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INTRODUCTION

L'aéroservoélasticité (ASE) ou la commande active de stabilité aéroélastique a été un des
domaines de la recherche aéronautique les plus actifs pendant les vingt derniéres années.
L'aéroservoélasticité est une technologie multidisciplinaire issue de l'interaction entre la
structure flexible de I'avion, les forces aérodynamiques non-stationnaires qui résultent de

mouvement de I'avion dans ’air et les systémes de commande de vol.
Nous pouvons illustrer I’interaction de ces disciplines par la Figure 1. Le battement

classique, celui qui n’inclut pas l’interaction avec la dynamique du systéme de

commande, est représenté par le coté gauche de triangle d’interaction (4éroélasticité).

Aéroéla/ \cwoélutlclté

Dynamique
structurelle de
I’avion

Adéroservoélasticité

Aérodynamique — Dvnamique du
non- stationnaire < > sy}:tlémeq " de
Aéroservodynamique | _commande de vol
Figure 1 Triangle d’interaction des disciplines

Le c6té horizontal (Aéroservodynamique) représente la synthése du systeme de
commande de vol pour un avion rigide, soit la dynamique du vol. Le cdté droit de

triangle d’interaction représente les influences de syst¢me de commande sur un avion



flexible modélisé par des éléments finis au sol donc dans I’absence “des forces

aérodynamiques (Servoélasticité).

Historiquement, la conception des avions a subi d’importantes modifications suite a des
progres significatifs dans I’efficacité structurale des avions, notamment dans le rapport
de la résistance des nouveaux matériaux (composites) a leur poids, et dans I’utilisation
des systémes de commande de vol avec une réponse rapide. Les concepteurs .d’avion, en
essayant de réduire le poids structurel de chaque nouvel avion, ont augmenté la

flexibilité de la structure.

D’un autre coté, les ingénieurs de la commande de vol ont développé des nouvelles
fonctionnalités pour le systtme de commande automatique de vol qui ont amélioré la
performance de I’avion, la stabilité, et les qualités du vol. Cependant, ces efforts ont été
généralement indépendants les uns des autres — jusqu'a ce que les premiéres analyses

aéroservoélastiques aient été effectuées.

Les techniques classiques d’analyse du battement sont basées sur des modéles
mathématiques détaillés de la répartition de la masse de I’avion, de la rigidité, et de la
géométrie. Les caractéristiques structurelles dynamiques d’un avion sont représentées
par les matrices de masse généralisées et les matrices de rigidité associées aux
coordonnées généralisées (modes de vibration), déduites des analyses de vibrations

libres.

Dans I’hypothése de mouvements harmoniques simples, les forces aérodynamiques non-
stationnaires dépendent de la fréquence des oscillations, soit des modes de vibration.
Elles sont calculées pour une gamme de fréquences couvrant tous les modes de vibration
et assemblées dans les matrices des forces aérodynamiques geénéralisées. Les forces
aérodynamiques non-stationnaires, dépendantes de la vitesse et de P’altitude, ont les
effets d’altérer les modes de vibration avec les changements de vitesses et d’altitudes.

Les effets des forces aérodynamiques non-stationnaires sur la structure de 1’avion varient



avec les vitesses et les altitudes — et peuvent rendre un des modes de vibration instable et
entrainer la déstabilisation de I’avion. 11 faut alors investiguer toute 1’enveloppe de vol
d’un avion, ou I’enveloppe est paramétrée par la vitesse et 1’altitude, pour s’assurer de la

stabilité de I’avion en tout temps.

De plus, les phénomeénes de battements peuvent étre déclenchés lors du couplage du
systtme de commande de vol avec les forces aérodynamiques et la flexibilité de I’avion.
On s’apergoit trés vite que les analyses aéroservoélastiques peuvent s’avérer étre des
problémes trés complexes ou la détermination de la stabilité de 1’avion n’est pas toujours

aisée.

Plusieurs logiciels de calcul par les éléments finis ont été développés dans le but
d'analyser les interactions aéroservoélastiques entre la structure flexible de 'avion et les
systémes de commande de l'avion. Ces logiciels sont ISAC [1], ADAM [2], FAMUSS
[3], ASTROS [4] a [6], ZAERO [7] et STARS [8]. Dans ces logiciels de calculs
aéroservoélastiques, des méthodes d’approximation des forces aérodynamiques du
domaine de fréquence au domaine de Laplace ont été implémentées qui ne se trouvent

pas dans le logiciel de calcul aéroélastique appelé MSC/NASTRAN [9].

La théorie des forces aérodynamiques pour les modes rigides et de commande est
implantée dans des logiciels de commande tels que Matrixy ou Matlab. La ‘théorie des
forces aérodynamiques est implantée dans des logiciels d’éléments finis tels que Nastran
ou les logiciels de calculs aéroservoélastiques ci haut mentionnés. Dans ce mémoire,
nous allons montrer la formulation pour le calcul des forces aérodynamiques communes

pour ’avion rigide et ’avion flexible.

L’aéroservoélasticité est étudiée pour les avions & commande électrique. Le logiciel de
modélisation par des éléments finis d’un avion flexible utilisé dans ce mémoire est

STARS pendant que le logiciel de modélisation des forces aérodynamiques d’un avion



rigide et de ses commandes est Matlab. L’avion utilisé est le F/A-18 dont nous utilisons

les données fournies par les laboratoires de la NASA Dryden Flight Research Center.

L’algorithme présenté dans les chapitres suivants peut étre synthétisé comme suit :

1. Nous créons dans un premier temps un programme de simulation a ’aide du
logiciel Matlab/Simulink dans lequel nous utilisons les dérivées de stabilité et de
commande de I’avion dans le systéme de coordonnées li€ au vent afin de vérifier la
stabilité de I’avion. Ce schéma de simulation est présenté dans le chapitre 1.

2. Nous allons développer une deuxi¢me formulation dans le chapitre 3'a partir du
premier schéma simulation qui exige d’obtenir dans la boucle de retour les
vecteurs des coordonnées généralisées et leurs dérivées dans le temps nécessaires
pour calculer les forces aérodynamiques Q.

3. Nous allons calculer dans le chapitre 4 les matrices des forces aérodynamiques des
modes rigides avec les modes rigides Oy et des modes rigides avec les modes de
commande Q.

4. Nous présentons dans le chapitre 5 les détails de la linéarisation du schéma de
simulation de I’avion avec des dérivées de stabilité et controle dans le systéme de
coordonnées liées au vent présenté dans le chapitre 1 en utilisant la commande
« dlinmod » de Matlab. Nous allons aussi présenter la théorie de 1’interpolation

entre les conditions de vol.



CHAPITRE 1
PRESENTATION GENERALE
1.1  Présentation générale de I’avion F /A - 18

Le modéle de I’avion F/A-18 est présenté dans la Figure 2 trouvée sur les pages Internet
des laboratoires de la NASA DFRC (Dryden Flight Research Center). Dans la Figure 3
nous présentons le modéele de I’avion, que nous avons congu, pour visualiser son
comportement a 1’aide des simulations en Matlab. Dans cette figure la trajectoire de

I’avion et est mise en évidence par la ligne pointillé.

°« Dryden Flight Research Center February 1998 B
F-18 SRA (Systems Research Aircraft) 3-view

Figure 2 Le modé¢le de I’avion F/A — 18



2 Figure No. 1: Animation Figure

-

Figure 3 Le modéle de simulation de 1’avion F/A - 18 et de sa trajectoire

Des détails sur les modélisations structurelles et aérodynamiques de 1’avion F/A-18 en
utilisant le logiciel STARS chez NASA DFRC seront présentés dans la Section

suivante.
1.2  La modélisation structurelle et aérodynamique de ’avion F/A-18 en STARS

La structure de ’avion F/A - 18 a été modélisée par les théories des éléments finis a
I’aide du logiciel STARS chez NASA DFRC, et suite a cette modélisation, les
caractéristiques modales exprimées sous forme des fréquences et des modes de

vibrations de cet avion ont été calculées.

Rapport- gratuiticom @
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Dans I’absence des forces aérodynamiques, donc au sol, nous avons pour 1’avion F/A-
18 un total de 44 modes de vibration avec les fréquences leur correspohdantes, se

divisent selon les trois catégories suivantes:

- 6 modes rigides (3 symétriques et 3 anti-symétriques),
- 28 modes élastiques (14 symétriques et 14 anti-symétriques) et
- 10 modes de commande (5 symétriques et 5 anti-symétriques)

Les positions des accélérometres et des autres capteurs pendant les essais au sol de
’avion F/A-18 chez NASA DFRC sont montrées dans la Figure 4.

. NASA Oryden Flight Rssaarch Cenler Photo Collsciion
MNABA Pholo: 22, 2002 Photo by: Tom Toohids

Thmmnﬁnudhm”mﬂuﬂhﬂu‘“nm*
and othar seasarns during ground vibestion tesis st NASA Deyden Fight Ressarch Center.

Figure 4 Essais au sol de I’avion F/A — 18 chez NASA DFRC



La méthode des doublets (en anglais : Doublet Lattice Method - DLM) et la méthode
des pressions constantes (en anglais : Constant Pressure Method - CPM) sont utilisées
en STARS (Structural Analysis Routines) pour calculer les forces aérodynamiques non -
stationnaires pour plusieurs nombres de Mach et fréquences réduites & pour yn avion en
vol. Plus précisément, la méthode DLM est utilisée pour les calculs des forces
aérodynamiques en régime subsonique et la méthode CPM est utilisée pour ces types de

calculs en régime supersonique.

Les laboratoires de la NASA DFRC nous a fourni pour nos études les matrices
structurelles M, C, K et la matrice des forces aérodynamiques en fonction des plages des

fréquences réduites et du nombre de Mach dénotée par Q(k, Mach).
1.3 L’équation de mouvement de ’avion

Nous considérons 1’équation de mouvement de la structure flexible de I’avion sous

I’influence des forces aérodynamiques (voir Annexe 1):
M7 +Dn+Kn+q,,Q(k Mach)n =0 (1.1)

ou M est la matrice de masse, D est la matrice d’amortissement, K est la matrice de
rigidité et Q(k, Mach) est la matrice des forces aérodynamiques en fonction d’un

ensemble de 20 fréquences réduites & et de 6 nombres de Mach.

Cette équation est d’ordre 2 en fonction du vecteur des coordonnées généralisées 1 qui
est décomposé en trois parties correspondantes respectivement aux modes élastiques 1,
modes rigides 7, et aux modes de rotation des surfaces de commande n.. Le dernier

terme de 1’équation (1.1) peut s’écrire sous la forme suivante:

7.5 Qk,Mach)y = g, (Qu+iQ,)7 = 4., {Qw%@} (1.2)

¥ )
| Py
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ou Qr sont les parties réelles et Q; sont les parties imaginaires des forces

a¢rodynamiques Q(k, Mach). La fréquence réduite est définie comme suit :

wb wc
== 1.3
Vv 2y (1.3)

ou @ est la fréquence, b est I’envergure de I’aile, ¢ est la corde moyenne et ¥ est la

vitesse vraie de 1’avion.

Nous remplagons @ donnée par 1’équation (1.3) dans 1’équation (1.2) et nous obtenons,
en tenant compte que les coordonnées généralisées n sont des fonctions oscillatoires

dépendantes de w :

c . .
qdynQ(k9 Mach)n = 9iyn |:QRT] +ﬁQmj| (1.4)
d’ou, en remplagant 1’équation (1.4) dans le dernier terme de 1’équation (1.1), nous

obtenons :

v c .. '
Mi+DntKn+gq,, (QRn +ﬁQm) =0 (1.5)

1.4  Les séries de données fournies par les chercheurs de la NASA DFRC

Les données fournies par les chercheurs de la NASA DFRC sont partagées en deux
séries. La premiére sériec de données concerne les matrices structurelles de masse M,
amortissement C et rigidité K ainsi que les matrices des forces aérodynamiques Q(k,
Mach) en fonction des fréquences réduites et du nombre de Mach. La deuxiéme série de
données concerne les coefficients de dérivées de stabilité et de commande de 1’avion

F/A-18 obtenus par des essais en vol ou en soufflerie.
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1.4.1 La premiére série de données fournies par la NASA DFRC

La premiére série de données fournies par les chercheurs de la NASA DFRC sont : les
matrices structurelles de masse M, d’amortissement C et de rigidité K et les matrices
des forces aérodynamiques Q(k, Mach) pour des fréquences réduites & et des nombres
de Mach. Toutes ces matrices M, C, K, Qg et Q; ont les dimensions (44 x 44) et se

trouvent dans 1’équation (1.5).

Les matrices des forces aérodynamiques Qg et Qp en fonction de k et de nombre de
Mach M et de dimensions (44 x 44) s’écrivent sous la forme présentée dans le tableau
suivant en tenant compte de leur division selon les 3 catégories données a la Section
13.

Tableau I

La forme générale de la matrice de forces aérodynamiques Q

Qr (6 X 6) Qre (6 x 28) Q. (6 x 10)
Q.- (28 x 6) Q. (28 x28) Q.. (28 x 10)
Q- (10x 6) Q. (10x 28) Q. (10x10)

Dans le Tableau I, r représente les 6 modes rigides (trois modes en translation et trois
modes en rotation), ¢ représente les 10 modes de commande (5 modes en mouvement
longitudinal et 5 modes en mouvement latéral) et e représente les 28 modes élastiques

(14 modes en mouvement longitudinal et 14 modes en mouvement latéral).

Dans le but d’étudier la dynamique des modes rigides et de contrdle, nous prenons en
considération les interactions des forces aérodynamiques des modes rigides avec les
modes rigides (rr) et des modes rigides avec les modes de commande (rc) et nous
obtenons les 2 matrices Q,, de dimension (6 x 6) et O,. de dimensions (6 x 16) qui

apparaissent dans le Tableau I.
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1.4.2 La deuxiéme série de données fournies par la NASA DFRC

Les chercheurs de la NASA Dryden Flight Research Center nous ont fourni deux séries
des dérivées de stabilité et de commande de 1’avion F/A-18 exprimées dans le systéme
de coordonnées li¢ au vent pour plusieurs conditions de vol : altitudes H, nombres de
Mach et angles d’attaque . Nous exprimons ces deux séries de données sous la forme

des matrices A B B

nasa > "~ long _nasa > “lat_nasa*

La matrice A,,;;, des coefficients de dérivées de stabilité de dimensions (6 x 9) est :

[oc, oc, oc, oc, oc, oc, oCc, oC, aoC, ]
Oq Oa ov 00 OH op or op O0p
oc,, ¢o¢c, oc, oc, oc, oc, oc, oc, oC,
6q oa oV 00 oH o o of op
oc, oc, oc, oc, oc, oCc, oC, 0oC, oC,
A 0q Oa ov 00 O0H op or op op (1.6)
e | oc, oCc, oc, oc, oC, oC, oC, oC, oC,
0q Ooa ov 00 OH op or op op
°oc, oc, oc, oc, oC, oC, oC, 0oC, 0oCy,
Oq Oa ov 06 OH op or op Op-
oc, oc, oc, oC, oCc, oCc, oC, oC, 0C,
| Oq 0a ov 06 6H op or op op |

La matrice B des coefficients de dérivées de commande de dimensions (6 x 10) peut se
diviser en deux parties, pour le mouvement longitudinal et pour le mouvement latéral,

dénotées par Biong nasa €t Biar nasa, TESpECtivement.

La matrice Bjong nasa des coefficients de dérivées du mouvement longitudinal de I’avion

de dimensions (6 x 5) a la forme suivante :



long _nasa =

ocC, oC, ocC, oC, oC, 1
aglong_AIL a5long _HT a5long_RUD aslong_LEF aalong_TEF
oC,, oC,, oC,, oC,, oC,,
aalong_AlL a5long_HT 0 6long_RUD a5/ang_wp aélong_TEF
oC, aC, oC, aC, ac,
a5zong_A1L 0 5long _HT 0 6long _RUD a5long _LEF 2 510ng _TEF
oC, oc, oC, oC, oC,
2 5Iang_A1L a5long_HT aalong_RUD 0 5/ong_LEF a510ng _TEF
oC Lift oC Lif oC Lif oC Lif oCy,
a5lang_ AlL aalong _HT 0 é‘long _RUD 09, long _LEF 0 5long _TEF
ac, oc, oc, ac, oc,
| a5long_A1L a5long _HT aélung _RUD 0 5Iong_LEF aalong_TEF i
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(1.7.1)

La matrice Big nasq des coefficients de dérivées du mouvement latéral de 1’avion de

dimensions (6 x 5) peut s’exprimer comme suit :

lat _nasa —

[ aC, ac, ac, ac, oc, ]
aé‘lat_AIL 06, _HT aé‘lat_RUD 90, _LEF 061 _TEF
oc,,  oC,  oC, ac,, éC,,

0 5Iat_AIL aé‘lat-HT aéIaI_RUD aé‘lat_LEF 0 5lat_TEF
oC,  8C, oC, ocC, acC,,
06, _AIL aé‘lat_HT 06, _RUD aslat_LEF 06, _TEF
oC, oC, oC,, oC, oCp
a51ax_A1L aé‘lat_HT a51a:_RUD 0 6Iat_LEF a51a:_m:
oCy oCyy, 0C, oCy, oC,,
081 _AIL 06y, _HT 0 é‘lat_RUD 06y _LEF o _TEF
oCy oC, oC, oC, oC,
| aalat_AIL 9 51a:_HT aalar_RUD 2 5lat_LEF 0 5Iat_TEF ]

(1.7.2)
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Nous exprimons le comportement de I’avion & I’aide d’une premiére équation d’un

systéme matriciel sous forme:

y= Anasax + Bnasau = [At]|:x] (18)
U

At = [Anasa Bnasa] (1'9)

et ol la matrice totale de controle B, est écrite pour le mouvement longitudinal et

hasa

latéral de ’avion, comme suit:

B =[Biug_nse  Bor_nase | (1.10)

La matrice A, est donnée par I’équation (1.6) et les matrices Biong nasa €t Biar nass SONt

données par les équations (1.7.1) et (1.7.2).

Les vecteurs de commande ujong €t s, correspondants aux matrices Biong nasa €t Biat nasa

sont:

T
ulong = I:Aslong _AIL A5[ong_HT A5Irmg _RUD Aé‘lzmg _LEF ASlong_TEF :|

r (1.11)
Uy, =|:A61al_AIL Aalat_HT AJIat_RUD Aé‘lat_LEF Aé}a:_TEF]

1.5 Premier schéma de simulation avec des coefficients de stabilité et de
commande fournis dans le systéme lié¢ au vent

Nous créons dans un premier temps un programme de simulation & I’aide du logiciel
Matlab/Simulink afin de vérifier la stabilité de I’avion en utilisant 1’équation (1.8). Dans
la Figure 5, nous montrons le schéma Matlab/Simulink complet de cette simulation dans
laquelle nous utilisons les dérivées de stabilité et de commande de I’avion dans le

systéme de coordonnées lié au vent.
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Figure 5

Premier schéma de simulation avec des coefficients de stabilité
et de commande fournis dans le systéme lié au vent

Le schéma présenté dans la Figure 5 peut étre simplifié et présenté sous la forme

suivante :
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Bloc 1 Bloc 2 Bloc 3 Bloc 4 Bloc 5

RARRARAAN

H +
>
Conditions
initiales
Bloc 6
6DoF
Bloc7
_ L %y AH
p=p(1- FOH )
Surfaces de
commande
g
g
Figure 6 Simplification du schéma de simulation présenté dans la Figure 5

Le schéma présenté dans la Figure 6 peut étre encore une fois simplifié et présenté sous

la forme suivante :

+
>
i Conditions
{ Bloc 7 initisles
Bloc 9 Bioc 8 Cakcudela | Bloc 6
H densité -
§ de lair

Figure 7 Simplification du schéma de simulation présenté dans la Figure 6
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Nous utilisons la théorie des petites perturbations pour la linéarisation du systéme de
l’avion autour de sa position de 1’équilibre (frim). La linéarisation numérique en

Matlab/Simulink nous retourne les matrices A, B, C, D.

Les équations du systéme sous forme d’espace d’état sont les suivantes :

{x = Ax +Bu
(1.12)

y=Cx +Du

ol x est le vecteur d’état de dimensions (12 x 1), u est le vecteur des entrées de
dimensions (10 x 1) et y est le vecteur des sorties de dimensions (6 x 1). La matrice A a
les dimensions (12 x 12), B a les dimensions (12 x 10), C a les dimensions (6 x 12) et D

a les dimensions (6 x 10).

Les vecteurs d’¢état x , des entrées u et des sorties y sont :

x = (Au,Av,Aw,Ax,,Ay,,Az,,Ap,Aq,Ar, AP, AO,Ay)T

u= (Aalong_LEF ’Aglong_TEF ’Aélong_AIL’Aslong_HT ’A5long_RUD"‘
° ’A51ax_LEF ’Aalat_TEF A 61at_AIL A 51a:_HT A 6lal_RUD )T

y=(X,Y,.Z,,L,,M,,N,)";

(1.13)

L’intégration des états peut se faire avec la premiére équation (1.12) ou avec le bloc
‘6DoF’ (en anglais : six degrees of freedom). En fait, la premiére équation (1.12) est la
forme linéaire du bloc ‘6doF’. Le block sert a calculer les parameétres du mouvement
d’un corps rigide avec six degrés de liberté quand on connait les forces et les moments
extérieurs qui lui sont appliquées. Pour des raisons de généralité nous allons faire

I’intégration des états en utilisant le bloc ‘6DoF".

La deuxi¢me équation du systeéme (1.12) s’écrit sous la forme suivante:
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Au

Av ( A5I¢mg_LEF'

AW A6Iang_TEF
AXa Axi A6long_AlL
AYa Ay: A5long_l{T
AZ Az, Ao

y=| [ |=C| " |+D| TP (1.14)

ALa Ap A5Ia1_LEF
AM, Aq Aélat_TEF
A]va Ar Adlal_AlL

A¢ A5Ia1_1117'

Ae A51(11_RUD J

Ay

Notre but est de calculer les forces aérodynamiques Q de ’avion pour les interactions

entre les modes rigides et les modes de commande de 1’avion F/A-18. Pour vérifier si
les forces aérodynamiques obtenues sont correctes, nous comparons les forces X, Y et Z
et les moments L, M et N aérodynamiques dans le repére 1ié a ’avion obtenus par le
schéma de la Figure 6 avec celles obtenues avec le deuxiéme schéma de simulation
présenté dans la Figure 24 du chapitre 4. Les détails du schéma de simulation présenté
dans la Figure 6 seront expliqués dans le chapitre 2.



CHAPITRE 2
DESCRIPTION DES BLOCS DU PREMIER SCHEMA DE SIMULATION

Dans le chapitre 2, nous allons expliquer en détails les entrées, les sorties et le mode de
fonctionnement de chaque bloc du schéma présenté dans la Figure 6 dans le but de nous

faire une image d’ensemble du fonctionnement de ce schéma de simulation. -

2.1  Description du Bloc 1

Les chercheurs de la NASA DFRC (Dryden Flight Research Center) nous ont fourni les
coefficients des dérivées de stabilité et commande dans le systéme lié au vent (wind
system) pour plusieurs conditions de vol (le nombre de Mach, l’altitude} et ’angle
d’attaque ). Les coefficients de ces dérivées sont inclus dans la formulation de la
matrice A.. Dans le bloc 1 dans la Figure 6, nous calculons AC,,AC,,,AC,, qui sont les
variations des coefficients des moments de roulis L, tangage M et lacet N ainsi que

ACD,ACL,.ﬁ,ACY qui sont les variations des coefficients de trainée, de portance et

latérales. Ces variations des coefficients des forces et moments dans le systéme lié au

vent AC,,AC,,AC,,AC,,AC,,,AC, sont calculées par la théorie des petites

perturbations. La matrice A; de dimensions (6x19) présente dans les équations (1.8) et

(1.9) a la forme analytique suivante :

Rapport-gratuif.com @ a, 4, .. Gy
Gr Gp e G
a a . 4a
31 G5 3,19
A= @.1)
A, Wy o Gy
a, G5, .. sy
a6,l a6’2 vee a6’19
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ou les termes a;; sont les coefficients de stabilité et de commande exprimés dans le

systéme lié au vent pour plusieurs nombres de Mach M, angles d’attaque « et altitudes

H

Pour le mouvement en plan longitudinal ainsi que latéral, nous considérons les entrées
de commande données par les volets au bord d’attaque, les volets au bord de fuite, les
ailerons, ’empennage horizontal et la gouverne de direction notés en anglais dans la
documentation fournie par les laboratoires de la NASA DFRC comme suit: LEF, TEF,
AIL, HT, RUD (Leading Edge Flaps, Trailing Edge Flaps, Ailerons, Horizontal Tail,
Rudder).

Les paramétres qui varient sont les suivants: la vitesse angulaire de tangage ¢, ’angle
d’attaque a , la vitesse vraie V, I’angle de tangage 6, I’altitude H, la vitesse angulaire de

roulis p, la vitesse angulaire de lacet r, I’angle de dérapage [ et ’angle de roulis ¢.

Nous utilisons les approximations par des séries de Taylor, et nous obtenons les valeurs
des coefficients de stabilit¢é autour de la position d’équilibre (trim)

AC,,AC, ,ACy,AC,,AC,;,,AC, de l'avion F/A-18. La variation du coefficient de

portance C;, (lift coefficient) est donnée par I’équation suivante :

AC, = oC, Ag + oc, Aa+ %, AV + oc, A6+ o, AH
oq oa ov 00 OH
+aCL Ap+aCL Ar+aCL Aﬂ+£A¢+ &, A8,
ap or op EY, 05 -

oC oC oC

+ 66—L Aé‘long_HT + a5—L Aglong_RUD + L Aalong_LEF (2-2)
long _HT long_ RUD long _LEF

+ L Aalong rer T LA&L; at L A51ax HT

aé‘lang_TEF B aalat_AIL h aslat_HT -

oC oC oC

+—t A6IaI_RUD + £ L Aalat_TEF

—————— + —rn.
lat _LEF
aalat_RUD 0 6Iat_LEF aalat_TEF
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Les autres cinq variations des coefficients de forces et moments AC,,,AC,,AC,,
AC,,;,AC, se calculent & laide du méme type d’équation (2.2) dans laquelle

uniquement I’indice change (il devient M, N, D, Lift, Y au lieu de L). L’ensemble des

équations de type (2.2) pour tous les coefficients des forces et moments devient:

Agq Aq

Aa Aa
AC,\ (ay a, .. ay AV AV
AC,, Ay, Gy o Gy A6 Al
AC,, B @2 e Ay | AH _A,.- AH ' 2.3)
AC, Ay Gy - Gy Ap Ap
AC,, A5, G55 - Qs Ar Ar
AC, sy G52 - oo Ap Ap

A¢ A¢

Acom,, Acomy,,

ol la matrice [A‘] est donnée par 1’ensemble d’équations (1.6), (1.7) et (1.9).

Les entrées de commandes Acom de dimensions (10x1) pour le mouvement

longitudinal et latéral de I’avion F/A-18 sont définies comme suit :

A 5Iong _LEF

A 5long _TEF

Aalong_AIL
Aalong_HT
A5long_RUD
A51m_LEF
A5Iat_TEF
A‘slar_Au
Aé‘lat_HT
Aélal_RUD

Acom = 2.4
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2.2  Description du Bloc 2

Ce bloc est utilisé pour calculer les variations des forces et les moments dans le systeéme
lié au vent dénoté par 1’indice v (les sorties du bloc 2) a partir des variations des
coefficients correspondants aux forces et moments de I’avion (les sorties du bloc 1 et les

entrées du bloc 2).

La notation suivante est introduite:

pv’
2

S = S=q,,S (2.5)

Ou ggn est la pression dynamique, S est la surface de I’aile, pest la densité de Dair et V'
est la vitesse vraie de I’avion.

Les variations des forces et des moments s’écrivent en fonction des variations de leurs

coefficients de stabilité correspondants, en utilisant la notation (2.5):

AX,) (S 0 0} AC,
AY, |=|{0 S 0] AC, (2.6.1)
AZ,)] {0 0 Sjlacy,
AL, S 0 0 )(AC,
AM,|=| 0 S-¢ 0 |lac, (2.6.2)
AN, 0 0 S-pjlAc,

ou b est ’envergure et ¢ est la corde moyenne.

Nous réarrangerons les deux équations (2.6.1) et (2.6.2) sous la forme du systéme

matriciel suivant :



22

AX,) (§ 0 0 0 0 0 \(AC,
AY, 0S 0 0 0 0] AC
AZ,| |0 0 S 0 0 0 |AC, @
AL, 0 00 S 0 0| AC
AM,| |0 0 0 0 S-¢ 0 ||AC,
AN, 0 00 0 0 S-b/lAC,

2.3  Description du Bloc 3

Nous effectuons la transformation des variations des forces et des moments calculés
dans un systéme de coordonnées li€ au vent v aux variations des forces et moments dans
un systéme lié aux axes d’un avion a. Dans la Figure 5, nous observons que la
transformation de coordonnées pour les variations des forces X, Y, Z est intégrée dans le
bloc Simulink intitulé ‘rotation’ et pour les variations des moments L, M, N est intégrée
dans le bloc intitulé ‘rotation2’. Les détails de ces deux blocs sont donnés dans cette

section.

Dans la Figure 8, le systéme de coordonnées lié au vent est représenté par les axes x,, y,
et z, et le systéme de coordonnées lié aux axes d’avion est représenté par les axes x,, y,

et z,. Nous effectuons deux rotations successives du systéme de coordonnées x,, y, et z, :

- La premiére rotation avec 1’angle f autour de I’axe z, pour I’obtention du

systéme de coordonnées x’°, y’, z° et

- La deuxiéme rotation avec 1’angle a autour de ’axe y’ pour obtenir le systéme

de coordonnées x,, V., Z..
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Figure 8 L’avion dans les systémes de coordonnées li€s au vent v et a I’avion a

Suite a la premiére rotation avec I’angle f autour de 1’axe z, du systéme de coordonnées

lié au vent x,),z,, le systéme de coordonnées x’y’z’ s’obtient :

x| [cosp -sinf 0] x,
y |=|sinf cosp O]y, (2.8)
z 0 0 1{] z

v

La deuxieéme rotation de 1’angle a autour de I’axe y’ dans le syst¢tme de coordonnées

x’y’z’ alieu et le systéme de coordonnées lié a I’avion x,.y,z, s obtient :

x cosa 0 -sinal|x

wl=l o 1 o ||y 9
z sina 0 cosa ||z

a



24

Nous remplagons le vecteur x’ y’ z’ donné par 1’équation (2.8) dans 1’équation (2.9) et
nous obtenons le systéme de coordonnées lié 4 1’avion a en fonction du systéme de

coordonnées lié au vent v ;

X, cosacosfB —cosasinf -sina || x, .
V. |= sin cos ff 0 v, (2.10)
z, sinacosf —sinasinff cosa ||z,

Les forces sur les axes x et z dans le systéme de coordonnées lié a 1’avion a en fonction
du syst¢tme de coordonnées lié au vent v ont des signes opposés a cause de leurs
orientations données par les laboratoires de la NASA DFRC, voir 1’équation (2.11.1)
par rapport & I’équation (2.10). Cependant les moments ont les mémes orientations, voir

I’équation (2.11.2) par rapport a I’équation (2.10).

X, —cosacosf cosasinf sina || X,
Y |= sin cos fB 0 Y - (2.11.))
Za

v

—sinacos 8 sinasinf -—cosa || Z,

L, cosacosff —cosasinf -sina || L,
M, |=| sinf cos 0 M, (2.11.2)
N, sinacosf -—sinasinf cosa || N,

Les équations (2.11.1) et (2.11.2) sont linéarisées autour de la position a 1’équilibre
(trim) de I’avion F/A-18 par la théorie des petites perturbations, dans laquelle nous
notons par zéro (0) I’indice de I’angle & 1’équilibre et par A la variation de I’angle autour
de sa position & 1’équilibre. L’angle peut étre 1’angle d’attaque o ou I’angle de dérapage

P et nous pouvons 1’écrire par cette théorie comme suit:

(2.12)

{a=a0+Aa
B=p5+Ap
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L’angle de dérapage a 1’équilibre 3, fourni par les laboratoires de la NASA DFRC pour

I’avion F/A-18 est égal a 0, alors nous obtenons I’angle de dérapage S en fonction

uniquement de sa variation 44 qui est tres petite, alors nous écrivons:

cos S =cos(f, +AB)=cosAf =1

sin 8 = sin(B, + AB) =sinAS = AB (2.13)

Les forces et les moments de I’avion dans le systéme lié a I’avion a et dans le systéme

lié au vent v sont écrits par la théorie des petites perturbations:

Xo=Xpg+ AX, , Yo=Y+ AY, , Zo=Zuw+ AZ, (2.14.1)
X,=Xpo+AX, , Yo=Y+ A4Y, , Z,=Zo+AZ (2.14.2)
Lo=Lo+ AL, , My=Mug+AM,, N,=Na+ AN, (2.14.3)
Ly=Lyw+AL, , M,=My+ AM, , N,=Ny,+ AN, (2.14.4)

Les forces et les moments a 1’équilibre sont nuls dans le systéme lié & I’avion a et dans

le systéme lié au vent v:
Xa0=Y00=Za0=La0=Ma0=Na0=O (2151)
X =Yy=2Zy= L= Myp=Ny=0 (2.15.2)

Nous remplagons I’ensemble d’équations (2.15.1) et (2.15.2) dans 1’ensemble
d’équations (2.14.1)-(2.14.4), donc les forces et les moments sont égaux a leurs
variations A a partir de leurs positions a I’équilibre. Nous introduisons aussi les
expressions de ’angle d’attaque « et de I’angle de dérapage £ données par les équations

(2.12) et (2.13) dans les équations (2.11.1) et (2.11.2) et nous obtenons :

AX —cos(a, +Aa) cos(a, +Aa)Af  sin(a,+Aa) \(AX,

a

AY, |= AB 1 0 AY, (2.16.1)

a

AZ —sin(@, +Aa) sin(e, +Aa)AB —cos(a, +Aa) )\ AZ,

a
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AL, cos(a, +Aa) —cos(a,+Aa)Af -sin(q,+Aa))\( AL,
AM, (= AB 1 0 AM, (2.16.2)
AN, sin{f, +Aa) —sin(q, +Aa)Af  cos(a, + Aa) )\ AN,

v

Les variations de I’angle d’attaque A et de I’angle de dérapage Af a partir de leurs
positions a 1’équilibre sont nulles Ao =Af =0 et nous remplagons ces variations dans

les équations (2.16.1) et (2.16.2) et nous obtenons :

AX, —-cosa, 0 sing, \(AX,
AY, = 0 1 0 AY, (2.17.1)
AZ, —-sina, 0 -cosq, /\ AZ,
AL, cosa, 0 -—sing, )\ AL,
AM, (=] 0 1 0 AM, (2.17.2)

AN, sinag, 0 cosg, /\ AN,

v

Nous arrangeons les équations (2.17.1) et (2.17.2) dans 1’équation matricielle suivante :

AX, AX,
AY, AY,
AZ AZ
“|=C, v (2.18)
AL, AL,
AM, AM,
AN, ) AN,
ou C,, ala forme suivante :
-cosa, 0 sing, 0 0 0
0 1 0 0 0 0
C. = —sinq, 0 -—cosa, 0 0 .0 (2.19)
0 0 0 cosa, 0 -sing,
0 0 0 0 1 0
0 0 0 sina, 0 cosa,
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Nous utilisons la notation (2.7) pour obtenir les variations des forces et les moments

dans le systéme lié a I’avion a en fonction des variations des coefficients de stabilité

dans le méme systéme de coordonnées:

AX, AC,
AY, AC,
AZ, AC,,
AL, |6 A(,fLﬁ
AM, AC,
AN, AC,

ou la matrice C,, a la forme suivante :

-S-cose, 0 §-sina, 0 0

0 S 0 0 0

C - -S-sin@, 0 -S-cosq, _ 0 0
" 0 0 0 S-b-cosq, O
0 0 0 0 S

0 0 0 S-b-sing, 0

0
-S-b-sine,
0
S-b-cosa,

(2.20)

.21)

Les variations des forces X et Z ont été multipliées par I’envergure b pour obtenir les

variations des moments de roulis L et lacet N et les forces Y ont été multipliées par la

corde ¢ pour obtenir la variation du moment de tangage M.

2.4  Description du Bloc 4

Nous avons déja mentionné qu’on n’utilise pas I’équation x = Ax + Bu et qu’on calcule

les états en utilisant le bloc en Simulink appelé ‘6DoF’ ‘six degrees of freedom’. Le

schéma du bloc ‘6DoF’ est le suivant :



28

Vitesses en translation
Va (u, v, W) dans l: avion

>

Angles d'Euler

Figure 9 Détails du bloc ‘6 DoF’

Le bloc ‘6DoF’ traite les équations de mouvement d’un corps rigide en six degrés de
liberté. L’origine du systéme des axes de coordonnées lié a 1’avion a est le centre de
gravité de I’avion considéré rigide. Le systéme des axes de coordonnées inertiel est lié a

la Terre i.

Les équations de mouvement de 1’avion sont obtenues par la deuxi¢me loi de Newton :
1. La somme des toutes les forces externes agissant sur 1’avion est €gale au taux de
variation dans le temps de la quantit¢ de mouvement de I’avion, et 2. La somme des
moments externes agissant sur 1’avion est égale au taux de variation dans le temps de la
quantité de mouvement angulaire. Pour mieux comprendre le bloc ‘6DoF’ qui est
montré a la Figure 9 nous détaillons le mode de fonctionnement de ses sous-blocs (4.1,
4.2,4.3,4.4 et 4.5) séparément.
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2.4.1 Calcul des forces et des moments (Blocs 4.1 et 4.2)

Le systtme de référence inertiel est le systéme d’axes de coordonnées dans lequel
’origine est fixée au centre de la Terre. Le premier syst¢éme d’axes de référence lié a la
Terre xyiz; est choisi tel que x; est orienté vers le nord, y; vers I’est, et z; vers le bas. Le
deuxi¢me systéme d’axes est celui qui a comme origine le centre de gravité de 1’avion,
ainsi, ce systeme est fixé a ’avion. Pour un tel systéme, I’axe x, est dirigé vers le nez de

P’avion, I’axe y, vers I’aile droite, et I’axe z, vers le bas, voir la Figure 10.

Figure 10 Le systéme inertiel i et le systéme d’axes li€¢ a ’avion a

Nous supposons que l’avion est rigide, c’est-a-dire qu’une distance prise entre
n’importe quels points de I’avion ne change pas pendant le vol. Le mouvement de
’avion dans I’espace est considéré avoir six degrés de liberté. Les forces et les moments
peuvent étre calculées par la loi de Newton appliqué a I’avion rigide en fonction des

accélérations et des vitesses.
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2.4.1.1 Le calcul des forces dans le systeme d’axes lié a ’avion a (Bloc 4.1)

Nous considérons un point sur I’avion de masse dm et ses coordonnées sont x, , y, ,

z,, d’ou la position de ce point matériel rest décrite par 1’équation suivante :
F=xi+y j+zK (2.22)

ou i, j,k sontles vecteurs unitaires sur les axes de I’avion x,,¥,,z,. Les projections
des vecteurs v, et @, sur les mémes axes x,,y,,z, sont les vitesses linéaires et les

vitesses angulaires dans le méme systtme de coordonnées li€ a I’avion a. Nous
écrivons :

v, =ui+vj+wk

(2.23)

@, = pi+gj+rk
Nous calculons la force élémentaire agissant sur le point matériel de masse dm comme
suit:

a

5F =%(5mv) (2.24)

ol la vitesse Vv a deux composantes : la vitesse dans le systéme d’axes lié a I’avion a

par rapport au systéme inertiel v, et la vitesse par rapport au systéme de coordonnées

—-

e s . dr L.
lié a ’avion d_ . Nous allons écrire :

vov, + 3 (2.25)
dr

Nous obtenons, en remplagant I’équation (2.25) dans 1’équation (2.24) :
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2

SF, = dmv,, + %7 (8mF) (2.26)

La force totale est la somme des forces élémentaires qui agissent sur la totalité des

points matériaux :

F, =Y (sF) =(25m)d:; +—§t—2(28mf). 27

Le terme X(omT) est égal a zéro, car le systéme de coordonnées lié a 1’avion a a son
centre dans le centre de masse de 1’avion, ainsi I’équation (2.27) devient :
- av,

F,=m
dt

(2.28)

Nous voulons exprimer la force totale en fonction de composantes vectorielles
exprimées par les équations (2.23) qui se trouvent dans le systéme d’axes lié a I’avion a.

Nous exprimons la dérivée du vecteur v, du systéme d’axes inertiel i au systéme d’axes

lié a ’aviona et nous obtenons:

dv dv .
L] =|—= v 2.29
() (%) e )

e

Nous remplagons @, et v, données par les équations (2.23) dans I’équation (2.29), et

ensuite dans 1’équation (2.28), alors nous obtenons :

i

F,=m|ui+vj+wk+|p

< Qe
T N
I

u

=m(i+qw—rv)i+m(v+ru—pw)j+m(w+ pv—qu)k (2.30)
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d’ou les composantes de cette force totale sont :

X, =m(12+qw—rv)
Y, =m(v+ru—pw) (2.31)

a

Z, =m(w+pv—qu)

Les accélérations selon les trois axes sont :

a,=X,/m=u+qw—rv
a,=Y,/m=v+ru-pw (2.32)

a,=Z,/m=w+pv—qu

Nous observons les équations (2.32) dans la premiére partie en haut du Bloc 4, intitulé

Bloc 4.1, ou m est la masse de I’avion et ou le ‘Produit vectoriel’ 1 = ¥, xw dénote les

produits des vitesses linéaires avec les vitesses angulaires (qw — rv, ru — pw, pv — qu).

du/dt
dv/dt
aw/dt

L.
' o

Figure 11 Le bloc 4.1 pour I’expression des équations (2.32)
2.4.1.2 Le calcul des moments dans le systéme d’axes lié a I’avion a (Bloc 4.2)

Le moment angulaire élémentaire appliqué sur un point matériel est :

SH =(FxV)dm =(FxV,)dm+[Fx(@,xF)|om (2.33)
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Le moment angulaire équivalent total est exprimé comme suit:

=Y (sH)=(> om)x¥, + [ Fx(&, xF)dm] (2.34)

Le premier terme de 1’équation (2.34) est nul pour la méme raison invoquée pour
I’équation (2.27). Le deuxiéme terme de 1’équation (2.34) peut s’écrire sous la forme

vectorielle suivante en tenant compte des équations (2.22) et (2.23) et des propriétés des

produits vectoriels:

- —_

i j k
rx(®,xF)=Fx|p q r =Fx|:(qza—rya)f+(rxa—pza)]+(pya—qxa)ﬁ]=
xa ya Za
i j K
- ), . (2.35)

qz, =1y, IrX,—pz, PyY,—9%,

-

=[p(y2+22)-axy.—rx.z, [i+[a( +22)-pry. - 1.2, ]

+[r (52 +32)-proz,— vz, K.
Nous remplagons I"équation (2.35) dans I’éq. (2.34) et nous obtenons :
B, =pY[(v:+22)m |1 g3 (x,y.8m)i - Y (x,2,8m)i
+g ) [(#2 +22)8m|i-p (,3.8m)i—r X (3,2,5m) ]

+r2|:(x§ +3? )Sm] k-pY (x,z,0mk—q> (y,2,9m)k (2.36)

Les définitions des moments d’inertie de I’avion sont :
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~
¥
I

Z[(yj +z§)8m]; I, =Y (x,y,9m); I,=Y (x,z,0m);
2.37)
I, = Z[(x: +z§)8m:|; 1, =Y (y.2,0m); I,= Z[(xj +yj)8m:|

Nous introduisons les définitions des moments d’inertie données par les équations

(2.37) dans la définition du moment angulaire donné par 1’équation (2.36) qui devient :

I_:Ia =(p1xx - Ixy _rlﬂ)i+(_plw +quy _rI)’z):l:-*_(_pIxz —quz +rIzz)ii

(2.38)
Ainsi les composantes de H,, sont les suivantes :
Hxa = p]xx _qlxy _rIxz
H, =-pl +ql -1l _, (2.39)
Hz,, =-pl, —quz +rl,
et les équations (2.39) peuvent s’écrire sous la forme matricielle suivante :
Hxn Ixx _Ixy _Ixz p
H=\H |=|-1, I, -I,|q (2.40)
H, -1, -1, I, \r

Le plan x,0z, est le plan de symétrie de I’avion, c’est-a-dire que I, =1 =0 et alors

le systéme d’équations (2.40) devient :

H, I, 0 -I_\(p I.p-1_r
H,=|H, |=| 0 I, 0 ||g|= 1,49 (2.41)
H, -1, 0 I, ©\r Ir—1,p

Le moment, dans le systéme inertiel, est la dérivée du moment angulaire, alors pour le

calcul des moments M , nous utilisons la 2°™ Loi de Newton et nous obtenons :
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m, = e | () (6, fi) (2.42)
ds ; dr . a
Le premier terme de la partie droite de I’équation (2.42) s’écrit sous la forme suivante :

[‘L—I:J = Hxai + Hyj +H, k (2.43)

ou les expressions des H, ,H, et H, sontdonnées par les équations (2.39).

Le deuxiéme terme de la partie droite de 1’équation (2.42) s’écrit sous la forme d’un

produit vectoriel comme suit :

=(qH, —rH, )i+(rH, - pH, )j+(pH, -qH, )k (2.44)

T~ m

Le moment Ma devient, en remplacant les deux derniéres équations (2.43) et (2.44)

dans I’équation (2.42) :
M, =(H, +qH, —rH, )i+(H, +rH, - pH, )j+(H, +pH, -qH, )k (2.45)

avec les composantes L, M et N :

L= I-'Ixﬂ +qH, -rH,
M=H, +rH, - pH, (2.46)
N=H, +pH, —qH,

Nous observons dans la premiére partie en bas du Bloc 4 dénoté par le Bloc 4.2 les

équations (2.46). Dans le bloc 4.2, le ‘Produit vectoriel 2° =@ x (/@) dénote les produits

Rapport-gratuiticom @


LENOVO
Stamp
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des vitesses angulaires avec les composantes du moment angulaire (¢H, — rHyo rHyy —

sza: pI{ya - qua)

dp/dt
dq/dt

I—l M 1/s

Moments
LMN

HX
o x (Iw) .

Figure 12 Le bloc 4.2 pour I’expression des équations (2.46)

Les composantes des vitesses linéaires u, v et w sont calculées dans le Bloc 4.1 de la

Figure 11 & partir de #,v,w et les composantes des vitesses angulaires p, g et r sont

calculées dans la Figure 12 a partir de p,q,7.

2.4.2 Calcul de la matrice des cosinus directeurs DCM (Bloc 4.3)

Le diagramme a I’intérieur du Bloc 4 nous permet de calculer la Matrice des Cosinus

Directeurs DCM a partir des angles d’Euler ¢, 8 et y. Cette matrice DCM est la

suivante :
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cosf@cosy
DCM =| cosy sin@sin¢g —siny cos ¢

cos@gsin@cosy +singsiny

. . r (2.47)
cosfsiny —sin@

singsin@siny +cosy cosg cosfsing
siny sinfcosg—cosysing cosdcosg

Le bloc a I’intérieur du Bloc 4 s’intitule le Bloc 4.3 et la Figure 13 nous montre ses
détails.

Matrice du cosinus
Angles d’Euler d

s s irecteur
s 03 / s 9,

Figure 13 Présentation du Bloc 4.3 pour le calcul de la matrice DCM

2.4.3 Calcul des vitesses et des positions dans le systéme des axes de coordonnées
inertiel (Bloc 4.4)

Le vecteur des vitesses dans le systéme d’axes du systéme li€ a la Terre i (Vs, Vj et V)

est calculé en fonction du vecteur des vitesses u,v,w dans le systétme d’axes liés a

’avion a par trois rotations successives.

Ces rotations successives sont les suivantes : une premicre rotation d’angle y autour de
I’axe des z, une deuxiéme rotation d’angle & autour de 1’axe des y et une troisiéme

rotation d’angle ¢ autour de I’axe des x.

V. cosy -—siny 0} cos® O sinO)1 O 0 u
V,|=|siny cosy 0 0 1 0 (|0 cos¢ -—singijv| (2.48)
v, 0 0 1 \-sin6@ O cosB){0 sing cosd \w
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ce qui peut s’écrire comme suit :

V. cosOcosy cosysinOsin ¢ —sinycosd
V, |=| cosOsiny sin¢sin0Osiny +cosycosd
v, —sin® cosOsin¢
: o (2.49)
cos¢sinBcosy +sindsiny \( u
sinysinBcosp—cosysing || v
cosOcos ¢ w
L’équation (2.49) peut étre réécrite sous la forme suivante :
V. u
T
V,|=DCM"| v (2.50)
v, w

ou la matrice DCM a été décrite dans 1’équation (2.47). Les positions inertielles sont
calculées par I’intégration des vitesses inertielles. L’équation (2.50) est représentée dans

le Bloc 4.4 et les détails du bloc sont donnés dans la Figure 14 suivante :

Vitesses
inertielles

V.,V

Vitesses en translation
dans le repére avion

V. (u,v,w)

Positions
inertielles

Xis Vis Z;

DeMm’”

Matrice du
DCM | cosinus
directeur

Figure 14 Présentation du Bloc 4.4 pour les calculs des vitesses
et des positions dans le syst¢éme d’axes inertiel

ko
| F

Lo
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2.4.4 Calcul des dérivées des angles d’Euler (Bloc 4.5)

Un autre regroupement des blocs a I’intérieur du bloc 4 est le bloc 4.5 qui lie les angles

d’Euler ¢, 6 et y et les vitesses angulaires p, g et r avec les dérivées des angles d’Euler

$,0,y par 1’équation suivante (2.51) :

¢ 1 singtand cosgtané |( p ’
0|=0 cos¢ —sing || ¢ (2.51)
v 0 sing cos¢ r

cosé cosd

p ’ q7 ¥ . . Angles d’Euler
> 0’ j ’ 0’
¢ .d » 1/s ¢ i ¢’ 0, Y >
8,0,y
Figure 15 Présentation du bloc 4.5 pour les calculs

des dérivées des angles d’Euler

2.5  Description du Bloc 5

Dans le bloc 4, nous avons calculé les variations des paramétres suivants: la vitesse
angulaire de tangage g, I’angle de tangage 6, ’altitude H, la vitesse angulaire de roulis,
la vitesse angulaire de lacet r et I’angle de roulis ¢. Les variations de la plupart de ces

parameétres ont été calculées dans le bloc 4.

Les variations des paramétres qui n’ont pas été calculés dans le bloc 4 et qui seront
calculés dans le bloc 5 restent les variations de la vitesse vraie de I’avion V, de 1’angle

d’attaque a et de ’angle de dérapage S. Les parametres V, a et f sont calculés en
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fonction des vitesses lin€aires en translation #, v et w dans le systéme d’axes li¢ a

’avion a a I’aide des équations suivantes [10]:

V=vu+v +w’

! @=arctan> (2.52)
u
B = arctan
u+w

Nous appliquons la théorie des petites perturbations aux termes présents dans le systéme
d’équations (2.52) dans lequel I’indice de référence (0) désigne le terme a 1’équilibre et
A désigne la variation d’un terme autour de la position & 1’équilibre. Cette théorie est

appliquée aux termes V, a, S, u, v et w et nous obtenons:
V=V,+AV,a=a,+Aa,f=5,+Ap (2.53.1)
u=u, +Au,v=v,+Av,w=wy +Aw (2.53.2)
2.5.1 Calculs de la variation de vitesse vraie a I’équilibre AV

La premiére équation du systéme d’équations (2.52) est élevée au carré :
Vi=u?+v: +w (2.54)
Nous remplagons les équations (2.53.1) et (2.53.2) dans I’équation (2.54) :
(Vo + AV ) = (uy + Au)’ +(v, + Av)” +(w, + Aw)’ (2.55)
et nous obtenons :

VR +2V,AV +AV? =u? +2uAu+ A’ +v,2 + 20, Av+ AV +w)” + 2w Aw+ AW’ (2.56)
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Nous obtenons a I’équilibre :

VE=ul+vi+w (2.57)

Les produits carrés des variations Au?, AV', Aw? et AV?sont négligés dans 1’équation

(2.59) car sont trés petits. Nous divisons par 2 et par ¥, I’équation (2.56) qui devient :

AV=’;—°Au+l’lAv+ﬂAw (2.58)

o oW

Les composantes de la vitesse vraie ¥y a 1’équilibre sur les axes des x et z sont ug et wy

qui s’écrivent en fonction de 1’angle d’attaque a 1’équilibre oy, comme suit :

u, =V, cosq, (2.59)
w, =V, sing, '

Les chercheurs de la NASA DFRC ont considéré dans leurs calculs £ = 0, alors la

composante vy de la vitesse vraie ¥y sur ’axe des y devient égale a zéro :

v, =V,sinf, =0 (2.60)

Nous remplagons les équations (2.59) et (2.60) dans ’équation (2.58) et nous obtenons :

AV = Aucosq, +Awsin g, (2.61)

2.5.2 Calculs de la variation de I’angle d’attaque Ac & partir de I’équilibre
Nous pouvons écrire la deuxiéme équation du systéme (2.52) sous la forme suivante :
usina =wcosa (2.62)

Nous remplagons les équations (2.53.1) et (2.53.2) dans I’équation (2.62) et nous

obtenons:
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(uy + Au)sin(e, + Aa) = (w, + Aw) cos(q, + Aa) (2.63)
Nous remplagons les expansions des fonctions trigonométriques sin(e, +Aa) et
cos(@, + Ac) dans I’équation (2.63) :
(4, + Au)(sina, cos Aa +cos o, sin Ax) = (w, + Aw) (cos a, cos Aa —sin g, sin Aa) (2.64)

Pour des petites variations de I’angle d’attaque Aa, nous obtenons :
cosAa =1 et sinAa =Aa (2.65)
Nous remplagons les équations (2.65) dans 1’équation (2.64) et nous obtenons :
(uy + Au)(sina, + Aa cosa,) = (w, + Aw) (cos a, —Aasin ao) (2.66)

Nous négligeons les produits des petites variations des paramétres, par exemple AaAu

et AaAw:
AaAu=AacAw =0 (2.67)

Nous remplagons les équations (2.67) dans 1’équation (2.66) qui devient :

U, sin @, + u,Aa cos @, + Au-sina, = w, cosa, —w,Aasina, + Aw-cose, (2.68)
L’équation (2.62) a I’équilibre s’écrit sous la forme suivante :
u, sin @, = w, cos , (2.69)
Nous introduisons 1’équation (2.69) dans 1’équation (2.68) et nous obtenons :
(4, cosa, +wysina, ) Aa = —Au -sina, + Aw-cos a, (2.70)

Nous remplagons les équations (2.59) dans I’équation (2.70) et nous obtenons :
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(V; cos’ @, +V, sin’ ao)Aa =-Au-sino, + Aw-cosa, (2.71)

Nous utilisons 1’égalité trigonométrique sin’ap + cos’ay = 1 dans 1’équation (2.71),

alors la variation de ’angle d’attaque Aa s’écrit avec 1’équation suivante:

Ao =% pyy °°IS/ % Aw 2.72)
0 0

2.5.3 Calculs de la variation de I’angle de dérapage A a partir de ’équilibre

La troisitme équation du systtme d’équations (2.52) peut s’écrire, pour des petites

variations de I’angle de dérapage Af et en tenant compte que S, =0:

v

tan(B, + AB) = tanAB = AB = 2.73)

Nous exprimons Af sous forme des sommes des produits entre les dérivées de S par

rapport aux u, v et w a I’équilibre et les petites perturbationsen , vet w:

Aﬂ:(%J Au+(%J Av+(%] Aw @79
ou J, o ), ow ),

Les expressions des dérivées de l’angle de dérapage £ a partir de 1’équilibre

sont calculées par la dérivation de  donnée par 1’équation (2.73) :
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(L) - |3 e w0

=T 2 YLl T o 0=

RS A
U, +W0

(%J = 1 1 — \/uoz -l-M)O2 _ \/uoz + w02 _ 1 (275)
0
1

. = = =—>
2 2 2 2 2 2 2 2
ov % \/uo +w, Uy FW, Y u,” +w, Vs

2 2
U, +w,

[aﬂ) v .[_1] R SV YR

2 0 0~

Who g L2l ey
uo +W0

car vo=0 et V> =ul +w? (voir I’équation (2.57)).

Nous remplagons les équations du systéme (2.75) dans 1’équation (2.74) et nous

obtenons :

Ap =ty (2.76)

0

2.5.4 L’obtention du systéme matriciel d’équations

Les équations (2.61), (2.72) et (2.76) démontrées a la fin des sections 2.5.1, 2.5.2 et

2.5.3 sont réarrangées sous la forme d’un systéme matriciel d’équations :

AV cosa, O sing, Au
Aa |=| 5% o 008G ||, 2.77)
ApS % % Aw
0 L 0
£

Nous ajoutons le systéme d’équations (2.77) aux équations initiales des sorties du Bloc
4 qui deviennent des entrées du Bloc 5 et nous obtenons un plus grand systéme matriciel

d’équations :



ou

0

o N~ o o oo

Agq
Aa
AV

EEEER

A¢

S = O O O

(=

45

(2.78)

(2.79)
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2.6  Description du Bloc 6

Les paramétres initiaux du systéme matriciel (2.78) sont les suivants :

9y 0
a, Qo NasA
Vo Vo_ nasa
6, Oy nasa
H, = HO_NASA (2~80)
P 0
¥, 0
Bo 0
9, 0

et sont fournis par les chercheurs des laboratoires de la NASA DFRC dans les fichiers
des coefficients de stabilité et commande pour chaque condition de vol caractérisée par

le nombre de Mach, I’altitude, I’angle d’attaque.
2.7  Description du Bloc 7

Nous calculons la densité de I’air p en fonction de ’altitude H. Nous utilisons la loi de

gaz pour exprimer la pression statique p; en fonction de T*
p, = pRT (2.81)
La pression statique au niveau de la mer p_, est exprimée comme suit :
Py = PoRT,  (2.82)
Nous divisons I’équation (2.81) par 1’équation (2.82) et nous obtenons :

b _p,PT (2.83)
psO pO ];)
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Dans la région de la troposphére, nous utilisons I’équation suivante :
T=T,-LH (2.84)

ou L est le taux de variation de la température T avec 1’altitude H. Nous introduisons la

température T exprimée par I’équation (2.84) dans 1’équation (2.83) nous obtenons :

P _pL-LH =£(1_ LH J (2.85)
Do P T Po T, :

Nous connaissons la relation entre la pression statique au niveau de la mer et la pression

statique a I’altitude H[11]:

£
LR
LH ) (2.86)

=p [1-22
p s p 50 [ 7;)
Nous remplagons le rapport p_/p,, donné par I’équation (2.86) dans 1’équation (2.85)

et nous obtenons :

P _ (1 _LH JE_ 8D

ou py est la densité de Iair au sol, Tj est la température de I’air au sol, H est I’altitude, R

est la constante de gaz et g, est la constante gravitationnelle au niveau de la mer.

2.8 Description du Bloc 8

La pression dynamique g est calculée en fonction de la vitesse vraie de I’avion Vet de

la densité de I’air p comme suite :
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V2
Gom = p2 (2.88)

ou p est la densité dépendante de I’altitude H et V' la vitesse vraie de ’avion.

29  Description du Bloc 9

Les entrées de commande sont excitées a 1’aide des différents signaux. Ces entrées sont

les suivantes : les entrées données par les volets au bord d’attaque Alef =AS,,.

(Leading Edge LE flaps), les volets au bord de fuite Afef = A, (Trailing Edge TE
flaps), les ailerons Aail = A6, , ’empennage horizontal Aht = Ad,,, (Horizontal Tail
HT) et la gouverne de direction Arud = Ad,,,, (rudder). Les entrés sont valables pour le

mouvement longitudinal et latéral de I’avion.

Nous avons utilisé un signal a la fois, sur les entrées de commande de 1’avion, qui nous
donne une déviation de +5° autour de la position de 1’équilibre de 1’avion (¢rim) pour le
mouvement longitudinal ainsi que pour le mouvement latéral de ’avion afin d’observer
la variation des forces et des moments dans le temps. Avec ce type de signal nous
pouvons observer clairement le comportement de 1’avion autour de sa position de
I’équilibre (trim). Des simulations ont été effectués pour d’autres variations tel que
+10° et £15°. Suite a ces variations, la stabilité de I’avion et les résultats ont été validés

mais les résultats présentés dans ce mémoire sont ceux pour une déviation de 15°.

Nous avons donné un signal sur I’empennage horizontal pour le mouvement
longitudinal et pour le mouvement latéral nous avons donné un signal sur les ailerons.

Le signal utilisé dans les simulations avait la forme montrée dans la Figure 16 suivante :

¥ '
| Py

Lo
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Signal entrée (deg)

PRy

temps (3)

Figure 16 Type d’entrée sur les surfaces de commande utilisée (doublet)
lors de la simulation de 1’avion F/A-18

Nous avons donc vu dans ce chapitre les détails des neufs blocs qui constituent le
systtme a analyser. Maintenant que nous avons pu acquérir une vue d’ensemble du
systéme, nous allons passer au pas suivant dans lequel nous allons développer la

deuxiéme formulation a partir de la premiére formulation pour 1’analyse de I’avion F/A-
18.



CHAPITRE 3

INTRODUCTION DES VARIABLES D’ETATS DANS LA BOUCLE DE
RETOUR

Nous avons présenté dans le chapitre 1 une premiére formulation de la problématique
considérée et nous avons présenté les détails de cette formulation dans le chapitre 2.
Dans le chapitre 3, nous allons développer une deuxiéme formulation & partir de la
premicre formulation qui exige d’obtenir dans la boucle de retour les vecteurs des

coordonnées généralisées et leurs dérivées dans le temps:

n=(Ax,,Ay,, Az, A$,AO,Ayp)’

o 3.1
n=(AV,,AV,,AV,,A,A0,Ay) @D

3.1 Calcul des matrices C et D qui caractérisent le systéme linéaire au point de
fonctionnement

Pour calculer les matrices C et D qui caractérise le systéme linéaire au point de
fonctionnement, nous allons arranger les coefficients de stabilité sur les lignes 1 4 6 des
matrices utilisées dans la premiére formulation. L’ordre d’arrangement de ces matrices
qu’on peut voir dans I’équation (2.3) est le suivant: C,,C,,,C,,C,,C,,;,C,. Dans le
but de réaliser la deuxiéme formulation, il est nécessaire de réarranger I’ordre des
coefficients des dérivées de stabilité et de commande sur les lignes 1 & 6 comme

suit: C,,,C,,Cp,C;, G, Cy
3.1.1 Réarrangement de ’ordre des coefficients des dérivées de stabilité et de
commande dans les données initiales

Nous introduisons les notations A , Biong int €t Biar ine pour les matrices A, Biong €t Biy
intermédiaires, utilisées dans la deuxiéme formulation et exprimées par les équations

(3.2), (3.3.1) et (3.3.2) dans lesquelles I’ordre des coefficients est réarrangé.

Rapport- gratuit.com \‘i}


LENOVO
Stamp
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roc, oCc, oc, o&c, oc, oC, oC, aC, aC,
&g oa OV 060 OH & o 88 dp
ac, o&c, ac, ac, o&Cc, oCc, oCc, o, oG
&g ©o6a v 060 OH & o OB Op
éc,, oc,, oc, oc, oC, oC, &C,, oC, oCy,
4 = &g oOa W 00 OH & o of g 52)
"lac, ec, ac, ac, éc, oéC, oC, ac, oC
dq oa OV 00 OH @ o 9B op
ec,, oc, oc, oc, oc, oc, oc, oC, oC,
dq oa O 080 oH & o B oo
ec, oc, aec, oc, oc, oc, oc, oc, o,
| &g Oa W 099 OH @ oo 88 Op |
[ aC, ac, ac, aC, ac, ]
a5I¢mg_AIL adlong_HT aé‘long_RUD aélong_LEF aalong_TEF
aC, aC, ac, aC, aC,
a‘slong_AlL aalong_HT a5Iong_RUD a5long_LEF a5long_TEF
oCy, oC,, oC,,, oC,, 8Cy,
a6long_A1L 0 6lang_HT aé‘lang_RUD aalong_LEF a5long_TEF
aC, ac, aC, ac, ac,
aélong_AIL aélzmg_HT aglong_RUD a6long_LEF aé‘long_TEF
aC,, aCc,, aC,, aC,, aCc,,
aalang_A]L 0 ‘Slong_HT aglong_RUD a510ng_LEF 0 slong_TEF
aC, ac, ac, ac, ac,
B aélong_A]L a§long_HT 0 5Iong_RUD aalong_LEF a5lang_TEF ]




ac, ac, oC, oc,, ocC,
a5la:_A1L aé‘lat_HT a51az_1wD aalat_LEF 0 51a:_TEF
ac, ac, ac, ac, aC,
L. _AIL 08, _HT 96, _RUD 90, _LEF 00,4 _TEF
oC oC oC oC oC,,
B, . = 00, _AlL 06, _HT a51ar_ rop 00, _LEF 00y, _TEF
- oC, aCc, aC, oC, aC,
L _AIL 06, _HT 96, lat_RUD 904 _LEF L. _TEF
ac,, oc,, oc,, oc,, ac,,
06, _AIL 00, _HT 00, _RUD 96 lat_LEF L _TEF
oc, oc, oc,, oc, ocC,
| a51a:_AlL aélat_HT a51ax_RUD a51az_LEF a51a:_TEF ]

D’ou la nouvelle matrice 4,

Am_int = [Aint Blong_im BIat_int] =

_int

aura la forme suivante :

a1 G4, 419
Qg1 Qg g 10
a, 4s, as 19
a, 4a,, Qs
a1 G, 19
[ 951 93 519 |

= I:Aml_int Amz_im ]

52

(3.3.2)

(3.4)

ou 4, .. estla matrice des coefficients de stabilité et sa forme analytique est donnée

dans 1’équation (3.5). La matrice 4,, ,, est la matrice des coefficients de commande

[B

long _int

ml_int —

By, ] et sa forme analytique est exprimée par I’équation (3.6).

(3.5)



A, =[B B _T=|%0
m2_int — long _int lat _int | —

419
G619
519
20T

19

a5 i

53

(3.6)

Les équations (3.5) et (3.6) servent a écrire la deuxiéme équation (3.7) d’un systéme

écrit sous la forme;:

AC,
AC,
AC,,
AC,
AC,,
L AC,,

= Aml_im

Aa
AV

EREER

Ag

'm2_int

Aalong_LEF )

A é‘long _TEF

Af,

long _ AIL
AS,

long _HT

A 5long _RUD
A alal _LEF

A51at_TEF
Aé‘lat_AlL
A6IaI_HT
Ady, _RUD

3.7)

Nous remplagons 1’équation (2.78) dans le premier terme a la droite de 1’équation (3.7)

et nous obtenons:
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Au

Av Aglong_LEF

Aw Aalong_TEF
AC, Ax, Aalang_AlL
ACY Ay, Aalang_HT
IV E N el PV vt (3:3)
AC, - Ap - Aé‘lat_LEF
AC,, Agq A51ar_TEF
AC, Ar A51a1_A1L

Ag Abu_ur

AD Aalat_RUD

Ay )

Nous remplagons le vecteur donné par 1’équation (3.8) dans I’équation (2.20) pour

calculer les forces et les moments dans le systéeme de coordonnées lié & I’avion :

Au
Av A510ng _LEF
Aw A610ng_TEF
( A‘)(a Axi A5long_AIL
A I,a Ay i A5long_HT
AZ Az, AS,,
‘ = CmA'ml imBm I + CmAmZ int Lone - R (39)
AL, N Ap - A5Iat_LEF
AM, Ag Aé‘lat_TEF
\ AN a) Ar A51a¢_A1L
A¢ A5Ial_HT
AG Aé‘lat_RUD Y,
Ay
Nous introduisons les notations suivantes :
C = CmAml_inth (3 10)
D = Cm Am2_int -



Nous remplagons les équations (3.10) dans 1’équation (3.9) :

( Au

Av

Aw

AX, Ax,
AY, Ay,
AZ, Az,
a, |7 ap
AM, Ag
AN, ) Ar
Ag

A8

Ay

"1+ D

A 5long _LEF

Ao,

long _TEF
A5long_A!L
A6Iong _HT
A 5Iong _RUD
A510t _LEF
A5Iat_TEF
A 51at _AIL
A5I¢zt_HT

Aé‘lat_RUD

55

(.11)

Nous avons obtenu les matrices C et D qui caractérisent le systéme linéaire au point de

fonctionnement et la prochaine étape sera le calcul de ces matrices. Le schéma montré

dans la Figure 17 représente la ‘conversion’ du schéma montrée dans la Figure 6 ayant

sur la boucle de retour les 12 états x du systéme qui se trouvent dans 1’équation (3.11).

Le nouveau systéme linéaire converti a la forme suivante :
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Ay
>
Av AX,(force) - ':7
Awy -
Ax, AY, (force) W
E» —
—Lip»
i;‘. AZ,(Jorce) |
;" AL, (moment)
Ary —
ady
Af, AM ,(moment)
M»
Conditions
AN, (moment) initiales
A

“—v—’
feuipnyBuoy
(7]
o
=
:
a
L el
>
QY
?' 3]
Qe

Figure 17 Schéma de simulation avec les 12 états du systéme sur la boucle de retour

3.1.2 Calcul de la matrice C qui caractérise le systéme linéaire au point de
fonctionnement

Nous représentons analytiquement les éléments des matrices C. La matrice C a la forme

analytique suivante:

Cll C12 C13 Cl4
) (3.12)

C=CmA7n1Bm=
C21 C22 C23 C24

ou les matrices C11, C12, C13, C14, C21, C22, C23 et C24 sont considérées sous les

formes analytiques suivantes :

Cli=|c, ¢, ¢, (3.13.1)
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Cl2=|c,, ¢ ¢ (3.13.2)

Cl3=|c,;, o5 ¢ - (3.133)

G Su G2

Cld=|c), ¢y €y (3.13.4)

G G G

C2l=|c5; c¢5, Csy (3.13.5)

C22=|c,, 5 cs (3.13.6)

C23=|c,, 55 sy (.13.7)

0 Can1 Can2

C24=|cso € Cop (3.13.8)

Cs10 Ss11 Ce12

La matrice By, est exprimée par 1’équation (2.79) et la matrice Am1_int €st donnée par

I’équation (3.5). Leur produit est le suivant :



Amle =

sin
-a,, +a,;cosa,
Vo
sina,
~ag, +a,,cosa,
Y
sina,
5.2 +a,,cosa,
Y
sina,
-a, +a,,c0s0Q,
Vo
sin
b2 +a,,c0s0Q,
Vo
sing,
-a;, +a,,co8a,
Vo
Qs
s s
a5,5
a5
as
a5

ae cos a, :
2 +a,,sina,
V V. K
0 0
a, Ccos a,
6.8 )
: - % +a,,sina,
V. V
0 0
a cos
58
== a, % +a,,sina,
v V. ’
0 0
a cos a, .
—_— 1.2 + a4 sin ao
V V ’
0 0
aye cos @, )
a,, +a,,sina,
V ) >
0 0
a3,8 CcOoS ao .
o a3,2 — a3,3 sim ao
0 0
Qe Gy Gug Qg9 Gy O
Qg Ggr Qg7 Gso Ggy 0
Q56 s, Qsg Qsg dsy 0
Qe G, G; Gy a, 0
Qe Gy G Grg Gy, 0
Qe Gy Q37 G3g a3y 0

58

(3.14)

La matrice C donné par I’équation (3.12) est le produit entre la matrice C,, exprimée par

I’équation (2.21) et le produit des matrices Ay By donné par I’équation (3.14), alors les

éléments de la matrice C sont trouvés par indentification :
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4 .
a,,-sin2q,

2 .
as, -sin” @ L5 -sin 2a,

q 2
¢, =8" —a,,-cos” a, —
11 4,3 0
. 2 V, 2
_( a,5-cosa, a, -sing
_ 4,8 0 5,8 0
cu—S- - 7 + -
\ 0 0
— (-a,,-cos’a, a,,-sin2a, a,,-sin2a, .y
c;=8" : — +— +a,,-sin’ q,
Z 2 7,
€4=0
¢s=0

€6 =9 (—a,5-cosq, +as;-sin ao)

¢ g =8-\—a,, cosa, +a, -s1na0)

(

€, = §-(—a4,6 *COS O +ds ¢ +Sin ao)
(
(

¢y9=8-(-a,, cosa,+a,, sing, )

Co=98 -(—a4,9 -COS @ + 45, -sina, )

=S '(_a4,4 "COS @, +3as, 'Sinao) (3.15.1)
€, =0
= [ ag, sing, o N
¢, =8| ——2—21+a,, cosa, Crp =8 ——
» V 3 » V
0 0
— (a,,-cosa, ,
€3 =8| ————+a, sing, ¢4 =0
0
= (3.15.2)
Cy5 = Cr6 =1 -G
Crr =8 a4 Crp =S - ag,
Crp =885, Crro =S s



( s 2 . .
= [ @4y-sin" @, a,;-sin2e, a;,sin2a, )
€y =S 7 - > + % —a,,+Cos” ,
0 0
( q .
_5.[_Gussing, a,-cosa
Ga = 7 >
\ 0 0
. X )
_g.[_%a2sin2a . 2 as,-cos’ @, a,-sin2a,
G =8| - —a,,-sin” o, - -
\ 21, A 2
¢, =0
;=0

G0 = S '(—04,9 ‘Sina, —as, - Cos ao)

G =S (—a“ "SI, —as 4+ COS ao)
0

Ce =
. . 2 .
= a,,-sin2e, a,,-sin“a, a,,-sin2a,
¢, =S b | ——2—"1+a,-cos’ @, +—2 e
’ 2V, ’ Vs 2
= a,;°COSQ, a,4-sing,
c4’2 = S .b . —_—
" "
2 . .
= a,-cos"a, a,-sin2a, a,,-sinaq, . 5
Cy3 =S 7 + > T —a,,-sin” a,
0 0
€4 =0
€5 =0
Ce=S-b -(alys COSQy —ay s ~smao)
C7=S -b-(al,6 -COSQy — a3 ¢ ~sma0)

>
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(3.15.3)



Cag =S~b-(all -cosQ, —a,, -sinao)
Cho =S-b-(a17 -COS QY —ay, -sinao)
Cao =S -b-(al,9 COS QY — @y, -sinao)

C=S-b -(al,4 -COS QY ~ay -sinao)

c4,12=0
— a,,-sing
2,2
¢, =S¢ -——22—"T1+a,,-cosq,
» V y
. 0
- _a
c52=S.c.L'8
Y
— a, ., cosq .
Cc.=8CT|22—""414 .sina
53 V 2,3 0
0
¢4 =0
=0

61

(3.15.4)

(3.15.5)
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2
+a,, - oS aoJ

2 .
G5°C0S" @y  @y;-Sin 2a,
Vs 2

4 -2 . .
_5.b a,-sin“a, a;-sin2a, a,,-sinlq,
c61— hH.| — + —
Z 2 27,
( .
=, (a,-sin@, a;4-cosq
062=S'b' 1,8 0+ 3,8 0)
4 4
= (alz-sinZao . 5
Cs3 =8 b:| =———+a,, sin"q, +
2V, ’
€4 =0
Ces=0
=S5-b- (a15 sing, +a, ;- cosao)
,=S8b- (a16 sine, +a, - cosao)
=S-b- (a“ sing, +a,, - cosao)
o=8-b- ( 17 s1nao+a3,,-cosao)

Coro =S b- (a1,9-51na0+a3,9-cosa0)
Cent =S-b-(a1,4-sina0+a3’4-cosao)

Co12 = 0

(3.15.6)

3.1.3 Calcul de la matrice D qui caractérise le systéme linéaire au point de

fonctionnement

Les éléments de la matrice D peuvent s’écrire sous la forme analytique suivante :

S

ey

I
5] N~
&R
IS EN
ua.. NQ" E
A AR
[« % [
R
&R
A

d1,2 dl,lO

dz,z d2,10 _ D1 (3 16)
Pt D2 : '

d6 2 ' d6,10

6 7 dig dy diy
e i | (B.17.1)
39 i
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di, dyy dy, d, dyy dig diy dyy
D2=\d;, ds, ds; di, dis dig ds; dig dsy d (3.17.2)
doy deg dsy gy

D1
La matrice D=( J:C”,Am2 o €St le produit entre les matrices C,, donnée par
D2 - "

I’équation (2.21) et 4,, ,, donnée par I’équation (3.6). Nous calculons par

identification les éléments de la matrice D donc des matrices D1 et D2 :

d,= S_’ . (—a‘,,10 -cosa, +4as,, *sina, ) d, = 3. Geso
dy, = ,E '('am ‘cosa, +ds,, smao) d,,=5-a,
d,=S -(—a‘,,12 +COSQ, +a; ), - Sin ao) d,, = 5. a1
d,= §-(—a4,13 -COSa, +4a; ,; -sin ao) dy, = S- a5 13
d, =§-(—a4’14 -COS Yy + s, -sinao) d,,=85-a,,
— T (3.18.1)
dg=S '(“14,15 $COSQ, +a; 5 - sin ao) dy6=S-ag;
d,=8 -(—a‘,,16 +COS @, +45 ¢ - Sin ao) d,, =S aq,
dyy=5-(-a,, cosa, +a,,-sina,) dyo =8 g
d1,9 =S (—04,13 *CosSy +a; g -sin ao) d2,9 = a G518
d=8 ( Ay 5 - COS Ty + s 1 -SIN ao) Brp0 =S gy
d, = S- (—a‘t’10 -sin@, —ds - cos &, ) d;, = S - (—a‘,,ll -sin@, ~as,, -cos )
dy; = §- (_a4,12 -sina, —as, - cos ao) dy, = §- (_a4,13 -sina, —a; ;- cos ao)
dys=8- (—a‘,,14 -sin@, —a,,, cosa, ) dyg=S- (—a4'15 -sin@, — a5 -Cosa, ) (3.18.2)
dy; =5-(~a,,5-sina, —a;,s-cosa,)  dys=8-(-a,,-sing, -a;,, -cosa,)
dyg = S (—04,1s -sina, —a; 5 -cos ) dy o= S- (—a‘,,19 -sin e, —a; 14 - cos @, )
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ds, = §'E'a2,1o
ds, =§-E-a2’“
ds, = §'E'a2,12
ds, = S—'E'az,ls
ds,s = §'E'a2,14
dsg = §'E'a2,1s
ds,; = S_'E'az,ls
dsg = E'E'az,n
dsg = §°E'a2,1s
ds 0 =8-¢ 19

3

COS QY —ay
COSQy —ay
-COSQy —ay,
COSQy —ajy
COSQy —ay 1,
1COSQ, —ay 5
-COS Q) — a3 16
-COS Oy —dy 1,
‘COSQy —Qy 4 °

)
)
)
)
-sinao)
)
)
)
)

-sing,
-sinq,
-sinq,

-sina,

-singq,
-sing,

-sina,

sina,

dg; =8 -b-(ay,
dg, =S b-(ay,
dey=S-b-(a,,,
dg, = §-b-(al,13
des=8-b-(ay,
dgg = .§~b-(a,',5
ds, = §-b-(a1,16
dgg=5-b -(aL17
deo =8 -b-(ay
i =5

-sine, +ay,
-sing, +ay,
-sing, +a,,,
-sina, +a,
-sing, +a,,,
-sina, +aj,;
‘sina, +a,
-sina, +a;,,,

-sina, +a; .

-COsa,
-cosQ,
-cosa,
-cosQ,
-cosQ,
-COS
-cosa,
-cos

-€osQ,
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(3.18.3)

(3.18.4)
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3.2 Introduction des matrices C et D dans le systéme d’équation matricielle des
forces et moments dans le but d’obtenir dans la boucle de retour les

vecteurs 77 et 77 nécessaires aux calculs de forces aérodynamiques QO

Nous introduisons les matrices C et D données par les équations (3.15.1)-(3.15.6) et

(3.18.1)-(3.18.4) dans I’équation (3.11) et nous obtenons 1’équation matricielle suivante:

Au
Av
Aw
(AX,) Ax,
AY, Ay,
AZ, | (C11 Cl12 Cl13 Cl4) Az
AL, —(CZI Cc22 C23 C24J Ap
AM, Aq
AN, ) Ar
Ag
Al
Ay

D1
D2

|

A 6long _LEF
A 6Iong _TEF
A 5long _AIL
Ad long _HT
A 5Iong _RUD
Ad lat_LEF
A §lat _TEF
A 5Ial _AIL

A5lat_I~IT

A5Iat_RUD Y,

(3.19)

Nous séparons le systéme d’équations (3.19) dans deux différents systémes d’équations

(3.20.1) et (3.20.2) pour les variations des forces AX,, AY, et AZ, et des moments AL,,

AM, et AN, et nous obtenons :



AX Au Ax;

I

AY, |=C11| Av [+C12| Ay, |+C13| Aq |+C14| A6 |+ DI
Ay

AZ Aw Az,

a i

AL Au Ax,

a [

AM, |=C21| Av |+C22| &y,
AN, Aw Az,

a 1

Ap

Ar

Ap

+C23| Aq |+C24| AG |+ D2.

Ar

Ag

Ag

Ay

A,

A 5[ong _LEF
A 510ng _TEF
A 5Iong _AIL
Adig i
A 5[ong _RUD
A5Ir/1t_LEF
A 6lal _TEF

A5Iat_AlL
A6,

lat_HT

lat_RUD

( A 5Iong _LEF
A 5Iong _TEF
A along _AIL
A¢, long _HT
A 5long _RUD
A61(11 _LEF
A5Iat _TEF
Aglal_AIL

A5lat_HT

\ A51m_RUD
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(3.20.1)

(3.20.2)

Dans I’équation (3.19), il existe des termes dans le systéme li€ a ’avion (u, v, w, p, q et

r) et des termes x;, ¥;, z;, ¢, 6 et y dans le systéme li€ a la terre (ou inertiel). Il faudra

obtenir ces termes dans le méme systéme de coordonnées, et nous avons choisi le

systéme inertiel.

Deux types de linéarisations pour les vitesses lin€aires u, v et w et des vitesses

angulaires p, g et r sont réalisés. Le premier type de linéarisation concerne le calcul des

vitesses linéaires u, v et w dans le systéme lié a 1’avion a partir des vitesses linéaires et

des angles d’Euler dans le systéme inertiel.
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Avec les équations obtenues suite & cette linéarisation, nous remplagons les valeurs pour
les vitesses linéaires u, v et w dans les équations (3.20.1) et (3.20.2), nous obtenons ces
vitesses dans le systéme inertiel. Ces calculs seront effectués a 1’aide du bloc I12B
présenté dans la Figure 18 (conversion du systéme inertiel i dans le systéme lié a I’avion

a — en anglais : body).

3.2.1 Linéarisation par la théorie des petites perturbations des vitesses linéaires
du syst¢tme de coordonnées lié a la terre i pour ’obtention des vitesses
linéaires dans le systéme des coordonnées lié¢ a I’avion

Nous pouvons schématiser cette premiére linéarisation de fagon suivante :

vV, +4v,
_
v, +AV, u, +Au
ALY ————»
v, +4,
—_—
Linéarisation de la conversion V, +Av
des vitesses linéaires L
du systéme inertiel
¢ +AP au systéme avion
E—
6 +A6 > W, + Aw
Y, +Ay
e
Figure 18 Schéma bloc de la linéarisation des vitesses linéaires et des angles

d’Euler du systéme inertiel au systéme li€ a I’avion

L’équation (2.49) peut s’écrire sous la forme suivante :

u cos@cosy cos@siny —sinf (V.
v | =| singsinfcosy —cosgsiny singsinfsiny +cospcosy  singcosd || V, (3.21)
w) \cosgsinfcosy +singsiny cos@sinfsiny —singcosy  cosgeosd \ ¥,

i
Par la théorie des petites perturbations, voir les équations (2.53), nous pouvons écrire :

Rapport- gratuit.com \’\')
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u=uy,+Au
V=v,+Av (3.22.1)
w=w, +Aw

V.=V, +A,
v, =V, +AV, (3.22.2)
V,=V, +A7,

p=¢,+A¢
0=0,+A8 (3.22.3)

Y=y, +Ay

Les valeurs des angles initiaux de roulis ¢, de tangage 6 et de lacet yy sont donnés par
les laboratoires de la NASA DFRC (Dryden Flight Research Center) et ont les valeurs

suivantes:

¢o =0
00 =q,
Vo=0 (3.23)

Nous remplagons les équations (3.23) dans les équations (3.22.3) et nous obtenons :

$=A¢
0=6,+A0 (3.24)
v =Ay

d’ou, pour les petites angles ¢, et A@ nous obtenons les équations suivantes:
sing =sinA¢ = Ag siny =sinAy = Ay (3.25.1)

cosg=cosAg=1 cosy =cosAy =1 (3.25.2)

ko
| F

Lo



69

sinAf@ =A@ cosAf =1 (3.25.3)

Nous remplagons les équations (3.23), (3.24) et (3.25) dans ’équation (3.21) et nous

obtenons :

Au+u, cos(g, +AH) Ay cos(6, +AH) -sin(g, +A8) \| V., + AV,
Av+v, |=| Agsin(g, + A0)-Ay 1 Agcos(6,+46) || v, +av, |  (3.26)
Aw+w, sin(6, + A@) Aysin(@, +A0)-A¢  cos(6,+A0) )|V, + AV,

Nous développons les fonctions trigonométriques cos et sin des sommes des angles & et

& comme suit :

cos(6, + A@) = cos G, cos AG —sin G, sin A =cos b, —Afsin b,

3.27
sin(g, + A@) =sin 6, cos A@ +cos b, sinAf =sin G, + Afcos b, 3.27)

Nous remplagons I’équation (3.27) dans I’équation (3.26) et nous négligeons les

produits des petits termes tels que AgAy ,AGAV,, AOAV,, AgAV, et AgAV, alors nous

obtenons les équations suivantes :

Au+u,=V, cos,+AV, cos6, -V, Afsiné,

i ) (3.28.1)

+AyV, cos6,—V, sind,— AV, sinf, -V, ABcos6,
Av+v, =V, Agsing, —V, Ay +V, + AV, +V, Apcosb, (3.28.2)
Aw+w, =V, sing, + AV, sin6, +V, ABcosf, +V, Ay siné, (3.283)

-V, Ap+V, cosG,+AV, cosf, -V, Afsin,

Les vitesses a 1’équilibre V, et V, sont égales a 0, et nous remplagons ces valeurs dans

le set des équations (3.28.1 a 3.28.3) et nous obtenons le systéme d’équations :
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Au+u, =V, cos@,+AV, cosf, -V, _Afsinf, — AV, sin6,
Av+v, =V, Agsing, -V, Ay +V, +AV, (3.29)
Aw+w, =V, sing, + AV, sing, +V, Abcos+AV, cosb,

Nous pouvons identifier dans les équations (3.29) les équations des vitesses a I’équilibre
de type (2.59) et (2.60). Les variations des vitesses Au, Av et Aw dans le systéme lié a
I’avion (3.29) vont s’écrire en fonction des variations des vitesses A4V;, AV, et AV; et des

variations des angles de roulis, tangage et lacet 44, 40 et Ay dans le systéme inertiel,

alors le systéme d’équations (3.29) se réécrit comme suit:

Au) (cosf, 0 -sin6,\(AV, 0 V., sin6, 0 |(Ag
Av [=] O 1 0 AV, [+| ¥, sin6, 0 -V, || A6 (3.30)
Aw sing, 0 cos§, J\ AV, 0 V. cosé, 0 \NAy

Le systéme d’équations (3.30) peut s’écrire sous la forme suivante :

Au AV, A
Av |=P| AV, |+ P1| A6 (3.31)
Aw AV, Ay
ou:
cosf, 0 -sin§, 0 -V, sing, 0
P=| 0 1 0 et Pl=|V, sing, 0 -V, (3.32)
sing, 0 cos§, 0 v, cos6, 0

Le deuxiéme type de linéarisation concerne le calcul des vitesses angulaires p, g et r
dans le systéme lié a ’avion a partir des angles d’Euler et de leurs dérivées dans le

systéme inertiel.
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Avec les équations obtenues suite & cette linéarisation, nous remplagons les valeurs pour
les vitesses angulaires p, g et r dans les équations (3.20.1) et (3.20.2) nous nous
obtenons ces vitesses angulaires dans le systéme inertiel. Ces calculs seront effectués a
I’aide du bloc I2B (conversion du systéme inertiel i dans le systéme lié a ’avion a — en
anglais : body).

3.2.2 Linéarisation par la théorie des petites perturbations des vitesses angulaires
et de leurs dérivées du systétme de coordonnées li€é a la terre i pour
Pobtention des vitesses angulaires dans le systéme des coordonnées lié a
Pavion

Nous pouvons représenter cette linéarisation de la maniére suivante :

G+Ad
)+ AQ Po+Ap
00 + A8 > >_> >
A
Linéarisation de la conversion g, +Aq
des vitesses angulaires |,

du systéme inertiel au systéme

@ +A$ avion

6, + A6

Yo tAy

r, +Ar

Figure 19 Schéma bloc de la linéarisation des vitesses angulaires du
systéme inertiel i au systéme lié a I’avion a

Les vitesses angulaires p, g et r sont exprimées en fonction des angles d’Euler ¢, fet y

et de leurs dérivées ¢,0,y comme suit :
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p 1 0 —sin@ ¢
g |=|0 cosg singcosd | 8 (3.33)
r 0 -—sing cosgcosé )|y

La théorie des petites perturbations est appliquée pour les angles d’Euler ¢, et w et

leurs dérivées ¢,0,y ainsi que pour les vitesses angulaires p, g et 7 :

J ¢=¢o +Ag¢
6=6,+A0 (3.34.1)

v =y, +Ay

r ¢=¢0+A¢
{1 0=0,+A6 (3.34.2)
v =y, +Ay

p=p,+Ap
g=q,+Aq (3.34.3)
r=ry+Ar

Les données initiales sont fournies par les laboratoires de la NASA DFRC. Ces données

sont les vitesses angulaires initiales p, =g, =r, =0, les angles d’Euler ainsi que leurs

dériVées¢o=W0=0, 00=a0 ’ ¢0=é0=¢0=0‘

Nous introduisons 1’ensemble des équations des données initiales (3.34.1)-(3.34.3) et les
valeurs des données initiales mentionnées dans le paragraphe précédent dans le jeu

d’équations (3.33) et nous obtenons :

Ap) (1 0 —sin(6, + AG) A
Aq|=|0 cosAp sinAgcos(d, +A8) || A6 (3.35)
Ar 0 -—sinAg cosAgcos(6,+A8) )| Ay
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Le systéme d’équations (3.35) devient, pour des petites variations des angles Ag, Af et
Ay (sin Ap= A¢ et cos Ap = Ag, et nous avons les mémes relations pour les autres

variations des petits angles A@ et Ay ):

Ap 1 0 -siné, —Af@cos 6, Ad
Ag|=[0 1 Ag(cosh,—ABsing,) || AS (3.36)
Ar 0 -A¢  cosf,—ABbsing, Ay

Nous négligeons le produit des variations de 1’angle de roulis A¢ et de ’angle de
tangage A0 appelé 4¢ A0, alors I'équation (3.36) devient:
Ap) (1 0 —sin6,—Afcos6,\( Ad) (Ad—Aysin6, —ABAY cosé,
Agl={0 1 Agcosé, A8 |= A+ AgAB cosé, (3.37)
Ar 0 -A¢ cosf,—ABbsing, )| Ay Ay cosb,

Nous négligeons le produit des variations des petits angles et 1’équation (3.37) devient :

Ap) (Ad—Aysing,) (1 0 —sin6,\[ Ad AP
Agq |= AB ={0 1 0 A6 |=R| AO (3.38)
Ar cosG Ay 0 0 cos6, | Ay Ay

ou R est la matrice suivante :

1 0 -sing,
R=(0 1 0 (3.39)
0 0 cosé,

3.3 Calcul des forces et moments dans le systéme de coordonnées lié a I’avion

Nous remplagons les équations (3.31) et (3.38) pour les vecteurs (Au Av Aw)” et (Ap Ag
Ar)" dans les équations (3.20.1) et (3.20.2) et nous obtenons les deux jeux d’équations

suivantes pour les forces X,,Y ,Z, et pour les momentsL, , M, N, :
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AX AV, AX, Ag

AY, |=Cl11-P-| AV, |+C12-| AY, |+C13-R:| Af |+...
AZ AV, AZ, Ay

Ad

long _LEF
Aalang _TEF
A 6long _AIL
AS

long _HT

(3.40.1)
Ag
+(C14+Cl11-Pl)-| A |+ D1

Ay

A5Iong _RUD

Aé‘lat_LEF
Aé‘lat_TEF
A‘Slat_AlL
Aalal_HT
Aalat_RUD

AL AV Ax, Ag

a x 4

AM, |=C21-P-| AV, |+C22-| Ay, |+C23-R-| A8

a

AN AV, Az Ay

a 2z l

Aalong _LEF

A 5long _TEF
A 5I¢mg _AIL

Ag A8y 1r (3.40.2)
Af,

+(C24+C21-P1)-| AG |+D2- long _RUD
A5[«1! LEF
Ay -

A51ar_TEF
Aé}a:_uL
Ay _ur
Adlat_RUD

Dans ce contexte, en tenant compte de I’ensemble d’équations (3.40.1) et (3.40.2) et de

la Figure 17, nous obtenons le schéma suivant :
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Ax, x,
AT> AX,(force) L
i —_— Vi |
An ﬁ» zl:
ig AY, (force) ¢=
A_'/’> © AZ,(force) 16y
A | a D Vel
AL | e -
Nz '3 AL (momentz V,=
ady, AM.( ) LA
ABy, . (moment
Al ire /
AN _(moment) ! ;’:
e = initinles
4 A
g S,Z,b
u=control
Surfaces de
commande
Figure 20 Schéma de la Figure 17 avec les variations des vecteurs

d’état An et Arp dans la boucle de retour

Dans la Figure 20, nous introduisons les notations suivantes des variations des vecteurs

d’état An et An :

Axi\ (AVx
Ay, AV,
An= Az et Arj= AV.’ (3.41)
Ag Ag
A@ A8
Ay Ay

Nous avons donc vu dans ce chapitre les étapes qui nous ont conduit a obtenir dans la

boucle de retour les vecteurs 7 et 7 nécessaires aux calculs de forces
aérodynamiques Q. L’objectif du mémoire est d’établir un modéle final des forces

aérodynamiques pour les interactions des modes rigides avec les modes rigides Q; et

pour les interactions des modes rigides avec les modes de commande Q. (afin de
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valider la formulation de la dynamique de vol de I’avion rigide F/A-18), et ce modéle

sera détaillé dans le chapitre suivant.



CHAPITRE 4
CALCUL DES FORCES AERODYNAMIQUES Q@

Nous allons présenter et détailler dans ce chapitre le calcul des matrices des forces
aérodynamiques des modes rigides avec les modes rigides Oy et des modes ﬁgides avec
les modes de commande Q. A cause du fait que nous avons besoin des forces X,Y,Z
et des moments L, M, N dans le systéme li€ inertiel (lié€ a la terre), nous allons linéariser

ces parametres, donc nous allons les convertir du systéme lié & 1’avion a au systéme

inertiel i.

4.1 Linéarisation de la conversion des forces et moments du systéme de
coordonnées lié a ’avion a au systéme lié a la terre i en utilisant la théorie
des petites perturbations

Nous pouvons Ischématiser cette linéarisation de la maniére suivante :

X, +AX,
e
Y, +AY, X, +AX,
_— —>
Z, + AZ,
-
Linéarisation de la Y, +AY,
conversion des forces ——»
4 +Ag du systéme avion
“— au systéme inertiel
G, +Ag
—— Z,o +AZ,
Yo +Ay — >
—
Figure 21 Schéma bloc de la linéarisation des forces et des angles d’Euler du

systéme lié & I’avion au systéme inertiel
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Les variations des forces inertielles JX;, Y; et Z; sont écrits en fonction des forces sur

I’avion X,, Y, et Z, en utilisant DCM donnée par I’équation (2.47) :

AX, cosfcosy cosy sinGsing—siny cosg
AY, [=]| cosOsiny singsinfsiny +cosy cosg -
AZ, —siné cos@sing

! 4.1)
cos¢gsin@cosy +singsiny \( AX,

a

siny sinfcosg—cosy sing || AY,
cosfcos ¢ AZ

a

Suite & I’application de la théorie des petites perturbations sur les angles d’Euler,

I’équation (4.1) devient :

AX, cos(6,+A0)  Ag¢gsin(f, +AG)-AgAy  sin(6, + AG)+AgAy Y[ AX,
AY, |=| Ay cos(6,+A0) AgAysin(g, +A0)+1 Aysin(f,+A0)-Ad || AY, | (4.2)
AZ, -sin(6, + A8) Agcos(6, +AG) cos(g, +A6) AZ,

L’équation (4.2) peut s’écrire sous la forme suivante pour les forces :

AXi AXa A¢ AIYa AXa
AY, |=F| AY, |+F1| AG |=F| AY, |+0=F| AY, 4.3.1)
AZ, AZ, Ay AZ, AZ,

et pour les moments :

AL AL, A AL, AL,
AM, |=F|AM, |+ F1| AO (=F| AM, |+0=F| AM, 4.3.2)
AN, AN, Ay AN, AN,
ou
Rapport- gratait.com @
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cosf, 0 sing,
F=| 0 1 0 4.4)
—-sing, 0 cosé,

Les forces et les moments dans le systéme lié a I’avion donnés par les équations (3.40.1)

et (3.40.2) sont remplacés dans les équations (4.3.1) et (4.3.2) pour obtenir les forces et

les moments dans le systéme inertiel lié a la terre i :

AX, AX AV, Ax, Ad

AY, |=F| AY, |=F-C11-P-| AV, |+ F-C12-| Ay |+ F-C13-R.| Ad
AZ, AZ AV, Az, Ay

1 a z ]

( A 6long _LEF

A),

long _TEF

A 5Itmg _AIL

A8y a1 4.5.1)
A
A510ng_RUD

+F-(C14+C11-Pl)-| A@ |+F-D1-
Al// A6Ial_.LEF'
A5Iat_TEF
A5[:11_44IL
Aalat_HT

Aalal_RUD

ct



ALY (AL A A,
AM, |=F| AM, |=F-C21-P-| AV,
av,) (v, A7, A
(AB g or
Aong_12r
Aé‘long_AIL
v DS g s
A610ng RUD
+F-(C24+C21-Pl)| A@ |+F-D2- -
Ay Ml 1or
ASu_rzr
A5Iat_A1L
DO _tir
\Aalat_RUD J

A

+F-C2-| Ay, [+F-C23-R| AO

Ay
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(4.5.2)

Nous ajoutons un vecteur de zéros de dimensions (3x10) dans les équations (4.5.1) et

(4.5.2) et nous obtenons:

AX, Ax, Ag
AY, |=F-C12-| Ay, |+ F(C14+Cl1-Pl)-| A@ |+F-Dl-
AZ, Az, Ay

A A

+F-C11-P-| A
A

SRS

Ay

AJ,

long _LEF

Af,

long _TEF
A g _an
Aoy _rir
2Dy _ru>
Ady 1ir
A61at_7FJ~‘

Ad_an

ASe i

\ AS,

lm_RUD )

+F-C13-R-| AG |+Zeros,,© 0 0 0 0 0 0 0 0 O

(4.6.1)
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(A8 g s
Ad\mg_1er
ABjomg_an
AL Ax, Ag f{f"’”
AM, |=F-C22| Ay, |+ F(C24+C21-P1)| AG |+F.D2|  o%-FP
AN, Az Ay Adia_er
i ’ Aé}m_m
ASy a
A8y
A(Slat_RUD J
AV, A
+F-C21-P-| AV, |+F-C23-R-| A6  (462)
AV, Ay

+Zer05,,5-0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

Nous arrangeons les équations (4.6.1) et (4.6.2) dans le but d’obtenir les vecteurs de

coordonnées généraliséesAn et An (donnés par les équations 3.41) et les vecteurs de

commande u etu# . Nous obtenons alors le systéme suivant :



|

F-C12 F-(C14+C11-Pl) F-D1]| A8, rer
F.C22 F-(C24+C21-Pl) F.D2

|

([ Ax,

Ay,

i

Az,

i

A
A6

Ay
AS

long _LEF

Ad

long _AIL

A6long_HT
A$,

long _RUD

AS,

lat _LEF

Aalat_TEF
AJ,

lat _AIL

Aalat_HT
Ad

lat_RUD

\

F-C11-P F-Ci13-R 0
F.C21-P F-C23-R 0

O O O O O O © © ©o© O

82

@.7)



83

Le systéme d’équations présenté par 1’équation (4.7) est simulé en utilisant le schéma

montré dans la Figure 22 suivante :

Ax,
Ay, AX AX
a2 — \
Anj Ziy
Ag AYL AY
Ad
A, | o
AVt W g [A5,) AZ
Al SI Y
el =S|,
Aq jarve | Rim |AL AL,
Ady| >
Ady | AM, AM
Ay —
AN, AN,
-
"
i5,c,b
] iq
E dmn
=
2
Surfaces de
commande

e

Figure 22 Modification du schéma de simulation de la Figure 20 : Calculs des
forces et des moments dans le systéme lié a I’avion a partir du systéme
inertiel
Nous notons les modes rigides par r, les modes élastiques par e et les modes de
commande par ¢. Nous obtenons un nombre total de 6 modes rigides, 28 modes

élastiques et 10 modes de commande. Parmi les 10 modes de commande, nous obtenons

5 modes symétriques et 5 modes anti-symétriques.

Dépendamment de I’ordre des modes dans 1’avion, nous allons écrire les matrices des
forces aérodynamiques Q en fonction des différents types de modes : 6 modes rigides
(r), 28 modes élastiques (e) et 10 modes de commande (¢) — voir le Tableau I (en page

10).
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4.2  Calcul des forces aérodynamiques

Pour calculer les forces aérodynamiquesQ, nous avons besoin de I’équation de

mouvement (1.1) de la structure flexible de I’avion sous I’influence des forces

aérodynamiques. Cette équation est réécrite sous la forme suivante :

Mij+Dn+Kn+gq,,Qn=0 4.8)

ou sous une forme plus simplifiée :

Mii+Di+Kn+y, =0 4.9)

ou:

AX,

i

AY,

i

AZ,

I

AL,

i

AM
AN

yl = Faero = qdynQn= (4'10)

i

i

L’équation (1.2) nous donne:

- _:(0
1= Qo (@ + 101 = 4Ol + Doy %Q, (4.11)

A partir de 7= Ae’® nous pouvons écrire quer = jwAe’”=jwn . La définition de la

fréquence réduite est :

wb wc

=— 4.12
Vv 2y 12
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Nous remplagons @ donnée par I’équation (4.12) dans I’équation (4.11) et nous

obtenons :

. -
Yy =4Ol +qM%QI = Gun Qa1 + G 5, O (4.13)

Nous séparons les parties réelles et les parties imaginaires des forces aérodynamiques Q°
et ' pour les parties correspondants aux vecteurs d’état x et aux vecteurs de commande
u, qui sont les forces aérodynamiques correspondantes aux interactions entre les modes

rigides - rigides Q,, et entre les modes rigides - commande Q,.:

c ] c ]
yl=qMQ,’Sn+qd,,,Q,’§u+q¢mﬁQ,’,n+qMMQLu (419

L’équation (4.14) peut s’écrire sous la forme d’une deuxiéme équation d’un systéme

sous forme d’espace d’état :

_ R i 'AalK R i K
N —qdyn (er Wk er)[n)-'-qayn (Qrc Wk Qrc)(u) (415)

L’équation (4.7) peut s’écrire en utilisant les vecteurs d’état 77, 77 et les vecteurs de

commande u et # :

AXI'
AY,
| Az, | [F-C12 F-(Cl4+Cl11-Pl) F-Dl](7n
N=1AL |T|Fc22 Fo(c24+C21-P) F-D2|\u
(4.16)
AM,
\AN,

N F.C11-P F-.-C13-R 0O)\(7n
F-C21-P F-C23-R 0)\u

L’équation (4.15) peut s’écrire aussi sous la forme suivante :
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( AX )

AZi R R n c Y] c Y 77
n=l o =m0 qdy"Q,c)(qumﬁQ,, qdy,,—;ﬁg,c)(a) @.17)

\AN,

En effet, I’équation (4.17) a été obtenue a partir des dérivées de stabilité a 1’aide de
schémas de simulation par modifications successives et 1’équation (4.16) a été obtenue a

partir de la forme générale des forces aérodynamiques (voir 1’équation 4.10).

Nous supposons que les matrices et euvent s’écrire sous les formes suivantes :
rr rc

qn, 49hs o Qe qiy, g, - G
0 = q’:z,l Q’:2,2 qr?,16 .0, = qi:2,l q{z,z qi?,w (4.18)
qrsi 9%y Qs Qlsy Glss " Glgye

Par identification des matrices des forces aérodynamiques se trouvant dans les équations

(4.16), (4.17) et (4.18), nous calculons les termes de la matrice correspondants a la partie
réelle de la matrice O pour les interactions des modes rigides - rigides, et les termes de
la matrice correspondants 3 la partie réelle de la matrice QF pour les interactions des
modes rigides et de commande. Nous obtenons :

n

R _ F-C12 F'(C14+C11'Pl) - eri_ll Q:_IZ (4191)
F.-C22 F-(C24+C21-PY)| |QF, 0OF ,

R _ F-Di _ QrR_u |
Q.= [ P DZJ = { Q"_n) (4.19.2)

rc



87

711 R z * .
Les éléments O 11,08 1,08 1,08 5,08 0% ,, des forces aérodynamiques réelles

ont les formes analytiques suivantes :

qhq
qr, 4

qr, ;

R
Qrc__ll =

qry;
qrs ,

q%s.2

R
Qrc_21 =

qhis
qry 5

qrig

qrys
qrsg

9%z

qhe
qhye

qrie

UL/
qrse

9%

9h, 9h, qh;s
R —
er_u— qr, 4n, 4h;
qr, 4h, 4953
( qr T, T,
qhs qhs 9qhg
R —
er_lz— Qs 49hs Qqhg
qri, qrs qh
qryy 4h, Gl
R —
er_21_ qrsy 9fsy 4
qrs: 9%, 9%
Qha 9hys Qe
R
er_22_ qrss q9lss qlse
qlss 9lss dlse
M0 9ha 9h12 9hys 9has
qhHhyw 4dhn 9H1n 9hH13 94
e 9501 9512 9513 9
Qe 9Man 9712 Mz 904
%0 950 9512 9%3 9
Q%10 %sn 912 9%13 97614

qh.s
qry s

qrs;s

qry.s
qrss

d%s 15

Par identification des parties imaginaires des forces aérodynamiques

équations (4.16), (4.17) et (4.18), nous pouvons écrire que :

(4.20.1)
(4.20.2)
(4.20.3)
(4.20.4)
N6 |
qry 6 (4.20.5)
qar 6
U LART3
qrs .6 (4.20.6)
%616 /) .

Q! et Q. dans les



o

Les élémentsQ’ ,,,0 .,,0!

r_122

imaginaires ont les formes analytiques données dans les équations suivantes :

rr_21°

F-C11-P F-.Cl13-R
F-C21-P F-C23-R

|

(gr_ll QIv_lz
QI1_21 err_zz
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4.21.1)

(4.21.2)

1 v .
0. .00 ,,0. ,, et des forces aérodynamiques

qh, i, qis
err_u = qh, qh, gh; (4.22.1)
g, qih, qi;,
(qi1,4 giys  qig
err_lz = ghs qhs qhe (4.22.2)
\Zh4 Ths The
Gl qh, Gy, )
err‘_Zl =\ qis; qis, qisy (4.22.3)
Gisy sy 3 )
Glys Giss qiys )
err_zz =|qiss qiss  gise (4.22.4)
Tsa Qg5 Do )

Nous calculons les termes des matrices des parties réelles des forces aérodynamiques, ou
la matrice F est donnée par 1’équation (4.4) et la matrice C12 est donnée par 1’équation
(3.13.2):

¥ )
| Py

Lo
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cosf, 0 sing )¢, ¢s5 Cg
Q’f_u=F-C12= 0 1 0 Ca G5 G

¥

—sing, 0 cos@) J\c,, €35 €56

(4.23)
0 0 ¢4-cos6,+c;q-sinf, qan, 49h, 49h;
=(0 0 Cr6 =g, 49, 49h;
0 0 —¢4-sinf+c;4-cosf, s, 952 93

Les coefficients égaux a z€ro sont ¢,,, ¢,5, C, 4> Cy55 C34> C;5 Pendant que ceux non -

égaux a z€ro sont ¢, ¢, €t ¢, .. Par lidentification des éléments de la matrice & ,

exprimée dans 1’équation (4.23), et des valeurs des coefficients de la matrice C données

par le set des équations (3.15.1)-(3.15.6), nous obtenons :

qh, = 0

g1, =0

gr; =€ 5-C0SOy +¢;5-sinf, = § [_04,5 -cos (8, — ) — a5 -sin(6, — e, )]

qarn, = 0

qr,, =0 - (4.24.1)
;=66 = § "G s

qr;, = 0

qri, = 0

qry; =—C-Sin6, +¢;-cosGy =S [a4,5 -sin(6, - a, )—a; 5 - cos(6, - a, )]

De la méme maniére que celle présentée pour ’élément Q° ., nous allons calculer les
11

rr

éléments des parties réelles et imaginaires des matrices aérodynamiques dans les pages

suivantes.



cosf, 0 sinf,)(c,, ¢, c4,6\’
Q’:_21=F-C22= 0 1 0o | Csa Css5s Csg

7

—-sinf), 0 cosf))\c, €5 Co6

0 0 c,4-c086,+cgq-siné, Qs Gy qres)
=(0 0 Cs6 =1 Qs 9, qrs;
0 0 —c,4-sinf, +c4-cos6, qrey Qlsy 93
d’ou:
qr,; =0
qry, = 0
qr,; =C, 40086, +¢ ¢ -sin 6, = Sb [a,,5 -cos(6, —a, )+ a5 -sin(6, —a, )]
qrs, = 0
qr;, =0
qrs; =Cse =‘§'E'a2,s
qrs, =0
qrs, =0

qry; =—C,¢-Siné, +c; ¢ -cos 6, = Sb [—a,,s -sin(6, - a, )+ a, s -cos (6, — a, )]

90

(4.24.2)

4.24.3)

La matrice Q,’:_u est donnée par I’équation suivante dans laquelle les matrices F, P1,

C14 et C11 sont fournies par les équations (4.4), (3.32), (3.13.4) et (3.13.1) :

qhs 9hs 99he
Q§_12=F(C14+C11'P1)= qn. 49hs 49he |=

i
4 955 96

G S G2 Cy G2 Gj 0 -V ,sin6, 0

=Flc CGn Cun|tF|cy 6, 65|V sin 6, 0 Vo |=.

S S G G Gy G 0 Vo cos6, 0
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e . )
G Sn G €15V, sing, =€y Vo sin6y + €3V, cO8 o, €12V
=F| ¢ Cn Cpn |[+F| ¢y -Vesing, —c, -V, sinf, + €3 V0C0s8y —cpy Vi |=

X

\ G310 S G2 32 Vio8iNG), —c;, -V sin, +c,; -V c086, —c,, ¥,

X

( . . .
10+ €5 Vo806, €1 — €y Vo Sin 0, + ¢ 3-V,c0s6, Cia =62 Vio

=F| ) t6y, Viosingy ¢,y ¢,y Vgsinby +c,5-V,gcos6, ¢;1,-¢,5 Vs (4.25)
\ G310 +C35° V,osing, €311 =65, Vo 8in 0, + 55V oc086, Ci12—C35 V3o

Par I’identification des éléments de la matrice Q:u donnés par 1’équation (4.25) nous

obtenons :

qr, =086y (Cp o+, Vo Sin6y) +5sinby(c 50 +¢;5, -V, 5in6))
qrs =cCos o, (01,11 —Ci V,osing, + Cs° Vo cos6y)
+sindy(c;,, —¢c3; -V, 8in6, +¢; 5 -V, cosb,)
gri s =086, (cy 5, — €5 Vo) +5in6y(cy5, =55 V,o)
qrys =Copo €55 Vosing,
qrs =Cn—Cyy* V,osing, + €,3°V,cOS o, (4.26)
Qe =Co12—=CazVio
qry 4 =— sin 6, (cl,lo +¢5 Vo sinf,)+cos6, (C300 + €2 Vo sin,))
gr;s =—sinb(c,y, —¢; -V,osin6y +¢, 5 -V, c0s ;)
+€086,(C; 4, — €3y Vo SIn6, + 35 -V, cOs6,)

grie =—sin6 (¢, ~ €, V) +€086,(C355 = €35 Vsp)

Nous remplagons I’ensemble des équations (3.15.1)-(3.15.6) pour les éléments de la
matrice C dans les éléments des matrices donnés par les équations (4.26) et nous

obtenons les nouvelles expressions de ces éléments :
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g, =S{-a,,cos(8, — ;) — as ,sin(6, — a,)

+sin 6’0[—a4,8 cos(0, —a,) - asg sin(6, — )]}
qns = -S- a,,
qhe = §|:a4,s -cos(f, —a,) + a6 -sin(6, — ao)]

qr,, =S5 -ag, -sin 6,

4.27)
qr,s =0
s = -S- Qs 3
qr 4 = 0
qrs = -8 (—a5,4 —as,)
qr,s =0

La matrice 0 ,, s’écrit en fonction des matrices F, P1, C24 et C21 données par les

équations (4.4), (3.32), (3.13.8) et (3.13.5):

QI:_zz =F(C24+C21-P)=

7

€0 Can1 Can2 €t Ca2 Cu3 0 —Veosing, 0
=F Csiwo Csn Cspp | T F Cs1 Csa Css V,osiné, 0 Vo |=
Cor0 Cs11 Co12 C1 Co2 Co3 0 Vo cOs 6, 0

Ca1otCyp Viosin 6, Cai —Cay Voo Sin 0, + Cy3 Vo COS 6, Carr =42 Vio

I
ry
~

Cspo+Csy ViosinGy,  csy —c5,-Vosingy+cs5-V,5€086, ¢5p, =5,V (4.28)
Cop0 +Cs Vo SIN 0, ¢;— Cs1 Vi SIN 0, + Cs3 Vo COS 0, C513—Coz-

s

0

Finalement, QF ,, peut s’écrire de la maniére suivante :

qhae QNas Vs
Q£_22= qrs, 49fs Qqrlse (4.29)

Qrss s dlss

Par I’identification des éléments des matrices, nous obtenons :
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qr, 4 =cos 6, (c“o +¢45 Vo8I0 6,)+sin 6, (Cp0 t Coa" V., siné,)
qrys = COS Oy(con— sy Viosin€y +¢, 5V, cos )
+siné, (cﬁ,11 ~Cs1Vio sing, + Cs3 Vo cOS6p)
qr,c = COs 6, (04,12 —C4p° V) +sing, (€612 — Ce2" Vo)
qrsq =Cs30+Cs, Voo SIN 0,
qrss =Csy; —Cs, Vo sinGy + €55V, c086, (4.30)
qrse =Cs12 —Csa° Voo
qrsq = —sin@, (Ch10+¢42 Voo sin ) +cos 6, (¢, + ¢4, Voo 5in6,)
qrss =—S1n 0, (04,11 —=C41 V,osing, + C43° V. cos6,)
+c086,(¢s;;, — Cs1 Voo SING, +¢45-V,c0s6,)

qree = —siné, (€412 =Caz Vo) + €080, (cq,, — Ce2* Vo)
Suite aux calculs, les équations (4.30) peuvent s’écrire comme suite :

qres =.§-b-al,8 -siné,

qr,s =0

qris = -§-b- a5

qrs s = 0

grss =8¢ (ay, +a,,) (4.31)
qrss =0

Qrsq = S-b. a4 °Sin 6,

qres =0

Qs = _§'b‘a3,s

Nous calculons ensuite les matrices aérodynamiques pour les interactions entre les

modes rigides et de commande :

cosfy, 0 sinGy\(dy - dj an, 9N
Qf_.. =F-Dl= 0 1 0 d2,1 d2,10 =1qhy, o qhe (4.32)
-sing, 0 cos@ )\d;,, -+ dy, qrs, = qhye

Par I’identification des éléments des matrices, nous obtenons :



qr,; =d,,-cos@y+d,, sinf, = -S- a,
qrg =d,, cosf, +d,, -sinf, = -S- a,,
gr,=d,;-cosb,+d;, sinf, =-S5 -q,,,
gt =4d,,-cosfy+d,,-sinf, = -S- ay
qr, =d,s-cosb, +d;;-sinf, = -S. Ay
qh2 =d¢-cosf, +d; ¢ -sinf, = -S- ay;s
qr s =d,, -cosy +d,, -sinf, =-S5 -a,
qr,s =d 4 -cosb, +d;,-sinf, =-S5 -a,
qr,s =d g cos6y +dyo-sinfy = -S- Ay

qriss =130 -C08 6, +dy 5y -sin6y =S -a,

qr, 4 =d2,1 = ‘§'a6,10
qrs = dz,z = §'a6,ll
qhhe = dz,s = ‘§'a6,12
qry0 =dy, = §'a6,13
qn . =d2,5 =§'a6,l4
. = dz,s = §'a6,1s
qr, ;3 = d2,7 = §’a6,16
qr 14 = dz,s = §'a6,17
qrys =dy g = §'a6,1s

qrty 6 = d2,10 =S *Gg 19

qr,; =—d,,-sinf; +d,, -cos 6, = -S. as 1
qrig =—d,,-sin6, +d,, -cosf, = -S. asy,
qr,o =—d,;-sinf, +d,,-cosf, = -S. as,
qry o =—d,,-sinfy +d, , -cos6, = -S. as ;s
qry =—d,s-sin6, +d s -cosf, =-S -a;,,

qrs;, = —dL6 -sin@, + a’a,6 -cos@, =—S "5

94

(4.33)

(4.34)



qry;; =—d;; sin6, +d,,; -cos 6, = -5 ‘516
qry, =—d,g-sin6, +d; 4 -cosf, = "‘§'a5,17
grys =—d,5-sin6y +d, - cos ) = -§- Qs 13
qr 6 = Ay, '8N0, +d; , -cos 6, = -§- 519

cosg, 0 sing, \(d,,
Qf 21 =F'D2= O 1 0 ds,l
—-sing, 0 cos6, /| d;,

d4,1o qrs,
dS,lO =1 9%,
d6,10 qrs.s

95

(4.35)
LR
q%s6 (4.36)
9%.16

Nous obtenons par I’identification des éléments des matrices présents dans I’équation

(4.36) :

@, =d,,-00s, +d;, -sin) =5 -b-q,,
1,3 =d,, 0086, +d,,-sinf, =S-b-a,
@ty =d, ;0086 +d,;-sin, =S -b-a,,
.10 =d, ,-0056, +d, ,-sinf, =S -b-q,
qr,, =d,5-00s6, +d; -sin§, =S -b-a,,
@ty =d, 50086, +dyq -sin) =5-b-a,
13 =d,; 0086, +d,,-sin6h =S -b-a
a3 =d,5- 0086, +d,,-sing, =S -b-a,,
gty s =d,g- 0086, +d,,-sin6, =S -b-q,,
@y16 =0y 0086 +d, o -sin6, =8 -b-a;

qrs; =—d,,-sin@, +dg, -cosfy =S -b-ay,,
qrs =—d,, sinf, +d,,-cosb, = S b Gy
Qrso =—d,;-sinfy +d; ;-cosg, = S-b- a5
qrs o =—d,,-sin6, +d;,-cosf, =S -b-a,,

Qe =45 -sin 6, +d6,5 -cos@) =S -b-a3,14

qr,, =ds, =§-E-am

s =ds, =S-C-a,,

qris =ds, =§'E'a2,lz

qri10 =05, =S "€y,
qry, =ds =S-C-a,,
qrs ), =dse =8¢ A5
P13 =ds =S "Cye
qr 14 =dsg =S Cayy
qrsys =ds =S oty
qrs16 =ds s =S¢ a5,

4.37)
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qlen = —d,‘,6 -sin g, + d6,6 -cosf@,=S-b- ay;s
qre3 =—d,, sin6, +d,,-cosf, =S -b-a,
ey =—d,5-sin6, +dg-cosfy =S5 -b-a,,, 4.38)

qr6,]5 = —d4’9 'Sin 00 +d6,9 *COS 00 = g.b . a3 18

Q16 = _d4,1o -sin @, + dm -cosf,=S-b "Gy

La deuxiéme partie des calculs concerne les forces imaginaires @', comme suit :

cosf, 0 sing, \(q, ¢, ¢;|(cosf, 0 -sing,
O w=FCll.P=| 0 1 0 e 6, 6;ff 0 1 0
-sinf, 0 cosf, )\c;; ¢, ¢;)\sinf, 0 cos,
(cosf, O sing,) (¢, cosb+c,-sinf, c, —Cy,Sing, +¢;,-cosf, |
= 0 1 0 [}e¢,-cos6,+c,;-sin6, c,, —¢,, -sinf,+c,,-cosb, (4.39)
\—sinf, 0 cosf, )\ c,;-cos +¢;,-sinf, c;, —c;,-sin, +c,,-cosb,

(qiu qih, qi,
qiz,l qiz,z qi,s

\ 95,1 qis,z qi;,

Par P’identification, nous obtenons les éléments de la matrice Q,, |, :

qiy; = (¢, *€08 6, + ¢, -sin ) cos &, +(c;, - cos G, +¢; , -sin b, )sin b,
qi, =€, €086, +¢,, -sinb,
qiy 3 =(—¢,; *sinf; + ¢, ; -c086,) cos 6, + (¢, -sin b, + ¢, ; - cos 6, ) sin G,

qiy, =€,,+€086, +¢,,-sinb,

ity =c,, =528 (4.40)
» > on

i3 =—C,,sin6, +c,,-cosb,
qi,, =—sin6, - (cl,1 +€0s 6, +¢,,-sin 6, ) +cos 6, ( €y, C0sG) +¢,,; -sin b, )
qi,, =—sing, -c,, +cosb, -c;,

qi;; =—sing, - ( —¢,, *sinf, +¢,; -cos, ) +cos6, -(—c3’l -sinf, +¢, ; -cos b, )

Rapport-gratuit.com \’\.}
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Suite aux calculs, 1’équation (4.40) aura la forme suivante :

qiy, =-S-a,,

gi, =¢,, €086, +¢,, -sin 6,

— a
i.=—S . 22
qh; v,

qi,; =¢,, -€OS 6, + C,;°siné,

ql =c..=5"- 6.8 (441)
2,2 2,2 pr
, | 0

x
qi,3 =—C,,-sinf, +c,; -cos G,
qiy; =S - a5
qi,, =—sing,; -¢;, +¢c0s 6, -¢;,

g %2

L, =—S-
ql3 v,

cosf 0 sinf, \(c,, ¢, c4;|fcosf, 0 —sing,

Q. =F-C2l.P=| 0 1 0 |l¢; ¢, c,| 0 1 0
-sinf, 0 cos@, \c,; €, €3 /\sing, 0 cosf, |-
(cosf, 0 sing,) (¢, -cosb,+c,,-sinf, c,, —c,,-siné,+c,,-cosé,)
= 0 1 0 [|c5,-cos6,+c,-sinf, ¢, —c;,-sinf+c;;-cosb, (4.42)

\—sing, 0 cos6,) |\ ¢, cos+cg,-sinf, ¢5, —C;,-sinf)+c,;-cosf )
/. , ,

qu, 4qd4, q4;

qis, qis, qis,

Qs 9%, s

Nous effectuons a nouveau une autre identification et nous obtenons :



qiy, =(c,; -cos, +¢, , -singy)cosb, +(c,, -cos G, +¢, sinf)sin G,

S-b-a

. . _ 1,8
qiy, =C,,COS 6, + Ce,2 SIN Gy =——-—
0

qgiy 3 =(—¢,,8In 6, +c, ; c0s6,)cos 6, +(—c;, sin b, + ¢ , cos b, )sin b,

qis; =¢5, 086, +¢5,5infy =S -c-a,,

qis2 =Cs
S-ca
_— . _ 2,2
qisy =—c¢5, Sin6, +¢;; c0sG) = ——==
Vs
qgic, =—sin 6, (c“ cosf,+c,,sinf, ) +cos 6, (c6 1 €086, +¢,5in 6, )
S b-a
. . 38
gis, =—¢,,8in6, +¢,, c0s ) = ————
0

i3 =—sin 6, (—c“ sinf, +c,;cos g, ) +cosé, (—c6,1 sin, + ¢, ; cos G, )

cos, 0 sinf,\c, ¢z ¢l 0O -—sing,

QL ,=F-CI3:R=| 0 1 0 |c, ¢ 6|0 1

7
-sinf, 0 cosf))lc;; ¢ € )\0 O
(cosf, 0 sing,\(c, ¢ —c,sinb,+c,cosb,
= 0 1 0 C7 Cyg —Cyp8IN0, +c,4c086,
-sinf, 0 cosf, \c;; ¢35 —¢C;,sin;+c;4c0s0,
(q ha qhs qig

= qhs dhs Ghs
\954 9hs 9bs

D’ou, par identification des éléments des matrices, nous obtenons :

qiy4 =€ 5 *COS 6, + €3, *Sin 6,=-S Qe

qiy s = C 5 *COS 6, + C;5°SIN 6,=-S “ay,

0
cosf,

Qi 6 = (—cl,7 -sinf, +c¢,, -cos b, ) -cos g, + (—c3,7 -$in 6, +¢;4-cos G, ) -siné,

=S -sinb,-a,¢

qhs=Cq = S g ¢
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(4.43)

(4.44)
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qiys =Cr3 = S gy

gy s =—C5,-8ING, +¢,5-c086, =S - (—a6,6 -sin @, +a, , -cos b, )
gi,, =—¢,,8in6, +¢,, -cosf, = -S-a,,

. . = (4.45)
Qi s =—Cg-Sin6 +¢;4-c086, =—§ -a;,

qiy o =~ (—cl’7 -sing, +¢,,-cos ) -sing, + (—c3’7 -sinf) +c;4-c0s 6, ) -cos b,

=S§-sinf, -a;,

cosf, 0 sinf,\(c,; ¢z o)1 0 -—siné,
0, »n=F-C23-R=| 0 1 0 |[e; €5 €00 1 0

rr

—sinf, 0 cosf, )\ c,, Ccq Cs9 0 0 cosé,
¢ . . \
cosfy 0 sinfy\(c,, ¢4 —¢,,5in6,+c,4c086;
= 0 1 0 Cs7 Csg —Cs8In0,+c,,c086, (4.46)

>

\—sinfy 0 cosf, J\cs; c55 —Cgp8In6,+c5qc086, )
/. . ,

Alys qls dUg
=|qis, qiss qise

9Q%s 95 dhe

D’ou, par identification des éléments des matrices, nous obtenons :

qi, 4 =€, €086, +c,, -sinf, = S5 a

iy =C,5 08O, +Cqy-sinf, =S -b-a,,

qi4,6 = (—c“ -sing, + €4 °COS 6, ) -cosé, + (_06,7 -sing, + Cso " COS 6, ) siné,
=S-b '(—al,s -sin6, +a, ; - cos 00)

Qisy =Csq7 = S-c- a6

qis,s =Csy =8A-qg = § -Cc- a,, . (447)

qisg =—c5,Sin6, +c;y-cos6, =-S-T-a,-sinb,

Qig 4 =—Cy5-SIN6, +¢, , -c0os G, = S-b- a

Qigs =—C,5*SiNG) +c,,-COSH, = S-b-a,

Gis = _(—04,7 -sin6, +c,,-cos 6, ) -sing, + (‘%,7 -sinf) + ¢, 4 -c0s 6, ) -cosb),

=S-b -(—as,6 -sinf, +a; , -cos 00)
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Si on résume les résultats obtenus, nous pouvons les présenter dans les tableaux

suivants :
Tableau II
Les forces aérodynamiques réelles QF

X; Ji Z;
X0 0 §-(— dh-cos(eo—ao)—C,ﬁh-sin(eo—ao))
Y | 0] 0 5-C,
Z 0] 0 5-(th -sin(6, -, )-C,, -cos(00—a0))
L]0 0 §-b-(C,h-cos(eo—a0)+Cnh-sin(Bo—ao))
M0 0 §-e-C,
N 10 0 .S_‘-b-(— ,h-sin(00—a0)+Cnh-cos(eo—ao))

0 0 v 8
T 5, | Fa
Y §-C,, -sing, 0 -S -C,, S . C,

q 0 -S.
z 0 -§(~Cp, - Cp,) S -Cy,
L\ §-b.C, -siné, 0 -§-5-C, §-5-C,
M 0 5-z-(C, +C,) 0 §-¢-C,
Nl §-b-C, -sing, 0 -S-4-C, §-b-C,
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Tableau 111

Les forces aérodynamiques imaginaires Q'

X, i 4
X _§°Cd,, 0 _§_Cd,
I/JrO
Y 0 §.Cyp 0
Veo
z _E'Clﬁy 0 __.i
I/x0
L 0 S-b Cz, 0
Veo
M| §t.C, 0 §-e-C,
I/xO
N 0 S-b C,
x0
} 5 v 5
x| -5 -5-c, § -sin6,-C, 0
Y §S-c, 0 §-(—Cyp -sing, +C, -cos&o) 0
Z ~-S-Cy, ~-S-Cy, S -sin6,-C,, 0
L S-b C, 0 §-b-(—C,P-sin00+C,’-00590) 0
M) §s.z-C, §-c-C, -§-¢-C,, -sinf, 0
N §-b-Cnp 0 §-b-(—Cnp-sin90+C"’-cos60) 0

En utilisant les données obtenues pour les forces aérodynamiques nous avons développé

une nouvelle schéma de simulation qui est la suivante :
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Figure 23 Schéma de simulation final en Matlab/Simulink qui prend en
considération le modéle aéroservoélastique de I’avion

Plus simplifi€, le schéma de la Figure 23 est équivalent au schéma suivant :
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Qf Q’
Ax, A A
Ay
¥, AX,
An I
ady | = [AN
el 2
vl §
¥ &
| <
A JAVz & AL
Ad, ~ ”
ag| & |am,
Ay, —>
AN,
—»-
A
g ?S,E,b
g i
=3
2
Surfaces de
commande
B
o
g
Figure 24 Schéma de simulation qui prend en considération le

modele aéroservoélastique de I’avion

Le premier schéma de simulation représente une simulation dans laquelle nous utilisons
directement les dérivées de stabilité et contrdle dans un systéme de coordonnées liées au
vent et nous obtenons les forces et les moments dans le syst¢tme de coordonnées li€ a
I’avion nécessaires pour les comparaisons. Le deuxi¢éme schéma de simulation présenté
dans la Figure 24 représente un schéma équivalent au premier schéma de simulation
présenté dans la Figure 6, sauf que le principe de fonctionnement est différent car nous
utilisons des états qui sont dans le systéme inertiel ainsi nous utilisons 1’équation
dynamique de I’avion. Etant donné que la NASA avait obtenu d’autres valeurs pour les

forces aérodynamiques Q qui sont différentes des ndtres, nous allons présenter les deux
types des résultats obtenus — les résultats de NASA (a droite) et les résultats obtenus par

nous (a gauche):



Tableau IV

Comparaison des forces aérodynamiques
obtenues a celles fournies par la NASA
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Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus par R. Lind & M. Forces
calculs Brenner de Nasa [12]
-§-C,, -cos(6,—a,)—.. ax
— 0 =
—S-Cyy, -sin(6, - a,) oz
S-C, 0 or
b 0z
S-Cyp, -sin(6,—a,) 0 oz
-8C,, -cos(6, - a,) 0z
S-b-C, -cos(6,-a,) oL
— 0 had
+S-b-Cy -sin(6, —a,) oz
r oM
S-c-C 0 il
M 0z
S-b-(—C, -sin(6,—a,))+...
3 ( L, ( 0 0)) oN
+S+b-Cy -cos(6, - ) 0 re
-S-C, (Cpa —osz)§+(—0zCDv +a2CLV)§ oX
@ 00
= oxX
=S CD5 (Cps —aCy;)S eyl
— S ox
-§-Cp, (Cm—aCLv)7 ry
_C S ox
=S - VD" (Cpe—aCy, _CL); s
5 ox
—5-Cp, 0 2
T S ¢ ox
_S'CD,, (CDq+CDd—aCLq—aCLd)S—27 EY]




105

Tableau IV (suite)
Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus par R. Lind & M. Forces
calculs Brenner de Nasa [12]

3 5 = 0Z
-8 -(~Cyyp, —Cuy, ) (C, +aCp,)S —a(C,, —aC,,)S >
5 - oZ

=8 -Cpp, (Cs +aCps)S Y
§-c (CMa + CMa ) ﬁ(_cma +aC,, ) aa_A;
r — oM
S.c- CM; -C,sSc 5

S S oz
-§-C,, (CLv+aCDv); o

= Cun S oz

=S ” (Cpp +aCp, )7 %

5 (/4

=5 Cug, 0 2

Sc oz

§-Cyy, (Chy +Cra +(Cp, +Cis )a)i %5

5 . oz
§-sin6,-Cp,. 0 w
5. Sc oM
S-c-C -C. 2= =

My CMV V ax
Se-C, Sc oM

v Ma oz

_ oM
S-c-C =
¢-Cy, 0 %

- So oM
5¢.C _ Sc_ =

Me ( CMq CM&) 2 00

= — oM
-§-¢-C,, -siné, 0 W
oY

§-Cy, sing, (—CL -aCy, )aS 6_¢
= = oY

-S- CYp Cyp W
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Tableau IV (suite)
Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus par R. Lind & M. Forces
calculs Brenner de Nasa [12]

5 i oL

-§:b-C, Sb(Cng cosa—C,, s1na) Fm
S-b-C (—C cosa+C sina)Eb oL

Ls ) Ns %

.\ ON

S-b-Cy, -sin6, (—CN, cos—C, sin a)Sb %
T . \S ON
—S'b'CN,, (CNﬂ cosa+Cp, sma)Sb W
N . \S ON
S-b-Cy, (_CN5 cosa-C, sma)Sb Fry
s S oY

S i/ -C, = —

4 "y oy

— Sh oY
S-C 2-c - =

" 2V( C, -aC, ) %

S-C, -cosé, e oy
. ¢ 0 S—b(—Cy +C},_) -
=S -Cyp -sin 6, pl4 v 4 oy
S-b-C S oM
—V# (“CL,, cosa+Cy sina)SVb E

. \Sb
(CL cosa+C)y sma)—b+...

i ? r 2V oL

S 3 b 3 CL — e

P a¢

. Sbh
+(—CL‘acosa + CN_asma)—b
4 b 4
. \g b
§‘b'CL, -cosb), (—CL, cosa+C, sma)SW+... oL
~S.-b-C. -si g2 e
55 CLP sinb, +(CL cosa—C, sina)S— v
# [ w

S-b-C S oN
——V—N” (—CN, cosa—C, sin a)%b g

_ ox
S -sin6, -Cp, 0 P
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Tableau IV (suite)
Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus par R. Lind & M. Forces
calculs Brenner de Nasa [12]

— . Yo, b
5-5-Cy -cos, ... (_CN, cosa—-C, sma)SbWt.. oN
‘S'b’CN,, -sin g, +(CN. cosa+C,. sina)gb-b— o

[ 4 2w
rd < oY
S ° CY& _CY,, S 5
. < oL
§'b'CLp .siné, (‘CL,, cosa+Cy, sma)aSb %
_ (‘CN, cosa—C, sina)gbih.. ON
5b-Cy, v , %
+(—CNﬂa cosa-C,a sina)SbW

Dans ce chapitre, nous avons donc explicité les matrices Qrr et Qrc. Dans le chapitre 5
nous allons faire des comparaisons entre les résultats obtenus avec le schéma de
simulation présenté au chapitre 1 dans la Figure 6 qui prend en considération les
dérivées de stabilité et les résultats obtenus avec le schéma de simulation de la Figure 24
qui prend en considération le modéle aéroservoélastique de l’avion. Les résultats
obtenus par les deux méthodes ont été identiques, ce qui a conduit & la validation du

modeéle de ’avion rigide F/A-18.



CHAPITRE 5

LA LINEARISATION NUMERIQUE ET L’INTERPOLATION ENTRE LES
CONDITIONS DE VOL

Rapport- gratuitcom \’)}
5.1  La linéarisation numérique

Dans le chapitre antérieur, nous avons vu le développement théorique des changements
de coordonnées et des linéarisations nécessaires pour obtenir les forces et les moments
dans le systéme inertiel de coordonnées. Nous avons obtenu des meilleurs résultats que
ceux obtenus par les laboratoires de la NASA DFRC. Les formulations de la NASA
DFRC sont expliquées par Karnib [13]. Dans le but de valider notre approche nous
avons crée deux schémas de simulation et nous allons prouver dans le chapitre suivant

I’équivalence de ces deux schémas.

Les formules obtenues dans le chapitre précédent seront validées et utilisées dans tous
les cas ou on a les mémes types de dérivées de stabilité et commande. Le probléme est
que si on ajoute ou si on élimine une dérivée dans les formules de départ, toute la
formulation va changer et on doit refaire tous les calculs et toute la validation. Nous
avons développé un algorithme en Matlab pour éviter ce probléme et dans lequel toutes
les changements des coordonnées et les linéarisations sont réalisés automatiquement.
Nous avons utilisé la fonction « dlinmod » de Matlab qui retourne, sous forme d’espace
états, la forme linéaire de n’importe quel systéme construit en Simulink, autour d’un

point de fonctionnement spécifié.

C’est en partant de schéma de simulation présenté dans la Figure 5 qui prend en
considération les dérivées de stabilité qu’on va retrouver numériquement les matrices
O et O, . Le regroupement convenable des blocs nous donne le schéma présenté dans

la Figure 25.

ko
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u Lntrme) E Transformation de y = [FaM,]
v coordonnées du systéme lié >
M, au vent dans le systéme lié &
l'avion
bloc1 bloc2
q9,a,V,0,H,p,r,B,p
— Paramétres [« 6DoF |
bloc4 bloc3
Figure 25 Schéma de simulation de 1’avion avec des dérivées de stabilité et

contrdle dans le syst¢tme de coordonnées liées au vent

Dans le bloc 1 de la Figure 25 les forces et les moments sont calculés & partir des
dérivées de stabilité et controle dans le systéme de coordonnées liées au vent. Pour la
simulation de 1’avion, il est nécessaire de convertir ces forces et moments dans le
systéeme de coordonnées liés a I’avion F, et M,, voir le bloc 2. Les vitesses linéaires et
angulaires de ’avion sont calculées dans le bloc 3 a partir des forces et moments qui lui
sont appliqués. Enfin, le bloc 4 nous permet de calculer des paramétres spécifiques a
I’avion liés au vent (vitesse angulaire g, ’angle d’attaque « , vitesse vraie ¥, 'angle
de rotation @, l’altitude H, les vitesses angulaires p et r, I’angle de dérapage et

’angle de rotation ¢ )en fonction des paramétres calculés par le bloc 3.

La linéarisation du schéma présenté dans la Figure 25 autour d’un point de
fonctionnement spécifi€ dans la simulation, en utilisant la commande « dlinmod » en

Matlab, nous donne la relation linéaire entre les entrées u et les sorties y :

x=Ax+ Bu

5.1
y=Cx+Du -
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avec les vecteurs d’états x =(u,v, W, D,4,7,9,0,y,x,, y,.,z,.). Le schéma équivalent de

simulation présenté dans la Figure 25 se retrouve dans la Figure 26.

u =contréle| x=Ax+ Bu £ M
.—» _} -
y=Cx+Du y = [FaMa]

Figure 26 Schéma de simulation équivalent au schéma de la Figure 25

La premiére équation (5.1) calcule les états x qui sont ensuite utilisés par la deuxiéme
équation (5.1) pour calculer les sorties y. Les états x sont tous disponibles & la sortie de
bloc 3 dans la Figure 25. Nous pouvons voir que ces états x sont calculés a partir des
sorties y du bloc 3. Dans ce cas, on peut garder le bloc 3 en lieu de la premiére équation

d’état et le schéma équivalent est maintenant présenté dans la Figure 27.

u = contrble
— > y = [FaMa]
y=Cx+Du —>
X
6DoF €

Figure 27 Schéma équivalent au schéma de la Figure 26

Suite & une comparaison des schémas montrés dans les Figures 25 et 27, il est évident
que les blocs 1, 2 et 4 sont contenus dans les matrices C et D. Le modé¢le ainsi obtenu
pour notre avion nous donne les forces et les moments calculés dans le Systéme de

coordonnées liées a 1’avion en tenant compte des entrées u et des états x. De cette
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maniére, les matrices O, etQ, sont obtenues, avec la différence que les états qui

multiplient la matrice Q,, et les forces et moments obtenus se trouvent dans le systéme
inertiel de coordonnées. On peut redessiner le schéma de la Figure 27 en rajoutant un
premier bloc qui va changer les états x dans les états x; et un deuxiéme bloc qui va

changer les sorties y; dans y. Le nouveau schéma est présenté dans la Figure 28.

u = contréle = [FM.]
¥, =Cx,+Du > y,ay 4 3>
xi
x
xax, < 6DoF <
Figure 28 Schéma de simulation avec les forces et les moments

calculés dans le systéme de coordonnées inertiel

Les changements des coordonnées implémentés dans les blocs ajoutés sont dépendants
des fonctions trigonométriques des angles d’Euler, c’est-a-dire que les entrées sont
lides aux sorties par des fonctions non linéaires. II faut ensuite procéder a la
linéarisation des deux blocs. Nous utilisons la commande « dlinmod » de Matlab
appliquée aux deux blocs pour la réalisation de leurs linéarisations. Pour le bloc « x &

X; », nous obtenons la relation linéaire :

x,=Dx (5.2)

qui représente une forme simplifiée du systéme sous forme d’espace d’état, ou les
matrices 4,, B; et D, sont nulles car le bloc ne posséde pas des états. Similairement, la

linéarisation du bloc « y; 3 y » va donner :
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y=Dy, (5.3)

Nous utilisons les données de la Figure 28, et les équations (5.2) et (5.3), alors nous

pouvons écrire :
y=D,y, =D, (C,.x,. + D,u) =D,(CDx+ D,.u) =D,C,Dx+D,Du (5.4)

Nous effectuons I’identification des termes de cette équation avec ceux de 1’équation

obtenue suite a la linéarisation du schéma de la Figure 25 et nous obtenons :

C=D,CD,
(5.5
D=D,D,
Dans les derni¢res équations on connait les matrices C et D obtenues par la linéarisation
du schéma de la Figure 25 et les matrices D; et D, obtenues par la linéarisation des deux
blocs de la Figure 28. Par la suite, nous pouvons calculer C; et D; a partir des équations
(5.5):

C,=D;'cD;!
(5.6)
D, =D;'D
Le vecteur d’états x; est le suivant :
RSN A /3
xi=(xnynzi:¢:0:'//,x,-,y,-,2,,¢,9,!//) = 77 (5.7)

Nous écrivons 1’équation des forces aérodynamique pour les modes rigides (1.4) sous la

forme suivante :
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R [P R C A\
+— = —_
qdyn [ernr 2I/k ernr ] qdyn (er 2Vk ”)(ﬁ’ ]

R c I
= _ =Cx 5.8
(qdyner qdyn Wk er ) X i%i ( )

Les parties réelles et imaginaires des forces aérodynamiques correspondantes aux

modes rigides s’obtiennent par identification a partir de 1’équation (5.8):

oy =Lc,.(1:6,1:6)
q

" (5.9)
o =2% ¢ (1:6,7:12)
dyn

Nous savons que le vecteur de commande u est :

(.
u_[()] (5.10)

Les parties réelles et imaginaires correspondantes aux interactions des modes rigides

avec les modes de commande sont déterminées par les équations suivantes:

Qom (5.11)

L’algorithme présenté peut &tre synthétisé comme suit :

1. Nous appliquons trois fois la commande « dlinmod » de Matlab aux trois blocs

afin d’obtenir, respectivement, les matrices C et D, puis D, et, a la fin, Da;
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2. Nous utilisons les équations (5.6), (5.9) et (5.11) pour calculer les matrices Q,, et
Orc;

3. Nous remplagons les matrices initiales calculées par les méthodes de doublets
DLM (Doublet Lattice Method) ou par les méthodes des pressions constantes
CPM (Constant Pressure Method) en utilisant le logiciel STARS avec les matrices

obtenues avec notre algorithme.

L’algorithme présenté dans ce chapitre 5 est pratiquement I’implémentation numérique
de I’algorithme présenté dans les chapitres antérieurs 3 et 4. Une comparaison entre les
valeurs obtenues en utilisant les formules des chapitres antérieurs (appelé formulation
analytique) et I’algorithme présenté ici (appelé formulation numérique) est donnée dans

les tableaux suivants :

Tableau V

La partie réelle de la matrice Q,, obtenue en utilisant la linéarisation analytique

Tableau VI

La partie réelle de la matrice Q,, obtenue en utilisant la linéarisation numérique
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Tableau VII

La partie imaginaire de la matrice Q,, obtenue en utilisant la linéarisation analytique

Tableau VIII

La partie imaginaire de la matrice Q,, obtenue en utilisant la linéarisation numérique

Nous pouvons voir que les résultats obtenus sont les mémes. Le développement de
’algorithme numérique nous a permis de vérifier les résultats partiels et finaux du

développement théorique des chapitres antérieurs.

En pratique, nous pouvons utiliser les deux approches. Dans le cas ou nous avons un
ensemble des dérivées de stabilité et commande différent de celui donné dans ce projet,
nous pouvons utiliser 1’approche numérique combinée avec ’approche théorique pour
valider les nouvelles formules. L’approche numérique peut sembler plus rapide que le
développement théorique. Mais les linéarisations successives prennent beaucoup de
temps. Les formules trouvées par un approche théorique, plus long initialement, sont

plus faciles a évaluer aprés.
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Avec I’augmentation de la puissance de calcul dans I’avenir, I’utilisation de 1’approche

théorique peut s’avérer inutile.
5.2  Interpolation entre les conditions de vol

Les données fournies par la NASA ne peuvent pas couvrir tous les points dans
I’enveloppe de vol. Par la suite, cette enveloppe est discrétisée et les données sont
fournies pour des points choisis de 1’enveloppe. Mais pour effectuer des simulations a
I'intérieur de I’enveloppe, nous devons étre capables de nous déplacer librement a
Iintérieur de cette enveloppe. Nous pouvons réaliser cet exploit en utilisant des

techniques d’interpolation.

L’interpolation est bien connue, surtout dans une dimension. Dans notre cas, nous avons
plusieurs paramétres qui définissent les points de 1’enveloppe de vol : le nombre de
Mach, I’altitude, 1’angle d’attaque. Pour naviguer & I’intérieur de 1’enveloppe, il faut
interpoler dans trois dimensions, la sortie étant bidimensionnelle elle aussi (les matrices

des coefficients de portance et de trainée).

Nous pouvons envisager de différents types d’interpolation en fonction de nombre des
points disponibles a I’intérieur de 1’enveloppe. Le plus simple type d’interpolation est
I’interpolation linéaire, pour laquelle nous devons disposer de seulement deux points.
Les valeurs trouvées entre les deux points sont situées sur la droite qui lie les points. La
raison pour laquelle on ne peut pas chercher une interpolation d’ordre supérieur est que
pour la définition d’une droite, nous avons besoin de deux coefficients qui peuvent étre
trouvés a partir des deux équations écrites dans les points qu’on connait. Dans le cas ou
nous envisageons 1’utilisation d’une interpolation d’ordre supérieur, nous devons utiliser
des polyndmes d’ordre supérieur. Chaque augmentation de 1’ordre nécessite un ajout
d’un coefficient inconnu, c'est-a-dire d’une équation, qu’on ne peut pas ’avoir sans un

nouveau point dans ’espace de définition de 1’enveloppe.
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Pour le cas ou on connait N points, on peut écrire N équations linéaire d’ordre N - 1:

N-1 N-2 _
Ay X, Fay,X T teeta, =y

N-1 -
Ay X, +ay X, t-+a, =Yy, (5.12)

N-1 N-2 _
ayxy +ay xy T +--ta,=yy

ou y; sont les valeurs connues des matrices des coefficients pour N conditions de vol, x;
sont les coordonnées qui définissent chaque condition de vol et g; sont les coefficients

d’approximation que nous devons calculer. La méme équation s’écrit sous forme

matricielle :
AX =Y (5.13)
avec A= (aN_1 Ay, - ao)
o X!
X = xlN -2 xﬁf -2 xﬁ'z
1 1 1
et Y= (yl Yo oo J’N)T

La solution de 1’équation (5.13) nous donne les coefficients a;:

A=YX" (5.14)

Maintenant, si nous connaissons les coefficients a;, nous pouvons calculer n’importe
quelle valeur y & partir de n’importe quelle valeur x. Les vecteurs d’état x sont les

suivants : le nombre de Mach M, ’altitude H et 1’angle d’attaque o et nous pouvons
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écrire x = (M, H, ), les sorties y sont les forces aérodynamiques Q,, et O, alors on

peut écrire : Q,, = fonction (H, M, ) et Q,. = fonction (H, M, ).

Dans notre cas, nous avons étudié la possibilité d’interpoler avec des polynémes de
premier ordre (interpolation linéaire) et de deuxiéme ordre (interpolation quadratique).

Les résultats obtenus seront présentés dans le chapitre suivant.

ko
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CHAPITRE 6
RESULTATS
6.1 Introduction

Ce chapitre fait 1’objet d’une présentation des résultats obtenus au cours de ce projet.

Les simulations ont été effectués pour les jeux de données suivantes : Mach = 0.2,
altitude H = 10000 pi, angle & =10°; Mach = 0.2, altitude H = 30000 pi, angle o =40°;
Mach = 0.38, altitude H = 17000 pi, angle a =19° (interpolé); Mach = 0.4, altitude H =
20000 pi, angle o = 40° ; Mach = 0.85, altitude H = 5000 pi, angle & =10°; Mach=1.1,
altitude H = 25000 pi, angle a =2.35°; Mach = 1.3, altitude H = 15000 pi, angle
o =1.36°. Etant donné le nombre des graphiques & présenter, nous avons choisi

seulement trois cas le plus représentatifs (une vitesse subsonique, supersonique et une

interpolation).

Les données qui nous sont fournies par la NASA, en fonction de ’angle e d’incidence
de I’avion, le nombre de mach M et de I’altitude H, sont présentées dans le tableau IX.

Les données qui sont en degrés représentent 1’angle o d’incidence de 1’avion.
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Tableau IX

Liste des conditions de vol initiales données en fonction du nombre de Mach M,
altitude H et I’angle d’attaque «

Pour valider les deux schémas de simulation (ce qui est 1’objectif de la thése), nous
allons comparer, pour les mémes conditions de vol choisies arbitrairement, les résultats
obtenus pour les forces et les moments dans le repére li€é a I’avion ainsi que les
paramétres suivants qui ont eu une variation pendant les tests: ’angle a d’attaque de

I’avion, I’angle B de dérapage de 1’avion, 1’altitude H de I’avion, la vitesse Mach et la

vitesse vraie ¥ de I’avion. Nous avons utilisé un signal sur les entrées de contréle de
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I’avion qui nous donne une déviation de +5° autour de la position de 1’équilibre de
l’avion (frim.). Pour le mouvement longitudinal, nous avons appliqué un signal sur
I’empennage horizontal (HT) et pour le mouvement latéral nous avons appliqué un

signal sur les ailerons (AIL). Le signal utilisé lors de simulation a été présenté dans la

Figure 16.

Dans les graphiques suivants, le signal rouge a été obtenu avec le schéma de simulation
qui prend en considération les dérivées de stabilité (voir schéma de la Figure 6 ) et le
signal bleu a été obtenu avec le schéma de simulation qui prend en considération le

modeéle aéroservoélastique (voir schéma de la Figure 24).

6.2  Simulation pour un nombre de Mach M = 0.2, altitude H égale a 30.000 pi et
’angle d’attaque de Pavion « égal 2 40°

6.2.1 Le mouvement longitudinal
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Figure 29 Variation de la force aérodynamique X pour Mach
M=0.2, altitude H = 30.000 pi et I’angle o =40°
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Figure 30 Variation de la force aérodynamique Z pour Mach
M= 0.2, altitude H = 30.000 pi et I’angle a =40°
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Figure 32 Variation de I’angle o pour Mach M =0.2,
altitude H = 30.000 pi et ’angle o =40°
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Figure 33 Variation de la vitesse vraie ¥ pour Mach M=0.2,
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6.2.2 Le mouvement latéral
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Figure 34 Variation de la force aérodynamique ¥ pour Mach
M= 0.2, altitude H = 30.000 pi et ’angle o =40°
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6.3  Simulation pour un nombre de Mach M =0.38, altitude H égale a 17.000 pi
et Pangle d’attaque de Pavion « égal 219°

Cette simulation a été possible par I’utilisation d’une interpolation d’ordre 2 entre les
donnés de NASA Dryden.

6.3.1 Le mouvement longitudinal
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Figure 38 Variation de la force aérodynamique X pour Mach M= 0 38,
altitude H = 17.000 pi et I’angle o =19°
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Figure 39 Variation de la force aérodynamique Z pour Mach
M= 0.38, altitude H = 17.000 pi et I'angle & =19"
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6.3.2 Le mouvement latéral
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6.4  Simulation pour un nombre de Mach M =1.1, altitude H égale a 25.000 pi et
’angle d’attaque de Pavion o égal 22.3563°

6.4.1 Le mouvement longitudinal
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Figure 46 Variation de la force aérodynamique X pour Mach M= 1.1,
altitude H = 25.000 pi et I’angle a =2.3563°
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6.4.2 Le mouvement latéral
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Comme nous pouvons le voir sur les différents graphiques obtenus, les courbes sont
identiques suivant les deux méthodes utilisées. Ces résultats permettent donc de valider

le modele de I’avion rigide F/A-18.
6.5 Discussion et interprétation des résultats

Suite aux comparaisons entre les valeurs des paramétres présentées dans les Figures
précédentes, il devient évident que les deux schémas de simulations donnent les mémes
résultats. Nous avons présenté seulement les paramétres qui, pendant les simulations,
ont donné une différence notable. En effet, nous observons que cette différence est d’au
moins 1% dans le cas dynamique (pendant les variations des signaux) et beaucoup plus
petite de 1% pendant le régime statique. Cela est du au fait que les parameétres de retour
en boucle fermé€ ne sont pas les mémes dans les deux cas et il y a aussi les erreurs dis
aux calculs en Matlab. Les différences sont aussi causées & cause qu’un schéma est une
approximation obtenue par des linéarisations avec des petites perturbations de 1’autre
schéma. De plus, I’effort de calcul demandé dans le cas du schéma de simulation qui
prend en considération le modéle aéroservoélastique (I’implémentation de 1’algorithme
en Matlab, le temps de calcul, les ressources de mémoire dédi€es par 1’ordinateur pour
les calculs) est beaucoup plus élevé que celui nécessaire dans le cas de 1’utilisation du

schéma de simulation qui prend en considération les dérivées de stabilité.



CONCLUSION

Un important aspect de I’aéroservoélasticité consiste en 1’analyse des interactions entre
les modes rigides, élastiques et de contrdle. Nous savons que la théorie des modes
rigides n’est pas assez bien développée dans les logiciels d’éléments finis d’analyse
aéroélastique tels que Nastran, STARS, etc. Pour cette raison, dans ce mémoire nous
avons validé la formulation de la dynamique de vol de I’avion rigide F/A-18 par deux
méthodes différentes. Les résultats obtenus par ces méthodes ont été identiques, ce qui a

conduit a la validation du modéle de I’avion rigide F/A-18.

Ce travail nous a permis de mettre au point une méthode pour trouver les forces
aérodynamiques non stationnaires a partir des donnés de vol livrées par NASA Dryden
Flight. Ces données sont en fonction de nombre de Mach M, d’altitude H et d’angle
d’attaque « . Elles comprennent, en effet, entre autres les dérivées de stabilité de 1’avion
ainsi que d’autres type de données (exemple : vitesse vraie, masse de I’avion, angle de
dérapage, masse totale de I’avion, la corde moyenne aérodynamique, les vitesses

angulaires sur les axes x,y,z, les angles de rotation autour des axes x,y,z, les

positions des surfaces de commande.). Nous avons aussi réalisé une interpolation entre

les dérivées de stabilit€ pour valider de plus le développement théorique.

Etant donné le nombre des graphiques a présenter, nous avons présenté dans le chapitre
6 seulement trois cas le plus représentatifs (une vitesse subsonique, supersonique et une

interpolation), mais les autres simulations ont donné des résultats semblants.

Pour réaliser des simulations englobant les modes rigides, €lastiques et de contrdle d’un
avion, nous devons disposer des données STARS. L’ensemble de la simulation se fait
dans un environnement Simulink. Le schéma de simulation est en boucle fermée. Pour
estimer |’apparition de battement, nous utilisons surtout les modes élastiques qui sont
les principales responsables des mouvements oscillatoires de la structure. Les résultats

sont différents quand on prend en considération ’influence des modes rigides et de



137

contrdle. Le probléme est que les valeurs des dérivées de stabilité et contrdle fournies
par les logiciels de calcul tel NASTRAN ou STARS ne sont pas fiables et les

simulations en boucle fermée utilisant ces valeurs peuvent étre erronés.

Pour compenser le manque de fiabilité des données des modes rigides et élastique nous
préférons, si disponible, 1’utilisation pour les modes rigides et de contrdle des données
provenant des tests de vol ou en soufflerie. Ce mémoire présente deux méthodes qui
permettent le remplacement des modes rigides calculés en STARS avec des modes

rigides de la dynamique de vol.

La premiére méthode, qui est présenté tout au long de ce mémoire, est une méthode
analytique qui permet de trouver les formules analytiques pour toutes les dérivées de
stabilité et contrdle dans le syst¢éme de coordonnées inertiel a partir des dérivées
exprimées dans le systétme de coordonnées lié au vent. Des linéarisations autour des
points d’équilibre sont effectuées a chaque étape de calcul. A la fin des calculs, nous
comparons dans le Tableau IV les formules obtenues par notre approche avec les
formules obtenues par les laboratoires de la NASA. DFRC. Nous avons vu qu’il y a des
différences entre les formules obtenues par nous par rapport aux formules obtenues par
la NASA [12] mais les simulations qu’on a effectué démontrent que les réponses des
schémas construits a partir des dérivées de stabilité et contréle en systéeme de
coordonnées lié au vent et celles obtenues dans le schéma qui prend en considération les
nouvelles dérivées calculées sont les mémes. Cette comparaison nous permet la

validation de nos résultats.

La deuxiéme méthode consiste en une linéarisation numérique du schéma de simulation
dans le systéme de référence lié au vent. Les valeurs des dérivées de stabilité et contrdle
obtenues par cette méthode et les valeurs calculés analytiquement avec la premiére

méthode sont pareilles (voir les Tableaux V a VIII).
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RECOMMANDATIONS

Finalement, la premiére méthode de calcul analytique présenté tout au long de ce
mémoire nous a permis de comparer nos résultats avec les résultats obtenus par la
NASA. Les formules trouvées ont été validées et elles peuvent étre utilisées chaque fois
qu'on a le méme set des dérivées de stabilité et controle. Le développement de ces
formules a pris plus de temps que la méthode numérique, mais 1’application ultérieure
pour d’autres conditions de vol est plus facile. Avec la deuxiéme méthode présentée
dans le chapitre 5, il est plus facile a trouver les valeurs des dérivées de stabilité et
contréle, mais il faut appliquer chaque fois I’algorithme. En plus, la deuxi¢éme méthode

est un excellent moyen de valider les calculs analytiques de la premiére méthode.

Nous pensons que les deux méthodes peuvent étre utilisées ensembles en fonction de
cas. Ainsi, si seulement quelques conditions de vol sont disponibles, nous pouvons
utiliser seulement la méthode numérique. S’il y a beaucoup de conditions de vol ol1 on a
toujours les mémes dérivées de stabilité et contrle, nous pouvons dans une premiére
étape envisager le développement théorique par la validation numérique. Par la suite,

nous pouvons utiliser les formules trouvées mathématiquement.

ko
| F

Lo
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Dynamique aéroélastique
L1 Le modeéle élastique de Pavion

L’aéroélasticité classique est issue de I’interaction entre la structure flexible de ’avion
et les forces aérodynamiques agissants sur ’avion. La démarche classique pour obtenir
le modéle aéroélastique débute par une analyse de vibration de la  structure.
Habituellement la structure de 1’avion est modélisée par des éléments-finis, constitués
de N nceuds.

Nous prenons en considération que chaque nceud i de la structure est défini par un
vecteur position-orientation &, composé de trois positions et de trois orientations, par
rapport & un repére lié aux axes de 1’avion, et est muni d’une masse m; et d’une inertie 7;.

Le vecteur position-orientation & s’exprime sous la forme suivante:
S =|:xi i z 6, 6, gzi] T: I<i<N d1.1.1)

Lorsque la structure est au repos, c’est a dire quand les forces structurelles s’équilibrent,

le nceud 7 est défini par un vecteur position-orientation nominal & .Nous allons nommer

déplacement du nceud i, la quantité g, qui a la forme suivante:

q,=¢ - é‘o (1.1.2)

Par la suite, nous regroupons les termes de masse et d’inertie du nceud i correspondant a

ses six degrés de liberté dans une nouvelle matrice de dimension (6x6) :

M,=| ™o % (L1.3)
0(3,3) I i(3,3)
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De ce fait la dérivée de la quantité de mouvement du nceud i est représenté par :

dMg)_,. . |
T4 = Mg, (1.1.4)

Soit g le vecteur déplacement de 1’avion défini par les déplacements de ses N neeuds :

q
qg=| : (I.1.5)
dn ‘

La dérivée de la quantité¢ de mouvement de I’ensemble de 1’avion est représentée par :

M, 0 074
dM,, ¢ . b .
(TN{N): wwd=| 0 .0 | ¢ @16

0 0 M,|lqgy

ou My y est la matrice d’inertie totale de 1’avion de dimension (6Nx6N).

Nous considérons que les seules forces appliquées a la structure, ou autrement dit les
interactions entre les nceuds sont les forces dues a 1’élasticité. Nous pouvons définir
ainsi une matrice de rigidité Ky et une matrice d’amortissement Dy décrivant les

forces appliquées sur I’avion :
Fyo=—Dyngq — Kynq (L17)

ot Kyy et Dyy sont également de dimension (6Nx6N) et les éléments Kyn(ij) et

Dy (i j) représentent les interactions du nceud j sur le nceud i.
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En appliquant les lois de la dynamique de Newton a ’ensemble de 1’avion, nous

obtenons :
d\M,yq ) )
(_‘Z:N_) =Mynyqd=—Lyyqd— KN,Nq
ou:
My G+ Dyyg+Kyyg=0 (1.1.8)

1.2 Réduction du modéle

Une analyse de vibrations libres menée sur le modele élastique décrit par 1’équation
1.1.8 permet de réduire le systéme contraint & 6N degrés de libertés a un systéme libre a
n degrés de libertés ou les n degrés de libertés sont indépendants et représentent la
dynamique admissible de 1’avion compte-tenu des contraintes d’élasticité. Ces n degrés
de libertés sont appelés « modes » ou « coordonnées généralisées » de 1’avion et sont

représentés par le vecteur 7.

Ils sont reliés au vecteur déplacement g a travers la matrice de forme @ , matrice
rectangulaire de dimension (6Nxn), qui regroupe les vecteurs propres issus de 1’analyse

de vibrations libres :
q=on (1.1.9)

Le vecteur de coordonnées généralisées 7 contient bien évidement les modes
indépendants issus des déformations élastiques 7. mais aussi les modes rigides 7,
décrivant les degrés de liberté en translation et en rotation de 1’avion considéré comme
un solide rigide (entre 1 et 6) et les modes des surfaces de commande 7. représentant le

mouvement des surfaces de commandes en rotation.
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Nous pouvons donc diviser le vecteur de coordonnées généralisées 7 comme suit :

n=[n n al (1.1.10)
De méme pour la matrice de forme @ :

o=[o, ©, ] (I1.11)
Et finalement le vecteur déplacement g est égal 4 :

n,
g=[®, ©, o] n |=0n+d7+0n (L1.12)

.

En ce moment, tout le mode¢le dynamique de I’avion peut étre décrit par les » modes
indépendants. En reprenant I’équation de la dynamique 1.1.8, nous pouvons construire

une nouvelle équation ne dépendant que du vecteur de coordonnées généralisées 7 :
Mi+Dn+Kn=0 (I.1.13)

Les matrices M, D et K sont les matrices modales d’inertie, d’amortissement et de

rigidité élastiques, toutes de dimension nxn et définies comme suit :
M=0'M,,®, D=0'D, ,®, K=0"K, ,® (1.1.14)

I3  Introduction des forces aérodynamiques

Une fois le modéle structural élaboré, on s’intéresse a la génération des forces
aérodynamiques sur [’avion. Ici nous considérons le cas général ou les forces
aérodynamiques générées sont non-stationnaires et donc dépendent de la fréquence des

oscillations.
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La forme générale des forces aérodynamiques est la suivante :
F ot = —45nQn n (k, Mach)q (I1.1.15)

ou g,,est la pression dynamique et k la fréquence réduite. Oy est la matrice des

coefficients d’influence aérodynamiques définie pour un Mach donné et une fréquence
réduite £ donnée et chaque élément Qnn(ij) représente l’interaction de la force

aérodynamique appliquée au nceud j sur le nceud i.

Les forces aérodynamiques sont également calculées dans 1’espace des nceuds puis

ramenées dans 1’espace des modes a travers la matrice de forme @ :

Q0 =0'Q, @ (1.1.16)

ou Q est la matrice modale des forces aérodynamiques généralisées.

Pour obtenir I’équation qui nous intéresse, nous pouvons intégrer les forces

aérodynamiques dans 1’équation de dynamique 1.1.13 :
Mij+ Dn+ Kn+q,,0(k, Mach)n =0 1.1.17)

Finalement, I’équation 1.1.17 représente 1’équation de base de tout probléme

aéroélastique.
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