Pour réduire I’influence des perturbations de sortie sur I’entrée du systeme, 6(KS,) doit étre faible.
B Pour réduire I'influence des perturbations d’entrée sur I’entrée du systeme, (S ;) doit étre faible.
B Pour réduire I’influence des perturbations d’entrée sur la sortie du systeme, 5(S ,G) doit étre faible.
B Pour réduire I'influence du bruit de mesure sur la sortie du systeme, 6(7,) doit étre faible.

B Pour réduire I’influence du bruit de mesure sur I’entrée du systeme, &(KS ,) doit étre faible.

B Pour réduire I’amplitude du signal de commande, 5(KS ,) doit étre faible.

B Pour avoir un suivi de référence satisfaisant, 5(S,) doit étre faible.

B Pour avoir un suivi de référence satisfaisant , 5(S,) doit tendre vers 1.

Il n’est cependant pas possible de satisfaire toutes les contraintes car certains objectifs sont contra-
dictoires. Par exemple, vouloir réduire 5(S,) et (7,) en méme temps est impossible car S, et T, sont
complémentaires. Une des facons de régler le compromis est de réduire les fonctions de sensibilité sur
des plages de fréquences réduites. Par exemple, il est intéressant de réduire (S ,,) en basse fréquence pour
contrer les perturbations additives en sortie, alors qu’il est plus intéressant de réduire G (K S ,) en haute fré-
quence pour réduire 1’activité haute fréquence du contrdleur. Ainsi, I’objectif de la synthése de contrdleur
par faconnage de fonctions de sensibilité est de contraindre certaines fonctions de sensibilités choisies a
étre majorées par un gabarit fréquentiel défini par les objectifs de synthese.

2.3.3 Formulation du probléeme 7., et gabarits fréquentiels

La synthese de contrdleur H,, par faconnage de fonctions de sensibilité est une technique qui permet
de poser la syntheése du contréleur K(s) comme solution d’un probléme d’optimisation ou I’ objectif est de
satisfaire des objectifs de réglages traduits en contraintes fréquentielles sur les fonctions de sensibilité.
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4
\ 4

Ficure 2.6 — Configuration standard du probleme H,, via LFT basse

Sur la figure 2.6, w est le vecteur des entrées exogénes comprenant la référence et les perturbations.
z est le vecteur des sorties a réguler dont on doit minimiser I’énergie pour satisfaire les contraintes de
réglage. i est le vecteur des entrées du contrdleur dans notre cas, cela inclut I’erreur de bouclage, les
mesures et la référence. La matrice P(s) décrit le transfert entre les signaux d’entrée w et u et les signaux
de sortie z et y comme suit :

w
— P(s) (2.54a)
| Y| u
7Z7 P P w
| e (2.54b)
y| [Pu Pxn||u

En utilisant une Transformation Linéaire Fractionnaire (LFT) basse, le transfert entre w et z en boucle
fermé est donné par :

2= (P + Pk (I - PnK) ™ Py)w (2.552)
= F/P,K)w (2.55b)

Le probleme d’optimisation Ho, se résume a déterminer le controleur K(s) stabilisant P qui minimisera
la norme H,, du transfert F;(P, K) comme suit :

infllFi(P, K)(jw)lleo= inf max & (Fi(P, K)(jw)) (2.56)

Dans la pratique, il est difficile de synthétiser le contrdleur optimal qui donnera la norme || F;(P, K)(jw)||s
minimale, mais il est possible de s’en rapprocher :

Ymin < [[Fi(P, K)(jw)lleo< ¥ (2.57)

La figure 2.7 montre I’architecture de P permettant d’inclure des contraintes sur les fonctions de sensibilité
S et sur le transfert KS pour satisfaire certains objectifs de réglage définis dans la sous-section 2.3.2 :
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Ficure 2.7 — Construction de P pour I’optimisation H,, des fonctions de sensibilité S/KS

2]
P P w
o= TP (2.58)
Py Pxol|lu
y
avec
Wi WG
Py = , Pp= , Py=-I, Ppn=-G (2.59a)
0 )

W1 et W, sont respectivement un filtre passe-bas bicausal et un filtre passe-haut bicausal. Le transfert
Fi(P,K) s’écrit alors :

WiS
FPK) = (2.60)

WLKS
En utilisant I’inégalité triangulaire sur la produit des normes (équation (2.51)), résoudre le probleme
d’optimisation H,, revient alors a obtenir un indice y < 1 dans I’équation (2.57) en utilisant une des
méthodes de résolutions de la section suivante. Une valeur de y < 1 signifie que les gabarits fréquentiels
Wll et le sont respectés et que le correcteur remplit donc les objectifs fixés. Si I’indice obtenue est trop
grand, il est nécessaire de modifier les valeurs de W, et W, pour relaxer le probleme. La section 2.3.4
présente la méthode de sélection des gabarits fréquentiels utilisée par le réglage des contrdleurs externes

des autopilotes de roulis, tangage, lacet et facteurs de charge.

2.3.4 Sélection des gabarits frequentiels

La sélection des gabarits fréquentiels ou filtres de pondérations est une étape importante de la synthese.
Cette étape peut s’ avérer étre difficile car il est important de choisir des filtres qui traduisent un probléme
d’optimisation équilibré entre les différentes contraintes imposées, cela est généralement un processus
itératif. Comme expliqué dans la section 2.3.2, certains objectifs sont contradictoires et par conséquent
il est nécessaire de faire des compromis en choisissant des gabarits fréquentiels dynamiques qui vont
contraindre les différentes fonctions de sensibilité sur des domaines frequentiels choisis. Pour chaque
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filtre, le gain haute fréquence k; yr, basse fréquence k; gr, la fréquence de coupure w; a -3dB et ’ordre du
filtre n sont utilisés pour créer le filtre bicausal suivant :

1 NG
| kimp) s + (kip) " w;
S + Wi

wit

1

(2.61)

I1 est plus facile d’exprimer le filtre sous sa forme inverse car SW; < 1 & § < 1/W,. La figure 2.8 montre
le diagramme de Bode du filtre décrit par I’équation (2.61).

Bode Diagram

Gain (dB)

=S

|
10° 10
Fréquence (rad/s)

Ficure 2.8 — Gabarit fréquentiel et ses parametres

Dans la syntheése des controleurs externe de roulis, tangage, lacet et facteurs de charges trois gabarits
fréquentiels sont utilisés, en plus de W et W, présentés dans la section 2.3.3, un troisieéme gabarit fréquen-
tiel W3 est utilisé pour contraindre I’erreur entre la sortie du systeme et celle d’un modele de référence.
Les valeurs initiales des parametres des gabarits fréquentiels sont choisis de la fagon suivante :

B Le filtre W; sert a contraindre la fonction de sensibilité S qui représente le transfert entre la pertur-
bation et la sortie. Ainsi on souhaite un filtre Wl‘1 avec un gain en basse fréquence k| gr faible pour
réduire 1’effet des perturbations constantes sur la sortie et ne pas avoir d’erreur statique (action in-
tégrale). Le gain k; pF est typiquement choisie 2 1073 comme valeur de départ. Ensuite le fréquence
de coupure est placée autour de la bande passante désirée du systeme en boucle fermée définie a
partir du modele de référence w; = w,. Pour le gain haute fréquence k; yr, on souhaite également
une valeur faible pour réduire I’amplitude des perturbations haute fréquence une valeur de départ
choisie est 3.

B Le filtre W, sert a contraindre la fonction de sensibilité de commande KS qui représente le transfert
entre la consigne r et le signal de commande u. Les actionneurs du projectile ayant une bande
passante limitée il est intéressant de synthétiser un contrdleur dont 1’action en haute fréquence est la

plus faible possible. Ainsi, on souhaite un filtre W, !

avec un gain en basse fréquence k, gr constant
et suffisamment élevée pour ne pas restreindre I’action basse fréquence du contrdleur. Une valeur
de départ est 10 (amplitude maximale d’angle des canards). Ensuite, on souhaite w, une fréquence
de coupure située autour de la bande passante des actionneurs du systeéme. Une valeur de départ
est wy = ws/3. Enfin, on souhaite un gain en haute fréquence le plus faible possible (= 107>) pour

réduire 1’action haute fréquence du contrdleur.

B Le filtre W3 sert a contraindre 1’erreur entre la sortie régulée du systéme et la sortie du modele de
référence. La solution la plus simple est de définir W constant et le plus faible possible. Cependant,
il est plus intéressant, car moins contraignant pour la synthese, de définir un filtre dynamique comme
pour W et W;. Ici, on souhaite un gain basse fréquence k3 gr de W3 I proche de 0 pour ne pas avoir
d’erreur statique. Une fréquence de coupure située également autour de la fréquence en boucle
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fermée désirée w; = w, et enfin un gain haute fréquence k3 yr également faible mais plus relaxé,
une valeur de départ choisie est 0.1.

Les valeurs initiales choisies pour les filtres ne sont pas toujours les plus adaptées et il est parfois nécessaire
de faire des ajustements pour réussir a synthétiser un contrdleur qui respecte les gabarits fréquentiels . Pour
relaxer le probleme d’optimisation, on pourra augmenter w, pour laisser au contrdleur plus d’action en
haute fréquence, on pourra également augmenter légerement k3 yr ou k1 yr. Les valeurs des filtres utilisés
pour le réglage des contrdleurs externes de roulis, tangage, lacet et facteurs de charge sont données dans
les sections 2.5.3,2.6.1.3, 2.6.2.3.

2.3.5 Méthodes de résolution du probleme 7,

Plusieurs auteurs ont contribué a I’étude de la résolution du probleme H., et a la synthese de contrd-
leur robuste. Tout d’abord, dans [DGKF88], une solution basée sur la résolution des équations de Riccati
est proposée, cependant cette méthode ne peut s’appliquer qu’a des systemes dits réguliers. Plus tard, des
méthodes utilisant les LMI [GA94, IS94] ont permis d’étendre la résolution aux systémes non réguliers.
Ces méthodes permettent la synthése d’un contréleur a ordre plein ce qui peut poser des difficultés d’im-
plémentation. Le développement de la fonction hinfstruct et ensuite de systune (Matlab Control
System Toolbox) basé sur les travaux de [AGB14, AN17] permettent d’imposer la structure du contrd-
leur et de régler les gains en fonctions de plusieurs objectifs (norme H, des fonctions de sensibilités,
minimisation de I’erreur de suivi de modele, marge de gains et phase etc) en recourant a des techniques
d’optimisation non-lisses, cependant, I’optimalité du correcteur n’est plus garantie. Dans le cadre de la
these, la fonction systune a été choisie pour régler les gains des contrdleurs externes de roulis, tangage,
lacet et facteurs de charge car elle permet de synthétiser un contrdleur structuré satisfaisant plusieurs
objectifs de synthese.

2.4 Méthodologie générale de réglage des autopilotes INDI

La section 2.4 présente le cahier des charges et la méthodologie générale de réglage des autopilotes
INDI de roulis, tangage, lacet et facteurs de charge. Elaborée pendant la thése, cette méthodologie se veut
générique et simple a mettre en place.
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Ficure 2.9 — Architecture considérée pour les autopilotes INDI

La figure 2.9 montre I’architecture considérée et les choix de modélisation faits pour I’implémentation
des autopilotes INDI dans le cadre de la these. Tout d’abord, la dynamique des actionneurs ainsi que
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celle du bloqueur d’ordre zéro sont considérées. Ensuite, 1’estimation de la dérivée nécessaire a la loi
de commande s’effectue avec un différenciateur numérique utilisant la méthode d’Euler explicite (voir
Annexe C). Enfin, la dynamique des échantillonneurs est considérée comme négligeable.

2.4.1 Cabhier des charges

Le cahier des charges pour la synthese des autopilotes a été défini par rapport aux objectifs de la these
et aux travaux déja existants dans la littérature[Sev16]. Les contraintes de performance et de robustesse
sur les boucles fermées des chaines de roulis, de tangage, de lacet et de facteurs de charge sont données
ci-dessous :

B Contrainte sur le régime transitoire et permanent des boucles fermées :

Les contraintes temporelles sur le comportement en boucle fermée des chalnes de roulis et de fac-
teurs de charges sont définies par des spécifications sur leurs régimes transitoires et permanents.
Ainsi, I’autopilote de roulis doit permettre le suivi d’un échelon de référence avec un temps de ré-
ponse a 2% de 0.3 s, un dépassement inférieur a 2% et une erreur statique nulle.

L’ autopilote de facteur de charges doit, quant a lui, permettre le suivi d’un échelon de référence avec
un temps de réponse a 2% de 1.5 s, un dépassement inférieur a 2% et une erreur statique nulle.

B Performance uniforme sur I’enveloppe de vol :

La commande par inversion dynamique permettant d’utiliser un seul contrdleur pour toute 1’enve-
loppe de vol, il faut s’assurer que cette hypothese est vérifiée, en analysant la réponse en boucle
fermée des chaines de roulis et de facteur de charges en différents points de fonctionnements.

B Rejet de perturbation additive sur la commande et sur la sortie :

Durant sa trajectoire, le projectile peut étre soumis a des perturbations dues a plusieurs facteurs. Par
exemple, a cause du vent, le comportement de certaines variables de sortie (i.e. 6, ¥, ¢», g, r) du
projectile peut étre perturbé. Des problemes mécaniques (défauts, erreur de position, etc...) peuvent
également perturber le signal de commande. Tous ces phénomenes sont modélisés par des pertur-
bations extérieures de type échelon. Les autopilotes de roulis, de tangage, de lacet et de facteurs de
charge doivent étre en mesure de rejeter asymptotiquement ces perturbations.

B Limitation de I’activité du contrdleur en haute fréquence :

La capacité des actionneurs du projectile guidé étant limitée, un signal de commande de fréquence
supérieure a la bande passante des actionneurs verra son amplitude réduite, ce qui impactera la
réponse en boucle fermée du systéme. Ainsi, ’activité des autopilotes de roulis, de tangage, de
lacet et de facteurs de charges doit étre contrainte en fréquence par rapport a la bande passante des
actionneurs.

B Prise en compte des contraintes d’ implémentation :

Le réglage du controleur externe K(z) devra prendre en compte le bloqueur d’ordre zero et I’effet
de la fréquence d’échantillonnage et des actionneurs sur la linéarisation faite par la INDI.

2.4.2 Méthodologie de réglage

Apres avoir défini les objectifs du cahier des charges, la méthode de réglage des autopilotes INDI
utilisée pour satisfaire le cahier des charges est présentée dans la figure 2.10, les étapes sont ensuite
détaillées.
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Ficure 2.10 — Méthode de réglage pour les autopilotes INDI

B Expression analytique de la commande INDI :

La premiere étape de réglage est de déterminer la commande INDI u[k] en partant de 1’équa-
tion (2.48) et en ’appliquant & la dynamique étudiée. La matrice d’autorité de contrdle G est alors
déterminée grace a I’équation (2.37b). L’expression de la matrice G comprend des parametres de
vol variant au cours du temps, il est donc important de vérifier que G est toujours inversible quel
que soit le point de vol. Le degré relatif p du systeme est également calculé afin de déterminer
I’existence ou non de la dynamique interne.

B Analyse du modele inverse :

Une fois I’étude de I’expression analytique de la commande INDI u[k] effectuée, I’objectif est de
déterminer le modele a utiliser pour régler le contrdleur externe. Dans un contexte idéal, (i.e. action-
neurs parfaits, capteurs parfaits et temps continu), la commande INDI permet au controleur externe
d’imposer la dynamique en boucle fermée du systeme et force celui-ci a se comporter comme une
chaine d’intégrateurs purs. Cependant, la vitesse des actionneurs et la période d’échantillonnage,
peuvent avoir un impact non négligeable sur le transfert entre la sortie du contrdleur et la dynamique
du systeme. Ce transfert 7;(z) est appelée la dynamique inverse et satisfait la relation suivante :

Y @) ~ Ti(2)(2) (2.62)

B Réglage du controleur externe :

Le modele inverse définit le modele de synthese utilisé pour le réglage du contrdleur externe. Le
réglage du contrbleur externe K.(s) s’effectue en temps continu en utilisant la transformation bili-
néaire de Tustin inverse (détaillée dans 1’annexe A.3) sur le modele inverse. Ainsi, pour respecter
les contraintes de performance et robustesse demandées par le cahier des charges, un réglage de
contrdleur robuste H,, par fagonnage de boucle de sensibilité est effectué. L’architecture du contro-
leur K.(s) est donné par la figure 2.11.

:Kff

w | =
Y

Kr

Y
=
<

FiGure 2.11 — Architecture du contrdleur externe continu K.(s)

Dans la figure 2.11, y; désigne la variable régulée et y, sa dérivée. Si cette derniere n’est pas
mesurable, y, est fixée a 0. Le contrdleur K (s) synthétisé est discrétisé en utilisant a nouveau la
transformée bilinéaire de Tustin. La figure 2.12 montre I’architecture du contrdleur discret obtenu.
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FiGure 2.12 — Architecture du controleur K(z) résultant de la discrétisation de K.(s)

B Validation de I’autopilote :

Le contréleur discret K(z) est validé tout d’abord avec le modele de la dynamique inverse, afin
de vérifier le respect des contraintes de syntheése. Ensuite, 1’autopilote INDI complet composé des
boucles interne et externe est testé sur le modele non-linéaire, mais avec les parametres de vol
fixés (i.e G constant). Enfin, I’homogénéité des performances de 1’autopilote est validée sur une
trajectoire de vol complete.

2.5 Conception de ’autopilote de roulis

Les simulations balistiques de la figure 1.15 mettent en €vidence I'effet du couple de frottements Ly
entre la partie arriere du projectile et la fusée de correction de trajectoire. En effet, la partie arriere du
projectile tourne rapidement sur elle-méme et entraine la fusée de correction de trajectoire. Pour fournir
un environnement stable pour le contrdle de la trajectoire du projectile, I’angle de roulis ¢, doit étre
stabilisé a un angle constant par I’autopilote de roulis. Pour limiter la charge sur les actionneurs, la vitesse
de roulis p, de la FCT est réduite en mettant les canards en saturation jusqu’a avoir p, < ps,. Une fois
cette vitesse angulaire py, atteinte, 1’autopilote de roulis est enclenché.

La conception de 1’autopilote de roulis suit les étapes détaillées par la méthodologie présentée en
section 2.4.2. Le systeme non-linéaire décrivant la dynamique de roulis est obtenu a partir des équations
(1.11a), (1.72b) et (1.68) :

¢52 = py+rtand

L (2.63)
D=1~ (quCl§(5p + Lf)

En considérant le moment de frottement L et le terme r tan & comme des perturbations extérieures, la
dynamique de roulis peut étre décrite selon la représentation d’état suivante :

6] [o 1]]s,] 0 rtan

”|_ 2|, B 5y + (2.64a)
p2| |0 O||p2| |In"'gSdCy I, 'Ly

T ol

- »2 (2.64b)
y2| |0 1]|p2]

Le systeme (2.64) est déja lin€aris€ grace aux hypotheses faites sur Ly et sur le terme rtan6, ce-
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pendant la conception d’un autopilote INDI est malgré tout pertinente car les parametres g et C;; varient
sur I’enveloppe de vol. Par conséquent, 1’autopilote INDI, en inversant la dynamique de roulis, annule
I’influence des parameétres et évite ainsi la nécessité d’un séquencement de gains.

2.5.1 Expression analytique de la commande INDI

A partir de I’équation (2.64), le degré relatif de la dynamique de roulis peut étre calculé. La sortie
régulée est y; = ¢,. Sans perturbations extérieures, le systeme (2.64) est linéaire, on a donc :

¢o(s) _ 1,7'gSdc,

o i— (2.65)

En utilisant la définition 2.2.5, le degré relatif p du systeme (2.65) est égale au degré du dénominateur
n = 2 moins le degré du numérateur m = 0, tel que n — m = n. Ainsi, on a p = n, la dynamique de roulis
est donc linéarisable en entrée/états et n’a pas de dynamique interne. Pour faire le lien avec les equations
théorique de la INDI on définit
-1 .
Y1 = ¢, !/(lp "=y =pa, y(lp) =p2 (2.66)
L’expression analytique de la matrice d’autorité de commande G, du systeme (2.64) est maintenant
identifiée :
G = _o'?y(lp)
Y ou
96,
=1.'38dc,, (2.67)

G; est inversible sur I’ensemble du domaine de vol car I,,, S, et d sont des constantes non nulles
du projectile et Cj; et g sont des variables aérodynamiques qui ne peuvent étre nulles que si la vitesse
du projectile est nulle. Finalement le signal de commande 6, -[k] envoyé aux actionneurs est donné par
I’équation

3 _ Iy, _ palk] = palk — 1]
Opelk] = Gyl = 11+ = (v[k] - ) (2.68)

en utilisant I’équation (2.48).

2.5.2 Analyse du modele inverse

Le systeme en boucle fermée avec une commande NDI idéale se comporte comme un double inté-
grateur de gain unitaire du point de vue du contrdleur externe. Pour vérifier la validité de cette hypothese
avec la loi de commande (2.48), on calcule la fonction de transfert 7;(z) entre la sortie du contréleur v et
I’estimation numérique de p, noté p,.

La figure 2.13 montre I’architecture de la boucle interne de 1’autopilote de roulis appliqué a la dyna-
mique de roulis.
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FiGure 2.13 — Architecture de la boucle interne de 1’autopilote INDI pour la dynamique de roulis

La figure 2.13 comprend des fonctions de transfert en temps continu et des fonctions de transfert en
temps discret. La figure 2.14 montre la réorganisation de la figure 2.13 en réunissant les blocs continus
précédés d’un bloqueur d’ordre zero et suivi d’un échantillonneur par un transfert discret. Par ailleurs, la
sortie ¢, n’étant pas utilisée dans la boucle interne, elle disparait de la figure 2.14.

v 617,0 [k] 2
A G ! =1 BOZG;P(2) [ k

T

Y

Sylk 1)
Différenciateur zilBOZG(;(Z) <

D(z) |«

Ficure 2.14 — Equivalent discret la boucle interne de la INDI pour la dynamique de roulis

Dans la figure 2.14 la fonction de transfert BOZG(z) désigne la représentation discréte de la fonction
de transfert Gs(s) précédée d’un bloqueur d’ordre zero et suivi d’un échantillonneur parfait. De méme,la
fonction de transfert BOZGsP(z) désigne la représentation discréte de la fonction de transfert Gs(s)P(s)
avec P(s) = % précédée d’un bloqueur d’ordre zero et suivi d’un échantillonneur parfait. Dans un premier
temps, on calcule le transfert entre v(z) et pa2(z)

P2(2) = BOZGsP(2)6p..(2)
= BOZG;P(2) [ BOZGs(2) (BOZGsP(Z)™ pa(2) + Gy ' (v(2) - D(2)pa(2)]

(2.69)
G, 'BOZGsP(2)u(z) = pa(z) — 77 'BOZGs(z)pa + G, 'BOZGsP(2)D(2)p(2)
= ;2@ [1 -27'BOZGs(2) + G; ' BOZGsP(2)D(2)) (2.69b)
-1
P20 G;'BOZGsP(2) .69)

vz  1-2z1BOZGs(z) + G- D(z)BOZGsP(z)

A partir, de la fonction de transfert (2.69c), on calcule le transfert entre p»(z) et v(z). On définit d’abord
P2(2) = GrBOZG 5(2)bp (2) (2.70)
D’apres la figure 2.14 on a également :

P2(z) = BOZG5P(2)6),(2) (2.71)
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Par conséquent, on peut écrire la relation suivante :

P2(2) = G#;);MBOZ%P@ (2.72)
Pour ainsi obtenir :
p22) _ pa(2) BOZGsP(2)
v(z) v(z) G:BOZGs(2)
= BOZG+2) (2.73)

1 - z7'BOZGs(z) + G D(2)BOZGsP(z)

En revenant a la définition du modele inverse T;(z) décrit part I’équation (2.62), on a bien I’expression
analytique de la boucle interne de 1’autopilote INDI :

BOZGs(z)
-z 'BOZGs(2) + G'D(z)BOZGsP(z)

Ti(z) = 1 (2.74)
Avec D(z) = ZZ_—TI la fonction de transfert du différenciateur numérique utilisant 1I’équation d’Euler expli-
cite.

Les expressions analytiques des fonctions de transfert BOZGs(z) et BOZGsP(z) sont calculées avec
une décomposition en éléments simples dont le détail est disponible en annexe C.1. II est intéressant de
noter que la fonction de transfert n’est dépendante d’aucun paramétre de vol car le terme G; ! se simplifie
avec G; en facteur de BOZGsP(z) détaillé en annexe C.1.2. On remarque également que dans des condi-
tions idéales (i.e., Gs(s) = 1 et T — 0), T;(z) converge vers 1 ce qui caractérise une inversion parfaite de
la dynamique du systeme.

Cette étude du modele inverse confirme donc la validité de 1’ autopilote de roulis sur I’ensemble du do-
maine de vol et la possibilité de n’avoir qu’un seul contrdleur externe a régler pour imposer la dynamique
de roulis en boucle fermée. En remplacant la période d’échantillonnage 7T et les parametres des action-
neurs (i.e. ws et &) par leurs valeurs numériques données par la table B.1, on obtient I'implémentation

suivante : )
T.) 0.4215z° + 0.2291z7 (2.75)
i\Z) = .
23 —0.352272 +0.1641z — 0.1614
— n 3
R "5 0.05 — - 1510
@ —— Simulink < Simulink L e —— Simulink
= Modele inverse = _I;I"déle inverse e o0 Modele inverse
'20.8 ——w 20.047|--.2 Il 3 __n K
8 S e & 1
- 06 2 0.03 Pid @
b o e =3
: E
=04 & 0.02 e )
» = < 205
a 5 L 2
£o02 £ 0.01 o
E 2 =
g ] 2 4 -
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Ficure 2.15 — Validation de I’expression analytique du modele inverse par comparaison avec un modele
Simulink

La figure 2.15 compare la réponse a I’échelon de T;(z) décrit par I’équation (2.75) avec I’implémen-
tation dans Simulink du modele de la boucle interne de I’autopilote INDI décrit par la figure 2.13. La
superposition des réponses du modele Simulink et de 7;(z) démontre la validité de 1’équation (2.75). La
figure 2.15 montre également 1’écart entre une suite d’intégrateurs purs et le systeéme (2.65) commandé
par la boucle interne de I’autopilote INDI.
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En utilisant la transformation bilinéaire inverse de Tustin, on obtient 1’équivalent continu 7 .(s) de
T(z) qui sera inclu dans le modele de réglage du contrbleur externe

4.13.10%s + 8.376.107

T. =
() = 506752 + 6369.10°5 + 8.376.107

(2.76)

La figure 2.16 compare les réponses a un échelon des fonctions de transfert 7i(z) et T;.(s) et valide
I’équation (2.76).
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Ficure 2.16 — Comparaison des réponse a 1I’échelon entre T;(z) et T; .(s)

2.5.3 Réglage du controleur externe

La figure 2.17 montre le modele utilisé pour la syntheése du contrdleur externe de 1’autopilote de roulis.
La fonction de transfert G,(s) décrit le modele de référence a suivre comme suit :

w?

G,(s) = 4 2.77
) 52 4 28,w,5 + W2 (2.77)

avec w, = 17.1rad/set&, = 0.78, ce qui correspond a un temps de réponse a 2 % de 0.3 s et un dépassement
inférieur a 2%, conformément au cahier des charges.

Wks(s)—> d, Ws(s) >
b2 2 D2 n D2 n 2
< »@—» K.(s) > T o(s) > " —> " >+
T X T
¢21 €r
> G.(s) W.(s) —>

Ficure 2.17 — Modele de synthese pour le réglage du contrdleur externe de roulis

Pour faire le lien entre la figure 2.17 et la figure 2.7, on identifie W; a Wget W, a Wk, on a égale-
mentj = [¢a. ¢2 pal’ etw = ¢y .. Les filtres de gabarits fréquentiels utilisés pour définir le probleme
d’optimisation H, (2.57) sont donnés par 1’équation (2.78). Ils ont été construits de maniére itérative
en utilisant la fonction Matlab Makeweight et en suivant les directives de [BP02, pp.102-103]. L’équa-
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tion (2.78) montre les valeurs des filtres choisis.

s+ 150 s2 + 565 + 784 s+ 30
w = Wo(s) = ——— 2.78
0.3162s + 8.45¢04 5(9) 1.7352 + 0.7382s + 0.0784 () ( )

Wks(s) =

0.12s + 0.3

Le probleme H,, pour la synthése du contrdleur externe de roulis est donc défini ainsi :

”Wr(S)Tm,C—w,(s,Kc) o <y (2.79a)
[Ws ()T, 500550, < (2.79b)
HWKS(S)Td)Q’C—)U(S,,KC) WSy (2.79¢)

avec pour objectif d’avoir y < 1. La résolution du probleme H, défini par I’équation (2.79) est effectuée
avec le logiciel Matlab Systune et donne les résultats fréquentiels suivants pour y = 0.99 :

I Sensibilité Sensibilité controleur Erreur de suivi de modéle
T
60 W —
- 71@2.'»%51“ 0.1 — Tézp e,

— =40 m
S g 8
= £ =
© @ ‘c 0.05
O (0 20 (0]

0 0

1q:oré uence (rad/s1)02 10° 102 10° 10?
a Fréquence (rad/s) Fréquence (rad/s)

Ficure 2.18 — Résultats fréquentiels de faconnage de fonctions de sensibilité pour la synthese du contrdleur
de roulis

Tout d’abord, I’indice y obtenu qui majore les normes H., des fonctions de sensibilité est tres 1é-
gerement inférieur a 1 ce qui traduit un probléme d’optimisation convenablement contraint ou tous les
gabarits fréquentiels imposés ont été respectés. Plus précisément, les trois majorations obtenues sont
lyr ¥s vks]m =[0.99 0.89 0.999]". La figure 2.18 montre les résultats fréquentiels de la synthése.
La fonction de sensibilité S est contrainte en basse fréquence avec une pente de 40dB par décade garan-
tissant un bon rejet de perturbation additive sur la sortie. Les composantes haute fréquence de la fonction
KS sont réduites a partir de 60 Hz correspondant a la bande passante des actionneurs. Enfin, I’erreur par
rapport au modele de référence est tres faible en basse fréquence mais plus relaxée en haute fréquence
pour permettre a 1’algorithme d’optimisation de satisfaire plus facilement les autres gabarits fréquentiels.

La table 2.1 montre les gains obtenus apres la résolution du probleme d’optimisation (2.79), en utilisant
le logiciel Matlab-Systune,

gains |Kyr K Ky K,
valeurs|192 13039 1346 64

TaBLE 2.1 — Gains obtenus pour la syntheése du contrleur K.(s)

ou Ky = K,, et K, = K, par rapport a la figure 2.11. Les gains obtenus sont tres élevé car T; . a un
gain unitaire et la réponse demandée est rapide.
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2.5. Conception de I’autopilote de roulis

2.5.4 Validation de I’autopilote

Les performances nominales de 1’autopilote de roulis sont validées en simulation sur plusieurs cas. La
figure 2.19 montre la réponse a un échelon ¢, = 45 degrés du modele de référence ¢, ,, de la réponse
en boucle fermée ¢,; du systetme K(z)7;(z) et de la réponse ¢, de la dynamique de roulis bouclée avec
I’autopilote INDI de roulis complet contenant les boucles internes et externes. La figure 2.19 montre
également le signal de commande ¢, . envoyé aux actionneurs et la sortie du controleur externe v. Ensuite
les figures 2.20 et 2.21 montrent ’angle et la vitesse en roulis de la FCT soumis a une perturbation du
signal de commande et du signal de sortie. Dans le cas de la figure 2.20, le signal de commande 6, subit
une perturbation additive modélisée par un échelon d’un degré. Dans le cas de la figure 2.21, I’angle de
roulis de la FCT subit également une perturbation additive d’un échelon de cinq degrés. Les parametres
de vol sont constants (G, = 7391 rad/sec?) et sont choisis sans a priori dans 1’enveloppe de vol.

50 —~ 1.5 <~15000
P %
K — 3

< ] & 10000
g | )
2z 30 i Z

E = 05 £ 5000
2 g 3
() )
2 20 P c:c;
] = =1

210 g 0 o0
< g =
S a

0 “ .05 -5000

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
Temps (s) Temps (s) Temps (s)

FiGure 2.19 — Validation du comportement nominal de 1’autopilote de roulis
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Ficure 2.20 — Validation du rejet de perturbation sur la commande de roulis
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Ficure 2.21 — Validation du rejet de perturbation sur I’angle de roulis

Sur la figure 2.19, ¢, ; désigne 1’angle de roulis généré par le modele de synthese 2.17. La figure 2.19
montre les réponses ¢, et ¢, ; confondues. Dans le cas de ¢, la sortie v du contrdleur externe est I’entrée
de la boucle interne de I’autopilote INDI, tandis que dans le cas de ¢, ; la sortie du controleur est envoyée
directement au modele inverse comme sur la figure 2.17. La superposition de ¢, et ¢, ; valide la démarche
de réglage par utilisation du modele inverse. Les deux courbes sont également proches de la réponse du
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modele de référence conformément aux résultats de réglage montré par la figure 2.18. Une différence est
tout de méme notable due a la forme du gabarit fréquentiel W, qui contraint moins I’erreur de suivi de
modele en haute fréquente. Les gains tres élevés du controleur K(z) produisent une dynamique désirée v
tres forte mais qui est remise a 1’échelle par la boucle interne de la INDI. Les figure 2.20 et 2.21 montrent
quant a elle la capacité de 1’autopilote de roulis a rejeter asymptotiquement les perturbations de commande
et de sortie.

T T T T T T T
o 15 4
90| m [— ] F G|

@, &0
80 23 &
= 2y
0
£ <
= o
< = osi 4
& El
Py g
g 40 S o
I o
g 9
" & 05
L 20 =
Y :
<< S -
o L L L . L -
10 4 15
I I I | L I L I I I I | I i I I I
20 25 20 35 4 45 50 55 60 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70
Temps (s) Temps (s)
T T
7000 §| 750
700
5000
650 4

73 5000~ = j’: 600]

= Ew

™ 4000

_g = 500 B

2 2

£ a0l 1 Bt J

ﬁ = a00

" 2000 - =
350
1000 300
2501 E
0 I I I I I I . . I .

0 10 20 30 50 60 70 0 10 20 3

) 0 0
Temps (s) Temps (s)

Ficure 2.22 — Validation de 1’autopilote de roulis sur une trajectoire entiere

La figure 2.22 montre le contrdle de I’angle de roulis sur une trajectoire de vol complete (i.e parametres
de vol variant dans le temps). Avant ¢ = 20s, 1’angle de roulis oscille trés fortement & cause du frottement
visqueux entre la pointe et I’obus. Une fois la vitesse en roulis de la FCT suffisamment réduite en mettant
les canards en saturation, 1’autopilote de roulis s’enclenche pour stabiliser ¢,. La consigne en créneaux
¢2,. permet de vérifier ’homogénéité de la réponse ¢, quand les parametres de vol varient. On remarque
que, grace a I’inversion dynamique, la réponse en roulis est homogene car le signal de commande s’adapte
automatiquement aux conditions de vol. Par exemple, autour de I’apogée, la vitesse du projectile est la plus
faible, donc la dynamique de roulis posseéde le moins d’autorité de commande et, par inversion, le signal
de commande sera le plus élevé (terme G~ ! dans I’équation (2.48)).

2.6 Conception de I’autopilote de facteurs de charge

Pour pouvoir corriger la dispersion balistique du projectile, 1’ ordinateur de bord de 1a FCT doit calculer
les corrections a apporter a la trajectoire pour atteindre la cible. Pour cela, une loi de guidage et une loi de
commande sont implémentées. Le role de la loi de guidage est de définir la trajectoire & suivre a partir des
coordonnées de la cible et de générer les facteurs de charge latéraux désirés [n,. ny.]" que le projectile
doit générer pour rester sur cette trajectoire. L’ autopilote de facteurs de charge, quant a lui, s’assure que
les facteurs de charges réels du projectile convergent vers ceux désirés par la loi de guidage. L’architecture
de I’autopilote de facteurs de charge implémentée est montré par la figure 2.23 et est constitué de deux

autopilotes INDI en cascade.
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Etage INDI lent Elage INDI rapide

e e e e e e e e e e e —— - — o

[oie]

vitesses angulaires

Contréleur de |
Inversion de la
e Dynamique rapide Dynamique lente
de tangage et lacet ynamique rapide
“ e
r[K] !

Contrdleur de Inversion de la

N Actionneurs
facteurs de charge| ~ | dynamique lente

‘ Guidage

Ficure 2.23 — Architecture de 1’autopilote de facteurs de charge

L architecture de I’autopilote de facteurs de charge se base sur la séparation des échelles de temps
entre la dynamique rapide des vitesses angulaires latérales [¢ r]" et celle lentes des facteurs de charge
[n, n,]".Cetype d’architecture a déja été utilisé dans la littérature dans le cas d’application aux systemes
aéronautiques de lois de commandes par inversion dynamique [MIO*97]. La dynamique des facteurs de
charge est incluse dans la dynamique lente et la dynamique des vitesses de tangage et lacet est incluse
dans la dynamique rapide. Pour respecter cette séparation des échelles de temps, le temps de réponse de
la boucle rapide est divisé par cinq par rapport a celui de la dynamique lente. Cette architecture permet
de réduire la complexité de I’inversion dynamique en dissociant le probleéme d’inversion en deux sous-
ensembles de degré moindre,au prix de 1’ajout du réglage d’un contrdleur externe supplémentaire. Un
autre avantage de ce type d’architecture est d’éviter la présence de dynamique interne. En effet, les si-
gnaux de commandes apparaissent directement dans 1’expression des facteurs de charge, donc, sans cette
architecture une loi de commande par inversion dynamique n’aurait pu lineariser en entrée/états, mais
seulement en entrée/sortie.

Les variables de chaque étage d’inversion sont détaillées ci-dessous.

B Inversion de la dynamique rapide :

L’étage d’inversion de la dynamique rapide commande les vitesses angulaires de tangage et de lacet
du projectile [¢  r]" et génere les signaux de commande virtuels de tangage et de lacet [0gc O el

B Inversion de la dynamique lente :

L’étage d’inversion dynamique lente commande les facteurs de charge du projectile [n; n,]"
et génere les vitesses angulaires désirées de tangage et de lacet [g.[k] r.[k]]" utilisées comme

consignes par 1’étage d’inversion rapide.

La section 2.6.1 détaille le réglage de I’autopilote INDI dédié a la dynamique rapide et la section 2.6.2
détaille le réglage de I’autopilote INDI dédié a la dynamique lente. Les deux autopilotes sont réglés en
suivant la méme méthodologie décrite en section 2.4.2.

2.6.1 Inversion de la dynamique rapide

Le projectile étudié est gyrostabilisé, par conséquent le corps du projectile tourne tres rapidement sur
lui méme (i.e p; = 300 Hz). Cette vitesse en roulis stabilise le projectile pendant le vol mais crée égale-
ment un couplage trés important entre les dynamiques de tangage et de lacet. A partir de 1’équation (1.4),
la dynamique de tangage et de lacet peut étre extraite sous la forme donnée par 1’équation (2.80b).

1 M
q= —ﬁplr—rztan0+ = (2.80a)
I I
1 N
= #qu —qgrtanf+ — (2.80b)
I; I;
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Le couplage entre les axes est mis en évidence par le terme p; dans I’équation (2.80b). En remplagant
M et N par leurs expressions données par I’équation (1.72b), on peut déterminer que la dynamique des
vitesses de tangage/lacet est non-linéaire et affine en la commande

q 3 k—(lejt‘lpl + rtanH) I’—+QS kaa sinczcosﬁ—_kpld [ Ca,, sin 8 —+ d » Cm,q —+ Cins (04 +@)
Mo (Ix]f,_1p1+rtan6’)q | I —Cpy, sinf3 | 2v |—Ch,, sinacosf] 2v |=Cn, 7| | Cins(6-=B)
Jri(q.r)
3 k—(lejt‘lpl + rtanH) r—+c‘]Sd kaa sinczcosﬁ—_kpld [ C,,pa sin8 —+ d » Cmqq - N Cms
i (Ix]f,_1p1+rtan6’)q | I —Cpy, sinf3 | 2v |—Ch,, sina cosf] 2v |~Cn, 7| |[~CisB
GrL
gSd
LG 0 @}
0 BEC,|[s
q g
| = frl@.n) + GrL (2.81)
r r

La figure 2.24 montre I’architecture de 1’autopilote INDI pour le contrdle des vitesses de tangage et
de lacet.

Dynamique non-linéaire des vitesses de tangage
et lacet

Ficure 2.24 — Architecture de 1’autopilote INDI des vitesses de tangage et de lacet

2.6.1.1 Expression analytique de la commande INDI

Le degré relatif de la dynamique des vitesses angulaires de tangage et de lacet est calculé a partir de
I’équation (2.81) et de la définition 2.2.2.3. Les deux états du systéme g et r sont supposés mesurables
grice au gyrometre trois axes embarqué dans la FCT, le systéme non-linéaire (2.81) peut donc €tre mis
sous la forme suivante :

X = fTL(x) + GrLu (2.823.)
y = h(x) (2.82b)

avecx=[q rl,u=[6;, 6, eth(x)=x.Onadonc:

oh

Lyh(x) = 2= fr(x) = fru(x) (2.832)
oh

Lyh(x) = -G = G (2.83b)

Pour faire apparaitre le degré relatif, on peut écrire :
LyLYh(x) = Lyh(x) = G # 0 (2.84a)
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2.6. Conception de I’autopilote de facteurs de charge

L,J,L(f_l)h(x) £0 (2.84b)

On peut donc dire que p = 1. Le degré relatif du systeme (2.81) est égal & son ordre, donc le systeme
(2.81) est linéarisable en entrée/états et aucune dynamique interne n’est a considérer.

La forme affine en la commande de la dynamique des vitesses angulaires de tangage et de lacet per-
met d’identifier facilement la matrice Gtp, d’autorité de commande nécessaire a 1’écriture de la loi de
commande INDI

aq aq qSd
Gr=|%P %)= (7)em 0 (2.85)
e 0 (E4)c '
064 00y I ms

La loi de commande INDI pour les vitesses de tangage et de lacet s’écrit alors comme suit

I kl—qlk-1
Sclkl| _|0qlk = 11| | Gsicy, O | feglk] - 256
B A rlkl=r[k=1] ’
Srelkl] |8,k =1 0 age | Lorlk] = =

Il est intéressant de remarquer que, d’une part, grace a la symétrie des plans des canards, 1’autorité
de commande en tangage est la méme que I’autorité de commande en lacet. Ce qui donne une loi de
commande INDI également symétrique entre 6, et 6,. D’autre part, I'intérét de la loi de commande INDI
est mis en lumiere car seuls les paramétrés liés a I’autorité de commande du projectile sont utilisés, ce
qui permet une dépendance tres réduite au modele dynamique du projectile. Sur les quatre coefficients
aérodynamiques présents dans les équations dynamiques de tangage et de lacet (2.81), seul C,,; est utilisé.

La matrice Gt est inversible sur I’ensemble du domaine de vol car, comme pour I’ autopilote de roulis,
I’autorité de commande en tangage et en lacet est nulle seulement si la vitesse du projectile est nulle.

2.6.1.2 Analyse du modéle inverse

La figure 2.25 montre I’architecture de la boucle interne de 1’autopilote INDI pour les vitesses de
tangage et lacet.

Dynamique non-linéaire des vitesses de
tangage/lacet

Bl .
oqueur Actionneurs

[uq[k]] 84.c[K]] dordre zero [Jq,c [Jq]

- S A e

k1]
Différentiateur [Z{:ﬂ

z—1
2T

L — — — |

Ficure 2.25 — Architecture de la boucle interne de 1’autopilote INDI pour les vitesses de tangage et lacet

De la méme maniere que pour 1’autopilote de roulis, 1’analyse du modele inverse de la dynamique des
vitesses de tangage et de lacet permet d’évaluer I’inversion de 1’équation (2.81). Cependant, a cause de la
fonction non-linéaire fy (g, r), il n’est pas possible d’employer strictement la méme approche que dans la
section 2.5.2. En effet, il n’est pas possible de définir la relation entre [v,[k] v, [k]]T et [g[k—1] Flk—1]]"
par une fonction de transfert. Néanmoins, en injectant 1’expression de la loi de commande (2.86) dans les
équations dynamiques de tangage et de lacet on obtient le développement suivant :

q 04
| = fiLlg, ) + G1L (2.87a)

2 o,
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glk+11—-glk] | >(5 [k]—
r = q
l Ueetrii | = Jatatkl, rikD) + Gro (2.87b)
s 6,141
~ ] ’6 R
[q@ = Falg@, @) + G |1
@) 6/(2)
BOZ -1 BOZ _ ol
= Fi(q(2), 1 (2)) + G O0ZGs(2)z" 64(2) e OZG5(2)(vq(2) — 2 q(z))]
BOZGs(2)z™'6,(2) BOZG5(2)(v:(2) — 7' 7(2))

G 17

5q(z)
0,(2)
BOZGs(2)(vy(2) — 7 14(2))
BOZG5(2)(v(z) — 77 '7(2))

= Fu(q(2),r(2)) + GTL
0,(2)

| BOZGs(2)z 16
§(2)7704(2) +Gr i
| BOZG5(2)z7'6,(2)

611@} -GTL

+ GTL

|

BOZGs(2)(v,(z) — 27'3(2))
BOZGs(2)(v,(z) — 27 '7(2))

BOZGs(2)77'6,(2)
BOZGs(2)7"'6,(2)

[5(2)] s
_ q(z) _Gm ¢(2)

| 7(2) | 6,(2)

-1

+ +GTL TL

BOZGs(2)(v,(z) — 27'3(2))
BOZGs(2)(v:(2) — 77 '#(2)

LS. (BOZGs@)z™" 1) 6,(2)

| 7(2) | (BOZGs()z™" - 1) 6,(2)

+

} (2.87¢)
BOZGs(2)2'4(2)] G (BOZGs(2)z™" = 1)6,4(2)
= UTL
BOZGs(2)z '#(2)| _(BOZG(;(Z)Z—l - 1)5r(z)
, ) N
o), [P s0), [ue
| | BoZGs@ -1
@) | =BozG,0r@] v (@)
, o
Pt BOZGx0,.)| [0y
-1
L Bozbsar 1 BOZG6(Z)6r,c(Z) v,(2)

BOZGs(2)
(BOZG5(2)2™ — 1)6,,(2) L |u@
(BOZGs(2)z™" = 1)6,(2)|  |vr(2)

B OZG(s(Z)Uq(Z)
BOZGs(2)v,(2)

+ (2.87d)

=GTL

= GTL (2.876)

Finalement la relation entre [v,[k] v [k]]" et [glk — 1] 7[k — 1]]" est donnée par I’équation suivante

erreur d’inversion

qlkl—glk-1] BOZGs[k — 1] — 1)6, [k k
T | Gy | BOZGIk =11 = Dogelk]| |oglk (2.88)
r[k]—;[k—l] (BOZGslk — 11— 1)6,.[k]| |v.1k]

L’équation (2.88) montre la dégradation de 1’inversion produite par 1a INDI quand celle-ci est effectuée
en temps discret et avec des actionneurs non-parfaits. La figure 2.26 compare les réponses obtenues par
la simulation de I’équation (2.88) et le modele Simulink de la figure 2.25. On remarque que la réponse en
tangage et lacet est tres éloignée de la réponse idéale (i.e intégrateur pur), les chalnes de tangage et lacet
sont encore fortement couplées.
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FiGure 2.26 — Simulation et comparaison de I’expression analytique du modele inverse de tangage/lacet
avec un modele Simulink 2.25 (temps discret et actionneurs )

La Figure 2.27 compare également les réponses obtenues par la simulation de I’équation (2.88) et
le modele Simulink de la figure 2.25, mais dans le cas d’actionneurs parfaits et de fréquence d’échan-
tillonnage tres élevée (i.e Gs(s) = 1 et T — 0). Dans ce cas, la boucle interne de la INDI produit une
linéarisation parfaite. Dans tous les cas, I’équation (2.88) modélise correctement le comportement de la
bczl\lcle interne de I’autopilote de tangage et lacet.
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Ficure 2.27 — Simulation et comparaison de I’expression analytique du modele inverse de tangage/lacet
avec un modele Simulink 2.25 (temps continu sans actionneurs)

De part la présence du terme Gt dans I’équation (2.88), I’erreur d’inversion dynamique n’est pas
constante au travers de 1’enveloppe de vol, il est donc difficile de prendre en compte cette erreur dans
la synthese du contrdleur externe car les gains du contrdleur doivent €tre constants et celui-ci doit avoir
les méme performances nominales pour tous les points de vols. Une approche multi-modele pourrait étre
envisagée pour corriger cet aspect mais sort du cadre défini pour la these.
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Certaines hypotheses ont été considérées pour simplifier le réglage du contrdleur externe Kty de la
figure 2.24 :

B Découplage du tangage et lacet :

Le réglage du contrdleur externe Ktp se faisant avec un modele de synthese unique et ne devant
dépendre d’aucun parametre de vol, il a été jugé préférable de considérer le couplage restant entre
les chaines de tangage et de lacet comme une perturbation extérieure et donc de ne pas le prendre
en compte pendant la synthese.

B Symétrie des chaines de tangage et de lacet :
Les contraintes du cahier des charges sur le comportement en boucle fermée des dynamiques de

tangage et de lacet sont les mémes.

2.6.1.3 Réglage du controleur externe

Ces deux hypotheses permettent de réduire le modele pour la synthése du contrdleur externe Ky a un
systeme SISO. Le controleur synthétisé sera ensuite implémenté a la fois sur la chaine de tangage et celle
de lacet. La figure 2.28 montre I’architecture complete du modele de syntheése ot la méthode du Modified
Continuous Design [SLI16, p. 608] est utilisée afin de prendre en compte 1’effet du bloqueur d’ordre zéro
dans le modele de synthese.

WKS,TL(S) —> d, > WS,TL(S) —>
qe \ 4 Vg Oq q
1
"@HKTL,C(S) »Gpoz(s)—> Gs(s) > "
T A
q'f' 67'
> G, 1L W, tL(s) —>

Ficure 2.28 — Modele de synthese pour le réglage du controleur externe de tangage et lacet

Dans la figure 2.28 Gs(s) la fonction de transfert des actionneurs, Ggoz(s) est la fonction de transfert
du bloqueur d’ordre zero approximée par un approximation de Padé du premier ordre :

1—eT N -Ts/6+1

~ 2.89
sT Ts/3+1 ( )

Ggoz(s) =

Pour faire le lien entre la figure 2.28 et la figure 2.7, on identifie W a Wy et Wo a Wks L, on a
également j = [g. ¢]" et w = q.. Le modele de référence G, 1. (s) reprend la méme forme que le modele
de référence de roulis avec w, = 17.1 rad/s et &, = 0.78. Les gabarits fréquentiels servant au faconnage
des fonctions de sensibilité sont décrits par I’équation suivante :

s+40 0.4s% +21s + 292 s+ 12

_s+40 _ W __ste 2.90
00157400 ST = T 31 0.03 ) = 501 (2.90)

Wks TL(s) =
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Le probleme H., pour la synthése du controleur externe de tangage est donc défini ainsi :

[WetL ()T g6 (5.km0)|| o, < ¥ (2.91a)
[Ws 1L()Td, g5 k)|, < (2.91b)
HWKS,TL(S)T o0y (KL S (2.91c)

De maniere analogue a la synthese du controleur externe de roulis, la résolution du probléme H., défini
par I’équation (2.79) est effectué avec le logiciel Matlab Systune et donne les résultats fréquentiels
suivants pour y = 0.99 :

Sensibilité Sensibilité controleur Erreur de suivi de modéle
30 0.1
20 __0.08
o o 2
S S 10 s
= = c 0.06
© © T
0] o O &
0.04
-10
20 0.02
-100
10° 102 10° 102 10° 102
Fréquence (rad/s) Fréquence (rad/s) Fréquence (rad/s)

Ficure 2.29 — Résultats fréquentiels de faconnage de fonctions de sensibilité pour la synthese du contrdleur
externe de tangage et de lacet

L’indice y obtenu, qui majore les normes H, des fonctions de sensibilité, traduit un probleme d’opti-
misation 1égérement sous-contraint notamment par rapport a la fonction de sensibilité. Plus précisément,
les trois majorations obtenues sont [y, ¥st. YksaLl' =[0.999 0.81 0.999]7. Cependant, tous
les gabarits fréquentiels imposés ont été respectés. Comme pour la synthese du contrdleur de roulis, la
fonction de sensibilité S est contrainte en basse fréquence garantissant un bon rejet de perturbation addi-
tive sur la sortie. Les composantes haute fréquence de la fonction KS sont également réduites et 1’erreur
par rapport au suivi de modele de référence est inférieur a 0.09.

La table 2.2 montre les gains obtenus apres la résolution du probléme d’optimisation (2.91), en utili-
sant le logiciel Matlab-Systune.

gains |Kyyr K; Ky
valeurs|-0.01 261.5 304

TaBLE 2.2 — Gains obtenus pour la synthése du contrdleur K7y ()

ou K, = K, et K, = 0 par rapport a la figure 2.11. Le gain K, n’est pas utilisé dans le controleur
K. L car le projectile utilisé ne possede pas de capteurs pour mesurer les accélérations angulaires.

2.6.1.4 Validation de I’autopilote

La validation de I’autopilote de vitesses de tangage et de lacet suit les mémes étapes de validation que
I’autopilote de roulis. Dans les simulations des figures 2.30 a 2.33, les conditions de vol sont constantes
tel que Gt = 251 rad/sec?.

Tout d’abord, la figure 2.30 montre la réponse en boucle fermée du contréleur Kty (z) avec le modele de
synthese. La figure 2.30 valide le suivi de référence du controleur Kty (z) avec le modele de synthese, (i.e.
inversion parfaite). Cette simulation ne permet cependant pas de valider les capacités de découplage du
contrdleur car le modele de syntheése considere que les dynamiques de tangage et de lacet sont parfaitement
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Ficure 2.30 — Résultat temporel de suivi de modele de référence du controleur Ky (z)

Ensuite, la figure 2.31 montre la réponse du systeme non-linéaire (2.80b) commandé par I’ autopilote
INDI complet (boucles interne et externe).
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Ficure 2.31 — Validation du comportement nominal de 1’autopilote des vitesses de tangage et lacet avec le
modele non-linéaire

o

La figure 2.31 montre I’'impact des hypotheses utilisées pour la synthése du controleur externe. En
effet, la réponse en tangage et en lacet présente des oscillations dues au couplage entre ces deux chaines.
On remarque cependant que les perturbations du couplage sont rejetées asymptotiquement.

Les figures 2.32 et 2.33 montrent le rejet des perturbations sur les sorties et sur les signaux de com-
mandes.
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Ficure 2.32 — Validation du rejet de perturbations des vitesses de tangage et lacet avec le modele non-

linéaire
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Figure 2.33 — Validation du rejet de perturbations sur la commande en vitesse de tangage et de lacet avec

le modele non-linéaire

A cause du couplage entre les deux dynamiques, les perturbations sur la chaine de tangage affectent

également la chaine de lacet et inversement. Dans tous les cas les perturbations sont rejetées asymptoti-
quement. Enfin, la figure 2.34 évalue la capacité de 1’autopilote de vitesses de tangage et de lacet a fournir

une réponse homogene sur une trajectoire de validation.
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Figure 2.34 — Validation du comportement nominal de 1’autopilote des vitesses de tangage et de lacet sur
une trajectoire de test

Comme pour le roulis, 1’objectif est de vérifier que les comportements en boucle fermée des dyna-
miques de tangage et de lacet sont similaires quel que soit le point de vol. La figure 2.34 montre que le
temps de réponse et les oscillations dus au couplage entre les deux chaines sont globalement similaires le
long de la trajectoire de validation avec des parametres de vol variants.

2.6.2 Inversion de la dynamique lente

La sous-section 2.6.2 traite de la conception de I’autopilote INDI dédié au contréle de la dynamique
des facteurs de charges latéraux du projectile [n, n,]" définis par I’équation (1.76). La loi de com-
mande analytique INDI est déterminée en considérant une séparation des échelles de temps parfaite (i.e.
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[gc 71" =[g r]") entre la dynamique lente des facteurs de charge et la dynamique rapide des vitesses
de tangage et lacet. De maniere analogue a 1’étude sur I’'impact de la vitesse des actionneurs sur I’inversion
des dynamiques de roulis, tangage et lacet, les sous-sections 2.6.2.2 et 2.6.2.4 mettent en évidence 1’effet
du temps de réponse des dynamiques en boucle fermée des vitesses de tangage et de lacet sur I’inversion
dynamique de facteurs de charges.

2.6.2.1 Expression analytique de la commande INDI

L’étude de I’expression analytique de la commande INDI pour 1’autopilote de facteurs de charge né-
cessite de se confronter a une difficulté supplémentaire par rapport a celle des autopilotes de roulis, de
tangage et de lacet. En effet, pour les autopilotes INDI précédents, les dynamiques étaient déja définies
grace aux équations de la dynamique de vol, ce qui n’est pas le cas pour les facteurs de charges. Plus
précisément, les équations de la dynamique de vol du projectile se basent sur les équations de Newton et
donc définissent une relation entre les accélérations et les forces extérieures. Ainsi, pour pouvoir définir
une loi de commande INDI pour la dynamique des facteurs de charge (qui dépendent des accélérations
du projectile), il faut tout d’abord définir les équations qui régissent les variations des facteurs de charges
[n, 1,]" dont la dynamique est donnée par

= —mBgcos (2.92)
N P

L expression analytique des facteurs de charges [n, n,]" inclut beaucoup de parametres variant dans
le temps, ce qui complexifie le développement analytique de [72; 7,]7. Ainsi, pour réduire la complexité
des équations, une hypothese sur des petits angles aérodynamiques simplifiant les expressions trigonomé-
triques est considérée (i.e cos x = 1 — x et sinx = x). Egalement, la force d’amortissement est considérée
comme négligeable, sa contribution aux efforts étant minime. Ainsi, I’expression simplifiée des facteurs
de charge est donnée par :

gs pid
n; = gnl_B (—CN(;(G' + (Sq) - chl’aﬁ + CN”O,’(I _B)) (2933)
NQC 6, - ).,.MC 1-B)-C 2.93b)
I’ly =~ gmB Ns\Or ,3 oV Yp(y(l ﬁ NMB ( .

Dans les équations (2.93a) et (2.93b), les parametres variants dans le temps sont : g, @, 5, 6, 6, V, p1,Cn;, Cy,,
et Cy,. Ainsi, I’expression analytique de 7, et i, est donné par

3S o .
iy ~ —gqﬁ (Cwy(r +8g) + Cny(a + 6,) = Cy, (B~ Dt = Ci, (B~ Der

, . dpi . dp dp: . v
-C +—=—=C +—=—=C +—=—=C -dpiCy, — .
Nof+ 57 Cr B+ 5o Cr B+ oy, B = dpiCy, W (2.94a)
S dp,
_ _gmB (CN5(a +0y)—Cn,(B—1)+ WCY[’nﬁ)
1y~ =B (CaB =60 + Cras(B— 1)+ O+ BCx, + SPLCy o
ny g\ r N;(B NS+ BCN, v i off
dpi dpi . dpy . v
+ 30 C (B= 1)+ SCy,, (B= D+ S5.Cy,, (B= 1) = dpiCy,, (B=Dagis (2.94b)

gS dpi
- gﬁ (CNE(ﬂ’ - 1) + CNI]B + WCYPaa(ﬁ - 1))
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Pour faire apparaitre les vitesses de tangage et de lacet g et r dans les expressions de 71, et 7y, les
expressions analytiques de & et de 3 sont utilisées en considérant également des petits angles aérodyna-

miques :
Gxq+r((l-a)tand-a) fﬁ + m}?V (1—_01/3;( T i :ZZ) (2.95)
B~-r(l—a+atanf) + % (-B(1-a)X+(1-B)Y —-aB2) (2.95b)
m°V

En injectant les équations (2.95a) et (2.95b) dans les équations (2.94a) et (2.94b), un systeme affine en
q et r est obtenu :

1z q
[. ] = frc + Grc (2.96)
iy r
avec
G qS —Cpy, —Cn, (1 =) (af +tan6(a — 1),8)(C No B l)+(tant9oz a+ 1)(- CNa/+ Cypa)
FC =
gmB p‘dCan(l -B) (tanba — a + 1)(Cy, + Cn; + WCypacx) - %,CYPH,B(O/ +tanf(a — 1))

(2.97)

Contrairement aux lois de commande en roulis, en tangage et en lacet, la matrice d’autorité de com-

mande liée a la dynamique des facteurs de charge n’est pas diagonale ou scalaire, donc I’étude de son

inversibilité est moins triviale. La matrice Ggc est inversible si et seulement si son determinant |Ggc| n’est
jamais nul

|Grcl = G11G22 — G12G2

3 —quZ (tanBa —a + 1)
- g2m?

2 2
L (=P +C3 +Cl ap — L1 = B) + Cy,Cn, (2 = B) + Cn,Cy pr,
Ypo gy2 0 Sy @
(2.98)

Il est possible de montrer que (tanfa — @ + 1) # 0 = |Ggcl|# O car le facteur de droite n’admet
aucune racine en @ et S et Cy), et les autres parametres ne sont nuls que si la vitesse du projectile est nulle.
Ainsi, la condition inversibilité de Ggc est donnée par :

-1

il 2.99
@ tan6 — 1 ( )

L’étude de I’enveloppe de vol et de la condition sur @ donné par I’équation (2.99) permet de conclure
que les conditions pour que la matrice Grr ne soit plus inversible ne sont pas réalisables. En effet, le
projectile étudié étant gyrostabilisé, il est par conséquent peu manceuvrant. I posseéde une plage d’angle
d’attaque tres réduite (i.e @ € [—10; 10] degrés). Or, I’équation (2.99) ne donne des valeurs de « dans cette
plage de valeurs que pour des valeurs de 8 € [-90; —=70] U [80; 90] degrés. L’ angle d’attaque du projectile
étant maximale a I’apogée quand 6 ~ 0 degré, il est raisonnable de considérer que, pour les conditions de
vol standard, la matrice Ggc sera inversible.

Enfin, de maniére analogue a I’étude du degré relatif de la dynamique des vitesses de tangage et lacet,
on peut écrire

LgL(fO)h(x) = Lyh(x) = GLg # 0
L,LY™Vh(x) # 0 (2.100a)
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avec x = [n; ny]" et h(x) = x. Ce qui donne un degré relatif p = 1 = n. La dynamique des facteurs de
charge est donc linéarisable en entrées/états avec aucune dynamique interne. Finalement la loi de com-
mande INDI s’écrit

clk] clk—1] (k] — Ptk 1]
lq[ ] lq[ Gl v, k] = o100

i)~ [raie- ) T o, [k] — ")

ou v, [k] et v, [k] sont les dynamiques de facteurs de charge désirées, imposées par le controleur externe.

2.6.2.2 Analyse du modele inverse

L’étude du modele inverse de la dynamique de facteurs de charge nécessite des étapes d’analyse sup-
plémentaires par rapport au roulis, au tangage et au lacet a cause des hypotheses faites sur la séparation des
échelles de temps entre la dynamique des facteurs de charge et la dynamique des vitesses de tangage et de
lacet. En effet, une séparation des échelles de temps parfaite implique un découplage entre la dynamique
rapide et la dynamique lente, ce qui n’est pas le cas pour la dynamique du projectile car les canards ont
un effet sur la dynamique de tangage et de lacet (moment de contrdle [mg]Bl'2 ) et sur la dynamique des
facteurs de charge (force de contrdle [ fg ]Bl,). Ainsi, plusieurs simulations sont effectuées pour vérifier
la validité de I’équation (2.101), et pour mettre en évidence I’impact de la dynamique rapide en boucle

fermée sur la linéarisation de la dynamique lente et, enfin, I'interaction entre les dynamiques rapide et
lente.

B Séparation parfaite des échelles de temps :

La figure 2.35 montre I’architecture considérée pour 1’analyse de la linéarisation de la dynamique
de facteurs de charge avec séparation parfaite des échelles de temps.

Dynamique non-linéaire des facteurs de charges
lateraux

] ]

Bloqueur
{qc[zﬂ dordre zero [q]

ro(z)

FiGURE 2.35 — Architecture de 1’autopilote de facteur de éh‘arée avec séparation parfaite des échelles de
temps

Dans ce cas, la boucle de commande des vitesses de tangage et lacet est considérée instantanée.
La figure 2.36 montre que dans ces conditions le transfert entre [v; v,]" et [n, n,]" est un
intégrateur pur. Ces conditions de simulations idéales permettent de valider 1’expression analytique
de Ggc. Les petites perturbations observées a 1=2,5 s, r=5 s et t=7,5 s, sont des résidus de couplage

dus a la fréquence d’échantillonnage.
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FiGure 2.36 — Simulation de I’inversion de la dynamique de facteurs de charge avec séparation parfaite
des échelles de temps

B Séparation des échelles de temps avec modélisation de la dynamique rapide :
Pour mettre en évidence I'impact du temps de réponse de la dynamique rapide sur la dynamique
lente, le comportement en boucle fermée des vitesses de tangage et de lacet est modélisée par I’équa-
tion (2.102).

GrrL(s 0 X
qa| _ TL(S) qc (2.102)

r 0 Gr,TL(s) re

La figure 2.37 montre I’architecture obtenue.
Dynamique non-linéaire des facteurs de charges
lateraux

[nz,c[k]] K IBloqueur
d'ordre zero
nyc[K]

Ficure 2.37 — Architecture de 1’autopilote de facteur de charges avec séparation des échelles de temps et
modélisation de la dynamique rapide

La figure 2.38 montre que le temps de réponse de la boucle de commande de la dynamique lente
impacte la linéarisation de la dynamique rapide en créant du dépassement et un temps de réponse
plus long. Les perturbations de couplage sont également accentuées par rapport a la simulation de
la figure 2.36.
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Ficure 2.38 — Simulation de I’inversion de la dynamique de facteurs de charge avec séparation des échelles
de temps et modelisation de la dynamique rapide

s c[k] . (k]
["y.C[kJ @ vy[k] 9:‘

Dynamique réelle des facteurs de charge :

En ne faisant aucune hypothese de séparation des échelles de temps et en considérant la boucle de
commande réelle de tangage et de lacet (figure 2.39), on remarque, sur la simulation en figure 2.40,
que les variations des facteurs de charges latéraux [7i; 7i,]" subissent du couplage entre eux. Ce
phénomene est dii a la fois au non-découplage total des chaines de vitesses de tangage et de lacet
mais également aux interactions entre la dynamique lente et rapide. En effet, les efforts des canards
ont une influence sur la dynamique des vitesses de tangage et de lacet, mais aussi sur la dynamique
des facteurs de charge.

Dynamique non-linéaire des vitesses de tangage
et lacet

Dynamique non-linéaire des facteurs de charges
lateraux

[ﬁz[k -1

fiylk — 1]

[-1)

[j] = frula.r) + G

]

[1] = fetoam e [1]

]

ciateur

Ficure 2.39 — Architecture de 1’autopilote de facteur de charge sans séparations des échelles de temps
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La dynamique de facteurs de charge étant affine en la commande, en procédant de manicre analogue
a I’équation (2.88), il est possible de modéliser le modele inverse de la dynamique de facteurs de

charge.
erreur d’inversion
s (BOZG rLlk— 1] = Dgelk]| _ [vc[k] 0103
ny[kl—n, [k-1] FC + (2.103)
Ll ) (BOZG vtk — 11 = Drelk] | [o,[k]

L’équation (2.103) montre que comme pour I’inversion des vitesses de tangage et de lacet, I’inver-
sion des facteurs de charges est dégradée par le temps d’échantillonnage et la dynamique rapide qui
agit comme un actionneur pour la dynamique lente. On peut voir sur la figure 2.40 que le couplage
entre les facteurs de charge est moins bien modélisé a t=2.5 s et t=5 s, cela est dii au fait que la fonc-
tion G, .. ne modélise pas le couplage entre les chaines de tangage et de lacet. Comme cette erreur
d’inversion dépend des conditions de vol, il est difficile de la prendre en compte dans le réglage du
contrdleur externe. La méme approche que pour la dynamique rapide est donc employée en utilisant
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FiGure 2.40 — Simulation et comparaison de I’expression analytique du modele inverse de facteurs de
charge avec un modele Simulink

2.6.2.3 Réglage du controleur externe

Le réglage du contrdleur externe de facteur de charge s’effectue avec un modele de synthése ayant
la mé&me architecture que celui de la synthése du controleur pour le tangage et le lacet ou la fonction de
transfert des actionneurs G(s) est remplacée par le modele de référence de la dynamique des vitesses de
tangage et de lacet en boucle fermée G, y..

WS,FC(S) —>

Wksro(s) —>

d, —>
Nzc \ 2 V2 qdc q 1 n,
— K, (s) >Gpoz(s)> GrTLs) > S
A
Nzr €r
»Grro(s) W, rc(s)—>

Ficure 2.41 — Modele de synthese pour le réglage du contrdleur externe de facteur de charge

Dans la figure 2.41 la fonction de transfert G, 11 (s) donnée par 1’équation (2.77) représente la dyna-
mique en boucle fermée des vitesses de tangage et de lacet et G, gc(s) est le modele de référence a suivre
donné par :

WyrFC
Gr,FC(S) =

2.104
52 + 28ErFewrpC + W ( )

avec wypc = 3.42 rad/s et &.pc = 0.78 ce qui correspond a un temps de stabilisation a 2% de 1.5 s et 2%
de dépassement maximum. Pour faire le lien entre la figure 2.41 et la figure 2.7, on identifie W; a Wg rc
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et Wy & Wgs pc, on a également ij = [n,. n;]" etw = ng.

Les gabarits fréquentiels servant au fagconnage des fonctions de sensibilité sont décrits par 1’équation
suivante :

s+6.7 W re(s) 0.335% + 2.793s + 5.849 Wsc(s) s+2
_— S) = r ) = —
0.63s+19 = SFC€ 2 + 0.4837s + 0.05849 FC 0.11s+02

Wks rc(s) = (2.105)

Le probleme H,, pour la synthése du contrdleur externe de facteurs de charge est donc défini ainsi :

|Wrbc ()T, e (5 keco||, <7 (2.1062)
[Ws £c()Td, (s Ko lloo <7 (2.106b)
||WKS,FC(S)TnZYl,HvZ(s,KFC,C) -7 (2.106¢)

avec pour objectif d’avoir y < 1. La figure 2.42 montre les résultats fréquentiels obtenus et les gabarits
fréquentiels décrits par 1’équation (2.105). L’indice y = 0.99 obtenu confirme que toutes les contraintes
fréquentielles imposées ont été respectées. Plus particulierement on a [y,rc ¥Yspc  Yksrcl' =

[0.99 0.94 0.999]". Le gabarit fréquentiel Wxs rc(s) est choisi pour limiter 1’action haute fréquence
du controleur afin que celui-ci génére des vitesses de tangage et de lacet désirées [g. r.]T pouvant étre
suivies par I’étage d’inversion rapide.

Sensibilité Sensibilité controleur Erreur de suivi de modéle

Gain (dB)
Gain (dB)

10° 102 10° 10" 10° 102
Fréquence (rad/s) Fréquence (rad/s) Fréquence (rad/s)

Ficure 2.42 — Résultats fréquentiels du réglage du controleur de facteur de charge

La table 2.3 montre les gains obtenus apres la résolution du probleme d’optimisation (2.106), en
utilisant le logiciel Matlab-Systune :

gains |Kyr K Ky,
valeurs|0.64 6.44 4.01

TaBLE 2.3 — Gains obtenus pour la synthése du contrdleur Krc(s)

ou K, = Ky, et K, = 0 par rapport a la figure 2.11. De la méme maniere que pour le contrdleur de
tangage et de lacet, le gain K,,, n’est pas utilisé dans le controleur K gc car le projectile utilisé ne possede
pas de capteurs pour mesurer les variations de facteurs de charge.

2.6.2.4 Validation de I’autopilote

De maniere analogue a 1’analyse du modele inverse de la dynamique de facteurs de charge dans la
section 2.6.2.2, les performances nominales en boucle fermée de 1’autopilote de facteur de charge sont
validés en simulation avec plusieurs modeles dynamiques.

La figure 2.43 montre la réponse en boucle fermée des chaines de facteurs de charge latéral et vertical
avec uniquement le contr6leur externe Krc(z) et le modele utilisé€ pour la synthese.
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Figure 2.43 — Validation du comportement nominal de I’autopilote de facteurs de charge avec le modele
de synthese

On note un bon suivi de modele de référence et aucun couplage entre les chalnes car le modele de
synthese est découplé. La simulation en figure 2.44 se rapproche plus du cas réel, 1’autopilote INDI de
facteur de charge complet est simulé avec le modele non-linéaire respectant la séparation des échelles de
temps dont I’architecture est détaillée par la figure 2.37.
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FiGure 2.44 — Validation du comportement nominal de I’autopilote de facteurs de charge avec le modele

nonlineaire et la séparation des échelles de temps entre les dynamiques de tangage, de lacet et de facteurs
de charge

On remarque que le suivi de modele de référence est tout aussi satisfaisant que pour le modele de
synthese et un découplage presque parfait.

La figure 2.45 montre la simulation de 1’autopilote INDI complet avec la dynamique nonlinéaire de
facteurs de charge.

0
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. .
2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Temps (s) Temps (s)

Ficure 2.45 — Validation du comportement nominale de I’autopilote de facteurs de charge avec le modele
non-linéaire sans séparation des échelles de temps

On remarque que le suivi de référence est moins bon avec également un couplage plus important.

91



Chapitre 2. Conception d’Autopilotes Non-Linéaires

perturbations sur les facteurs de charge [n, n,]" et sur les vitesses de tangage et de lacet [g
= o _— S = S—
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Ficure 2.47 — Validation du rejet de perturbations sur la commande de

Cette dégradation est due aux hypotheses fortes de linéarisation et de découplage faites lors de la
synthése du controleur externe. Les figures 2.46 et 2.47 montrent des simulations non-linéaires avec

I
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Comme pour les simulations en boucle fermée des vitesses de tangage et lacet, les perturbations ad-

ditives se transmettent entre les deux chaines. Méme si les perturbations sont rejetées asymptotiquement,

elles affectent les vitesses de tangage et de lacet commandées [g.

re]" (i.e pic a t = 5 secondes sur la

figure 2.46). Enfin, la figure 2.48 montre la simulation des dynamiques de facteurs de charge en boucle

fermée sur une trajectoire de test.
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FiGure 2.48 — Validation du comportement nominale de I’ autopilote de facteur de charge sur une trajectoire
de test
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2.7. Simulations non-linéaires et trajectoires guidées

Le suivi de référence pour les vitesses de tangage et de lacet est trés satisfaisant, mais on remarque
un couplage encore important sur les facteurs de charge. Ce défaut peut étre relativisé car les consignes
en créneaux utilisées sur la simulation ne sont pas employées dans des scénarios réalistes pour projectiles
guidés gyrostabilisés. Ce genre de manceuvre agressive demande de la manceuvrabilité que ne possede pas
le projectile étudié. C’est pourquoi la section 2.7 traite de la validation de 1’ autopilote de facteurs de charge
dans le cadre d’un scénario de trajectoire guidée réaliste avec I’implémentation d’une loi de guidage.

2.7 Simulations non-linéaires et trajectoires guidées

L’étape finale de la validation de I’autopilote de facteurs de charge s’inscrit dans un scénario de tra-
jectoires guidées. Dans cette section, le principe de la loi de guidage implémenté est tout d’abord détaillé
puis une simulation de trajectoires guidées montre les performances nominales de I’autopilote avec la loi
de guidage implémentée.

2.7.1 Loi de guidage

La loi de guidage utilisée est une loi de guidage ZEM (Zero Effort Miss) [LSLT18]. Son principe est
d’utiliser la différence entre la prédiction du point d’impact sans action des canards et les coordonnées de
la cible. Les écarts de distance longitudinal ZEM, et latéral ZEM, a corriger sont donnés par [Zar12] :

ZEM, = x(tg) — X; (2.107a)
ZEM,, = y(tso) — y; (2.107b)

ol x(fgo) et y(tgo) sont les coordonnées estimées du point d’impact, calculées en utilisant des méthodes de
prédiction de point d’impact [FCC11] et ou x; et ou y, sont les coordonnées de la cible. L’accélération que
doit subir le projectile pour corriger sa trajectoire est alors donnée par

T

ago = kg |-ZEM, -ZEM, 0 (2.108)
ou k, est un gain dépendant du temps de vol restant 7, et du gain de navigation N comme suit

ky = %O (2.109)

L’équation (2.108) produit une accélération désirée avec une composante longitudinale non nulle, or
le projectile étudié ne possede aucun systeme de propulsion et les canards n’ont pas d’autorité de com-
mande dans cette direction. Par conséquent, 1’accélération désirée est reformulée pour avoir uniquement
des composantes latérales et verticales comme suit

.
ky [o ~ZEM, —ZEMX] si Gp>Z et y>0

ago = T (2.110)
kg [0 —-ZEM, +ZEMX] sinon
Les facteurs de charge désirés utilisés comme consigne par I’autopilote sont donnés par
n.e|l 1|a n
==+ (2.111)
nye| 9 lagoy| [ny

93



Chapitre 2. Conception d’Autopilotes Non-Linéaires

2.7.2 Simulations de trajectoires guidées

La simulation montrée par les figures 2.49 et 2.50 représente un scénario typique de correction de
trajectoire a longue portée. Les parametres initiaux de simulation sont donnés par le tableau suivant :

parametres valeurs
Vo 939 m/s
6o 42 deg
Py 257 Hz

TaBLE 2.4 — Conditions initiales pour la simulation de trajectoire guidée
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Ficure 2.49 — Stabilisation de 1’angle de roulis dans un scénario de trajectoire guidée
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FiGure 2.50 — Validation de I’ autopilote de facteur de charge dans un scénario de trajectoire guidée
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Apres stabilisation de ’angle de roulis de la FCT ¢, a t = 20s (figure 2.49), ’autopilote de facteurs
de charge est enclenché pendant la phase de vol descendante a ¢ = 40 s. Sur la figure 2.50, on observe
un suivi des facteurs de charges de référence satisfaisant permettant de réduire la dispersion balistique
par rapport au tir non guidé. L’effort demandé aux canards est également satisfaisant car on observe un
angle de braquage maximale inférieur a 15 degrés sans oscillations du signal de commande. Ces résultats
montrent la capacité de 1’autopilote INDI implémenté a corriger la dispersion balistique du projectile et
valident la pertinence de la méthodologie mise en place pour régler les correcteurs.
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2.8 Conclusion

Dans ce chapitre, la méthodologie et les résultats de conception des autopilotes de roulis, de tangage,
de lacet et de facteurs de charge ont été présentés et discutés. Tout d’abord, I’'intérét des méthodes de
commande par inversion dynamique a été justifié par leurs rapidité, généricité de conception et validité
théorique sur I’ensemble du domaine de vol. Ensuite la théorie de la commande par inversion dynamique
a été présentée en traitant des cas de linéarisations entrée/états et entrée/sortie en utilisant les concepts
de dynamique interne, dynamique des zéros et de degré relatif. Les équations théoriques de la commande
par inversion dynamique incrementale (INDI) ont été détaillées en temps continu et en temps discret.
L’approche par commande INDI a été choisie pour la conception des autopilotes de roulis, de tangage, de
lacet et de facteurs de charge pour sa dépendance réduite au modele mathématique du projectile qui dépend
de coefficients aérodynamiques entachés d’une incertitude importante. Enfin, un rappel sur le réglage d’un
contrdleur robuste par fagconnage de fonctions de sensibilité a été fait car cette méthode a été utilisée pour
la synthese du contrdleur externe afin de garantir un bon suivi de référence, un rejet de perturbations et
une limitation de I’activité du contrdleur en hautes fréquences.

Apres avoir présenté le cahier des charges et la méthodologie générale de réglage pour les autopilotes
INDI de roulis, de tangage, de lacet et de facteurs de charge, le cheminement et les résultats de concep-
tion des autopilotes ont été traités. L autopilote de facteurs de charge utilise deux autopilotes INDI mis
en cascade en se basant sur la séparation des échelles de temps entre la dynamique rapide des vitesses
de tangage et lacet et la dynamique lente des facteurs de charge. Cette architecture permet de réduire la
complexité mathématique de la loi de commande et évite d’avoir une dynamique interne mais ajoute un
contrdleur externe supplémentaire a régler.

Les expressions analytiques des commandes INDI ont été directement dérivées des équations dyna-
miques de roulis, de tangage, de lacet et facteurs de charge. Les degrés relatifs des systemes ont été étudiés
afin de déterminer I’existence de dynamique interne. Les conditions d’inversion des matrices d’autorité de
commande utilisées dans les lois de commandes ont également été étudiées. Ensuite pour le roulis, 1’ana-
lyse du modele inverse a permis une description analytique tres fidele de la boucle interne INDI, ce qui a
permis de garantir que la dynamique de roulis inversée n’était plus dépendante d’aucun parametres de vol.
Cette etude a également montré que I’inversion était impactée par les contraintes d’implémentation. Cette
étude a été adaptée aux systemes non-linéaires affines en la commande des dynamiques de tangage, de
lacet et de facteurs de charges, et a révélé que contrairement au cas théorique, la linéarisation de la boucle
interne était encore impactée par certains parametres de vol a cause des contraintes d’implémentations.

La syntheése du contrdleur externe a été effectuée en incluant le modele inverse pour la dynamique de
roulis. Pour les dynamiques de tangage, lacet et de facteurs de charge, des hypotheses fortes de décou-
plage on été faites pour n’avoir a régler qu’un seul contrdleur pour toute I’enveloppe de vol. Les résultats
de synthese sont satisfaisants, les différentes fonctions de sensibilité respectent les gabarits fréquentiels
imposés.

Les différentes simulations effectuées ont montré des performances satisfaisantes, mais aussi les li-
mites de la méthodologie de réglage. Pour I’autopilote de roulis les résultats de simulations sont conformes
aux attentes avec un bon suivi de référence, un rejet de perturbation et une uniformité sur I’enveloppe de
vol. L’autopilote de facteurs de charge, quant a lui, a souffert de dégradations dues au couplage tres fort
des dynamiques de tangage/lacet mais également des interactions entre les dynamiques rapide et lente a
cause de I’action des canards. Une simulation guidée sur trajectoire complete avec I’implémentation d’une
loi de guidage ZEM permet de valider la conception de I’ autopilote.
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Chapitre 3

Conception d’une augmentation adaptative
pour autopilote INDI
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3.1 Introduction

Le choix de la loi de commande INDI dans le chapitre 2 a été justifié par sa dépendance réduite au
modele dynamique, permettant ainsi d’avoir une loi de commande plus robuste aux incertitudes paramé-
triques que la NDI (voir la discussion dans la section 2.2.6). Cet aspect est illustré dans I’équation (2.86),
car sur les quatre coeflicients aérodynamiques présents dans les équations non-linéaires de tangage et de
lacet, seuls les coefficients aérodynamiques des moments des canards sont utilisés. De maniere générale, la
INDI n’utilise que les parametres liés a 1’autorité de contréle du projectile, mais, dans le cas du projectile
étudié, ces parametres sont les plus incertains (i.e. Cy;,Cy,5,Cn;). En plus, la matrice Grc utilise les angles
aérodynamiques « et 8 qui sont difficiles a mesurer ou estimer. Il est donc nécessaire de s’intéresser a un
moyen de garantir les performances des autopilotes INDI implémentés en tenant compte des incertitudes
sur les parametres utilisés dans les lois de commande.

Pour tenter de résoudre ce probleme, le chapitre 3 traite de I’utilisation de la commande adaptative pour
compenser les effets des incertitudes paramétriques sur les performances des autopilotes INDI congus dans
le chapitre 2. Plus précisément, ce chapitre présente, dans la section 3.2, le type d’incertitude considéré et
son impact sur les lois de commande INDI. Ensuite, dans la section 3.3, un état de 1’art sur les différents
types de commande adaptative est effectué en s’intéressant plus particulierement aux deux approches tres
utilisées dans la littérature, qui sont le MRAC (Model Reference Adaptive Control) et la commande £,
adaptative. Apres, la section 3.4 montre, dans un premier temps, 1’architecture de I’augmentation adapta-
tive implémentée en détaillant les equations de prédicteur d’états, de la loi d’adaptation et du filtre passe-
bas. La section 3.4 présente également, dans un second temps, la méthodologie de réglage employée pour
les parametres de I’augmentation adaptative. Par la suite, les sections 3.5, 3.6 et 3.7 détaillent 1’applica-
tion de la méthode de réglage pour les autopilotes de roulis , de tangage, de lacet et de facteurs de charge.
Enfin, la section 3.8 compare les performances des autopilotes INDI avec et sans augmentation adaptative
en présence d’incertitudes paramétriques sur des scénarios de trajectoires guidées.

3.2 Modélisation des incertitudes

La loi de commande INDI n’utilise qu’une partie réduite du modele dynamique du projectile. Dans
le cadre de la theése, on ne s’intéresse qu’aux incertitudes qui affectent directement la loi de commande,
c’est-a-dire uniquement aux parametres liés a 1’autorité de commande G du projectile.
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3.2. Modélisation des incertitudes

3.2.1 Type d’incertitudes considérées

Dans I’équation (3.1), G est la matrice d’autorité de commande, qui est réécrite comme la somme
d’une partie nominale G, et d’une partie incertaine AG.

G=G,+AG 3.1
avec
AG = v,G, (3.2)
ce qui permet d’écrire
G =(1+y)G, (3.3)

ol y; est un scalaire déterminant le niveau d’incertitude de la matrice d’autorité de contrdle G.

3.2.2 Influence des incertitudes sur les performances des autopilotes INDI

Pour évaluer I’influence des incertitudes paramétriques sur les performances des autopilotes INDI,
I’équation (2.39) est reprise en introduisant des incertitudes paramétriques sur la matrice G
y® = yép) + GAu
=yt + (G, + AG)Au (3.4)

ou A, est le signal de commande incrémentale qui est calculé a partir de G, comme suit :
Au=G,'0-y?) (3.5)
En injectant I’équation (3.5) dans 1’équation (3.4), on obtient le développement suivant

Yy =y + (G + AG) (G, - yP))
=y + 0 -y + AGG, (v -y

perturbations

—_—
=0+ AGG, (v -y (3.6)

L’équation (3.6) met en évidence la perturbation apportée par les incertitudes paramétriques sur la
linéarisation du systéme commandé par INDI. Le terme additionnel AGG,,' (v — yg))) disparait dans le cas
nominal (i.e. AG = 0) et tend vers 0 en régime permanent quand yg’) converge asymptotiquement vers v.
Cependant, ce terme perturbe le régime transitoire en créant des oscillations des variables commandées et,
dans le cas les plus critiques, peut rendre le systeéme instable. Il est donc pertinent de se demander si un
signal de commande incrémental additionnel permettrait d’annuler le terme perturbant 1’équation (3.6).

Le nouveau signal de commande incrémental est alors défini par

Au = Auy + Auy (3.7)

ou Auj = G,‘ll(v - yf)p)) est le signal incrémental INDI nominal et Au, le signal de commande additionnel
a déterminer qui permettrait de retrouver la relation suivante

y? =0 (3.8)
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En repartant de 1’équation (3.4) et en injectant I’equation (3.7), on obtient
y? =y + (G, + AG)(Auy + Aun) (3.9)
Sachant que 1’on souhaite ) = v, on a donc :

0=y +(Gy + AG)(Auy + Au)
=y + (G, + AG)G; (0~ y) + Aun)

=y + -y + AGG, 0 - y) + (G, + AG) Ay (3.10a)
0 = AGAu; + (G, + AG)Aus (3.10b)
Aty = — (G, + AG) ™' AGAu (3.10¢)

L’équation (3.10a) peut étre reformulée pour faire apparaitre la relation entre Au et Auy. D’ apres
I’équation (3.7), on a

Auy = — (G, + AG) ™' AG(Au — Auy)
(I - (G, + AG) ' AG)Auy = — (G, + AG)™! AGAu
((Gn + AG) ' (G, + AG) — AG) Auz = — (G, + AG) ™! AGAu
(Gn + AG) ' G Auy = — (G, + AG) ™' AGAu
Auy = -G, ' AGAu (3.11)

Quelle que soit I’expression de Auy choisie, la présence du terme AG fait que les lois de commande
incrémentales (équations (3.10a) et (3.11)) ne sont pas implémentables car il faudrait connaitre la valeur
des incertitudes a 1’avance. La question est donc de savoir s’il existe un type de loi de commande qui
convergerait vers les équations (3.10a) et (3.11) et qui dépendrait uniquement de la connaissance du mo-
dele dynamique nominal et des mesures disponibles. La section suivante traite de la commande adaptative
et de sa pertinence pour résoudre ce probleme.

3.3 Etat de I’art des techniques de commande adaptative

Pour définir la commande adaptative, il faut d’abord s’intéresser a la notion d’adaptation. Il est 1égitime
de se poser plusieurs questions concernant le sens de cette notion appliquée au champ disciplinaire de
I’automatique. Par exemple, quel type de lois de commande peut étre qualifié "d’adaptatif” ? Quel avantage
I’adaptation apporte-t-elle par rapport a une autre loi de commande ? Ou encore, a quels phénomenes est
sensé "s’adapter” une loi de commande adaptative ?

Dans le sens commun "s’adapter” se définit par la capacité a modifier son comportement conformé-
ment a un changement de circonstance. Cette premiere définition trop générale n’est pas la plus pertinente
pour définir les lois de commandes adaptatives. Dans [IF06], Ioannou et al. définissent la commande
adaptative comme " la combinaison d’une estimation en ligne des parametres du systeme et d’une loi
de commande de fagcon a commander une classe de systeémes dont les parameétres sont incertains, incon-
nus ou variant de maniere imprédictible". Cette définition plus pertinente précise le sens de 1’adaptation
dans le contexte de la commande adaptative. On comprend qu’une loi de commande adaptative est sensée
s’adapter aux incertitudes d’un systeme dynamique (changement de point de fonctionnement, parametres
incertains, dynamique négligée). On comprend également que pour qu’une loi de commande soit qualifiée
d’adaptative, il faut qu’elle posseéde un mécanisme interne d’estimation des incertitudes (estimateur para-
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métrique) et un mécanisme de modification de la loi de commande qui s’adapte en temps réel au systeéme
physique (loi d’adaptation). On peut en déduire également que 1’objectif de la commande adaptative est
donc une robustesse aux incertitudes des systemes physiques en s’adaptant en temps réel aux variations
de la dynamique. Ce qui différencie les différentes lois de commande adaptative dans la littérature ce sont
les mécanismes d’estimation paramétrique et d’adaptation utilisés.

La sous-section 3.3.1 présente une revue de littérature sur la commande adaptative. Dans la sec-
tion 3.3.3 et 3.3.4 les principales architectures de lois de commande adaptative existantes dans la litté-
rature sont présentées. Enfin, dans la section 3.3.5 une discussion est apportée sur le type de commande
adaptative le plus pertinent pour la these.

3.3.1 Chronologie de la commande adaptative

La recherche sur la commande adaptative a tout d’abord été motivée dans les années 1950, par le
probléme li€ a la commande des avions agiles ou hyper-manceuvrants. En effet, ce genre d’engins opere
a des conditions de vol tres différentes (vitesses et altitudes) et peuvent changer de conditions de vol
tres rapidement. Le changement de points de fonctionnement modifie la dynamique du systéme et par
conséquent, un contrdleur LTI classique n’est pas une solution envisageable. Il y avait donc un besoin de
concevoir des controleurs pouvant fonctionner correctement méme confrontés a des incertitudes paramé-
triques, ou a des grands changements de conditions de vol. L’une des premiéres solutions a ce probleme
est proposée par Whitaker ef al.[WYKOo0TIL58]. Cette premiére architecture de type MRAC est basée sur
un mécanisme d’identification paramétrique appelée loi du MIT qui utilise I’algorithme de la descente de
gradient [MAB™*87]. L’identification n’est cependant garantie que si une condition d’excitation persistante
est respectée.

La décennie 1960 est marquée des avancées dans le domaine de la commande adaptative notamment,
grice a I’élaboration de la théorie de la représentation d’état et de la stabilité au sens de Lyapunov. Dans
[Par66], la loi du MIT est reformulée en utilisant la deuxieéme méthode de Lyapunov.

Plus tard, dans les années 1980, une premiére controverse apparait concernant la robustesse de la
commande adaptative. En effet, dans [RVAS82], il est montré que les architectures de controleur adaptatif
développées jusque 1a manquaient de robustesse face aux incertitudes additives ou aux dynamiques négli-
gées, ces phénomenes pouvaient provoquer une instabilité du controleur adaptatif en créant une dérive de
I’estimation paramétrique. Ce probleme a été traité notamment par loannou et al. [IK82, IK84] en limitant
le gain de la boucle d’adaptation et son action intégrale. Ces travaux meneront plus tard a une littérature
plus homogene autour du concept de "commande adaptative robuste"” qui vise a garantir un signal d’erreur
borné entre la sortie du modele de référence et la sortie du systéme incertain en présence de perturbations
extérieures bornées et de dynamiques négligées [IS12, ID91].

Le développement de la théorie de la commande adaptative a permis de 1’appliquer a une classe tou-
jours plus grande de systemes dynamiques, notamment les systeémes non-linéaires [KKK95] et les sys-
temes a phase non-minimale [HYCO06].

Dans [CHOS], Cao et Havokimyan soulévent un certain nombre de manquements de la théorie de la
commande adaptative qui pourraient s’avérer critiques pour des applications a des systeémes physiques
réels. Tout d’abord, ils affirment que, méme si la bornitude du signal de I’erreur de poursuite est géné-
ralement étudiée dans la majorité des publications sur la commande adaptative, il n’en est pas de méme
pour les signaux de commande. Dans le cas linéaire, la bornitude du signal d’erreur de poursuite implique
généralement la bornitude du signal de commande, mais cela n’est pas garanti pour les systémes non-
linéaires. Ensuite, Cao et Hovakimyan insistent sur la nécessité de garantir I’uniformité des performances
du contrdleur adaptatif quels que soient les parametres a estimer ou la consigne. Enfin, ils suggerent de
trouver une solution pour fournir une adaptation rapide sans pour autant avoir un grand gain de rétroaction

101



Chapitre 3. Conception d’une augmentation adaptative pour autopilote INDI

qui réduirait la robustesse du systeme.

En effet, pour garantir un bon suivi, il faut avoir une séparation des échelles de temps entre la boucle
de commande et la boucle d’estimation paramétrique. Dans la commande adaptative cela est fait en choi-
sissant un gain d’adaptation élevé produisant cependant des oscillations hautes fréquences du signal de
commande, et par conséquent une plus grande sensibilité aux retards.

Hovakimyan et al. dans [CHOS], se posent donc la question de la determination d’une nouvelle archi-
tecture de commande adaptative qui permettrait une adaptation rapide tout en préservant un certain niveau
de robustesse aux retards et aux perturbations extérieures. L’étude de cette question mena a 1’établissement
d’une nouvelle théorie appelée commande £ adaptative.

La théorie de la commande £; adaptative se consacre donc au probléme du découplage entre la vi-
tesse d’adaptation et la robustesse du systeme. Les avantages promis par la théorie de la commande £
adaptative sont les suivants [HC10] :

B Adaptation rapide garantie.
B Découplage entre adaptation et robustesse.

B Performances du systeme bouclé déterminables a priori sans conditions de type excitation persis-
tante ou sans séquencement de gain.

B Une marge de retard du systéme garantie et déterminable a priori.

B Le régime transitoire du systeéme bouclé s’adapte aux conditions initiales, a la consigne et aux
incertitudes.

Le principal changement d’architecture de contréleur adaptatif apporté par la commande £; adaptative est
I’introduction d’un filtre passe-bas a un emplacement particulier du correcteur. Ce changement d’architec-
ture est accompagné également d’un changement d’objectif. La ol I’objectif de la commande adaptative
MRAC est de réduire I’influence des incertitudes sur la sortie du systéme incertain pour toutes les fré-
quences, I’objectif de la commande £; adaptative est de réduire I’influence des incertitudes sur la sortie
du systeme incertain uniquement dans la bande passante du correcteur. L’ objectif de la commande £,
adaptative est plus modeste, mais également plus réaliste, pour des systemes de commandes dont la bande
passante est limitée par des actionneurs lents. L’ architecture et le fonctionnement du MRAC et de la £
sont présentés plus en details dans les sections 3.3.3 et 3.3.4.

La commande £; a été appliquée & de nombreux systemes aéronautiques en simulation et en test en vol
[PHXH12]. Dans [GXCH10, Hov11], la commande £; adaptative est testée sur le modele réduit d’avion
NASA AirStar piloté a distance. Les résultats des tests en vol ont montré que la loi de commande était
robuste aux retards de transport des signaux de commande dus au pilotage 2 distance. Egalement, le pilote
a réussi a garder la stabilité de ’appareil dans des conditions de vol inhabituels sujettes a d’importantes
incertitudes aérodynamiques.

Toutefois, méme si la théorie de la commande £; adaptative semble apporter de véritables avancées,
elle ne fait pas ’'unanimité au sein de la communauté scientifique. En effet, certains auteurs remettent en
cause la pertinence de I’architecture £ adaptative et, plus particulierement, 1’utilité du filtre passe-bas
utilisé. Ainsi, dans [TAN*14, JIR13], la pertinence du filtre passe-bas est remise en question. En effet,
dans ces articles, les auteurs montrent que le filtre passe-bas sensé réduire les oscillations du signal de
commande adaptative n’est pas nécessaire. Les auteurs présentent les oscillations comme le résultat d’in-
stabilité numérique dues au fort gain d’adaptation. Par conséquent, les auteurs affirment qu’il suffit de
réduire le gain d’adaptation pour faire disparaitre les oscillations. Dans [OP14], les auteurs soutiennent
que I’architecture £ adaptative n’est pas nouvelle et que, dans le cas d’un systeéme SISO LTI, le signal de

102



3.3. Etat de I'art des techniques de commande adaptative

commande adaptative converge vers celui d’un correcteur PI perturbé et donc que si un correcteur PI ne
stabilise pas le systeme, alors le signal de commande £; adaptatif ne le fera pas non plus.

3.3.2 Commande adaptative et commande non-linéaire

L’association d’un autopilote nominal non-linéaire appelée "baseline" avec une commande adaptative
est une idée qui a été utilisée dans la littérature pour garantir la stabilité de systémes incertains. Plus
particulierement on retrouve, ces dernieres années, des publications autour de I’association entre NDI
et commande £; adaptative appliquée aux systemes aéronautiques. Dans [PHXH12] un contrdleur £,
adaptatif est implémenté en parallele du contrdleur externe d’un autopilote NDI. Les deux signaux sortants
du contréleur externe NDI et adaptative sont additionnés avant d’étre envoyés a la boucle interne de
I’autopilote NDI. Des simulations type Monte-Carlo comparent les résultats obtenus avec [PLH12]. Dans
ce dernier, la méme architecture d’autopilote NDI-adaptatif est proposée mais cette fois-ci en utilisant
I’approche MRAC. Les conclusions de la comparaison sont que I’approche £ garantie une meilleure
robustesse par rapport aux incertitudes paramétriques tout en réduisant la complexité de I’architecture et du
réglage. L’ étude [EHT18] montre aussi le gain en robustesse apporté par une augmentation £; adaptative.
Cependant, les dynamiques des systémes aéronautiques étudiés ont été linéarisées , ce qui n’est pas le
cas pour le projectile étudié dans la these. Dans [GXH* 11], les simulations Monte-Carlo utilisées pour
la validation de 1’augmentation £; adaptative ne consideérent qu’une perte d’autorité de commande du
systeme, cette hypothese n’est pas pertinente dans le cadre de la theése, car on ne fait pas d’hypothese sur
le signe de y; dans 1’équation (3.3).

De maniére générale, les résultats de la littérature [QJ17, HET19, BAZ" 19] confirment la pertinence
de I’association entre commande par inversion dynamique et commande adaptative avec une amélioration
de la robustesse aux incertitudes paramétriques. Cependant, la dynamique du projectile étudié avec son
autopilote INDI présente des spécificités assez peu étudiées dans la littérature. Par exemple, la structure en
cascade entre 1’autopilote de tangage et de lacet et I’autopilote de facteurs de charge est-elle compatible
avec une augmentation adaptative ? La forme incrementale de la loi de commande INDI est-elle adaptée a
la commande adaptative ? Il est donc nécessaire dans un premier temps de déterminer 1’approche la plus
pertinente a implémenter dans le cadre de la these, et & définir une méthode de réglage de 1’augmentation
adaptative générique. Pour cela, les théories de la commandes adaptative MRAC directe, indirecte puis £
adaptative sont présentées.

3.3.3 Commande adaptative par modele de référence (MRAC)

Dans cette section, la théorie de la commande adaptative par modele de référence est présentée. On
distingue deux approches, dites directe ou indirecte, selon que le modele de référence est explicite ou
remplacé par un prédicteur d’état.

3.3.3.1 Formulation du probleme

Le systeme (3.12) permet de formuler les objectifs de la commande adaptative par modele de réfé-
rence :

(1) = Apx(t) + b (u(t) + ox(0)) (3.12)

Dans I’équation (3.12), x(¢) € R" sont les états du systeme, o représente les incertitudes du systeme (3.12),
u(t) est le signal de commande adaptatif et A,, € R™" est la matrice qui définit la dynamique désirée en
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boucle fermée :
A, = A - bk, (3.13)

grice a un signal de commande nominale u,(t) = —k,;,x(¢). Le vecteur b € R" est connu et o € R", est
inconnu. L’ objectif est de définir un signal de commande adaptatif u(7) tel que x(¢) converge vers la ré-
férence r(¢). Il faut donc un signal de commande u(#) qui annule I’influence de o sur le systeme (3.12).
Ce signal de commande u(¢) est additionné au signal de commande u,(f) qui définit la dynamique nomi-
nale du systeme. Deux architecture differentes existent pour construire le signal de commande adaptatif,
I’architecture MRAC directe présentée dans la section 3.3.3.2 et I’architecture MRAC indirecte présentée
dans la section 3.3.3.3.

3.3.3.2 Commande MRAC direct

La figure 3.1 montre 1’architecture d’un contrdleur MRAC direct.

Y

Modéle de référence -

/

Loi de commande

Y

Y

Y
.{.
Systéme physique 4>®

Q>
(3

A

Loi d'adaptation

FiGure 3.1 — Architecture MRAC direct

En supposant les incertitudes du systeme connues a 1’avance, le signal de commande qui annule par-
faitement les incertitudes est donné par

uig = —ox(t) + kyr(t) (3.14)

avec
ky = Apb™! (3.15)

pour avoir une erreur statique nulle. En injectant le signal uijg a la place de u dans le systeme (3.12), on
obtient le modele de référence dont la dynamique ne dépend plus des incertitudes

Am(t) = Apxp(t) + bkyr(1) (3.16)

Cependant la loi de commande ujg n’est pas implementable car il faudrait connaitre la valeur des
incertitudes a 1’avance, I’expression du signal de commande u est donnée par :

u(t) = =6x(t) + kyr(r) (3.17)

ou o est remplacée par son estimation 6 générée par la loi d’adaptation (3.18)
&(t) = -Tx(e(t), 6(0) = &g (3.18)
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Dans I’équation (3.18), I' € R est appelé le gain d’adaptation et e(¢) = x(¢) — x,,(¢) est I’erreur de suivi
de modele de référence. La dynamique de I’erreur est décrite par 1’équation suivante

et) = —Aye(t) + box(t), e(0)=0 (3.19)

ol & £ § — 0. Les propriétés de la loi d’adaptation (3.18) sont étudiées dans [Hov11]. Il est prouvé
grace au lemme de Barbalat [Bar59] que I’erreur d’estimation paramétrique & est bornée, mais sa conver-
gence vers 0 n’est pas garantie.

3.3.3.3 Commande MRAC indirect

L architecture MRAC indirecte se différencie du MRAC direct par 1’absence de modele de référence,
remplacé par un predicteur d’état. Ici, la loi d’adaptation a pour entrée 1’erreur de prédiction ¥ = % — x et
non I’erreur par rapport au modele de référence e(f) = x,, — x. L’expression de la loi de commande u reste
inchangée.

Y

Prédicteur d’état =

/

—> Loi de commande

Y

Y
Systéme physique —>®

Q>
8

Loi d'adaptation <

FiGure 3.2 — Architecture MRAC indirect
La dynamique du predicteur d’état est donnée par :
X(t) = Apk(t) + b(u(t) + 5x(t)) (3.20)
Par conséquent, on obtient la dynamique de I’erreur de prédiction suivante :

() = —a, () + bO(H)x(1), %(0) = 0 (3.21)

Le parametre incertain o est estimé a partir de 1’erreur de prédiction comme suit :

&) = -Tx()x(t), 6(0) = b9 3.22)

En comparant les équations (3.19) et (3.21), on peut remarquer que la dynamique de I’erreur de suivi
du MRAC direct est équivalent a la dynamique de I’erreur de prédiction du MRAC indirect, cependant
I’équation (3.21) est indépendante du signal de commande u contrairement a 1’équation (3.19). Ainsi dans
le cas du MRAC indirect, la loi de commande peut étre redéfinie sans modifier la stabilité de 1’erreur de
prédiction. Cette propriété est utilisée ensuite dans le cadre de la commande £; adaptative.
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3.3.4 Commande £, adaptative

Dans cette section, la théorie de la commande £, adaptative est définie et ses principales caractéris-
tiques sont analysées.

3.3.4.1 Préliminaires

Definition 3.3.1 (opérateur de projection) [HCI10, pp.294] Soit Q. un espace convexe continu donné
par:
Q. ={oeR"f(0)<c}, 0<c<]1 (3.23)

oi f : R" > R est une fonction convexe continue :

(6 + Do To — 02

flo) = PR (3.24)

€50 max

avec €, > 0, le parametre de tolérance de I’opérateur de projection qui est défini ainsi

y si f(o) <0,
Proj(o,y) = 4y si f(o) = 0 et Vny <0, (3.25)
y - LDELD Y f(o) i f@) 2 0erVfTy >0

Ainsi, 'opérateur de projection ne modifie la valeur de y que sous certaines conditions sur le vecteur o et
son évolution dans I’espace convexe Q.. Si o sort de Q. alors y est transformé afin de le restreindre a €.

3.3.4.2 Définition de la commande £, adaptative

La figure 3.3 présente 1’architecture de la loi de commande £; adaptative. L’'une des modifications
principales entre I’architecture MRAC indirect et I’architecture £ adaptative est I’ajout d’un filtre passe-
bas C(s) dans la loi de commande comme suit :

u(s) = C()f(s) (3.26)
ou 77(s) est la transformée de Laplace de la loi de commande MRAC (équation (3.17)).
(1) = =6(D)x(1) + kyr(1) (3.27)

La loi d’adaptation de la commande £, adaptative est une version modifiée de celle du MRAC indi-
recte (equation (3.22)). L’équation (3.28) montre cette modification de cette loi d’adaptation en insérant
un opérateur de projection sur I’espace des parametres :

& = —T'Proj(6, —xXPbx(t)) (3.28)
Dans I’équation (3.28), P est la matrice de Lyapunov qui est solution de I’équation suivante
A P+ PA, =-0 (3.29)
ol Q est arbitrairement choisie telle que Q = Q7 > 0.
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L’avantage de la loi d’adaptation par projection est qu’elle permet de garantir des bornes sur & et
d’éviter la divergence de I’estimation paramétrique. Cette propriété est ensuite utilisée dans 1’analyse de
la commande £; adaptative.

Prédicteur d’état =
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™
Q
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Ficure 3.3 — Architecture commande £; adaptative

3.3.4.3 Analyse et propriétés de la commande £; adaptative

L’introduction du filtre passe-bas C(s) dans le controleur adaptatif limite son action en haute fré-
quence. Ainsi, méme dans le cas d’estimation parfaite des incertitudes par la loi d’adaptation, la sortie du
systeme L adaptatif en boucle fermée ne convergera pas vers la sortie du systeme de référence MRAC
qui est définie par 1’équation (3.12).

Plus précisément, la commande de référence u..r pour le systeme L adaptatif reprend I’équation (3.14)
en ajoutant le filtre C(s) comme suit :

uref(s) = C(8)(kygr(s) — oxref(s)) (3.30)

Pour permettre les développements de xper et ugr, le transfert H(s) du systeme (3.12) sans incertitudes
est défini comme suit
H(s) 2 (sT—-A,)"'b (3.31)

En injectant I’équation (3.30) dans I’équation (3.12), on obtient I’état de référence x.f comme suit :

Xref(8) = (ST — Ap) ™ Blttres(s) + T Xref)
= H(s)(C(5)(kyr(s) — 0 Xref(5)) + O Xrer)
= H($)C(8)kyr(s) + H(s)(1 — C(5))T Xref(s) (3.32)

Grace a I'inégalité des normes de 1’equation (A.9), la norme||x.f|| £, peut étre majorée par

I ¥retll £, < IH()C kgl 2, 2., + I1H()A = C(llg, [xretll £ (3.33)

Ensuite, si la condition suivante est respectée
IG(s)ollg, < 1 (3.34a)

avec
G(s) = H(s)(1 = C(s)) (3.34b)
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alors I’inégalité suivante est obtenue

IH()C(s)kyll £, 1Ml 2.,
1 = IG(s)

[1xrefl] £, < (3.35)

Il est important de noter que si la condition (3.34a) n’est pas respectée alors 1’équation (3.35) n’est
pas valide mathématiquement. Il est donc nécessaire, dans la théorie de la commande £; adaptative de
Hovakimyan et al., de garantir la condition (3.34a). Cela est fait par la synthese du filtre C(s) et par I’étude
de sa bande passante.

L’expression du signal u(s) (équation (3.26)) est reformulée pour faire apparaitre I’erreur d’estimation
d’incertitude 7j(r) = &x(t)

u(s) = C(s)(kyr(s) — 6x(s))
= C(s)(kgr(s) — ox(s) — 7(s)) (3.36)

Le signal de commande u(s) sert ensuite a calculer 1I’expression des états x(s)

x(s) = (s — Am)_lb(u(s) + ox(s))
= H(s)(C(s)kyr(s)) + H(s)(1 — C(5))ox(s) — C(s)ij(s)) (3.37)

L’équation (3.37) est soustraite a 1I’équation (3.32) et le développement suivant est obtenu

Xref(8) — x(s5) = H(5)C(5)kgr(s) + H(s(1 = C(8))0 Xref(5)
— (H()(C($)kgr(s)) + H()((1 — C(s))ox(s) — C(5)i(s))
= H($)C(8)kyr(s) + G(8)Xref(s) — (H(s)(C(s)k_,,r(s) + (1 = C(s)ox(s) — C(s)f])
= G(8)0xret(s) — G(s)ox(s) + H(s)C(s)7j(s)

= G()T(Xref(s) — x(s5)) + H(s)C($)7i(s)
C(s)

La relation suivante lie I’erreur de prédiction X(s) avec ’erreur d’estimation paramétrique 7j(s) =
ax(s):
X(s) = H(s)ii(s) (3.39)

Grace au lemme 2.1.2 de [HC10, p20-21], I’erreur de prédiction peut étre bornée par

~ O max
< —= 3.40
X £..< AP)T (3.40)

En remplacant H(s)7(s) dans 1’équation (3.38) par X, on obtient

C(s)

Xref($) — x(s5) = mﬂs) (3.41)
Par conséquent, 1’écart entre les états du systeme réel et les états du systeme de référence peut Etre
borné par
C(s) ” . H C(s) ” Tmax
- = S 3.42
e = le< [ =g 1= [ =gt Vi (342)
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De maniere similaire a I’équation (3.38), on calcule la différence entre u.¢(s) et u(s)

C() (=0 (xret — x(5)) + 7i(s)

Uref(S) — u(s)

= —C(8)0(Xper — x(8)) + C(s)H_l(s)fc(s) (3.43)
et on obtient I’inégalité suivante :
_ O ma
ltret — ull £, < IC()T |l £, 1Xeet — Xl £ HIC)H ()l g, A(f;‘;} (3.44)

L’introduction du filtre passe-bas dans le contrdleur adaptatif permet d’obtenir un parametre supplé-
mentaire pour le réglage de la loi de commande £; adaptative. Une propriété importante détaillée dans
[HC10, p27] est I’équation suivante

Jm [I(1 = CNH )L, =0 (3.45)

L’équation (3.45) montre qu’augmenter la bande passante du filtre C(s) réduit la norme £, de G(s) =
(1 — C(s))H(s), ce qui permet de garantir la condition (3.34a). Cependant laisser une trop grande bande
passante réduit la marge de retard du systéme bouclé [CH10].

3.3.5 Discussion

Maintenant que les principaux éléments théoriques nécessaires a la détermination de la commande
MRAC et £L; adaptative ont été introduits, il est nécessaire de se questionner sur 1’approche la plus perti-
nente a utiliser dans le contexte de la thése. Du point de vue de 1’architecture du contrdleur, les approches
MRAC et £; adaptative sont similaires, la différence majeure étant la présence d’un filtre passe-bas en sor-
tie de contrdleur dans 1’approche £; adaptative. Cette modification sert principalement a garantir 1’exis-
tence de I'inégalité (3.35) et montre également un changement d’objectifs entre les deux stratégies de
commande. Dans I’approche MRAC, I’objectif du contréleur adaptatif est de réduire le plus possible I’in-
fluence des incertitudes sur les états du systeme réel en optimisant directement les parametres de la loi de
commande pour réduire une erreur de poursuite. L’approche £; adaptative propose de résoudre un pro-
bléme moins ambitieux, mais plus réaliste. En effet, la loi de commande £; adaptative est congue pour
compenser les incertitudes essentiellement dans la bande passante du filtre C(s) et garantir des bornes
entre la sortie du systéme réel et la sortie d’un systeme de référence, différent de celui du MRAC (équa-
tion (3.32)). La commande £ adaptative inclut également dans sa méthodologie des garanties sur le signal
de commande, ce qui est intéressant dans le cadre de la thése car la bande passante des actionneurs est
limitée. Cependant, de maniere générale, la théorie de la commande £ adaptative présentée dans la sec-
tion 3.3.4 est difficilement applicable aux systemes non-linéaires commandés par des autopilotes INDI
pour plusieurs raisons. Premierement, la théorie de la commande £; adaptative fait I’hypotheése d’une
commande nominale par retour d’état, hypotheése qui n’est pas valide avec la commande INDI implé-
mentée dans la these. Cela a pour conséquence que la construction de la matrice A,, telle que définie par
I’équation (3.13) est impossible, les signaux u.s et xr ne pouvant pas étre définis de la méme maniere
que les équations (3.32) et (3.30). Ensuite, le prédicteur d’état utilisé (Equation 3.20) est linéaire, ce qui
rend également impossible son utilisation pour I’autopilote de tangage, de lacet et de facteurs de charge.
Enfin, I'utilisation de la loi d’adaptation par projection (équation (3.28) implique de connaitre les bornes
supérieures et inférieures du parametre incertain a estimer, or 1’équation (3.11) montre que le signal vers
lequel doit converger la loi d’adaptation dépend du signal de commande incrementale Au dont les bornes
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sont fonctions des parametres de vol et de la consigne. Malgré ces difficultés d’implémentation , I’ap-
proche £ adaptative semble étre le choix le plus judicieux a considérer pour notre systéme grace a ses
garanties intéressantes pour le réglage apporté par le filtre C(s).

Le choix qui a donc été retenu dans cette these est celui d’implémenter une augmentation adaptative
de type commande £ adaptative avec un filtre passe-bas non pas pour garantir certaines bornes, mais pour
avoir un degré de liberté supplémentaire sur le réglage et notamment éviter une instabilité du systeme a
commander a cause d’un signal de commande trop riche en hautes fréquences. La section 3.4 détaille la
solution proposée et la section 3.4.5 présente la méthodologie mise en place pour régler 1’augmentation
adaptative.

3.4 Augmentation adaptative pour les autopilotes INDI

La section 3.4.1 montre I’architecture de 1’augmentation adaptative implémentée qui se base sur
[BAZ*19] a la différence qu’ici aucun modele embarqué de la dynamique du projectile n’est utilisé.

3.4.1 Architecture de ’augmentation adaptative

La figure 3.4 montre I’architecture de I’augmentation adaptative utilisée pour les autopilotes de roulis,
de tangage, de lacet et de facteurs de charge. L’augmentation adaptative génere le signal de commande
incrémentale Au,g qui vient se rajouter au signal de commande incrémentale de 1’autopilote INDI Auy,. La
raison de I'utilisation d’un signal de commande adaptative incrémentale est que cela permet 1’utilisation
d’un prédicteur d’état basé sur la reformulation incrémentale et linéarisée de la dynamique du projectile.
Cela permet d’avoir un predicteur d’état linéaire en évitant I’utilisation de la matrice A, utilisée dans
la commande £, adaptative d’Hovakimyan et.al.. La section 3.4.2 présente les équations décrivant le
predicteur d’état basé sur la linéarisation incrementale. La loi d’adaptation utilisée est présentée dans la
sous-section 3.4.3 et la structure du filtre passe-bas est donnée dans la section 3.4.4.

Autopilote INDI
______________________________ |
1
. Aubl Au 1Uc u .
Contréleur v Inversion . .| Dynamique du
> . X Actionneurs > .o
externe dynamique 5 projectile
7 Auaq y

—> Loi d'adaptation T Filtrage passe-basf—

FiGure 3.4 — Architecture d’un autopilote INDI avec une augmentation adaptative

L architecture de I’augmentation adaptative choisie a I’avantage d’étre peu contraignante a implémen-
ter. En effet, aucune modification de I’autopilote INDI n’est nécessaire (aucun gain du controleur externe
a modifier) et il suffit de connecter ou de déconnecter le signal Au,q pour activer ou non I’augmentation
adaptative.
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3.4.2 Prédicteur d’état basé sur la linéarisation INDI

Les équations du prédicteur d’état sont basées sur la représentation du systéme incertain linéarisé sous
forme incrementale (équation (3.4))

¥ =y + (G, + AG)Au
_ Y P -y -1
T
_ PO -y e -T)
T

+ G, (Au+ G,' AGAu)

+ G, (Au+0) (3.46)

Pour pouvoir influer sur la vitesse de convergence du prédicteur et ainsi améliorer les performances de
I’augmentation adaptative, un gain K., proportionnel a I’erreur de prédiction, est ajouté a 1’équation (3.46).
Par conséquent, la dynamique du prédicteur d’état est donnée par

o YO == T)
¥y = T

+G,(Au+6)-K.(§-y) (3.47)

Afin de procéder plus simplement a sa discrétisation le prédicteur d’état décrit par 1’équation (3.47)
est reformulé sous la forme d’une représentation d’état comme suit

%= Apx+ Byu, (3.48a)
§=Cpx+Dpyuy (3.48b)
avec
Ap=-K. (3.48¢)
B, = [Ke +7 Gy, G, -7 (3.48d)
C, =1, (3.48¢)
D,=0 (3.48f)

-
ol u, = [ x Au & x(t- T)] est le vecteur d’entrée du prédicteur. La représentation discréte du pre-

dicteur est donnée par

&k + 1] = Agx[k] + Bqu, k] (3.49a)
glk + 1] = Caxlk] + Dgup[k] (3.49b)

ou les matrices Ay4,B4,Cy4 et Dy sont calculées a partir de A,,B,,C,, et D), en utilisant la transformation
bilinéaire de Tustin A.3 comme suit

Ay =1 APT_I}I ApT 3.50

d= - ) + ) ( . a)
A,T\™!

B, =T|I- | B (3.50b)
APT -1

Ca=Cp(I- T) (3.50¢)

AT\ B,T
Dg=D,+C,(I- - = (3.50d)
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La dynamique de I’erreur de prédiction est calculée a partir de 1’équation dynamique du prédicteur
(équation. (3.47) et celle du systeme réel (Eq. (3.46)) comme suit

ep=§-1
O-D() — 4o V(s — T O-D() — oVt — T
=4 ()-’; ( )+Gn(Au+é')—Ke(g—y)—(y ()"’T ( )+Gn(Au+a'))
=—Ke(g_y)+Gn(6_—O-)
= —K,ep + G (3.51)

3.4.3 Loi d’adaptation constante par morceaux

La loi d’adaptation constante par morceaux a été€ introduite dans [CHO9]. Elle est constante entre
deux périodes d’échantillonnage. Par conséquent, la vitesse de convergence de ce type de loi d’adaptation
dépend de la fréquence d’échantillonnage. A partir de la dynamique de I’erreur de prédiction définie
par (3.51), I’équation (3.52) donne la valeur de I’erreur de prédiction au prochain temps d’échantillonnage.

!
ep(kT + 1) = e Xele ,(iT) + f e KU=DG, 6(kT)dr (3.52)
0

L’ objectif est de calculer I’expression de 6 qui ramenera 1’erreur de prédiction a 0 au prochain temps
d’échantillonnage, ainsi on a

ep(kT +1) =0
!
e KT, (kT) = - f e K TG, 6kT)dr
0
_ -1 -K(T-7)~ A r
=-|K. e G (kT
= K. (1= e*T) Guo(kT) (3.53)
En définissant ®(kT') et u(kT') avec les équations (3.54a) et (3.54b) comme suit

OKT) = K, (1- e7XT) (3.542)
wkT) = e XL e, (kT) (3.54b)

I’expression de la loi d’adaptation est donnée par

G(kT) = =G, ' ®KT) ' u(kT) (3.55)

3.4.4 Filtrage du signal de commande adaptatif

La structure du filtre passe-bas avec un gain statique unitaire est fixée a I’avance pour simplifier le
réglage de I’augmentation adaptative et est donnée par

w?

/
C(s) = 3.56
(5) 52 +2wf§fs+w§ (3:56)
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ol wy est la bande passante de C(s) et &7 est le coefficient d’amortissement.
Finalement, la loi de commande adaptative (3.57) est définie par 1’estimation ¢ filtrée par Cy(z), la
représentation discrete de Ce(s) comme suit

Auyg = —Cy(2)0 (3.57)

Le filtre C;(z) est discrétisé par la méthode bilinéaire de Tustin.

3.4.5 Méthodologie de réglage de ’augmentation adaptative

En faisant le bilan des parameétres dont dépend I’augmentation adaptative, on compte quatre variables :

la période d’échantillonnage 7',

le gain du predicteur d’état K, ,

la fréquence de coupure w , du filtre passe-bas C(s),

o le coeflicient d’amortissement £ du filtre passe-bas C(s).

Parmi ces parametres, la période d’échantillonnage est considérée comme une donnée d’entrée fixée pour
le systeme, et n’est donc pas prise en compte comme parametre de réglage. Le coefficient d’amortissement

&= - n’a que peu d’influence sur les performances de 1’augmentation adaptative si on choisi une valeur

V2
entre \/ii et 1 . Par conséquent, seuls K, et wy sont considérés critiques pour le réglage de I’augmentation

adaptative.

Avec ces deux seuls parametres a régler, la dimension du probléme de réglage est faible. Cependant
a la maniere du fagonnage des fonctions de sensibilité, il est difficile de trouver les parametres optimaux
qui vont permettre d’obtenir le meilleur gain de performance sur une large gamme d’incertitudes. Ainsi,
les principaux compromis sont les suivants :

B Avoir un fort gain K, permet un meilleur suivi de référence quand 1’autorité de contrdle du systeme
est plus faible que le syst¢eme nominal (y; < 0) dans I’équation (3.3).

B Avoir un fort gain K, crée des oscillations du signal de commande quand le niveau d’incertitude est
faible (y; = 0)

B Avoir une grande bande passante w; permet d’avoir un signal de commande adaptatif Au,q plus
proche de & et donc de mieux réduire I’influence des incertitudes paramétriques sur la sortie du
systeéme.

B Avoir une faible bande passante wy permet de réduire les oscillations du signal de commande adap-
tatif dans les cas ou le niveau d’incertitude est faible (y; ~ 0) mais réduit également la qualité de
I’adaptation dans les cas plus critiques (y; << 0 ouy; >> 0) .

II faut donc trouver les parametres K, et wy qui vont améliorer les performances du controleur sur
I’ensemble de la plage d’incertitudes considérée sans hypothese préalable sur le niveau d’incertitude du
systeme (le signe de y; dans I’équation (3.3) est considéré inconnu). Puisqu’il n’existe pas d’algorithme
de réglage dans la littérature proprement dédié au probleme étudié, il a donc été décidé de mettre en place
une méthodologie itérative détaillée par la figure 3.5.
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Dégradation excessive de
I'adaptation

dincertitude pour la loi de commande I détat I du filtre C(s)

Plage incertitude fixée l Oscillations du signal
Y€V min» Ymax] de commande pour
KK ety>y, ) Lo
Détermination du niveau critique I Réglage des gains K, du prédicteur | | Réglage de la fréquence de coupure oy Validation par simulations de type

Monte-Carlo sur I'ensemble de la plage
incertitudes considérées

Performance améliorée sur l'ensemble de
la plage d'incertitudes sans oscillations du
signal de commande

Ficure 3.5 — Méthode de réglage de 1’augmentation adaptative

Cette méthodologie basée sur une approche empirique par simulations se veut générique car il n’y a

pas d’hypotheses a priori sur les bornes des incertitudes, et est composée des étapes décrites ci-dessous :

B Détermination du niveau critique d’incertitudes :
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La premiere étape est la détermination de la plage d’incertitudes considérée pour le réglage de 1’aug-
mentation adaptative. Pour cela, on choisit un indice qui va permettre de comparer les performances
entre le systéme avec et sans augmentation adaptative. Le critére choisi i est le rapport de la norme
IIl.Il .., de la sortie régulée y(f) du systeme en boucle fermée et de la norme ||.||z_ de I’échelon r(¢) en
consigne.

1Yl ..
lIrllz.,

y= (3.58)
Un critere i élevée traduit un grand dépassement de la réponse et donc un mauvais suivi de référence,
I’objectif du réglage de I’augmentation adaptative est d’avoir un indice § proche de 1 pour toute la
plage d’incertitude considérée. Ce critere est calculé pour plusieurs valeurs de y. Les bornes ypi, €t
Ymax sont choisies quand i > 1.5. Ainsi la plage d’incertitudes déterminée par y € [Ymin  ¥Ymax] Sert
de cadre pour la suite du réglage. Par ailleurs en cas d’instabilité du systéme, i n’est pas borné, par
conséquent pour garantir la lisibilité des figures faisant intervenir 7, i est affiché avec une saturation
als.

Réglage du gain K, du prédicteur :

La seconde étape de réglage consiste a trouver le gain K, qui va réduire au maximum J pour y =
vmin- Pour cela, I’indice 7 est calculé en fonction de K, pour toute la plage d’incertitudes considérée
et une surface de réglage est générée (7 = f(y;, K.)). A cette étape du réglage, le filtre C4(z) = 1. Si
les performances sont satisfaisantes (i faible pour toute la plage d’incertitudes) alors on passe a la
validation par simulation de type Monte-Carlo.

Cependant, sans filtrage, le signal de commande adaptative Au,g est riche en hautes fréquences ce
qui peut rendre le systéme instable & partir d’un certain niveau d’incertitudes y; > .. Dans ce cas,
on garde la valeur de K, qui donne les meilleures performances pour y; = ¥min, puis on passe au
réglage de la fréquence de coupure wy.

Réglage de la fréquence de coupure wy :

Une fois le gain K, déterminé, la troisieme €tape de réglage consiste a trouver le parametre wy qui
réduira les composantes hautes fréquences de Au,g tout en préservant le gain de performance de
I’augmentation adaptative. Pour cela, I'indice  est calculé en fonction de wy pour toute la plage
d’incertitudes considérée et une seconde surface est générée i = f(y,wy). Si les performances
de I’augmentation adaptative sont trop dégradées, alors on ajuste le gain K, sinon on passe a la
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validation par simulations de type Monte-Carlo.

B Validation par simulations de type Monte-Carlo :

La derniere étape de réglage est la comparaison des performances de I’autopilote INDI avec et sans
augmentation adaptative sur toute la plage d’incertitudes considérée. Aucune composante aléatoire
n’est introduite dans la validation. Les simulations effectuées pour le systéme sans adaptation ont les
mémes conditions initiales et les mémes niveaux d’incertitudes que pour le systeme avec adaptation.

Cette méthodologie de réglage a été appliquée aux chaines de roulis, de tangage, de lacet et de facteurs
de charge.

3.5 Application a la chaine de roulis

Le principal parametre incertain utilisé dans la loi de commande INDI de roulis (equation (2.68)) est
le coeflicient aérodynamique Cj;. A partir de ce constat, on modélise le lien entre 1’autorité de commande
nominale en roulis Gy pom €t I’autorité de commande réelle en roulis G (qui est inconnue) par I’équation
suivante

G =1.'38dCy,
= 1,,'GS dCis nom(1 + 74)
= Gr,nom(1 + 7(]5) (359)

Ainsi, I'incertitude paramétrique du systeme de roulis est définie par un seul parametre scalaire y4. En
faisant varier le taux d’incertitude vy, la figure 3.6 est obtenue.
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FiGURE 3.6 — Indice de performance ¢, en fonction du taux d’incertitude Y4 pour I"autopilote INDI de
roulis

g2l £
‘ ozl !
montre ¢, calculée en fonction de 4. On remarque que pour —0.8 > y4 < 1.8, on a ¢ > 1.5 c’est-a-dire

L’indice de performance ¢, = est I’indice  appliqué a la dynamique de roulis. La figure 3.6

que pour cette plage de variation du taux d’incertitude, le sortie ¢, ne dépasse pas 50% pour une consigne
@2, de type échelon unitaire. La plage d’incertitudes utilisée pour le réglage de I’augmentation adaptative
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en roulis est donc définie par :

Yo € [-0.8;1.8] (3.60)

3.5.1 Réglage du prédicteur d’état

Deux architectures de predicteurs d’états sont étudiées pour I’augmentation adaptative en roulis. L’ équa-
tion (3.61) montre I’architecture a un degré de liberté (estimation uniquement faite sur p;) et L'équa-
tion (3.62) montre I’architecture a deux degrés de libertés (estimation faite sur p; et ¢»).

B Prédicteur a 1 DDL :

A - (t - T) 1= A A
by = % + 1138 dCy, (Ap + 09) = Keg (2 — p2) (3.61)
M Prédicteur 2 DDL :
A p2—p2(t=T) -1= 5
P == |1, q5dC . P2—p2
= ! + [ 2 1Ay +64) — Keg |, (3.62)
) 22 0 $2— ¢

Le réglage du prédicteur a 1 DDL est plus simple car, dans ce cas, K, 4 est scalaire contrairement au
cas du prédicteur a 2DDL ou K, ¢ € R?*? est une matrice. Pour réduire le nombre de paramétres a régler
dans le cas du predicteur a 2DDL, la méthode du placement de pdles est utilisée. Dans I’équation (3.63) p
représente les pdles de la dynamique de roulis en boucle fermée et p, les poles du predicteur 2 DLL.

p=-133+10.7j (3.63a)
pe=—133xc+10.7j (3.63b)

Le nouveau parametre a régler devient x qui modifie la vitesse des pdles du prédicteur par rapport aux
pOles de la dynamique de roulis en boucle fermée.

11 \\\

X 158.789
8

-

Y.
2102388

Indice de performance de la reponse en roulis ¢y

e >

1000 o

Gain de predicteur, K.,
P o 05 Taux d’incertitude

FiGure 3.7 — Surfaces de réglage du gain K, 4 pour I’augmentation adaptative en roulis (1DDL)
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F1Gure 3.8 — Surfaces de réglage du gain K, 4 pour I’augmentation adaptative en roulis (2DDL)

Les figures 3.7 et 3.8 montrent les surfaces de réglage des gains K, 4 pour le predicteur a 1 DDL et «
pour le prédicteur a 2 DDL. On remarque que les indices de performances ¢, obtenus dans les deux cas
sont similaires. On remarque également qu’a partir de K, 4 > 1000 ou « > 70, I’augmentation adaptative
n’a plus d’effet sur la sortie ¢,. Cela s’explique par la convergence trop rapide de I’erreur de prédiction du
fait des gains du prédicteur tres élevées. Plus précisément, la dynamique de I’erreur de prédiction devient
trop rapide par rapport a la période d’échantillonnage, ce qui fait que la loi d’adaptation calcule une valeur
de 6 trop faible par rapport a o

En respectant la méthodologie présentée dans la section 3.4.5, on choisit le gain K, 4 ou « qui donne
I’indice ¢» le plus faible pour Y6 = Yo,min (i.e K.y =150 ou x = 9.58). L’équation (3.64) montre la matrice
de gains obtenue pour le prédicteur a 2DLL avec « = 9.58.

127.8 -9.7
Key = (3.64)
10.7 127.8

La figure 3.9 montre plus en détail le gain de performance apporté par I’augmentation adaptative sans
filtrage.

:
— Autopilote INDI

—— Autopilote INDI + adaptatif (sans filtrage) - 1DDL
——— Autopilote INDI + adaptatif (sans filtrage) - 2DDL —
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FiGURE 3.9 — Comparaison de 1'Indice de performance ¢, en fonction du taux d’incertitude v entre I’au-
topilote INDI de roulis et I’autopilote INDI adaptatif (sans filtrage)
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Chapitre 3. Conception d’une augmentation adaptative pour autopilote INDI

Le gain en performance du prédicteur a 1 DDL et & 2 DDL sont trés similaires et, a ce stade de
la méthodologie, il n’est pas possible de déterminer la meilleure architecture. Dans les deux cas, une
amélioration des performances est observée pour y,4 < —0.5, mais une forte dégradation est présente pour
v¢ > 0.5. Cette dégradation est due aux oscillations hautes fréquences non-filtrées du signal de commande
Au,g. Ce probléme est étudié dans la section suivante.

3.5.2 Réglage du filtre-passe bas

Les figures 3.10 et 3.11 montrent les surfaces de réglage de la bande passante du filtre passe-bas Cyy)
avec les gains du prédicteur déja choisis.

Indice de performance de la repons en roulis ¢y
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FiGure 3.10 — surface de réglage de la bande passante wy du filtre Cy(s) pour I’augmentation adaptative
en roulis avec le prédicteur 1IDDL
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FiGure 3.11 — surface de réglage de la bande passante wy du filtre Cy(s) pour I’augmentation adaptative
en roulis avec le prédicteur 2DDL

On remarque que dans le cas du prédicteur a 1 DDL, il n’est pas possible de trouver une fréquence de
coupure wy de filtre C4(s) qui donne un indice &> plus faible que 1’autopilote INDI seul sur 1’ensemble
de la plage d’incertitude. Dans le cas du predicteur a 2 DDL, en choisissant w; = 365 rad/s, ce qui
est légerement en dessous de la bande passante des actionneurs, I’augmentation adaptative améliore les
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3.5. Application a la chaine de roulis

performances de 1’autopilote pour toute la bande d’incertitude considérée. L’ architecture du predicteur a 2
DDL est donc choisie. La figure 3.12 compare I’indice ¢, dans le cas sans augmentation adaptative, avec
augmentation adaptative sans filtrage et avec augmentation adaptative filtrée.

—— Autopilote INDI
——— Autopilote INDI + adaptatif (sans filtrage) - 2DDL
Q! 145~ Autopilote INDI + adaptatif (avec filtrage) - 2DDL -
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FiGure 3.12 — Comparaison de I’indice de performance ¢, en fonction du taux d’incertitude Y¢ entre
I’autopilote INDI de roulis et 1’autopilote INDI adaptatif (avec et sans filtrage)

On remarque que I’ajout du filtre a fait disparaitre la dégradation de performance pour yg > 0.7, mais
3 également légérement augmenté ¢, pour Y¢ < —0.5 comparée a la version non-filtrée. Cette observation
illustre le compromis entre performance et robustesse apporté par le filtre C(s).

La validation de I’augmentation adaptative est effectuée par des simulations de type Monte-Carlo dans
la section suivante.

3.5.3 Validation par simulations de type Monte-Carlo

Pour valider le réglage, 30 simulations sont effectuées, balayant uniformément 1’ensemble de la plage
d’incertitude. Les figures 3.13 et 3.14 montrent le suivi de référence de 1’angle de roulis ¢, sans et avec
augmentation adaptative sur toute la plage d’incertitude considérée.
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Ficure 3.13 — Simulations de type Monte-Carlo sans I’augmentation adaptative
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Ficure 3.14 — Simulations de type Monte-Carlo avec I’augmentation adaptative

Méme s’il reste une simulation avec quelques oscillations dans la figure 3.14 correspondant au cas
extréme y4 = —0.8, I’amélioration notable du suivi de référence entre les figures 3.13 et 3.14 permet de
valider le réglage de I’augmentation adaptative pour le roulis.

Les figures 3.15, 3.16 et 3.17 permettent de commenter plus en détails le fonctionnement de 1’aug-
mentation adaptative, en affichant les variables internes pour des niveaux d’incertitudes particuliers (i.e

vy=0,y<<0,y>>0.
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FIGure 3.15 — Simulations de la dynamique de roulis pour y4 = 0

La simulation étudié€e dans la figure 3.15 correspond au cas nominal (i.e y4 = 0). La courbe bleue (¢»)
correspond a 1’architecture INDI avec augmentation (et filtre), la courbe noire pointillée a 1’autopilote
INDI seul. La courbe verte ¢, , correspond quant a elle au signal généré par le modele de référence. Le
signal de commande généré par 1I’augmentation adaptative devrait étre nul car il n’y a pas d’incertitude a
estimer. Or on remarque que, méme si le signal & finit par converger vers 0, il n’est pas nul. Cela est dii &
I’erreur de prédiction qui n’est pas totalement nulle a cause des gains K, 4 et qui provoque une oscillation
résiduelle sur le signal de commande.
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FiGure 3.16 — Simulations de la dynamique de roulis pour y4 = —0.8
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FiGure 3.17 — Simulations de la dynamique de roulis pour y4 = 1.8

Les simulations des figures 3.16 et 3.17 montrent deux cas ol I’augmentation adaptative pour le roulis
permet de stabiliser 1’angle de roulis la ol 1’autopilote INDI seul échoue. Pour conclure 1’analyse du
réglage de 1’augmentation adaptative pour 1’autopilote de roulis, Les simulations montrent que 1’ajout de
I’augmentation adaptative dégrade légerement le cas nominal sans incertitude, mais permet de stabiliser
le systeme et d’obtenir les performances requises en cas de fortes incertitudes.

3.6 Application a la chaine de tangage/lacet

En utilisant la méme démarche que pour le roulis, le principal parametre incertain utilisé dans la loi
de commande INDI de tangage/lacet (équation (2.86)) est le coefficient aérodynamique lié au moment de
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Chapitre 3. Conception d’une augmentation adaptative pour autopilote INDI

tangage et de lacet généré par les canards. Par conséquent, on peut faire la modélisation suivante :

GrL = (q%d)cmé _ 0
0 (3)cn
|59 Connom(1 700 0
0 (5%) Cnpnom(1 +741)
g5d
= (1 +7,) (%) Consom - gmm
= (1 + ¥4r)GTL nom | (3.65)

Les mémes hypotheses de découplage et de symétrie faites dans la section 2.6.1.2 sont utilisées pour
simplifier le réglage de 1’augmentation adaptative appliquée a la chalne de tangage et de lacet. Plus préci-
sément, le réglage du gain K, 4, du prédicteur et le réglage de la bande passante du filtre passe-bas C,,-(s)
sont effectués sur la chaine de tangage et sont réutilisés sur la chaine de lacet. Les simulations de type

Monte-Carlo dans la figure 3.24, permettent de confirmer la validité de cette approche.
llgll £
llgell o,

Comme la figure 3.6, la figure 3.18 montre I’indice de performance ¢ = sur la chaine de tangage

en fonction du taux d’incertitude y,,.

Indice de performance de la reponse en tangage ¢

0.6 04 02 0 02 04 06 08 1 12 14
Taux d’incertitude -,

FiGure 3.18 — Indice de performance ¢ en fonction du taux d’incertitude y,, pour I’autopilote INDI de
tangage/lacet

A partir de la figure 3.18 et en respectant la méthodologie de réglage, on définit les bornes de y,;,
comme suit
Yqr € [-0.5;1.2] (3.66)

3.6.1 Réglage du prédicteur d’état

L’équation (3.67) montre 1’architecture du prédicteur d’état de tangage/lacet

A —q(t-T qSdCy,
gl q(n) z;(t ) . = 5 0 )
Al | r0zre=n) 0 45 dCny

A :

I

A

Ogq

A‘I
A,

Kegr O
0 Kegr

+

A

G,

7= q} (3.67)
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3.6. Application a la chaine de tangage/lacet

A cause de la dynamique non-linéaire des vitesses de tangage et de lacet, il n’est pas possible d’em-
ployer une approche par placement de pdles comme pour le predicteur & 2DDL appliqué au roulis. A la
place, la surface de réglage (figure 3.19) est obtenue en faisant varier K, ;- sur une plage fixée et y,, sur la
plage déterminée par 1’équation (3.66).
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FIGURE 3.19 — Surface de réglage du gain K, 4, pour I’augmentation adaptative en tangage

La figure 3.19 montre que I’action du gain K, , améliore grandement I’indice ¢ quand y,- < —0.5,
mais dégrade fortement les performances quand y,, > 0.3. On remarque également que, quand K, - >
120, I’'indice g ré-augmente pour vy, < —0.5. Cela est dii au fait que le gain K, 4 devient trop fort pour
permettre une bonne estimation des incertitudes par la loi d’adaptation (dynamique de 1’erreur de prédic-
tion trop forte). La valeur de K, 4 = 100 est choisie pour la suite du réglage. La comparaison de g entre
’autopilote INDI avec et sans augmentation adaptative est faite a la figure 3.20.
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FiGure 3.20 — Comparaison de I’indice de performance ¢ en fonction du taux d’incertitude y,, entre
I’autopilote INDI de tangage/lacet et 1’autopilote INDI adaptatif (sans filtrage)

La figure 3.20 montre que le filtrage du signal de commande adaptative est nécessaire pour réduire ¢
quand vy, > 0.3 mais que le gain en performance est tres important pour y,, <0 .

123



Chapitre 3. Conception d’une augmentation adaptative pour autopilote INDI

3.6.2 Réglage du filtre passe-bas

La figure 3.21 montre la surface de réglage de la fréquence de coupure wy,,, du filtre passe-bas Cy,(s).
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FIGURE 3.21 — Surface de réglage de la bande passante wy,q- du filtre C,,(s) pour I’augmentation adaptative
en tangage/lacet

La surface de réglage montrée dans la figure 3.21 montre que, pour K, - = 100, la plage des fréquences
de coupure du filtre Cy-(s) qui permet de réduire g sur toute la plage d’incertitude est faible. Pour wy 4 >
500 rad/s, le filtre Cy.(s) ne coupe pas assez les oscillations du signal de commande adaptative, ce qui
dégrade les performances et, pour wy,,, < 200 rad/s, le filtre réduit trop les composantes hautes fréquence
de G, ce qui dégrade également les performance de I’augmentation adaptative. La figure 3.21 montre que
la fréquence de coupure wy - adéquate se situe autour de 350 rad/s, ce qui, comme pour 1’augmentation
adaptative appliquée au roulis, est cohérent avec la bande passante des actionneurs.

La figure 3.22 compare I’indice ¢ entre les différentes versions de 1’autopilote (sans augmentation
adaptative, avec augmentation adaptative non filtrée et avec augmentation adaptative filtrée) et permet de
valider le réglage.
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FiGure 3.22 — Comparaison de I’indice de performance ¢ en fonction du taux d’incertitude 7y, entre
I’autopilote INDI de tangage/lacet et I’autopilote INDI adaptatif (avec filtrage)
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3.6. Application a la chaine de tangage/lacet

3.6.3 Validation par simulations de type Monte-Carlo

Les simulations de type Monte-Carlo (figures 3.23 et 3.24) effectuées sur toute la plage d’incerti-
tude completent la figure 3.22 et confirment I’amélioration des performances apportée par I’augmentation

adaptative.

15

N

0.5

T
Tr

7
=~

B0

Q

N

=~

E

g |
€ 05

K

o

<

Q

0

@0

Q

=

-

—_—

Vitesse de tangage ¢ (deg/s

©

(o]

EN

o N

'
N

Commande cn tangage §, (deg)

Temps (s) Temps (s)

Ficure 3.23 — Simulations type Monte-Carlo sans 1’augmentation adaptative
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Ficure 3.24 — Simulations de type Monte-Carlo avec I’augmentation adaptative

Ces simulations permettent également de valider les hypothéses de découplage et de symétrie faites
pour simplifier le réglage. En effet, le méme filtre passe-bas et le méme gain du prédicteur que sur la
chaine de tangage sont appliqués sur la chaine de lacet et améliorent de la méme fagon les performances.

Les figures 3.25, 3.26 et 3.27 comparent les performances entre les deux versions de I’autopilote INDI
(avec et sans augmentation adaptative) pour des niveaux d’incertitudes particuliers.
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FiGure 3.25 — Simulations de la dynamique de tangage/lacet pour y,, = 0

La simulation dans la figure 3.25 montre le cas nominal (y,, = 0). Dans ce cas, le signal de commande
incremental généré par I’augmentation adaptative devrait étre nul. Cependant, on remarque que & est non
nul a certains moments. Cela est di au fait que le prédicteur d’état est basé sur les équations linéarisées de
la INDI qui ne prennent pas en compte le couplage entre les chaines de tangage et de lacet. Par conséquent,
cette différence augmente I’erreur de prédiction, cette derniere alimentant la loi d’adaptation. Ainsi, la
simulation présentée en figure 3.25 montre que I’augmentation adaptative permet de diminuer I’erreur
d’inversion dynamique décrit par I’équation (2.88) et par conséquent, de diminuer le couplage entre les

chaines de tangage et de lacet.
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FIGURE 3.26 — Simulations de la dynamique de tangage/lacet pour y,, = —0.5



3.7. Application a la chaine de facteurs de charge
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FiGure 3.27 — Simulations de la dynamique de tangage/lacet pour y,, = 1.3

Les simulations dans les figures 3.26 et 3.27, montrent plus en détail les cas ou les taux d’incertitudes
considérés est a la limite minimale puis maximale de la plage d’incertitude considérée. Dans ces deux cas,
on observe que la réponse du systeme bouclé en tangage/lacet est instable sans augmentation adaptative
et est tres proche de la réponse idéale avec 1’augmentation adaptative.

Pour conclure la validation du réglage de 1’augmentation adaptative de tangage et de lacet, la compa-
raison entre les simulations des figures 3.23 et 3.24 met en lumiere un gain en performance apportée par
I’augmentation adaptative bien plus marqué que pour la dynamique de roulis. Cela est dfi a la dynamique
non-linéaire de tangage et de lacet qui est plus sensible aux incertitudes paramétriques. Au dela de 1’amé-
lioration de la robustesse du systeme face au incertitudes paramétriques, la simulation 3.25 montre que
I’augmentation adaptative réduit le couplage entre les chaines de tangage et de lacet grace a la prise en

compte du couplage dans I’erreur de prédiction.

3.7 Application a la chaine de facteurs de charge

Le dernier réglage effectué est fait sur I’augmentation adaptative de 1’autopilote pour les facteurs de
charge. Contrairement aux lois de commande INDI pour le roulis, pour le tangage et pour le lacet, la
loi de commande INDI pour les facteurs de charge fait intervenir plusieurs coefficients aérodynamiques
(voir équation (2.97)). Comme pour la chaine de tangage/lacet, afin de réduire la dimension du réglage,

plusieurs hypotheses simplificatrices sont employées :
B Découplage :
Comme pour les dynamiques de tangage et de lacet, les dynamiques des facteurs de charge laté-
raux et verticaux sont considérées suffisamment découplées par 1’autopilote INDI pour étre traitées

séparément.

B Symétrie :
Les spécifications du cahier des charges imposent la méme dynamique en boucle fermée pour les

deux chaines de facteurs de charge

B Incertitudes uniquement sur Cy; :
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La matrice Ggc utilisée dans la loi de commande INDI fait intervenir 1’estimation de trois coeffi-
cients aérodynamiques (i.e Cy;, Cy,, et Cn,). Cn; est le coeflicient aérodynamique lié a la force
des canards et est le coefficient le plus incerntain parmis ceux intervenant dans Ggc. Ainsi, pour
simplifier le réglage de 1’augmentation adaptative, seul Cy, est considéré comme incertain et son
expression est donnée par :

Cn; = (1 +7y2)Chsnom (3.68)

Ces trois hypotheses permettent de simplifier le réglage et de pouvoir employer la méme méthodologie de
réglage que pour 1I’augmentation adaptative en roulis, en tangage et en lacet. Le réglage est effectué sur la
chaine de facteur de charge vertical n, et est réutilis€ pour la chaine de facteur de charge latéral n,,.

En faisant varier le taux d’incertitude 7y, du coefficient aérodynamique Cy;, on obtient les resultats
llnzll £

de la figure 3.28. Dans la simulation de la figure 3.28, 71, = el
2l £oo
de I’augmentation adaptative pour les chaines de facteurs de charge. Du fait de 1’architecture en cascade

est I’indice § appliqué au réglage

de I’autopilote de facteurs de charge (figure 2.23), le signal de commande de I’autopilote de facteurs de
charge est utilisé comme consigne par 1’autopilote de tangage et de lacet. On peut donc se demander si
I’augmentation adaptative en tangage et en lacet permet d’améliorer les performances de 1’autopilote de
facteurs de charge.
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14— —

1.35 — —

13— —
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14— —
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Indice de performance de la reponse en facteur de charges 7.

. ! ! ! !
- 05 0 05 1 15
Taux d’incertitude .

F1Gure 3.28 — Indice de performance 7, en fonction du taux d’incertitude y,, pour I’autopilote de facteurs
de charge

La figure 3.29 compare I’indice y,, avec et sans augmentation adaptative en tangage/lacet pour la
plage d’incertitude suivante :
Yyz € [-0.9;0.9] (3.69)

La zone y,, € [-1;-0.9] est volontairement exclue du réglage car cela reviendrait a annuler presque
totalement la force des canards sur le systeéme, et engendrerait la perte de la contrdlabilité du systéme.
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Autopilote INDI
—— Autopilote INDI + adaptatif (tangage/lacet)

Indice de performance de la reponse en facteur de charges 7.

; \ \ \
-1 -0.5 0 0.5 1 15

Taux d’incertitude -,

FiGure 3.29 — Indice de performance 72, en fonction du taux d’incertitude y,, pour I’autopilote de facteurs
de charge

On remarque que I’augmentation adaptative en tangage et en lacet apporte un gain en performance
quand y,, > 0.7.

3.7.1 Réglage du prédicteur d’état

L’ architecture du prédicteur d’état de I’augmentation adaptative pour I’autopilote de facteurs de charge
est donnée par I’équation suivante :

hy| | mneD A +6n| |Keye O ||A—n,

| T 1, (H)=n—y(t=T) + GFC - (370)
A il L) A, + 6 0 K.,.|lh,-n

Y T ) ny e,yz Y )

Indice de performance sur la reponse en FC vertical n,

100

. . e _ ——=T 1
Gain de predicteur K, . 200 \ N 05
250 05 Taux d’incertitude ~,.

FiGure 3.30 — Surface de réglage du gain K, ,, pour I’augmentation adaptative en facteurs de charge
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En choisissant K, ,; = 100, la figure 3.31 est obtenue.
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T
|

w
T
|

—— Autopilote INDI

—— Autopilote INDI + adaptatif (tangage/lacet)

—— Autopilote INDI + adaptatif (tangage/lacet) + adaptatif (facteurs de charge) sans filtrage
[ [ [

Indice de performance sur la reponse en FC vertical 7,
o
I
1

0.9 !
-1 -0.5 0 0.5 1 15

Taux d’incertitude =,

FiGure 3.31 — Indice de performance 72, en fonction du taux d’incertitude y,, pour I’autopilote de facteurs
de charge

On remarque que, sans filtrage, I’augmentation adaptative diminue 1’indice 72, pour les taux d’in-
certitude les plus critiques (i.e y,; < —0.5) mais dégrade les performances pour la majorité des cas (i.e
Yyz > —0.5). Cela est di au fait que le signal de commande de I’étage d’inversion lente est envoyé a I’étage
d’inversion rapide qui posseéde une bande passante tres faible compte tenu du temps de stabilisation de la
dynamique de vitesse de tangage et de lacet en boucle fermée (0.3 s) . Le filtrage du signal de commande
adaptative est donc indispensable.

3.7.2 Réglage du filtre passe-bas

La surface de réglage de la bande passante wy,, du filtre passe bas C,,(s) montrée par la figure 3.32
suggere une valeur de wy,,, comprise entre 40 et 71 rad/s.

X 71.7606
1 Y13

Z0.999666
o

Indice de performance sur la reponse en FC vertical n,

0 —
Taux d’incertitude v,. _ ﬁ;) o
X 500
05 /7(,//’\ 400
_ - 300 Bande passe du filtre Cy.(s) wyy. (rad/s)
4 100

FIGURE 3.32 — Surface de réglage de la bande passante wy,,, du filtre C,,(s) pour I’augmentation adaptative
en facteurs de charge
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La figure 3.33 compare I’indice 7, entre plusieurs versions de I’autopilote de facteurs de charge.

—— Autopilote INDI

—— Autopilote INDI + adaptatif (tangage/lacet)

—— Autopilote INDI + adaptatif (tangage/lacet) + adaptatif (facteurs de charge) sans filtrage
—— Autopilote INDI + adaptatif (tangage/lacet) + adaptatif (facteurs de charge)

o
T

o
T

=

w
T
|

[N}
T
|

Indice de performance sur la reponse en FC vertical 7,

. + I I L Y
05 0 05 1 15
Taux d’incertitude -,

FiGure 3.33 — Indice de performance 7z, en fonction du taux d’incertitude y,, pour I’autopilote de facteurs
de charge

On remarque que I’augmentation adaptative de 1’autopilote de facteurs de charge permet de réduire
i, pour y,, < 0.5 et pour y,, < 1.3, alors que le systtme avec 1’autopilote INDI seul devient instable a
partir de y,, > 0.7. Les simulations effectuées dans la section suivante présentent plus en détail le gain en
performance apporté par I’augmentation adaptative de 1’autopilote de facteurs de charge.

3.7.3 Validation par simulations de type Monte-Carlo

Les figures 3.34 et 3.35 comparent les réponses en boucle fermée des dynamiques de facteurs de
charge avec et sans augmentation adaptative sur la plage d’incertitudes définie par I’équation (3.69).

Facteur de charge vertical n. (-)
Facteur de charge lateral n, (-)

Vitesse de tangage ¢ (deg/s)
Vitesse de lacet r (deg/s)

Figure 3.34 — Simulations de type Monte-Carlo de la dynamique des facteurs de charge sans I’augmenta-
tion adaptative
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Ficure 3.35 — Simulations de type Monte-Carlo de la dynamique des facteurs de charge avec I’augmenta-
tion adaptative

Meéme si des petites oscillations dans les réponses sont toujours présentes pour les cas les plus cri-
tiques, on remarque que 1’augmentation adaptative améliore les performances de 1’autopilote des facteurs
de charge. Le systeme reste stable et le couplage entre les deux chaines est réduit.

Les simulations dans les figures 3.36, 3.37 et 3.36 comparent plus en détail les deux versions de 1’au-
topilote de facteurs de charge a des niveaux d’incertitudes fixes.
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F1GuRre 3.36 — Simulations de la dynamique des facteurs de charge pour y,, = 0

Comme dans la figure 3.25, la figure 3.36 montre que 1’augmentation adaptative de facteurs de charge
améliore les performances de 1’autopilote méme dans le cas nominal. On remarque un couplage 1égere-
ment réduit entre les deux chalnes mais on remarque également que les vitesses de tangage et de lacet

commandées [g. r.]" sont plus grandes avec 1’augmentation adaptative.
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FiGure 3.37 — Simulations des facteurs de charge pour y,, = -0.9
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FiGure 3.38 — Simulations des facteurs de charge pour y,, = 0.9

Les simulations dans les deux figures 3.37 et 3.38 montrent que I’augmentation adaptative améliore
globalement les performances. Cependant, I’amélioration apportée est bien inférieure a celle apportée a
I’augmentation adaptative sur I’autopilote de tangage et de lacet. Cela peut étre expliqué par le fait que
les hypotheses utilisées (présentées en début de section 3.7) pour le réglage sont trop simplificatrices. En
effet, il serait pertinent de considérer une matrice K, ,, pleine et des incertitudes sur les trois coeflicients
aérodynamiques utilisés dans la loi de commande.

3.8 Comparaison et validation avec des trajectoires guidées

La derniere étape de la validation de I’augmentation adaptative dans son ensemble est la comparaison
des performances des deux autopilotes dans un scénario de trajectoire guidée. Les conditions initiales
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de simulations sont identiques a celles définies dans la section 2.7.2. 30 simulations sont effectuées en
considérant les incertitudes données par le tableau suivant :

parametres|niveau d’incertitude

Ci, [-80%  180%]
o [-90%  90%]
Cy, | [90% 180%]

TaBLE 3.1 — Parametres et incertitudes considérés pour la validation du réglage des augmentations adapta-
tive

Les simulations sont effectuées avec un parametre incertain a la fois, c’est-a-dire que dans les dix
premiéres simulations, seulement des incertitudes sur C;; sont considérées, ensuite dans les 10 suivantes,
seulement des incertitudes sur Cy,, et enfin dans les 10 derniéres seulement sur Cy;. Les figures 3.39 et
3.40 montrent 1’évolution de I’angle de roulis ¢, et des facteurs de charges latéral et vertical [n, n,]",
ainsi que les signaux de commande en roulis, en tangage et en lacet [6, ¢, 6,]" dans les simulations
avec et sans augmentation adaptative.

N
=3
S

=} =)
S =) S
T

 Angle de roulis ¢, (deg)

N
]
S

de en tangage 8, (deg) Commande de roulis d, (deg)

Cor
IS
&

35 40 45 50 55 60 65 70 75 80

) 50 55 60 65 70 75
Tewps (s
T

Tewmps ()

y

-4

Facteur de charge lateral n,, (-) Facteur de charge vertical n. (-)

Cqmmande en lacet, 3, (deg)

0 10 20 30

©
S
IS
S

0 50 60 70 45 50 55 60 65 70 75 80
Temps (s) Temps (s)

Frcure 3.39 — Simulations de trajectoires guidées sans augmentation adaptative (variables régulées)
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Frcure 3.40 — Simulations de trajectoires guidées avec augmentation adaptative (variables régulées)
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Les figures 3.41 et 3.42 montrent les trajectoires guidées et les écarts de distance entre les points

d’impacts de chaque tir d’une part et la cible d’autre part.
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FiGure 3.41 — Simulations de trajectoires guidées sans augmentation adaptative (trajectoires)
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Ficure 3.42 — Simulations de trajectoires guidées avec augmentation adaptative (trajectoires)

Sur la figure 3.41, les courbes en pointillés désignent les trajectoires ou 1I’un des autopilotes de roulis,
de tangage, de lacet ou de facteurs de charge a divergé. En comparant respectivement les figures 3.39 et
3.41 avec les figures 3.40 et 3.42, on peut noter I’amélioration apportée par 1’augmentation adaptative
mais également les limites de la méthodologie de réglage utilisée. En effet, la méthodologie de réglage
présentée dans la section 3.4.5 ne considere que des consignes de type échelon pour définir le critere j.
Cette hypothese est valide pour la chaine de roulis car la loi de guidage utilisée impose un angle de roulis
de la FCT constant (i e. ¢, = 0 degré). Les facteurs de charges désirés par la loi de guidage, quant a
eux évoluent lentement dans le temps (figure 3.40), ce qui les rend plus faciles a suivre par I’autopilote
de facteurs de charge qu’une référence de type échelon. Ainsi, méme si I’augmentation adaptative permet
de garder la stabilité du systeme dans les cas d’incertitudes les plus difficiles, I’autopilote INDI seul reste
suffisamment robuste dans la majorité des cas considérés et présente des meilleures performances que
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dans les simulations de validation des sections 3.5.3, 3.6.3 et 3.7.3.

3.9 Conclusion

Dans ce chapitre, le probleme de la dégradation des performances des autopilotes INDI soumis aux
incertitudes paramétriques est traité.

Dans un premier temps, la Iégitimité de ce probleme est justifiée par I’utilisation de I’estimation de
certains coeflicients aérodynamiques jugés tres incertains dans les lois de commande congues dans le
chapitre 2. La modélisation des incertitudes et leur influence sur les performance des autopilotes INDI ont
ensuite été détaillées.

Dans un second temps, un état de 1’art concernant la commande adaptative a été dressé et la théorie
des deux architectures principales de commande adaptative (MRAC et commande /£; adaptative) ont
été résumées. L’architecture de la commande £; adaptative a été jugée plus intéressante a implémenter
notamment grace a I’utilisation d’un filtre passe-bas qui permet d’avoir un degré de liberté supplémentaire
pour le réglage de 1I’augmentation adaptative. Cependant la théorie de la commande £; adaptative étant
basée sur les systemes linéaires il a été nécessaire d’adopter une architecture qui associe commande INDI
et architecture type L adaptative.

Une fois I’architecture d’augmentation adaptative utilisée définie en détail, la méthodologie de ré-
glage des parametres de I’augmentation adaptative a été présentée. Les résultats de simulations obtenus
pour I’autopilote de roulis, de tangage, de lacet et de facteurs de charge montrent I’efficacité de la métho-
dologie de réglage, mais également ses limites. Plus précisément, les simulations type Monte-Carlo ont
mis en lumiere le gain en performance trés important qu’apporte 1’augmentation adaptative, en réduisant
les oscillations en sortie et en gardant le systéme stable dans les cas les plus critiques. Les résultats de
ce chapitre ont également montré 1’intérét du filtre passe-bas, permettant de réduire les oscillations du
signal de commande et ainsi de ne pas dégrader les performances du systeéme dans le cas d’incertitudes
faibles. Des hypotheses fortes de découplage et de symétrie ont été utilisées pour le réglage des chaines de
tangage, de lacet et de facteurs de charge afin de réduire la complexité du réglage. De plus, la méthode ne
considere que des entrées de type échelon, or la loi de guidage utilisée envoie des consignes évoluant dans
le temps. Enfin, la méthodologie de réglage ne prend pas en compte la marge de retard. Le chapitre 4 traite
de ce dernier aspect, c’est a dire la synthése d’un filtre passe-bas permettant d’obtenir un bon compromis
entre la minimisation de la norme £; d’un systéme bouclé et la garantie d’une certaine marge de retard,
retard typiquement introduit par les capteurs et les temps de calcul.
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Chapitre 4

Méthode de synthese d’un filtre passe-bas
via des LMI pour ’augmentation
adaptative en roulis
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4.1 Introduction et motivations

La méthodologie de réglage des augmentations adaptatives mise en place dans la section 3.4.5 présente
des limitations évidentes. Premieérement, le critere d’optimisation choisi ne considere que des entrées de
type échelon, or les simulations de trajectoires guidées montrent que les facteurs de charge désirés par la
loi de guidage ne sont pas de type échelon. Deuxiemement, la méthodologie de réglage n’inclut pas de
critere sur une marge de retard a garantir.

Par conséquent pour améliorer le réglage de 1’augmentation adaptative, il faudrait une méthodologie
qui ne fasse pas d’hypothese sur la forme du signal de consigne et qui inclut des critéres sur la marge de
retard du systeme bouclé.
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Ce chapitre traite donc de 1’étude de méthodes pour la synthése du filtre passe-bas de I’augmentation
adaptative appliquée a la dynamique de roulis. En effet, le filtre passe-bas adaptatif permet de régler le
compromis entre performance et robustesse. Plus précisément, un filtre avec une grande bande passante
permet une meilleure adaptation (voir équation (3.45)) mais réduit la marge de retard du systeme [CH10].
L’ objectif est donc d’obtenir un filtre qui permette la meilleur adaptation possible (i.e. norme £; mini-
male) tout en imposant une marge de retard a respecter. Ce type de syntheése par optimisation LMI a déja
été traité dans la littérature [LHCWOS8], mais le probleme qui est ici étudié differe grandement de part les
objectifs d’optimisation et 1’architecture du contréleur (emplacements des retards différents et modélisa-
tion du systeme bouclé plus complexe). L’étude est effectuée en temps continu, le filtre obtenu est ensuite
discrétisé via la transformée bilinéaire de Tustin. La section 4.2 rappelle la structure de la chaine de roulis
bouclée et montre la nature et la localisation des différents retards considérés. Ensuite, la section 4.3 traite
des solutions dans la littérature pour I’optimisation d’une norme £; et pour la stabilité des systemes a
retards et montre les difficultés d’applications des méthodes de la littérature au probléme étudié. Dans la
section 4.4, la réalisation d’état du systeme bouclé comprenant la dynamique de roulis, 1’autopilote INDI
et I’augmentation adaptative est détaillée. Enfin, la section 4.5 présente et discute les résultats obtenus.

4.2 Systeme bouclé et retards considérés

Pour simplifier la notation dans ce chapitre, les variables d’états et de commande spécifiques a la
dynamique de roulis (i.e. ¢>, p2, 6,) sont remplacées par des équivalents génériques, (i.e xi, x2, u). La
réalisation d’état en boucle ouverte de la dynamique de roulis dans le cas incertain est donnée par

i=Ax+(B+ABu @.1)
avece
0 1 0 0 x
A= = as=| == uzs, 4.2)
0 0 G AG x| |

Les figures 4.1 et 4.2 montrent les architectures de la dynamique de roulis bouclée avec I’autopilote
INDI. Sur la figure 4.1, il n’y a pas d’augmentation adaptative, contrairement a la figure 4.2. Dans les deux
figures, deux retards sont présents dans le systeme, modélisés par les transferts e 7! et ™72,

Z. v . Au B U - z
—> K.(s) G H@* e " 1 Gs(s) (sI—A) " (B+AB) [
A

Jiz(t —7'2) - :E2(t—7'2 —T)
T
A

Y

—8T2 |g
)

Ficure 4.1 — Architecture de la dynamique de roulis avec I’autopilote INDI et les retards
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z. v Auypy Au “ z
51 K.(s) Gt »@» e~ [l Gs(s) —‘» (sI—A)'B+AB)
Ataq

z5(t — 73) — @2t — 70 — T) —C(S)

T i T
[zl] = i ] + [g] (Au+t )~ K, [5" - “] —6> G=—[0 CIB(T)e e J

2a(t=Ty) =9 (t=-7p=T) Py
e Ty — 9

—8Ty |
€

e

Ficure 4.2 — Architecture de la dynamique de roulis avec I'INDI, les retards et I’augmentation adaptative

Plus précisément, trois retards sont considérés dans le systéme bouclé :

B Retard de calcul 7; : Retard en sortie d’autopilote modélisant le retard que prend le calculateur em-

barqué pour calculer le signal de commande a envoyer aux actionneurs.

B Retard de transmission des capteurs 7; : Retard modélisant a la fois le retard lié a la dynamique des

capteurs et le retard 1ié aux différents filtrages de navigation (estimation et filtrage). Les états x| et
X sont considérés retardés de la méme facon.

B Retard lié a I’estimation de X, : Pour estimer x;, la formule d’Euler explicite est utilisée, ce qui

introduit un retard d’une période d’échantillonnage 7. L’estimation numérique de X, est notée X».

La section 4.3 définit I’ensemble des LMI a résoudre pour la synthése d’un filtre passe-bas optimisant
une norme £; en garantissant une marge de retard et discute de I’application des méthodes de la littérature
au probleme considéré dans ce chapitre.

4.3 Définition des LMI a résoudre pour la synthése du filtre

4.3.1 LMI pour la caractérisation de la norme £, d’un systéeme

On considere le systeme G(s) = C(sI — A)™' B avec

Xx=Ax+ Bu (4.3a)
y=Cx+ Du (4.3b)

Différentes caractérisations de la norme £ par une approche LMI sont proposées dans les références
suivantes [ANP96, NPTO7]. Dans notre cas le terme direct D est nul mais les références [SGC97, PPR0OO0]
traitent du cas général. Dans le théoreme 2.2 dans [ANP96], on a ||G||;, < 4 si et seulement s’il existe une
matrice P = PT > O et un réel a > 0 tels que

BBT
AP + PAT + aP + — K0, (4.4a)
a

2P s T (4.4b)
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En appliquant le lemme de Schur (A.4.1), les inégalités (4.4a) et (4.4b) sont équivalentes a

AP+ PAT +aP B
<0, (4.52)
BT —al
2prts e (4.5b)

les LMI a résoudre sont

AP+ PAT +aP B
<0, (4.6a)
BT —al
P PCT
> 0. (4.6b)
CP A

Il faut que 0 < @ < =2 max(*R(1(A))) pour que les LMI (4.6) admettent une solution, olt A(A) est un
élément de I’ensemble des valeurs propres de la matrice A. La matrice inconnue est alors la matrice P.
Ainsi, les LMIs (4.6) permettent de déterminer une majoration A de ||G|,. Cependant I’équation (4.6)
n’est pas adéquate pour la synthese d’un filtre C(s) = Cy(sl,, — A f)‘le car I’équation (4.6) n’est pas
lin€aire en Ay et C (la structure de By = [0 117 est imposée). L’annexe C.2 detaille le cheminement qui
conduit aux LMIs suivant :

Ao P+ P1A] +aPy PiAL +W,Z B
A, P1 +ZTW] Y+YT +aP; 0 |<0, (4.7a)
ElT 0 -
P, 0 PC]
0 Py 0 |>0 (4.7b)
cpy 0 A7

ou les nouvelles variables de décisions sont P1,P3, Y et Z. Pour que le filtre C(s) = C(sl,, — A f)‘lB 7 ait
un gain statique unitaire (propriété nécessaire pour ne pas amplifier le signal d) , on impose la structure
de Y et de Z comme suit (preuve en annexe C.3)

Yi O y-1)x1

et Z:[Z —p] (4.8)

I72 P

Finalement le filtre C(s) est synthétisé grace aux solutions obtenues pour les variables de décisions Y, Z
et Ps3:

Cy=2zpP;! (4.9a)
Ap=YP;' (4.9b)

140



4.3. Définition des LMI a résoudre pour la synthese du filtre

4.3.2 LMI pour la stabilité robuste et marge de retard

Il existe plusieurs LMI dans la littérature pouvant garantir la stabilité d’un systeme subissant plusieurs
retards et pouvant €tre décrit par I’équation suivante :

X = AgoX + Z AuX(t —11) (4.10)
i=0

Dans notre cas,
X = Ad()X+Ad1X(Z—T1)+Ad2X([—T2)+Ad3X(Z—Tl —T2)+Ad4X(Z‘—T1 —T2—T)+Bd01"+Bd1 }"(Z—Tl) (41 1)

avec X =[x; x2 X5 x, X1 Xo]T ol xsest]’état des actionneurs et x, I’état du contrdleur externe 1ié
a son action intégrale. Les matrices Ago, Ag1,A42,A43, Ada, Bao et By sont calculées a partir de la figure 4.2
et sont données en annexes C.1.

Parmi les solutions étudiées dans la littérature, aucune ne s’est révélée étre compatible avec le pro-
bléme traité dans ce chapitre (c’est pourquoi le calcul des matrices de I’équation (4.11) n’est pas détaillé) :
calculer un filtre C(s) garantissant une majoration de la norme £; et une marge de retards.

B Les LMIs proposées dans [NDD96], [GKCO03, pp.233], [XL03] et [KNR99] comportent des bili-
néarités si elles sont utilisées pour la synthese du filtre C(s).

B Les LMIs proposées dans [WHS10] et [HWS06], [KR99] et [CSC98] sont non-affines.

B Dans [Xu01], le nombre de LMI a résoudre dépend du nombre de retards » considérés, pour r = 4,
cela revient a résoudre 32 LMI.

B Dans [dPPO1] [SLJOO0] et [PPd00], on suppose que le systéme est stable en 1’absence de retard
(R(A(Ag0)(< 0), or cette hypothese n’est pas vérifiée dans notre cas a cause de 1’utilisation de la
dérivée numérique X, qui introduit un retard d’une période d’échantillonnage 7. Sans ce retard,
X2 = 0, ce qui produit une loi de commande qui rend instable le systeme bouclé en roulis.

B Dans [DLSWO09], on suppose que Ay = Ag... = Agr, e qui n’est pas vérifié dans notre cas.

4.3.3 Problemes structurels pour la résolution des LMI

La méthode initiale qui était de résoudre conjointement les LMI de la section 4.3.1 et celles des articles
cités dans la section 4.3.2 n’est pas envisageable car, il n’existe pas de LMI dans la littérature dédiée a la
stabilité des systémes a retards qui soient adaptée au probleme étudié. La solution envisagée pour résoudre
ce probleme structurel a été de modéliser les retards 71, 7 et T par des approximations de Padé et de les
inclure directement dans la réalisation d’état du systeme bouclé. Ainsi, il n’est plus nécessaire de résoudre
les LMI liée a la stabilité des systemes a retards. Il suffit de résoudre les LMI liée a 1’optimisation £;
en associant les approximations de Padé liée a 7; et 7, aux marges de retard souhaitées. La section 4.4
détaille la réalisation d’état de la dynamique de roulis en boucle fermée avec la modélisation des retard
par approximation de Padé.
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Chapitre 4. Méthode de synthese d’un filtre passe-bas via des LMI pour I’augmentation adaptative en roulis

4.4 Réalisation d’état de la dynamique de roulis en boucle fermée

L’ optimisation par LMI nécessite d’avoir le systeéme entier sous la forme d’une réalisation d’état.
Cependant, les fonctions de transferts e™*" ne sont pas rationnelles. La sous-section 4.4.1 montre les ap-
proximations de Padé utilisées pour approximer e *" avec une fonction de transfert rationnelle.

4.4.1 Approximation de Padé

L’ approximation de Padé d’un retard pur est donnée par

r

(r—k)!

ST P ¢
2ike
R = S (4.12)
r—k)!
A (78)*
ZiK(r— !

ou r est le degré de la fonction de transfert P,(s) et k! est la factorielle du nombre entier naturel k.

Pour r =1, 2,3 et 4 on obtient

—T5+2
PRILIN Pl(s) = T‘I:gs+ 2 (413a)
2.2
725 — 675+ 12
s pgy TR bTs 12 4.13b
e 2(5) 252 4 615+ 12 ( |
—7°5% + 127757 — 6075 + 120
e 4.13
¢ 3(5) 7353 + 127252 + 607s + 120 1
| 4% — 20775 + 1807252 — 8407s + 1680
e x Py(s) = TS 7°s” + 18077 TS+ (4.13d)

5% + 207353 + 1807252 + 8407s + 1680
Pour avoir une “bonne” approximation du retard 7, il faut que r > 2.

Pour les retards 7} et 7, et T, on introduit les approximations de Padé P;(s) et P»(s) et Pr(s) données
par

B
e & Py(s) = |—2 2] (4.14a)
i Cl’l DPl
A, B
e & Py(s) = |—2 22|, (4.14b)
| CPz D,Dz ]
A, B
e % Pr(s) = |——— (4.14c)
Cpr | Dp;

On appelle x,, € R"r, x, € R", x,, € R" etx,, €R"2,]les vecteurs d’état des trois approxi-
1 2
mations de Padé pour les retards sur la période 7', la commande et sur les états x; et x,. Il y a deux états
Xpy, €t Xp, car le retard 7, affecte x| et xp.

Les approximations de Padé ayant été définies, il est maintenant possible d’écrire la réalisation d’état
de la dynamique de roulis bouclée avec I’autopilote INDI et I’augmentation adaptative. La sous-section 4.4.2
s’intéresse a la partie INDI avec la dynamique de roulis et la section 4.4.3 calcule la partie adaptative. La
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4.4. Réalisation d’état de la dynamique de roulis en boucle fermée

réalisation d’état totale est ensuite utilisée pour la synthese du filtre par LML

4.4.2 Dynamique de roulis avec INDI

A partir des équations (4.1) et (4.2), on peut écrire

X1 =x 4.15)
X = (G + AG)u (4.16)

On cherche a obtenir 1’expression de la commande u a partir des états du systéme. La premiere étape
est d’écrire la relation entre u et A,, d’apres la figure suivante :

Au

e 1t > Gs(s) >

FiGure 4.3 — Actionneurs avec retard

La réalisation d’état des actionneurs est donnée par :

Gs(s) =
Cs| O

As B
i ﬂ (4.17)

Donc la configuration de la figure 4.3 peut étre modélisée par :

Xs = Asxs + Bs (u(t — 1) + Ay(t —
ks = Asxs + Bs (u(t — 1) + Ayt — 71)) @.18)
u= C§X§
avec x5 € R™,
Ce systeme retardé s’approxime ainsi avec les approximations de Padé
45 Bs || A, B
= |2 | Pk A
As BsCp,  BsDp,
=l 0 A, | B, |@+dy (4.19)
a0 | o
On obtient donc
X1 =Xx2 (4.20a)
X = (G +AG)u
= (G + AG)Csxs (4.20b)
Xs = Asxs + B(;Cp]xp] + B5Dp] (u+ Ay, (4.20¢)
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Xp, = Ap Xp, + Bp (u+ Ay) (4.20d)
u = Csxs (4.20e)

On fait dispaitre u# dans (4.20)

X1 =x (4.21a)
X2 = (G + AG)Csxs (4.21b)
Xs = Asxs + BsCp, xp, + BsD), Csxs + BsDp A, (4.21c)
Xp, = Ap xp, + By Csxs + By A, (4.21d)

et on obtient le syst¢tme a commander avec la commande incrementale Au

X1 =x (4.22a)
X2 = (G + AG)Csxs (4.22b)
Xs = (As + BsD), Cs)xs + BsCp, xp, + BsD ) A, (4.22¢)
Xp, = By, Csxs + Ap xp, + By Ay (4.224d)
Dans la figure 4.2, on a
Ay =Ny, + Ay, (4.23)

L’ objectif est maintenant de faire disparaitre A, des calculs. On commence par calculer le signal de
commande incrementale INDI A, rappelé par I’équation (4.24).

Ay = G 10— 3o(t — 1)) (4.24)

avec la dérivée numérique suivante

Bt = 1) = Xz(t—Tz)—;z(t—Tz—T) 4.25)

et v la sortie du controleur externe K. (s) dont I’architecture est rappelée par la figure 4.4.

:Kff

»

8
A
\ 4
s
) 4
) 4
+
t
<
v

x2

Y

Kp

FiGURE 4.4 — Architecture du contrbleur de roulis

D’apres la figure 4.4, il est possible d’écrire la sortie du contrdleur externe sous la forme suivante

K
=K+ Tl(r — x1(t = 12)) — Kgx1(t = T2) = Kpxa(t — T2) (4.26)
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Le contrbleur posseéde trois entrées (x1, xp et r) et un état x, 1lié & I’intégrateur. Sa réalisation d’état est
donnée par :

3 .
B
o(s) = v v .

CU DU

, o

0 1 oo ||

- X 4.27)
K,\Kff Ky -K,
, o

On a donc

{x,, =r—x1(t—1p) 4.28)

v=Kix, + Kffr— K¢X1(Z—T2) - KPXZ(Z—Tz)

En introduisant des signaux intermédiaires et les approximations de Padé des retards, on obtient avec
(4.24), (4.25) et (4.28)

-1
Ayy =G v - GTa (4.29a)
a=b-bt-T) (4.29b)
b = xx(t - 12) (4.29¢)
v =K, (s)r + Ky(s)x1(t — 72) + K p(s)b (4.29d)

On remplace les retards dans (4.29) par les approximations de Padé

Ay =G o - G—_la (4.30a)
T

a=b- Pr(s)b (4.30b)

b = Py(s)xa (4.30¢)

v =K, (s)r + Ky(s)Pa(s)x1 + K ,(s)b (4.30d)

La réalisation d’état de (4.31) est donnée par

G—l

Auy =G v - ——a (4.31a)
Xpr = AprXpr + Bpyb (4.31b)

a=b-Cpxp, —Dpb
= ~CppXpy + (1 = Dp)b (4.31c)
Xpy, = ApyXp, + Bpyxa (4.31d)
b= Cpyxp, +Dpxs (4.31e)
v = K.(s)r + Ky(s)Pa(s)x1 + K p(s)b (4.31)
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La loi de commande du controleur externe dans (4.31f) est donnée par

[ A,, 0 B,, O]
[0 1 -1 o0 o1 o ol
v= X
»K,\Kff Ky Ky || Cp |0 Dy 0|
00 0 1
(0 -¢c,, 1 -D,, o0 |[r
=l o a4, \ 0 B, 0 |lx
| Ki —KyCp, | Kyp —K4Dp, =K, || b
r
= K(s) |x,
b

et on obtient donc la réalisation d’état suivante

Xy = —szxpzl +r—Dp,x
Xpy, = ApyXpy + Bpy X1

v=Kixy = KsCp,xp, + Kypr — KyDp,x1 — Kpb

En remplagant (4.31f) par (4.33) dans (4.31), on obtient

-1
e
uy — G v- Ta
Xpr = AprXpr + Bp b

a=~-Cpxp, +(1 =D, )b

A

xPzZ = Apzxp22 + By, x2

b= mep22 + Dp,x2

Xy = —szxpzl +r—Dp,x
Xpy, = ApyXpy + Bpy X1

v=Kixy = KgCp,Xp, + Kypr — KyDp,x1 — Kpb

On fait disparaitre b dans (4.34)

-1

e
w =G0 —a

Xpr = AprXpy + Bp,b

A

=Ap Xp, + BPT(mep22 + Dy, x7)

= BPTCM)QD22 +AprXpr + BpDp,x2
a=-Cpxp, + (1 =Dy )b

=—Cpxp, +(1 - DpT)(CPZXPZZ + Dp,x2)

= =Dp)Cpyxpy, = CprXpy + (1 =Dp)Dpyx2
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Xpy, = ApyXpy, + Bpyxa (4.35d)
X, = —szxm] —Dp,x1 +r (4.35¢)
Xpy, = ApyXpy, + Bp,x (4.35f)

V= K])CU - K¢Cp2xp21 + Kffr - K¢Dp2x1 - Kpb
= Kixo = KoCpy Xy, + Kppr = KgDpy X1 = Kp(Cpy Xps, + Dy %2)
=Kix, — K¢Cp2xl’2| — KpszxP22 = KyDp,x1 — KpDp,xp + Kypgr (4.35g)

On fait disparaitre a dans (4.35)

X, = _Cl’le’zl —Dp,x1 +r (4.36a)
Xpy, = ApyXp, + Bp,xi (4.36b)
xp22 = Apzxp22 + By, x> (4.36¢)
Xpr = BprCpyXpy, + AprXpr + Bpr Dp, X2 (4.36d)

v=Kix, = KgCp,xp, = KpCpyXp, = KyDp,x1 = KpDp,x2 + Kypr (4.36¢)
G-!

Aubl = G_IU - Td

o4 G
=G lv- - ((1 = Dp)Cpyps, = CppXpy + (1 = Dp,)D,x2)

=G} G_l(l _ DPT)CPZ G_ICPT G_l(l - DPT)Dpz
= U — Xp22 <+ 'xPT - T X2

- - (4.36f)

On obtient la réalisation d’état de la loi de commande A, en faisant disparaitre v dans (4.36)

Xy = =CpyXpy = Dpyx1 +1 (4.37a)
Sy, = Apy Xy, + By (4.37b)
Xpy, = ApyXpy, + Bp, X2 (4.37¢)
Xpr = Bpr CpyXps, + Apr Xpr + Bpr Dpyx2 (4.37d)
Ay = Gly— G 'a _TDPT)sz X, + G_ITCPT Xpy — G —TDpT)DI72 x2

=G~ (le” — KyCpyxpy = KpCpyXpy, = KgDpy X1 = KpDppy X3 + Kfﬂ‘)
G'1-Dy)Cp  G'Cp  GN1-Dy)Dy,
- T Xp2, T T T X2
=G 'Kx, — G_1K¢szxpzl -G™! (Kp + _TDPT)sz)sz2 + < 1TCpT Xpy
-1 -1 — Dy, -1
~ G 'KyDp,x1 — G (Kp r— )DPZXZ +G ' Kypr (4.37¢)

On insere la commande A, donnée par (4.23) et (4.37) dans le systéme (4.22) et on obtient

X1 =x (4.38a)
X2 = (G + AG)Csxs (4.38b)
Xs = (As + BsD),,Cs)xs + B5Cp, xp, + BsDp Ay + BsD)p Ay, (4.38¢)
Xy = =Dp,x1 = CpyXp, +7 (4.38d)
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Xp, = Bp, Csxs + Ap xp, + By Ayyy + Bp Ay, (4.38¢)
Xpy, = B, x1 +Ap2xp21 (4.38f)
Xpy, = BpyXo + Apyxp,, (4.38g)
Xpr = Bpr Dp, X2 + Bpr CpyXpy + AppXpr (4.38h)
Auy = G™'Kix, = GT'KyCpyxp, =G~ (K,, + 1_%) CpyXpy, + ¢ ITC"T Xp,

~ G 'KyDpyx) -G (K,, + 1_#)Dmxz +G 'Ky ypr (4.38i)

I1 reste maintenant a calculer la réalisation d’état du signal de commande adaptatif A,

4.4.3 Augmentation adaptative

Le signal de commande adaptatif est donné par
Ay, = —-C(s)b (4.39)

ou C(s) est le filtre passe bas dont la réalisation d’état est

Ar B
Cls) = |[—L 2 (4.40)
Cr| O
ce qui donne
Xf = Afo + Bf@' (4.41a)
Ay = —Crxy (4.41b)

L’estimation des incertitudes & est calculée par la loi d’adaptation a partir de I’erreur de prédiction
e2[(® —x1(t—12) (X2 — x2(t —72))]" comme suit

G = [o G—l] O(T) e KT g (4.42)

O(T) = K, (I, — e7*7) (4.43)

On a donc la relation suivante entre 5 et &

Dy

&=-— [0 G—l] O(T) e KT ¢

=D,¢e

- [ D., Dgz] (4.44)

X —x1(t—12)
X —x(t—12)

= Do, (1 = x1(t = 12)) + Do, (%2 — x2(t — 72))
L’erreur de prédiction € est quant a elle calculée a partir des mesures et du prédicteur d’état basé sur
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la linéarisation de la INDI comme suit

* £ 0 F-xit-t
_l}zl N S e PN S Rl 2)‘ (4.45)
| |RE-1)| |G X — xo(t — 12)
avec
K. K
Ke=| & % (4.46)
K., K.,
D’apres (4.45)on a
);52 = Kjx, + Kffi‘ - K¢X1([ —-T)) — prz([ -Tp) — GCfo + (GD(T| - Ke3)()’51 - x1(t —12))
+(GDg, — K¢, )(X2 — x2(1 = 72))
= Kix, + Kypr - K¢szxpzl - Kpcpzxpzz = KyDp,x1 = KpDp,x2 = GCfo
+ (GDy, — K¢y)(R1 — CprXpy, = Dp,x1) + (GDg, — K, (%2 — CprXp,, = Dp,x2) (4.47a)
g = Agxy + Bf(Dg (X1 — x1(t — 72)) Dy (22 — X2(f — 72)))
= Af)Cf + BfDO—1 (X% - szxpzl - Dple) + BfDo—z()?z — szxpzz — DPZXQ) (4.47b)
D’apres (4.41a) et (4.44), on obtient
Xr = Agxp+ Bp(Dg (X1 — x1(t — 72)) Do, (X2 = x2(2 = 72)))
= Afx.f + Bng—1 ()AC] - szxpzl - Dple) + BfDO—Z()ACQ - szxpzz - DPZJCQ) (4.48)
Finalement le systeme entier s’écrit :
X1 = X2 (4.498.)
X = (G + AG)Csxs (4.49b)

X5 = (A(; + BlgDp1 C(;)x(s + B5Cp,xp] + Btst1 Auad + BéDmAub]
= (A5 + B(gDplC(s)x(s + B(;Cplxpl + B6Dp1Au
= (As + BsDp,Cs)x5 + BsCp, xp, + BsDp, G~ K1, = BsDp, G K4Cp,xp,

~ 1-D BsD, G~'C _
- BsD,,G 1(1{,, r— ”T)cpzx,,22 + %xln — BsD,, G ' KyD,, x1
B:D, G- K, + - Lrr -1
~ Bolpy pt | PpX2+ BsDp G Kypr = BsDyp, Cyxy (4.49¢)
%o = =Dpx1 = CpaXpy, +7 (4.49d)

Xp, = Bp, Coxs + Ap Xp, + Bp Ayyy + Bp Ay,
= Bp1C5X5 + Amxpl + BPIAM
= B),Csxs5 + Ap, Xp, + By, G~ Kix, = By, G~ ' Ky4Cpp,xp,

1-D B, G™'C
- BPlG_l (KP + T pT)szxpzz + %xpr - BPlG_1K¢DP2x1
_1 1 -Dp, _1
—Bp]G Kp+ T DP2x2+BP1G Kffr—Bp]Cfo (4.49¢)
(4.49¢1)
Xpy, = Bp, X1 + ApyXp, (4.49¢9)
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)'cp22 =Bp,x + Apzxp22 (4.49h)
Xpr = BprDp,x2 + Bp Cpy Xp, ) + AppXp, (4.49i)
Xp=Agxy+ BpDe (X1 = CpyXp, = Dp,X1) + BDoy (X2 = Cpyxp,, — D, X2) (4.49j)
%1 =61 - K,,) — Ko (%)) — Ko, (CpyXpy, = Dpyx1) = Key (CpyXp,, — D, X2)) (4.49k)

X2 = Kixy + Kpyr = KsCpyxp, = KpCpyXpy = KyDpyx1 — KDy, xa — GCrxy
+(GDy = Ko) (%2 = Cpyxp, = Dpyx2) (4.49))

A partir de I’ensemble d’équations donné par (4.49), on peut écrire le systeéme entier sous la forme

=A%+ Br (4.50a)
j=Cx (4.50b)
avec
~T _ T T T T T P 2 T
X = [x1 Xoo X5 Xy Xy Xy Xy, Xp R do Xy ] “4.51)
I 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 (G+AG)Cs 0 0 0 0 0 0 0 0
_ _ _ Cp
~BsDp, G~ KyDp, Azz As+BsDp, Cs  BsDp G™'K;  BsCp, Asg Asz BsDp, % 0 0 ~BsDp, Cy
-Dp, 0 0 0 0 ~Cpy 0 0 0 0 0
_ _ _ c
X ~Bp, G~ KyDp, Asa By, Cs By, G7'K; Ap, Ase As7 By, % 0 0 -Bp,Cy
= By, 0 0 0 0 Ap, 0 0 0 0 0
0 By, 0 0 0 0 Apy 0 0 0 0
0 By Dy, 0 0 0 0 By, Cpy App 0 0 0
Ke, Dp, Key Dp, 0 0 0 ~Ke, Cp, ~Key Cpy 0 -Ke, 1-Ke 0
Al0.1 Al02 0 Ky 0 Alo6 Al07 0 A109 A10,10 -GCy
L =B¢Dq Dp, =B¢Da, Dp, 0 0 0 ~BfDq Cp, =BDa, Cpy 0 ByDoy B Do, Af
(4.522)
0
0
-1
B5DplG K ff
1
-1
B, G~ Kyf
B= 0 (4.52b)
0
0
0
Kyr
0
C=11 0000 0O0O0O0DO (4.52¢)
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et

T -1 1 =Dy, 1 -1 1 =Dy,

A3’2 = —BlstlG Kp + T Dpz’ A5,2 = —BplG Kp + T Dpz’ (4.533)
Asg = —BsDy, G KyCh, Asg = —Bp, G 'KsCp,, (4.53b)
~ _1 1- DPT ~ -1 1- DpT

A3 = =BsDp, G~ | Ky + —| Cp,, Asy = =By G (Kp+ ——|Cp, (4.53¢)
A7 = (-Kp + K., — GDy,)Cp,, A2 = (Key — Ky — GDy,)D,, (4.53d)
AlO,l = (Ke3 — K¢ — GDO-I)DP2 A10,6 = (K{33 — K¢ — GDG-I)C,,2 (4.536)
A9 = GDy, — K., Ai0,10 = GDy, — Ko, (4.53f)

4.5 Résultats de synthese

La section 4.5 présente les résultats obtenus et les problemes rencontrés lors de la syntheése du filtre
C(s) par LMI.

4.5.1 Problemes numériques

Les contraintes sur les variables de décisions Y et Z, associées a I'utilisation de trois approximations
de Padé d’ordre supérieur a deux, introduisent des problemes numériques dans la résolution des LMI. Le
solveur utilisé synthétise des filtres dont la bande passante est trés petite dans des conditions ou le filtre
C(s) devrait avoir une tres grande bande passante.

Ces problémes numériques ajoutés aux problémes structurels déja rencontrés par rapport aux LMI
liées a la marge de retard nous ont contraint a changer d’approche et a abandonner 1’idée de la synthese
directe d’un filtre et a s’intéresser plutdt a I’utilisation des LMI comme d’un outil d’analyse des propriétés
d’un filtre déja existant. Plus précisément, en définissant un filtre C(s) ayant déja un gain statique unitaire,
il n’est pas nécessaire de résoudre les LMI liés a I’optimisation de la norme £; sous la forme (4.7), il est
suffisant de résoudre les LMI (4.6) plus faciles a résoudre de part la forme moins contrainte de la matrice
P. Ainsi, le résultat des LMI ne sert plus a produire un filtre mais a valider un filtre proposé en calculant
la norme £; du systéme bouclé soumis aux retards 7y, 7o et 7.

Plusieurs algorithmes d’analyse de filtre passe-bas ont été concus basés sur la résolution des LMI (4.6).
La section 4.5.2 les détaille et discute des résultats obtenus.

4.5.2 Algorithme d’analyse du filtre par LMI

Les algorithmes d’analyse de filtre présentés sont implémentés dans I’environnement Matlab avec
I’outil Yalmip pour la descriptions des LMI et le solveur Mosek pour leur résolution. L’algorithme 1
permet, a partir d’un filtre passe-bas donné de calculer une majoration de sa norme .L; : A et de trouver sa
valeur la plus faible parmi toutes celles calculées pour différentes valeurs de a.
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Chapitre 4. Méthode de synthese d’un filtre passe-bas via des LMI pour I’augmentation adaptative en roulis

Algorithm 1 Algorithme d’analyse de la norme £; avec un filtre passe-bas C(s) pour la dynamique de
roulis en boucle fermée soumise a un retard de calcul 7; et un retard de mesure 75.

1: Entrées : wr.&r, ¥¢,T1,72,1,0q,€

2: Sorties : [|C(sI — A)Bllz, < Amin

3: Calculer Ay, By, C¢, Dy comme suit :

—wrfr  —wp J1-& 0 v,
4: Ay = / By = Cr= f2 o], Dy =0
w1 =& WrEf -
5: Calculer les réalisations d’état des approximations de Padé de e !, ¢™*"2, ¢™*'7 en utilisant 1’équa-

tion (4.14) et I’ordre d’approximation r :
A B

B B

Ap, By, Apr By,
Cpi | Dp, o N Cp, ] Dy, Cpr | Dpr
7: Calculer A € R™" B e R™! € € R™ en utilisant I’équation (4.52)

8: if max(R(A(A)) > 0) then

P1 P1

= Pi(s) = e ™18 = Py(s) = e ™2¢ =Pr(s)~e s

9: La matrice A n’est pas Hurwitz.
10: return
11: end if

12: Calculer la forme équilibrée de A,B,C en utilisant 1’algorithme de Moore [Moo81].
13: Déclarer la variable de décision P des LMI (4.6) comme suit :

14: P e R™" >

15: Déclarer la variable d’optimisation 4 € R

16: for @ =0 : i, : —2max(R(c(A))) do

17: Décrire les LMI a résoudre avec Yalmip
AP+PAT +aP B

18: LMI,; = - < €l

BT -

P PCT

19: LML =] _ > €l

/12
20: Résoudre LMI; et LMI; en utilisant le solveur Mosek ou P et A sont inconnues.
21: Récupérer les résultats P, et A, donnés par le solveur.
22: Vérifier la validité des solutions en testant les valeurs propres de LMI; , et LMI, , avec les solu-

tions obtenues A, et P, comme suit

AP,+P,AT +aP, B
23: LML, = -
BT —-a
P, P,CT
24: LML, =] .
Cp, A
25: if (max(R(A(LMI, ,)) > 0) V (max(R(A(LMI,,)) < 0) then
26: Solution non valide
27: else if 1, < Ay, then
28: Amin = Ay
29: end if
30: end for

Les figures 4.5 et 4.6 montrent les résultats obtenus par I’algorithme 1 en fonction de a. Dans la
figure 4.6, les points rouges signifient que le solveur n’a pas trouvé de solution.
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0 5 10 15 20 25 30

FiGure 4.5 — Majoration de IC(sI— A)}EN?IIL1 par A en fonction de  avec 71 = 0.5 ms, 72 = 1 ms, wy = 200
rad/s, & = \er etys =0

10

0 5 10 15 20 25 30 35

FIGURE 4.6 — Majoration de [|C(sI — A)Bl|z, par A en fonction de e avec 7 = 1 ms, 72 = 0.1 ms, wy = 350
rad/s, & = \sz etys =0

Les résultats des figures 4.5 et 4.6 donnent la méme valeur minimale de Api, = 1.24, mais on remarque
qu’il y a plus de valeur de @ qui donnent des résultats non valide dans la figure 4.6. Il est donc important
de balayer finement toute la plage des valeurs de a possible pour trouver la valeur de A minimale.

Maintenant qu’un algorithme pour calculer A a été validé, deux autres algorithmes d’analyse du filtre
ont été définis en utilisant I’algorithme 1. L’algorithme 2 calcule une majoration de la norme £; du sys-
téme C(sI — A)B pour des plages de retard 7 et T, définies.

Algorithm 2 Algorithme d’analyse de la norme £; avec un filtre passe -bas C(s) dans un systeme soumis
a une plage de retard de calcul 0 < T; < T| max €t une plage de retard de mesure 0 < T2 < T2 max.
1: Entrées : ws.&r, Yp.Is ¥4:T1 maxsT2,maxs ir
2: Sorties : A(1y,T2)
3: for 71 =0 :i; : T max do
4 for 70 = 0: i : T2 max do
5: Calculer A(1y, 1) grace a I’algorithme 1
6
7
8

/1(71’7'2) = Amin
end for
: end for

Les figures 4.7 et 4.8 montrent les résultats obtenus par I’algorithme 2 pour deux fréquences de
coupure wy différentes de filtre C(s) .
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0‘7 b ! Retard de commande 7 (s)

1

7§et

FIGURE 4.7 — Majoration de ||C(sI — A)B||z, par A en fonction de 7y et 7, avec wy = 200 rad/s, £ =
Ye =0

Retard de commande 7 (s)

Ficure 4.8 — Majoration de IC(sI — A)B|| £, par A en fonction de 71 et 75 avec yy = 0

Les figures 4.7 et 4.8 mettent en évidence une tolérance plus importante au retard de commande qu’au
retard de mesure, ce qui s’explique par le fait que les deux mesures retardées sont utilisées plusieurs fois
dans I’autopilote et dans les différentes parties (prédicteur d’état, contréleur externe et dérivée numérique).
La figure 4.8 montre également que la marge de retard du systeme est inversement proportionnelle a la
bande passante du filtre ce qui est cohérent avec la théorie de la commande £ adaptative.

L’algorithme 3 calcule la majoration de la norme £ du systéme C(sI — A)B pour une plage d’incerti-
tude vy, et une plage de fréquence de coupure du filtre C(s) choisies.

Les figures 4.9 et 4.10 montrent les résultats obtenus en utilisant I’algorithme 3 avec des retards 71 et
7, différents.
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Algorithm 3 Algorithme d’analyse de la norme £; avec un filtre passe-bas C(s) dans un systeéme soumis
a une plage de retard de calcul 0 < T; < T| max €t une plage de retard de mesure 0 < 77 < T2 max-
Entrées :ff,Tl T2, iwf, iy’ W f,max> Y¢,min> Y¢p,max
Sorties : A(wyr,vy)
for wy =0: lw; * T1max do
for Y6 = Yo.min : by * Ve,max do
Calculer A(wy,yy4) grace a I’algorithme 1
S/l(wf, 7¢) = Amin
end for
end for

e A o A

04
Taux d’incertitude ~y, BN _ N 250

06 =

Ficure 4.10 — Majoration de IC(sI - A)}_T?IIL1 par A en fonction de wy et yy4 avec 71 = 0.5 ms et 7, = Ims

Les surfaces des figures 4.9 et 4.10 sont similaires a celles de la figure 3.10 a la différence qu’ici les
retards sont pris en compte et I’indice de performance ¢, a été remplacé par A ce qui généralise plus le
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réglage.

4.6 Conclusion

Dans ce chapitre, le probleme de la synthése d’un filtre passe-bas minimisant la norme £; du systeme
bouclé en roulis tout en garantissant une marge de retard a été étudié. Tout d’abord, le probléme a résoudre
a été présenté et la nature et I’emplacement de chaque retard dans le systeme ont été justifiés. La premicre
solution envisagée a été de résoudre conjointement des LMI de la littérature dédiée a I’optimisation de la
norme L) d’un systeme et des LMI pour garantir la stabilité d’un systéme retardé.

Les LMI utilisées pour I’optimisation de la norme £; ont été présentées avec le détail de la structure
des variables de décisions pour permettre la synthése d’un filtre avec un gain statique unitaire, ce qui est
important pour 1’augmentation adaptative. La difficulté d’application des méthodes de la littérature pour
la stabilité du systeme retardé a été justifiée par des problemes structurels. Pour résoudre ces problémes,
les retards de mesures et de commande ont été directement inclus dans la réalisation d’état du systéme
bouclé en modélisant les retards par des approximations de Padé.

En plus des problemes structurels, des problemes numériques ont complexifié la résolution des LMIs
dédiée a I’optimisation de la norme £;. En effet, la structure imposée aux variables de décisions pour
garantir un gain statique unitaire au filtre synthétisé s’est avérée €tre une contrainte importante pour le
solveur. La solution proposée a été de définir les caractéristiques du filtre a I’avance, ce qui a permis de
relaxer I’optimisation en transformant le probléme de synthése en probleme d’analyse .

Ainsi, I’objectif initial de ce chapitre qui €était la syntheése par LMI d’un filtre passe-bas minimisant la
norme £ de la dynamique de roulis en boucle fermée tout en garantissant une marge de retard n’a pas été
atteint. Cependant 1’étude de ce probleéme a permis de mettre en lumiere certaines difficultés théoriques
qui ne sont pas étudiées dans la littérature (garantir la stabilité d’un systeme retardé qui n’est pas stable
sans retard) et également, elle a permis également de définir la réalisation d’état de la dynamique de roulis
et des algorithmes d’analyse utilisant les LMI de la littérature pour 1’optimisation de la norme L;. Ces
algorithmes d’analyse se situent dans une approche de synthese de filtre 2 mi-chemin entre une méthode
purement empirique comme celle développée dans le chapitre 3 et une méthode de synthése "analytique"
comme voulue initialement.
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Bilan des travaux réalisés

L’ objectif principal de la theése, qui est de proposer une méthodologie de conception rapide et géné-
rique d’autopilotes valides sur I’ensemble du domaine de vol, a ét€ défini par rapport aux constats faits
sur la méthode du séquencement de gains et ses potentielles limites. Dans la premiere partie du chapitre 1,
un modele non-linéaire a sept degrés de liberté est présenté avec le développement détaillé des équations
dynamiques et cinématiques, des parametres de vol, et de I’ensemble des forces et des moments aérody-
namiques. Dans la seconde partie du chapitre 1, la boite a outils SMART et le simulateur de vol développés
pendant la these ont été présentés et ont servi d’outils de validation pour le réglage des autopilotes déve-
loppés dans le chapitre 2. L’étude de la dynamique de vol du projectile dual-spin a permis de mettre en
lumiere la complexité de cette classe de systemes, liée en particulier aux nombreux parametres de vol, a
la détermination complexe de I’ensemble des forces et moments, aux non linéarités présentes, et au fort
couplage entre les différents axes. Ce chapitre a également été 1’occasion de justifier les hypotheses sim-
plificatrices faites sur les capteurs.

Dans le chapitre 2, la question de la stratégie de commande a utiliser pour atteindre les objectifs de
la these a été traitée. La commande par inversion dynamique, plus particulierement la commande INDI, a
été choisie pour sa simplicité, son réglage rapide, sa validité théorique sur I’ensemble du domaine de vol
et sa dépendance réduite au modele mathématique du projectile qui est jugé incertain a cause de la partie
aérodynamique mal connue. Une méthodologie générique de réglage des autopilotes associant INDI et
commande robuste a été congue et appliquée aux chaines de roulis, de tangage, de lacet et de facteurs de
charge du projectile.

L’étude du transfert entre la sortie du contrdleur externe et la sortie du systeme a commander a per-
mis de mettre en évidence I'impact des contraintes d’implémentation (i.e. période d’échantillonnage et
vitesse des actionneurs) sur la linéarisation effectuée par la boucle interne de I’autopilote INDI. Cette
erreur d’inversion a été prise en compte pour le réglage du controleur externe de roulis. Pour le réglage
des controleurs externes de tangage, de lacet et des facteurs de charge des hypotheses de découplage et
de symétrie des dynamiques ont été utilisées pour réduire la complexité du réglage. La validité de ces hy-
potheéses repose sur les propriétés de linéarisation et de découplage de 1’inversion dynamique qui ont été
jugée valides en simulation. Le réglage de la loi de commande a été validé en simulation dans un scénario
de trajectoire guidée réaliste. Les performances obtenues sont limitées par les hypotheses de découplage
des dynamiques latérales et de séparations des échelles de temps faites pendant le réglage.

Dans le chapitre 3, le constat est fait que méme si la INDI est plus robuste aux incertitudes para-
métriques que la NDI classique, ce type de loi de commande utilise tout de méme les parametres liés a
I’autorité de commande du projectile pour réaliser I’inversion. Or, parmi ceux-ci certains sont difficiles a
estimer de maniere précise et donc entachés d’une incertitude importante (en particulier les coefficients
aérodynamiques liés a I’efficacité des canards). De plus, la loi de commande INDI de la dynamique de
facteurs de charge utilise les valeur des angles d’attaque et de dérapage qui sont également difficilement
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estimables. La solution étudiée pour améliorer la robustesse des autopilotes INDI aux incertitudes para-
métriques a été 'implémentation d’une augmentation adaptative. Apres avoir détaillé la théorie de deux
approches parmi les plus utilisées dans la littérature (la commande MRAC et la commande £; adapta-
tive), une discussion a mis en lumiere I'intérét du filtre passe-bas de la commande £; adaptative pour le
réglage des autopilotes du projectile dual-spin, mais aussi les difficultés d’application de la théorie de la
commande £ adaptative aux systemes étudiés dans la these. La méthodologie congue pour le réglage des
augmentations adaptatives basées sur une approche empirique par simulations a été détaillée et appliquée
aux dynamique de roulis, de tangage, de lacet et de facteurs de charge. Des simulations de type Monte
Carlo ont montré la pertinence de cette méthode.

Tout d’abord, L’architecture d’augmentation adaptative utilisée est simple, ne requiert pas de modifier
I’autopilote INDI nominal et possede peu de parametres de réglage. Ensuite, les résultats obtenus montrent
des performances des autopilotes avec augmentation adaptative toujours accrues par rapport a leur version
nominale. M&me dans les cas les plus critiques, la stabilité du systeme bouclé est préservé et les réponses
temporelles des sorties régulées sont toujours plus proches de la réponse de référence. Globalement, le
gain en performance apporte par 1’augmentation adaptative justifie son implémentation et le temps né-
cessaire a son réglage. Cependant, les résultats obtenus dans le chapitre 3 montrent aussi les limites de
la méthodologie de réglage mise en place. En effet, d’'une part, en ne considérant que des consignes de
type échelon pour le réglage, on remarque un gain en performance moindre sur des scénario de trajectoire
guidée. D’autre part, il s’est avéré que certaines hypotheses simplificatrices ont un impact fort sur les
performance de I’augmentation adaptative de facteurs de charge, ainsi il serait pertinent de considérer une
matrice de gains du prédicteur pleine pour améliorer les performances de I’augmentation adaptative de
cette chaine. Enfin, la méthode de réglage ne prend pas en compte I’effet du filtre passe-bas sur la marge
de retard, cet aspect a été étudié dans le chapitre 4.

Dans le chapitre 4, le probleme de la synthése d’un filtre passe-bas offrant le meilleur compromis entre
performance et robustesse (Ia métrique choisie étant respectivement la norme £; du systeme boucle et la
marge de retard) a été étudié. De part, I’emplacement des retards dans le systéme et les spécificités de la
loi de commande (estimation de I’accélération angulaire par la méthode d’Euler), les méthodes de la litté-
rature pour la stabilité du systeme retardé n’ont pas pu étre appliqués. Des problemes numériques lors de
la resolution des LMI se sont ajoutés aux problemes structurels a cause de I’utilisation des approximations
de Pade pour modéliser les retards. Ces contraintes structurelles et numériques ont conduit & opérer un
changement d’approche, de la syntheése vers 1’analyse, afin de relaxer le probleme. L’étude du chapitre 4
a permis de concevoir des algorithmes d’analyse d’un filtre passe-bas pour 1’augmentation adaptative en
roulis qui viennent compléter la méthode de réglage mise en place dans le chapitre 3. L’étude du chapitre 4
a également permis de mettre en lumiere le manque de solutions théoriques dans la littérature concernant
la stabilité lorsque les systémes sont instables sans retard.

Pour conclure, les résultats apportés par ces travaux de recherches montrent qu’il est possible d’avoir
une alternative solide a la méthodologie du séquencement de gains et que 1’inversion dynamique est une
méthode pertinente. Cette these montre aussi comment associer, dans une certaine mesure, commande
non-linéaire, commande robuste et commande adaptative pour essayer d’obtenir des autopilotes perfor-
mants, robustes et faciles a régler. Les limites de 1’approche ont été exposées en détails, et des pistes
d’améliorations sont discutées dans la section suivante.

Perspectives

Cette section fait I’inventaire non-exhaustif de pistes de réflexion abordées pendant la these, d’idées
d’amélioration des méthodologies mises en place, et de questions ouvertes pour de futures travaux de
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recherches. Il serait donc pertinent de s’intéresser a :

B L’intégration d’'une modélisation plus avancée des capteurs (bruit de mesure, biais et dynamique
réaliste) et des algorithmes de navigations embarqués afin de produire un environnement de simu-
lation plus réaliste a ce niveau et d’intégrer ces contraintes dans la synthese des autopilotes INDI.

B ['utilisation d’'un modele d’actionneur plus réaliste.(bande passante plus faible, saturation et zone
morte) . L’intérét serait de confronter la théorie de la INDI aux limites apportées par des actionneurs
trés peu performants et potentiellement saturés utilisables en pratique sur un kit de guidage pour
projectile.

B [’évaluation de la robustesse des lois de commande développées face au vent (turbulence type Von-
Karman).

B Au réglage du controleur de tangage et de lacet reposant sur un modele de synthése multivariable
pour mieux prendre en compte le couplage entre les chaines de tangage et de lacet.

B [’'utilisation d’une matrice de gains pleine pour le réglage de I’augmentation adaptative de facteurs
de charge.

B Enfin, méme si cela sort du cadre de la thése car c’est une problématique liée a la navigation, il
serait intéressant de se pencher sur le probleme d’estimation des états du projectile en son centre de
gravité a partir d’une centrale inertielle située dans la pointe de la FCT. Dans le cadre de la these,
il a été considéré que les algorithmes de navigation fournissent une solution directement au centre
de gravité. Avoir une mesure des accélérations décalée par rapport au centre de gravité du projectile
peut complexifier I’inversibilité du systéme et donc avoir un impact sur les performances de la loi
de commande.
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Annexe A. Généralités mathématiques

A.1 Normes

A.1.1 Définition

Definition A.1.1 Pour tout x € C, une application F(x) : E +— R* est une norme de E si elle vérifie les
propriétés suivantes :

W Positivite : F(x) >0 x#0
B Séparation: F(x) =0 x=0

B inégalité triangulaire : F(x1 + x3) < F(x1) + F(x)

B absolue homogénéité : F(Ax) = |A|F(x), VYAeC

A.1.2 Normes des vecteurs

Definition A.1.2 Soit x € C", les normes ||x||1, ||x]|> et ||x]|co SONt définies comme suit :

B La norme 1 de x est donnée par la somme des modules des éléments de x :

llxll= L1 [+]x2l... + |x] (A.T)
B La norme 2 ou norme euclidienne de x est donnée par :

llxll= VxTx (A.2)

B La norme oo de x est donnée par le plus grand module des éléments de x

[Ix]lco=max |x;] (A.3)
i=l..n

A.1.3 Normes de signaux

Definition A.1.3 La norme L, d’un signal x(t) € R" est définie par la borne supérieur de sa norme 2 au
cours du temps :

Xl £, = sup VxT()x()
t

= sup [lx(0)l2 (A4)

Definition A.1.4 La norme L, ou norme énergie d’un signal x(t) € R" est donnée par :

el = f ()T x(dr (AS)

(%)
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A.2. Méthodes d’Euler

A.1.4 Norme des systémes

Definition A.1.5 Soit G une fonction de transfert d’un systeme avec une réponse impulsionnelle g(t), la
norme L de G peut étre définie par :

1Gllz,= fo llg(Dll £, dv (A.6)

En définissant g(t) comme la réponse impulsionelle du systeme et "*", I’opérateur de convolution on
obtient :

y(t) = g(t) * u(1)

= f gt — Du(t)dt (A7)
0

Ainsi en utilisant la définition A.1.3, on peut majorer ||y(t)||> grdce au développement suivant :

!
Ol = I fo GOt - )l
< fo g Lzallit - Dllead

< fo lg@lladrllull 2.
(A.8)

ce qui permet I’inégalité suivante permettant de majorer ||y||p., comme suit :

Il 2. < NGl 2, llull 2., (A.9)

Le gain Ly d’un systeme stable G avec une entrée u(t) et une sortie y(t) peut étre défini par le rapport
entre la valeur maximale de sa sortie et la valeur maximale de son entrée. Ainsi, on a :

Iyl £
Gz, = sup ===

A.10
uz0 @l £, (10

A.2 Méthodes d’Euler

La méthode d’Euler est une méthode numérique permettant d’approximer linéairement la solution
d’une équation différentielle du premier ordre. On considere I’équation différentielle suivante

y = ft,y®) (A.11a)
y(10) = Yo (A.11b)

La solution de I’équation (A.11) est donnée par
f0+h
y(to + h) = y(1o) + f@, y()dr (A.12)

fo
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Le terme intégral peut étre approximé par une somme de Riemann d’un seul rectangle de deux ma-
nieres différentes comme suit :

to+h

S, y@®))dt = hf(to, y(to)) (A.13a)

fo

~ hf(to + h, y(to + h)) (A.13b)

Ainsi, en combinant I’équation (A.12) et (A.13a), on obtient I’approximation de y(fy + h) par la mé-
thode d’Euler explicite

y(to + h) = y(10) + hf (10, y(10)) (A.14)

et en combinant I’équation (A.12) et (A.13b), on obtient I’approximation de y(fg + k) par la méthode
d’Euler implicite

y(to + h) ~ y(to) + hf(to + h), y(1o + h)) (A.15)

L’équation (A.14) peut étre reformulée pour approximer la dérivée #(#p) autour du point (¢, y(#p)) par

mm=ﬂmmmnﬂ@i%l@9 (A16)

Dans le cadre de la these, la méthode d’Euler explicite est utilisée car, a la différence de la méthode d’
Euler implicite, elle ne fait pas intervenir de terme en ¢y + & qui ne seraient pas mesurable (état futur).

A.3 Transformée bilinéaire de Tustin

La relation entre la variable de Laplace s et la variable discrete z est donnée par :

z=¢
esT/Z
En utilisant une approximation de Padé du premier ordre, 1’équation (A.17) peut étre approximée par
I’équation bilinéaire suivante appelée transformée bilinéaire de Tustin

1+ sT/2
r— A.18
T1=sTR (a.18)
La relation inverse entre s et z est donnée par :
! In(z) (A.19)
S = —1In .
7 n@
Pour approximer I’équation (A.19) on utilise la méthode des trapezes :
T1+7!
F@) = 5——f(@) (A.20)
21—z

ou F(z) est une primitive de la fonction f(z). Ensuite une des propriété de la transformée de Laplace
permet la relation suivante :

1
Fs) = 2 f(s) (A.21)
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A.4. Inégalités matricielles affines (LMI)

ainsi on obtient,

1 Tl+z!
-x = A22
s 21-z1 ( 2)
et finalement la transformée bilinéaire de Tustin inverse est donnée par :
21-71
~ (A.23)

S~ —
T1+z!

A.4 Inégalités matricielles affines (LMI)

Les LMI (Linear Matrix Inequalities), ou inégalités matricielles affines, sont des contraintes de la
forme
m
F(x) = Fo + Z X, Fy > 0 (A.24)
n=1
utilisées pour décrire des problemes d’optimisation convexe ol xi, ..., X, sont les inconnues aussi appelées
variables de décision.

Definition A.4.1 Un ensemble D est convexe si pour tout x1,x3 € D et A € [0; 1], la propriété suivante
est vérifiée :
Axi+(1=-VDxp €D (A.25)

Géométriquement, ’équation (A.25) se traduit par ’inclusion dans D de tous les points formant le
segment entre x| et xy.

Definition A.4.2 Soit D un ensemble convexe. La fonction f : D +— R est convexe si pour tout x1,x € D
et A € [0; 1], la propriété suivante est vérifiée :

JQx1 + (1 = Ax) < Af () + (1 = D) f(x2) (A.26)

Ainsi un probleme d’optimisation convexe, est un probléme ou 1’on cherche a2 minimiser une fonction
convexe sur un ensemble convexe. L'une des propriétés intéressantes des problémes d’optimisation convexe
est qu’ils n’admettent qu’un seul minimum ou maximum, celui-ci étant global. Les sections A.4.1 et A.4.2
traitent de résultats importants qui permettent de mettre sous forme LMI des problemes d’automatiques
(synthese de correcteur, preuve de stabilité d’un systeme efc) ou de simplifier un probleme d’optimisation.

A.4.1 Lemme de Schur

Le lemme de Schur permet de transformer des contraintes matricielles non-linéaires en LMI.

Lemma A.4.3 (IBEFB94]) (Lemme de Schur). Soit trois matrices A = AT € R, Be R " etC=CT €
RmXM Jos velations suivantes sont valides

A BT
B C

S0eC>0 e A-B'C'B>0 (A.27a)
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©A>0 e C-BA'BT>0 (A.27b)

A.4.2 Lemme d’élimination

Le lemme d’élimination permet d’éliminer des bilinéarités entre certaines variables de décisions.

Lemma A.4.4 ([BEFBY4], [IS94], [GA94]) (Lemme d’élimination). Soit les matrices B € R™", C €
R™P, X e R™?, Q = Q" € R™ et la LMI suivante

Q+BXC"+CX"B" <0 (A.28)
Soit B+ € R""™X" ot CL € R""PX" respectivement des orthogonaux de B et C telle que

B*B=0 et rang(B B ))=n (A.29a)
C*C=0 et rang((C C '] =n (A.29b)

alors la LMI (A.28) admet une solution si et seulement si

B+OB* <0 (A.30)
ctoct <0 (A.31)
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Annexe B. Annexe au Chapitre 1

B.1 Valeurs numériques des parametres du projectile dual-spin

Symboles Parameétres du projectile Valeurs
d Calibre 0.155m
S Surface de référence 0.019 m?

mP Masse de la partie arriere 435 kg
mPb: Masse de la FCT 1.5 kg
mB Masse totale du projectile guidé 45 kg
XB,B Distance entre le c.m B de la partie arriere et le c.m total du 0.041 m
projectile B
XB,B Distance entre le c.m de la FCT B, et le c.m total du 0.49 m
projectile B
Xc Distance suivant I’axe de rotation du projectile entre le c.m 0.018 m
de la FCT B; et le c.m d’un des canards
Ye Distance suivant 1’axe de revolution entre le c.m de la FCT 0.0365 m
B; et le c.m d’un des canards
Iy, Moment d’inertie de roulis du corps du projectile 0.149 kg/m?
Iy, Moment d’inertie de roulis de la FCT du projectile 0.00095 kg/m?
I, Moment d’inertie transversal de tangage et de lacet du corps 1.4843 kg/m?
du projectile
I, Moment d’inertie transversal de tangage et de lacet de la FCT 0.149 kg/m?
du projectile
K Coefficient statique de frottement entre la partie arriere du 3.1077
projectile et la FCT
K, Coefficient visqueux de frottement entre la partie arriere du 3.1077 s/rad
projectile et la FCT
ws Pulsation naturelle de la dynamique des actionneurs 2760 rad/s
Ls Coefficient d’amortissement de la dynamique des actionneurs 0.707

TaBLE B.1 — Parametres du projectile guidé étudié

B.2 Coefficients aérodynamiques

Cette annexe présente les calculs des différents coefficients aérodynamiques nécessaires a la détermi-
nation des forces et moments aérodynamiques du projectile. Les figures de B.1 a ?? donnent les coeffi-
cients aérodynamiques élémentaires en fonction du nombre de M. Les marques oranges sur les figures
sont les données obtenues par simulation CFD et les courbes sont ensuite obtenues par interpolation li-

néaire. Dans cette annexe on pose :
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B.2. Coefficients aérodynamiques

B.2.1 Force et moment de tangage

ree axiale Cg

(-) Coefficient

Coeffcient de force normale Cy,,

o )

F N

=

Coefficient de moment de tangage/lacet C,,

n
@

n
>

n
N

~
N

15
Nombre de Mach M (-)

©

[

0 05 1 15 05 1 15 2 25
Nombre de Mach M (-) Nombre de Mach M (-)

Ficure B.1 — Coefficients aérodynamiques élémentaires pour la force de tangage

2
CaM, @) = Cyp, + Cy,0 (B.2)
Cn, (M. @) = Cy,, + Ci,,6 (B.3)
: 3
8 7 .
6 7 .
5 7 .
’ ° ' Nombre dc‘flavh M) ‘ o ¢ o8 ! Nombre .m‘ i\SL.cl. M (=) : 2 ¢
Ficure B.2 — Coefficients aérodynamiques élémentaires pour le moment de tangage
2
Cpn,(M, @) = Cyp,, + Cpp ;0 (B.4)
B.2.2 Force et moment de Magnus
0 0‘5 l‘ 1‘5 ‘2 2‘5 3 ! 0 0.5 1 : 2‘5 3
Nombre de Mach M (-) i

]
&
s

15
Nombre de Mach M (-)

Ficure B.3 — Coefficients aérodynamiques élémentaires pour la force et le moment de Magnus
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B.2.3 Force et moment d’amortissement

I I I I
0 0.5 1 2 25 3

g
g
El
2
E
g
s
3

2 25 3

15 s
Nombre de Mach M (-) Nombre de Mach M (-)

m ) Goefficient lateral de force d’ammortissement Cl,, (-)

20 T

=-0.016 T

ent C,

I L.
0 0.5 1

Coefficient lateral de moment d’ammortiss

[N

w

0 05 1 25

Coefficient de moment d’amortissement en roulis Cy, (-)

15 15
Nombre de Mach M (-) Nombre de Mach M (-)

Ficure B.4 — Coefficients aérodynamiques élémentaires pour la force et le moment d’amortissement

Cy,(M,a) = Cy, +Cy, & (B.5)
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Annexe C. Annexe du Chapitre 2

C.1 Transformées en Z et décompositions en éléments simples pour le mo-
déle inverse de la dynamique de roulis

Les fonctions de transfert discrete BOZGs(z) et BOZGsP(z) servant a calculer I’expression du modele
inverse de la dynamique de roulis, sont calculées analytiquement dans les sections suivantes.

C.1.1 Calcul de BOZGs(z)

La fonction de transfert de la dynamique des actionneurs est donnée par :

2

Gs(s) s
s(s) =
§2 4+ 2Es5wss + w(zs
2
Ws

T G-p)(s-p2)

(C.1)

Avec p; et po, les deux pdles complexes conjugués de G(s), dont les expressions sont :

p1 = —&sws + jws+J1 — & (C.2a)
p2 = —ésws — jws A1 — & (C.2b)

La représentation discrete de G4(s) avec le bloquer d’ordre zero est :

BOZGy(2) 3§1z{Gf”}

z—1 wj
C3
Z Z{S(S_pl)(s_pZ)} (€3

Avec Z, I’opérateur de transformation en z.En utilisant une décomposition en éléments simples , on peut

reformuler Gs(s) par une somme de terme dont la transformée en z est usuelle :

2

Wy a b c
= — + + C4
s(s—p)(s—p2) s s—-p1 Ss—-p2 €4
avec
wj
4= -1, (C.52)
p1p2
I S Rk (C.5b)
p1(p1—p2) 2(&s— 1) '
W2 1-&+j1-8 0
c= = .
p2(p2 — p1) 2&5-1)

Finalement, on obtient :

_1 b
BOZGs(z) = Z—z{‘—l + + < }
z s s—p1 S—p
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C.1. Transformées en Z et décompositions en éléments simples pour le modéle inverse de la dynamique de roulis

_z-1 ( az_ bz G )
z \z=1 z—enT z—enT
z—1 (az(z — el Yz = eP2Ty + bz(z — 1)(z — e”T) + cz(z — D)(z - e”lT))
z (z= Dz —enT)(z - erT)
_ =MDz =e”) + bz = Dz = e’") + e(z = Dz = eMT)

= enT)(z = erT) (C.6)
C.1.2 Calcul de BOZG;P(z)
Le calcul de BOZGsP(z) suit la méme démarche que le calcul de BOZG(2).
BOZGsP(2) = = IZ{Ga(S)P(S)}
G
- Z{ S(s—pl)(s—p2) }
Gw6
B Z{ s2(s = p1)(s — pz)}
c d
- Z{<s—p1> <s—p2> st ?} €7
avec
ng (C.82)
— _ .8a
pi(p1 = p2)
ng
b= - (C.8b)
p5(p2 — p1)
c=-a-b (C.8¢)
w%G
=2 -G (C.8d)
pip2
Finalement,
z—1 az bz cz dzT
BOZGsP(z2) = (z — T + - + p— + - 1)2) (C.9
_(_1)(a N b +c+dT)
- z—enT  z—erT 71 (z-1)?
PN ez =1)° + bz =P )z~ 1)’
- - ez —erT)(z— 1)}
t G 1)C(Z - D?(z-e"T)z—elT) +dT(z - 1)(z — e T)(z — ePT)
: (- enT)z—er )z = 1)
a(z—eP )z — 1) + bz — ePT)(z - 1)}
BOZGsP(7) =
P (- enT)z—erT)z— 1)
— 1\2(» — o1 T 2T _ _-nT _ op2T
C(z Dz —eP'" )z —eP?") +dT(z — 1)(z — P17 )(z — eP?") (C.10)

(z—ePT)(z — er2T)(z - 1)?
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Annexe D. Annexes au chapitre 4

C.1 Matrices de la réalisation d’états avec retards sans approximation de
Padé

La représentation d’état de la dynamique de roulis bouclée avec 1’autopilote INDI, 1’augmentation
adaptative et avec retards peut €tre décrit sous la forme suivante :

X = ZX+A¢1X(I—T1)+Ad2X(l‘—T2)+Ad3X(l‘—T1 —Ty)+AuX(t—-11 —T2—T)+§I’+Bd1r(l‘—‘1'1) (D.1)

avec X =[x1 x» x5 x X1 X xp]Tet
0 1 0 0 0 0 0
0 0 (G+AG)Cs 0 0 0 0
00 As 0 0 0 0
A=10 0 0 0 0 0 0 (D.2a)
00 0 0 -K,, 1-K., 0
00 0 K; (GDy, —Ke,) (GDy,—K,,) —-GCy
0 0 0 0 BfD,, BsD,, As |
00 o0 0 00 0
00 0 0 00 0
0 0 BsCs BsG'K; 0 0 —BsCy
An={0 0 0 0 00 0 (D.2b)
00 0 0 00 0
00 0 0 00 0
00 0 0 00 0
0 0 0000 0
0 0 00000
0 0 00000
A = -1 0 00000 (D.2¢)
K., K., 00000
K., —GDs, —Ky Koy—GDy,—K, 0 0 0 0 0
~BfD,, —BfD,, 00000
0 0 000 0 O
0 0 00000
Ao -BsG™'Ky -BsG™'(K,+%) 0 0 0 0 0 D2d)
0 0 00000
0 0 00000
0 0 000 0 0
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C.2. Détermination des LMI pour la synthese d’un filtre

0 0 00000
0 0 00000
| BG 900 0 0 D20
0 0 00000
0 0 00000
0 0 00000
.
0
0
B=| 1 (D.2f)
0
Kyy
i O |
0
0
G 'BsKyy
By = 0 (D.2g)
0
0
0
C.2 Détermination des LMI pour la synthése d’un filtre
On peut réécrire A de de la fagon suivante
A=A+ WiCrW + WoA W (D.3)
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avec
0 1 0 0 0 0
0 0 (G+AG)C;s 0 0 0
-BsD,,G™'K,D,, Az, As + BsD, Cs  BsD, G™'K; B;C,, Asg
-D,, 0 0 0 0 -C,,
-B, G'K;D,, As B,Cs B, G'K; A, Asg
A = B, 0 0 0 0 A,
0 B,, 0 0 0 0
0 B, D, 0 0 0 0
K, D,, K,,D,, 0 0 0 -K,,C,,
Ao Aoz 0 K; 0 Ajos
-B;D,,D,, -B/D,,D,, 0 0 0  -B/D,C,,
W=[0 ... 0 Iy
A T
Wi={0 0 -B'DI 0 -BL 0000 -G o]
r T
Wo=[0 000 O0O0O0O0O0O Inf]
On pose
Py P
Pl P

B pr Cl)z
_Kez CPz
A 10,7

_BthTszz

avec Py € R7Xnf py e R Pye RV P e R Ona

W1CfWP = W]Cf [O
=W,C f [Pg
=W [CfP 4
WQAfWP = W]Af [O
= W5rA f [ Pg
=W, [A 7Py
Pour linéariser on pose P, = 0 et on obtient

WiC;WP =

W2 AWP =

178

Py
o ul
Py
en)
Py
o
Pi|
ap
Wi [0 Z]
W, [0 Y]

P,
P

Py
P3

0 0 0
0 0 0
CI’T
BsD,, oT 0 0
0 0 0
Co 0 0
Pi ﬁ
0 0 0
0 0 0
A, 0 0
0 -K,, 1-K,
0 Xw,g A 10,10
0 BfDu'| BfDo'
(D.4a)
(D.4b)
(D.4c)
(D.4d)
(D.5)
(D.6a)
(D.6b)
(D.7a)
(D.7b)

o O O o o o o o o o o




C.2. Détermination des LMI pour la synthese d’un filtre

avec
Z = CfP3 (D8a)
Y =AsP; (D.8b)
En posant
40, O
Ay = (D.9a)
A0, Onpxny
_ | B |
B = (D.9b)
[On x|
i W
Wi = (D.9¢c)
[Onyxt
0
W, = ‘ (D.9d)
[ Iy
W = 0 Inf:| (D9C)

et en choisissant d’optimiser la norme £; sur xj et xp, les LMI (4.5a) et (4.5b) deviennent (avec P, = 0
dans (D.5))

AP+ PAT +aP B

ET —(YI]

(Ao + WICfW + WoA WP + P(Ag + Wi CfW + WoA W) +aP B

| ET —(111
[r. 7] [B
=Ty T3 0
[EIT O] —al
—A01P1+P1Ag]+a/P1 P]Agz-f-WllZ E]
=| ApP1+Z"W] Y+Y' +aPs 0 |<0, (D.10a)
ElT 0 -
P, 0 PC
P PCT
=0 P; 0 |>0 (D.10b)
CP 2 _
cp, 0 X2
avece
T
v T 1)
Ty T3
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Ao, O[|Pr O] [P OflAl Al | (Wi
= + e [o Z]
Ag, O[]0 P3| |O P3][O O 0
0 P, 0
+ [WIT 0]+ [0 Y]+ [o 1,1f]+a
zr|t Iy, Y’ ' 0 Ps

Ao P1+ PIA] +aPi PIA] + Wi Z

(D.11a)
Ag,P1+ZTW] Y+ YT +aPs

ouC=15h,P, =Pl >0etP, € R et avec les deux conditions nécessaires 0 < @ < —2 max(Re(4(Ay,))),
2> P,

Puisque P = PT > 0 implique que Pg = Pg > 0, on peut supprimer Pg de la LMI (D.10b) qui devient

P, P, P,
PT P 0|>0. (D.12)
P, 0 2

C.3 Paramétrage pour que le filtre ait un gain statique égal a 1

La matrice d’état du filtre est Ay € R"/>"/

Dans la LMI a résoudre on doit avoir
Y+ YT +aP;>0,

avec Py = Pg >0, P, € R et Y € R . Onaaussi ZI € R" et By € R". Afin d’avoir un gain
statique du filtre égal & 1 et vérifier Y + Y7 + aP3 > 0, on choisit Y et Z comme suit

Y1 Opp-yx1

et Z=[Z —p],

Y p
avec
P3, P3 Ogn 1)1
P3 = b et Bf = (n/ s s
Pl P 1

= =T =T
etavecp € R, Yy € Rw=Dxr=Dys e Rv=1 70 e RV, Py e R=DX=D py e RU~let P; e R.

On peut obtenir ¥ + Y7 + aP3 > 0 car

e —T
Y+ YT +aPs = Y + Yl + ana Y2 + anb

?2+O’P§b 2p+P3p
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C.3. Paramétrage pour que le filtre ait un gain statique égal a 1

Ona
71_1 Ogn,-1)x1
elvyt
V)
car

Y O@n,—1)x1

A T

Yy ! =

——1
_Yl O(nf—l)xl [ In/_] 0(’1/‘—1)”‘

Y> Ig O1x(ny-1) 1

p p

On a un gain statique du filtre égal & 1 car
—=-1
Y, On-nx1 | [ 0
-1 2 ___ : (np-1)x1 — (np-1)x1
-ZY By = —[Z —p] A 1 | { | ‘ = [—Z p] l — 1
P P P
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Résumé

Les munitions gyrostabilisées standard de 155 mm, tres utilisées dans 1’artillerie, souffrent d’une dis-
persion relativement élevée a I’impact en raison des incertitudes sur les conditions de tir et des perturba-
tions dues au vent. Pour réduire cette dispersion balistique, un concept de projectile a fusée de correction
de trajectoire est étudié. C’est une solution innovante et peu cofiteuse qui consiste a équiper les projectiles
non guidés déja existants d’un module de guidage découplé en roulis qui intégre jusqu’a quatre surfaces de
commandes aérodynamiques appelés canards, des capteurs (centrale inertielle, magnétometres et GNSS),
ainsi que d’une loi de commande et guidage embarquée.

La principale stratégie de commande utilisée dans la littérature pour les projectiles gyrostabilisés est
le séquencement de gains. Cette méthode se base sur la linéarisation locale de la dynamique du projectile
autour d’un nombre défini de points de vol et produit un correcteur non-linaire séquencé. Cette approche
est chronophage du fait du nombre important de correcteurs locaux a régler et ne garantit pas de perfor-
mance et de stabilité globale sur I’ensemble du domaine de vol.

Ainsi, I’axe principal de recherche qui encadre les travaux liés a la these est 1’établissement d’une
méthodologie de conception rapide et générique d’autopilotes pour projectiles guidés avec des garanties
de performance et de robustesse face aux incertitudes paramétriques pour toute 1’enveloppe de vol. Pour
cela, la modélisation non-linéaire du projectile a tout d’abord été étudiée pour concevoir un simulateur
balistique dans I’environnement Matlab/Simulink. Ensuite, la commande non-linéaire par inversion dyna-
mique incrementale (INDI) a été utilisée pour concevoir les autopilotes de roulis, tangage, lacet et facteurs
de charge nécessaires a la correction de la trajectoire du projectile. Une méthodologie de réglage a été
mise en place utilisant les outils d’analyse de la commande numérique et la syntheése de correcteur par
faconnage de fonctions de sensibilité pour respecter les contraintes de performance nominale du cahier
des charges. Enfin, pour faire face aux incertitudes paramétriques du modele du projectile et garantir les
performances globales du systeme de commande, les autopilotes INDI ont été augmentés d’une surcouche
adaptative. Des simulations non-linéaires de trajectoires guidées permettent de valider le comportement
nominal de la loi de commande INDI et le gain en robustesse apportés par 1’augmentation adaptative.

Mots-clés: Dynamique de vol ; Projectiles guidés ; Commande non-linéaire ; Commande adaptative ; Com-
mande par inversion dynamique incrementale



Abstract

155 mm spin-stabilized ammunitions commonly used in artillery suffer from a high ballistic disper-
sion toward the target due to uncertain launch conditions and wind disturbances. To reduce this lack of
precision, a concept of a dual-spin guided projectile geared with a course-correction fuse is investigated.
This is an innovative and low-cost solution that consists of equipping existing shells with a roll-decoupled
guidance fuse embedding up to four aerodynamic control surfaces called canards. The fuse embeds also
all necessary sensors (IMU, magnetometers, and GNSS), a control law and a guidance law.

The main control strategy used in the literature for dual-spin guided projectiles is called gain-scheduling.
This methodology is based on the local linearization of the projectile dynamics around a fixed number of
flight points in order to synthesize a nonlinear scheduled controller. Gain-scheduling is time-consuming
due to the large number of local controllers to be tuned, and does not guarantee global performance and
stability over the entire flight envelope.

Therefore, the main objective of this thesis is to establish a generic and rapid design methodology
for guided projectile autopilots with guaranteed performance and robustness to parameter uncertainties
through the whole flight envelope.

To achieve this objective, first, the nonlinear modelling of the projectile was conducted and a ballistic
simulator was designed in the Matlab/Simulink environment. Then, the Incremental Nonlinear Dynamic
Inversion (INDI) control method was used to design the roll, pitch, yaw and load factor autopilots re-
quired to correct the projectile’s trajectory. A tuning methodology was designed using digital control
analysis tools and mixed-sensitivity synthesis to meet the design requirements. Finally, to deal with the
parametric uncertainties of the projectile model and to guarantee the overall performance of the control
system, the INDI autopilots were augmented with an adaptive layer. Simulations of guided trajectories
were used to validate the nominal behavior of the INDI control law and the increased robustness provided
by the adaptive augmentation.

Keywords: Flight dynamics ; Guided projectiles ; Nonlinear control ; Adaptive control ; Incremental Non-
linear dynamic inversion
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