Guidage et pilotage de la
dynamique longitudinale

Résumé. A partir du modeéle de comportement obtenu, nous propo-
sons de synthétiser un controleur sur le modele de dynamique longitudi-
nale du véhicule hypersonique (HSV). Le probléme posé est de stabiliser
une trajectoire de croisiere, en respectant les différentes contraintes de
saturation sur la commande, et avec un objectif de robustesse aux in-
certitudes de modélisation. Pour cela nous montrons d’abord que la
dynamique de guidage du véhicule est celle d’un oscillateur dissipatif.
Puis nous mettons a profit cette propriété pour la synthese de la loi de
guidage. La loi de pilotage est obtenue par rétropropagation. Différentes
simulations illustrent le résultat obtenu.

3.1 Introduction

Le domaine aéronautique distingue habituellement différents niveaux de commande
pour le contrdle des véhicules : guidage® et pilotage?; chacun de ces niveaux de com-
mande ayant des contraintes et méthodologies spécifiques. En pratique, les différences
de constantes de temps impliquées entre la dynamique de pilotage et la dynamique de
guidage justifient une telle conception hiérarchisée. Cela permet de réduire la complexité
de la synthese de commande.

Toutefois, ce choix de conception implique généralement de spécifier des marges
de conceptions qui ne sont généralement pas souhaitables dans un domaine fortement
contraint par les performances. Par ailleurs, partant du constat que les HSV évoluent
sur des trajectoires différentes de la plupart des systémes aérospatiaux existants (fusées,
avions), il apparaissait intéressant de ne pas restreindre le pilote a la seule stabilisation
de T'attitude 3.

Nous avons donc posé le probleme de la commande du vecteur vitesse, directement
a partir des actionneurs de bas niveau. Il apparait également que c’est au niveau du
guidage que les spécificités du vol aérobie a grande vitesse sont les plus manifestes.

C’est pourquoi nous proposons dans notre démarche une syntheése de controleur non
hiérarchisé, c’est-a-dire dont I'objet est de contrdler une trajectoire de croisiere directe-
ment par les actionneurs. Pour ce faire, nous posons dans la Section 3.2 ce probleme de

1. Le guidage concerne ’élaboration de la trajectoire et son suivi. Il s’agit généralement de poser un
probléme de commande optimale.

2. Le pilotage est une loi de commande destinée a l'orientation du véhicule. Le pilote est générale-
ment la commande de « bas niveau » qui agit directement sur les actionneurs du véhicule de fagon a
orienter le véhicule par rapport a la trajectoire. Cette orientation est généralement calculée pour réaliser
l’accélération nécessaire a la mise en ceuvre de la consigne de guidage.

3. Dés le début de nos travaux la question de ’objectif du pilote était posée de facon préalable a
notre démarche — quelle est la consigne ? Nous ne disposions pas de résultats disponibles & ce sujet.
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44 CHAPITRE 3. COMMANDE DE LA DYNAMIQUE LONGITUDINALE

commande comme un probléeme de régulation de la sortie d’un procédé invariant et nous
abordons la construction d’une fonction de Lyapunov strictement continument assignable
au systéme 4. Nous construisons cette fonction de fagon itérative en exploitant la struc-
ture triangulaire du modele mise en évidence au Chapitre 2. Pour cela, la Section 3.4
est dédiée & I’étude de la structure d’oscillateur du sous-systéme (h,V,~). Cette étude
est ensuite mise a profit pour construire une loi de guidage dans la Section 3.5 afin d’en
dériver une loi de guidage/pilotage dans la Section 3.6. Afin d’illustrer la robustesse de
la loi de commande proposée, des simulations montrent le comportement des solutions
sur le modele de simulation développé au Chapitre 2.

3.2 Définition du probleme

Définition 3.1 (Guidage). Nous appelons guidage 'objectif de commande de la trajec-
toire (le vecteur vitesse).

Définition 3.2 (Pilotage). Nous appelons pilotage 1'objectif de commande de I’attitude
(le vecteur rotation).

A partir du modele (2.48), dans le Chapitre 2, nous nous intéressons a la syntheése de
commande pour le modele suivant :

h = Vsin~, (3.1a)
V =e(h,V,a,6,n) — g(V)sinv, (3.1b)
—_ 2 —
L ) = 1)CLVS(V) — g(V) cosy (3.1c)
' Vv
=g, (3.1d)
1
Jq = ip(h)VQSreflreme(au 5)7 (316)

ou h désigne l'altitude, V la vitesse, v est la pente de vitesse, 8 'attitude et ¢ la vitesse
de rotation du véhicule. Les commandes du véhicule sont I’angle des gouvernes ¢ ainsi
que 7, correspondant au ratio poussée commandée sur poussée disponible. Les sorties
considérées du modele sont l'altitude h et la vitesse V. Nous supposons que des consignes
de vol hg et V sont définies a priori.

Ce modele est représentatif de toute une classe de véhicules aériens a voilure fixe,
propulsés, et évoluant dans un plan vertical dans un environnement faiblement perturbé :
il suffit par exemple de poser g(V) = go et S(V) = 1 pour obtenir le modele de la
dynamique d’un avion.

Dans notre étude, le probleme de commande se pose alors de la fagon suivante :
controler le véhicule en utilisant le couple (1, ) de fagon & faire converger la sortie (h, V)
vers une référence (hg, Vo).

Notre controleur devra étre robuste aux incertitudes de modélisation contenues dans
e, C, et C,,, étre tolérant a des saturations sur « et 7, et ne pas exciter les dynamiques
rapides négligées.

3.3 Discussion sur la structure du modéle

Une structure bloc-triangulaire

Abstraction faite de la définition de e donnée par (2.46), on remarque que le mo-
dele (3.1) posséde une structure bloc-triangulaire, séparant la dynamique de guidage
(h,V,v) de la dynamique de rotation (6, q). Cette structure a été largement étudiée au
cours des années 1990, avec en particulier 'introduction des techniques de rétropropaga-
tion (backstepping ; voir Krstic et al. (1995) pour une présentation) et de forwarding (pour

4. Voir I’Annexe A.
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une présentation de différentes techniques de forwarding, voir Teel (1996); Jankovic et al.
(1996); Mazenc et Praly (1996)). Ces différentes techniques permettent une construction
itérative de contrdleurs en étendant a chaque étape la dimension du modele. Offrant un
cadre méthodologique pour la syntheése de lois de commande non linéaires et ’obten-
tion de fonction de Lyapunov assignables au systémes, ces techniques sont devenues tres
populaires.

C’est cette logique que nous allons suivre, en considérant en premier lieu la stabilisa-
tion de I’équilibre du sous-systéme (h, V) par 'intermédiaire du bilan aéro-propulsif e
et de 'angle d’incidence aérodynamique o« = 6 — «y. Deux étapes de backstepping seront
ensuite nécessaires pour commander le systéme (6, ¢) sur la consigne de guidage obtenue
a I’étape précédente.

Une dynamique de guidage dissipative

Nous montrerons de plus que le sous-systéeme (h,V,~) posséde un équilibre stable
lorsque ses entrées sont définies comme e = 0 et a« = ag > 1/ R;/go > 0. Cette propriété
de dissipativité® est une propriété clé du systéme considéré qui a orienté I’ensemble
de nos travaux. En effet, elle offre 'opportunité de conclure en présence de contraintes
pratiques telles que :

— le probléme des saturations d’actionneur et contraintes sur ’état ;
la quantité d’information a priori embarquée dans le contrdleur;

— la complexité du controleur embarqué;

— la robustesse aux dynamiques négligées ;

— la question du sens physique donné a la loi de commande obtenue.

Ces contraintes sont courantes dans le domaine de la commande, mais difficiles a prendre
en compte en pratique. C’est pourquoi nous entreprenons dans la suite d’exploiter cette
propriété de dissipativité afin de contribuer & faire progresser les techniques de synthese
de commande dans le domaine aéronautique.

Définition 3.3 (Phugoide). Une phugoide est le mouvement oscillatoire d’un avion,
durant lequel ’appareil oscille en montant puis en piquant du nez.

La dissipativité du mode (h,V,v) — dit phugoide — fut déja mise en évidence® et
exploitée pour la conception de commande non linéaire, dans un contexte de rentrée
atmosphérique dans Praly et Coron (2001). En ce qui concerne le modele (3.1), nous
établirons dans la section suivante que la dissipativité du sous-systeéme (h, V, ) lorsque
e =0et a = ap > 0 est une conséquence directe du fait qu’il s’agit d’une version modifiée
de l'oscillateur de Zhukovskii.

3.4 L’oscillateur de Zhukovskii

3.4.1 Présentation

En 1891, Nikolai E. Zhukovskii résout le probleme du mouvement d’un corps suffi-
samment fin volant dans une atmospheére homogene, résultat publié sous le titre Sur le
vol des oiseaux. Par la suite, Frederick William Lanchester étudia également la stabilité
de ce méme oscillateur dans Lanchester (1908). Nous nous inspirons ici des éléments de
Panalyse présentée dans Andronov et al. (1987) pour présenter succinctement 'oscilla-
teur.

Le modeéle dynamique considéré est le suivant :

2
. v° —cos
0= —sin¢ — av?, (;6:7(1), (3.2)
v
ot v € RY et ¢ € S sont respectivement, & un changement de variable pres, la vi-

tesse et la pente, tandis que a est inversement proportionnel & la finesse. Ce modele

5. Voir I’Annexe A.
6. Voir également Svirezhev (1966), découvert au cours de la rédaction de ces lignes, qui résout les
trajectoires phugoides de véhicules suffisamment fins avec une atmosphére de densité exponentielle.
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FIGURE 3.1 — Tracé de la fonction y(y?/3 — cos ¢) pour cos$ = +1. Différentes confi-
gurations de trajectoires sont possibles selon les valeurs de c. (¢ < —2/3 en rouge;
—2/3 < ¢ < 0 en trait discontinu noir; ¢ > 0 en trait d’axe vert)

posséde une singularité définie par v = 0 ainsi que des points d’équilibres (vg, ¢g) =
(++/cos (arctan a), — arctan a). Du fait de la singularité du modéle, on s’intéresse par la
suite au cas ou v est strictement positif.

Nous restreignons notre étude au vol non trainé. Il s’agit du cas ou a = 0, qui peut
étre considéré comme 'approximation a la limite d’un vol & grande finesse. On peut alors
poser

dl: v sin ¢ , (3.3)
d¢  cos¢ — v2
dont on peut vérifier que la solution est donnée par la relation
L 3
gV —veos p=c (3.4)

ol ¢ € R est une constante dépendante des conditions initiales de ’équation différen-
tielle (3.2). La Figure 3.1 illustre I’évolution des solutions en fonction des valeurs de c.
D’aprés Andronov et al. (1987), différents types de trajectoire sont possibles :

— ¢ < —2/3 : il n’existe pas de trajectoire avec v > 0.

— ¢ = —2/3 : Vorbite est réduite au point d’équilibre (vo, ¢o) = (1,0).

— —2/3 < ¢ < 0 : Porbite entoure I’équilibre et est contractible & ce point.

—~ ¢ = 0 : lorbite est 'union de deux ensembles {(v,¢) € RT xS : v = 0} et

{(v,¢) e R x S:v* =3cos ¢} qui se coupent en (v =0, ¢ = £3).

— ¢ > 0 : lorbite n’entoure plus I’équilibre et n’est plus contractible & un point.

A partir de I'équation (3.4), nous pouvons aisément tracer les orbites correspondantes.
La Figure 3.2 illustre différentes trajectoires possibles dans l’espace des phases, et la
Figure 3.3 montre leur réalisation dans l’espace physique : les courbes phugoides”. Le
domaine d’évolution du véhicule est un ouvert, contenu dans le demi-cylindre défini par
v > 0. Cependant, 'orbite définie par la solution lorsque ¢ = 0 coupe ce demi-cylindre
en deux composantes connexes.

Définition 3.4 (Domaine de stabilité). Nous appelons domaine de stabilité la compo-
sante connexe du domaine d’évolution du systéme, qui contient le point d’équilibre, qui
est positivement invariante et telle que la fermeture des orbites positives est dans le
domaine d’évolution.

En pratique, le domaine de stabilité de l'oscillateur de Zhukovskii est délimité par
une orbite singuliere qui intersecte les points (v =0, ¢ = £7).

7. L’anecdote veut que ce nom ait été choisi par Lanchester, recherchant un nom classique pour sa
théorie des oscillations se produisant pendant le vol. Il est avéré que la racine grecque phug (¢ry) et la
racine latine fug correspondent toutes deux au mot flight anglais; d’ou le choix de courbe phugoide :
“From the Greek ¢vyn and erdos (flight-like)” (Lanchester, 1908, Preface, p. viii). Malheureusement, le
grec phug comme le latin fug signifient en réalité flight au sens de prendre la fuite.
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FIGURE 3.2 — Illustration de différentes orbites dans l'espace RT x S. La trajectoire
magenta représente le cas ou ¢ = 0, 'orbite passe alors par la singularité v = 0.
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FicURrE 3.3 — Illustration de différentes trajectoires phugoides intégrées dans 'espace
physique.
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2.0

FIGURE 3.4 — Tracé de lignes de niveau de la fonction 3W (v, ¢). L’ensemble A, défini
par (3.5) est délimité par 3W (v, ¢) < 2.

3.4.2 Stabilité de l’oscillateur de Zhukovskii

La proposition qui suit montre la stabilité de 1’équilibre via la méthode directe de
Lyapunov.

Proposition 3.1 (Stabilité de loscillateur de Zhukovskii). L’oscillateur de Zhukovskii
est dissipatif. L équilibre (vg, ¢o) = (1,0) est stable et son domaine de stabilité est l'ouvert

2
A= {(’U,(b)GR:'— XS:W(v,¢) < §} (3.5)
Démonstration. Considérons la fonction RT x S — R™ définie par
1 ) 1, 2
W(v,¢) = g(fu —1)*(v+2)+v(l —cos¢) = 3V + 3~ v CoS @, (3.6)

dont on remarque que les lignes de niveau vérifient (3.4). Puisque les termes (v—1)2(v+2)
et v(1—cos ¢) sont positifs ou nuls sur RT xS, W est nul sur cet ensemble si et seulement
si chacun des termes est nul, donc si et seulement si (vg, ¢o) = (1,0), et W est positive
partout ailleurs sur I'ouvert R™ x S.

Par définition, I'ensemble A contient ’équilibre (1,0) et ne contient aucun point ou
v = 0. Par ailleurs, W est définie positive sur A. De plus, le gradient de W n’est jamais
nul sur A ailleurs qu’en (1,0). Donc les épigraphes de W sont contractibles & un point,
et ensemble A est connexe.

Ensuite, un calcul simple montre que la dérivée de W (v, ¢) le long des trajectoires
est nulle pour tout couple (v, ¢) & valeurs initiales dans A, ce qui nous permet d’établir
la stabilité de 1’équilibre, et la dissipativité de l'oscillateur. De plus, les trajectoires de
Poscillateur restent sur des niveaux constants de la fonction W (v, ¢). La fermeture de
leur orbite est donc dans A. O

La restriction au domaine A se justifie dans la mesure ot nous avons pour objec-
tif la réalisation d’une croisiére hypersonique. Il n’est nullement possible d’y faire des
boucles en looping ou bien de s’approcher de 'orbite intersectant la singularité v = 0. La
Figure 3.4 illustre le domaine A.

3.4.3 Stabilité du mode phugoide hypersonique

Apres avoir mis en évidence quelques aspects de 'oscillateur de Zhukovskii, nous
pouvons poursuivre en montrant que le systeme (h,V,v) de (3.1) posséde une structure
trés proche de oscillateur de Zhukovskii, et établir par 1a I’existence d’un équilibre stable
lorsque I’équilibre aéro-propulsif est maintenu et que 'incidence est fixée.
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Pour cela, commencgons par remarquer que le systéme

h=Vsin~, (3.7)

V= —g(V)sinn, (3.7)
2 _

= 20pWCLVAS(Y) = (V) cony (3.7¢)

est constitué de deux systemes indépendants.

Une version modifiée de l'oscillateur de Zhukovskii

Proposition 3.2. Le systéme (3.7), avec (h,V,v) évoluant dans O = R x V X S, ou
V= ]0 vV Rigo [, est équivalent a deux systemes indépendants : une version modifiée de
Uoscillateur de Zhukovskii et une dynamique d’énergie.

Ceci est une conséquence du maintien de 1’équilibre aéro-propulsif (c’est-a-dire e = 0
dans (3.1)) : laltitude et la vitesse sont géométriquement liées. Les trajectoires du systeme
(3.7) évoluent donc sur une variété de dimension 2 incluse dans R?, et nous pouvons
découpler (3.7) pour obtenir la somme de deux systémes indépendants.

Démonstration. D’aprés (2.24), nous avons

V2
V)=90— —. 3.8
oV) =90~ 1 (39)
Puisque
dh Vv
— = 3.9
av. g(V) 39
définissons la fonction o : ¥V — RT par
v
S Rt
UV:/ ——ds=——(Ing(V) —1ngop). 3.10
Nous avons .
o(V)+h=0, (3.11)
donc la fonction o(V') 4+ h est constante le long des trajectoires.
Par ailleurs, nous avons h —hg = —R;/21In (g(V')/go) le long des solutions du systéme

(3.7), avec hy € R dépendant des conditions initiales. A partir de 14 et de (2.25), nous
pouvons exprimer la relation

p(h) = exp(—ah + b) = exp <—ah0 +b— a% In g(V)> = p(ho) (1 - v: > o :

90 goRy
(3.12)
Considérons alors d’une part la fonction A, : Rf — R} définie par
ho)Cy, VZS(V
A vy = LG V7S L : (3.13)

gv) (1-75)""

et notons qu’elle est strictement croissante pour V € V puisque V2S(V) est strictement
croissante par rapport a V et que, a étant positif et g étant strictement positive et
décroissante, g(V)_l_“R‘/ 2 est strictement croissante.

Considérons d’autre part le changement d’échelle de temps dr = g(V')dt, et notons le
o= 4L On peut alors récrire le systeme (3.7) comme :

agA, (V) — cosy

a(V)+h=0, V = —siny, ¥ = %

(3.14)

O
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Stabilité de 1’oscillateur de Zhukovskii modifié

De fagon identique a celle de la sous-section 3.4.2, nous pouvons étudier la stabilité
de I’équilibre de (3.14) par la méthode directe de Lyapunov.

Proposition 3.3 (Stabilité du vol hypersonique a incidence fixe). Pour tout ag €
}1/Ap(\/Rtgg) ; +oo[, le systéme

agA,(V) —cosy

. (3.15)

© (o)

V = —sin~, ¥ =
est dissipatif, posséde un unique équilibre (A, *(1/ag),0) stable et son domaine de stabilité
est un ouvert, défini par la composante connexe de l’ensemble

0

{(V, YERF xS:W(V,7) <W =ag [ Ay(s)ds+ Vo} (3.16)

Vo
contenant le point (Vp,0).

Démonstration. Puisque V — A,(V') est continue et strictement croissante sur V), elle est
bijective. Donc I'équation agA, (V) = 1 possede une solution unique Vo = A, (1/ag), ce
qui établit 'unicité de I’équilibre (Vp,0) sur le domaine considéré.

Considérons la fonction W : R} x S — R définie par

14

v
W(V,~) = / <[<\,;((‘i) - 1) ds+V(1—cosy) = ag Ay(s)ds+Vy—Vcoswy, (3.17)
Vo P O) Vo

nulle pour la valeur d’équilibre (V,~) = (V4, 0) et positive pour (V,~) € V xS. La fonction
W(V,~) est constante le long des trajectoires du systéme, ce qui établit la stabilité de
Péquilibre (3.7) et la dissipativité du systéme.

Caractérisons désormais I’ensemble A. Puisque W (V) est constante le long des tra-
jectoires, et puisque les trajectoires sont des arcs continus, A est positivement invariant.
De plus, ’ensemble A est borné.

Pour montrer cela, on remarque premierement que V> 0, car V5 > 0, or V = 0
violerait la contrainte W (V,v) < W. Deuxiémement, puisque Vo > 0 et A,(V) > 0 pour
V €V, I'équation

1%
W(V,y) =W + ao/ Ap(s)ds —V cosy =c, (3.18)
0

o1 0 < ¢ < W, n’a de solution possible que si cosy > 0. Dol v € }—g Py [ Troisiéme-
ment, d’apres la définition de A,, nous avons

1 V
lim — A, (8)ds = +o0. (3.19)
V. 7/ Rigo 14 Vo ’

De plus, puisque V — A, est continue, strictement croissante et a valeurs positives sur
V, alors 'application

1%
Vi ‘1//0 A,(s)ds (3.20)

est continue, strictement croissante 8, et réalise une bijection de V vers R}. Or, puisque

%
W(V,y) =W + ao/ A,(s)ds —V cosy, (3.21)
0

8. En effet, ﬁ (% fOV A,;(s)ds) = 0 implique fOV Ap(s)ds = VA,(V). Or A, est strictement crois-

sante, ce qui implique fov Ap(s)ds < VA,(V). D’out la monotonie et la croissance de (3.20).
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pour chaque v € }fg 5 [, il existe un V1 (y) vérifiant

1

/V+(“/) (&) )
g ——— A,(s)ds < cosy <1, 3.22
V() Jo P (

du fait de la monotonie de (3.20). Par conséquent, il existe un V € V défini par

V= m

] x  V*t(y) (3.23)

[

et tel que (V,7) € A implique V < V. De plus, il n'existe qu'une seule composante
connexe de l'ensemble défini par (3.16) restreint & V X S, et elle contient 1’équilibre
(V07O)'

Nous pouvons finalement préciser la définition de A :

NEN)

N

)

A={(V,7) €V xS: W(V,y) < W(0,0)}. (3.24)
O

3.4.4 Application a la stabilité du vol hypersonique

Pour terminer cette section, on peut déduire des Propositions 3.2 et 3.3 une propriété
bien connue des pilotes d’avions : la stabilité asymptotique de I’équilibre du mode phu-
goide lorsque 'appareil est maintenu cabré avec une attitude constante. Cette propriété,
notamment développée localement dans (Wanner, 1983, Chapitre IV), est en fait mise en
ceuvre par tous les pilotes qui commandent manuellement les avions sur un palier stabi-
lisé. Le Théoreme 3.1 établit le résultat pour le vol hypersonique ?, qui se caractérise par
une aérodynamique dépendante du Mach et par la présence de 'accélération de Coriolis
dans le modele.

Théoréme 3.1 (Stabilité du vol hypersonique a attitude fixe). Le systéme défini par

h = Vsinn, (3.25a)

V — _g(V)sinm, (3.25b)
. 2 —

P (6o W)P(h)claVVS(V) 9(V) cosy. (3.25¢)

ot 0y € |1/A,(V/Rego) ; + oo, posséde une variété d’équilibre € attractive et invariante
dont le bassin d’attraction contient R x C CR x V X S, ot

C={(V,7) €V xS: Wy(V,7) < Wy(0,0) — e}, (3.26)
avec 0 < € < Wy(0,0). De plus, chaque trajectoire demeure bornée sur E.

Démonstration. En reprenant la démarche de la Proposition 3.2, et sachant que y+a = 6,
on se ramene a ’étude de

o (Bo—7A(V)— cos7y

o(V)+h=0, g sin -y, v = v (3.27)
Considérons alors la fonction Wy : R} x S — R définie par
%
Wo(V,v) =(a(V)+h—oa(Vp) — ho) + 6o A,y (s)ds+ Vo — V cos vy, (3.28)
Vo

avec Vo = A, (1/60) et ¢ : R — R une fonction définie positive et radialement non
bornée. La dérivée de Wy par rapport a 7 le long des trajectoires vérifie

o

Wo(V,5) = —yA,(V)siny < 0. (3.29)

9. 1l suffit de poser S(V) = 1 pour retrouver le résultat analogue pour un vol subsonique.
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FIGURE 3.5 — Tracé de lignes de niveau de la fonction W (V, ), pour Vy = 2400 m.s~*.
L’ensemble .4, défini par (3.24) est délimité en rouge. L’ensemble C, défini par (3.30) est
délimité en bleu.

En considérant I’ensemble R x C positivement invariant ou C est défini par
C={(V,y) eV xS:Wy(V,v) <Wy(0,0) — €}, (3.30)
avec 0 < e < Wy(0,0), et étant donné que (V,~) € C implique v € | =% ; 5[, alors en

appliquant le principe d’invariance, on montre que les trajectoires initialisées dans R x C
convergent vers le plus grand ensemble invariant inclus dans

{(h,V,7) e RxC:vyA,(V)siny =0}. (3.31)
C’est-a-dire
E={(h,V,7) €R X C:0pp(h)C;,V>S(V) = g(V) = 0,7 = 0}. (3.32)

La bornitude des trajectoires est conséquence de la relation o(V) + h = constante. O

Remarque 3.1. En pratique, la fonction A, n’est pas un modele représentatif de la
réalité a faible Mach 0. 1l est donc judicieux de poser € = Wy — Wy (V/,0), en prenant par
exemple V = 600 m.s~!, pour restreindre C au domaine oil le modéle est représentatif
de la réalité.

La Figure 3.5 montre les domaines A et C pour Vo = 2400 m.s~!, et la Figure 3.6
montre ces mémes domaines dans le cas d’un véhicule subsonique, avec V5 = 100 m.s™*
et S(V) = 1, a fin de comparaisons. Comme nous pouvons 'observer, la présence du

terme
9 \ —a%t
V 2
<1 — gORt) (3.33)

dans (3.13), ot aR; =~ 974, rend A, fortement croissante a grande vitesse. Cette tendance
non linéaire du mouvement phugoide hypersonique est conséquente des possibles varia-
tions d’altitude des la moindre variation d’angle de pente. Elle se retrouve également
dans les Figures 2.18 et 2.19, ou les oscillations phugoides semblent « en dents de scie ».

10. Les propriétés de monotonie de A, ne sont pas vérifiées autour de Mach 1, du fait de la singularité
de Prandtl-Glauert (mur du son).
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FIGURE 3.6 — Tracé de lignes de niveau de la fonction W (V, ), pour Vo = 100 m.s~! et
S(V) = 1. L’ensemble A, défini par (3.24) est délimité en rouge.

3.5 Extension a un vol a énergie non constante

La conservativité du mouvement phugoide est une propriété particulierement inté-
ressante a exploiter pour réaliser une loi de commande. Mais la stabilité de 1’équilibre
du systeme n’est pas suffisante pour assurer la stabilisation asymptotique de I’équilibre
(ho, Vo). C’est une loi de commande poursuivant cet objectif que nous allons étudier dans
ce qui suit.

Avant de donner la synthése compléte de la loi de commande, nous ferons une hy-
potheése supplémentaire puis nous détaillerons séparément différents termes qui seront
présents dans la commande.

3.5.1 Modele de comportement

L’analyse développée a la section précédente suppose I’'équilibre aéro-propulsif, impli-
quant la stabilité du mode énergétique du véhicule. Or, ceci est une hypothése qui n’a
pas de raison d’étre maintenue le long du vol, a fortiori si le but est de controler les
trajectoires du véhicule. Par conséquent, nous avons besoin d’un nouveau résultat, au
prix d’une nouvelle hypothese.

Approximation 3.1 (Atmosphére homogene). On suppose la force de portance indé-
pendante de l'altitude. En conséquence, on considere, en lieu et place de A, la fonction
A : Rt — RT, définie par

_ CLVASV)plho)
g(V) ’
avec C, défini par (2.43), S(V') définie par (2.7) et g(V') définie par (3.8).

A(V) (3.34)

La conséquence de cette hypothése est que 1’équation de variété (3.12) n’est plus
vérifiée. La dynamique de guidage considérée est désormais définie par

. ) 178
h = Vsin~, V=e—g(V)sin~, = %(QA(V) — cos7), (3.35)
qui possede une structure triangulaire.
Par ailleurs, ’ensemble C défini par
C={(V,7) €V xS: Wy(V,7) < Wy(0,0) — €}, (3.36)

avec 0 < € < Wy(0,0), est changé en raison de la substitution de A, par A. Celui-ci est
illustré dans la Figure 3.7, pour Vy = 2400 m.s~!. En comparaison avec la Figure 3.5, la
non-linéarité du modele pour V > Vj est beaucoup moins marquée.
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FIGURE 3.7 — Tracé des lignes de niveau de la fonction W (V,~), pour V = 2400 m.s~*.
L’ensemble .4, défini par (3.24) est délimité en rouge. L’ensemble C, défini par (3.36) est
délimité en bleu.

3.5.2 Commande du vecteur vitesse par commande gradient

Comme nous l'avons vu, (3.36) définit un domaine C sur lequel la fonction

\%
W(V,v) =g A(s)ds + Vo — V cosy (3.37)
Vo
est strictement positive sauf en (V4,0). De plus, nous avons montré l'invariance de W
le long des trajectoires lorsque e = 0 et a = . Cette fonction est donc une candidate
idéale pour construire une loi de commande pour la dynamique de guidage. En effet, sa
dérivée vérifie
—— (A(V) B B 1Y o
W(V,~) = Ao cosy | e+ A(V)g(V) (a — A(Vo) ") sin~. (3.38)
0
Dans le but de stabiliser asymptotiquement 1’équilibre (Vj, 0), le choix le plus simple
est de prendre la commande gradient !

_ A(V) _ AV)g(V) .
e=—ky (A(Vo) - cosw) , a=qy— kvm sin 7. (3.39)

Cette commande est proche d’un simple controle proportionnel, ou ky et k., sont des gains
de réglage, strictement positifs. Cependant, puisqu’il nous suffit d’avoir une commande
de signe adaptée pour assurer la stabilisation de I’équilibre, il est également possible de
mettre en ceuvre une commande bornée. Par exemple, nous pouvons choisir

e = sat (kv (cos*y — /1\\((“//(3)> 76,6) , «=sat (ao — kvm sinv,g,@) , (3.40)

ou s +— sat(s,s,s) désigne n’importe quelle fonction monotone, croissante, & valeurs
comprises entre s et §. Les différents parametres

e<0<e, a <oy <a, (3.41)
représentent alors les limites d’excursion de la commande.

Remarque 3.2. L’intérét principal d’'une commande gradient telle que (3.40) est qu’elle
assure la stabilisation du point d’équilibre avec R x C comme bassin d’attraction, en ex-
ploitant pleinement la plage d’excursion des variables de commande. En comparaison, des
lois de commandes plus classiques ne sont applicables que dans le voisinage de 1’équilibre
ol elles sont assurées d’étre réalisables.

11. Voir ’Annexe A.
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Remarque 3.3. Un autre intérét de la commande (3.40) est qu’elle nécessite peu d’in-
formation a priori sur le modele, ce qui permet de garantir un niveau de robustesse élevé.
En effet, de nombreux parameétres de modélisation incertains apparaissent linéairement
dans la définition de A(V') donnée par (3.34). La commande peut donc étre implantée
par

B VzS(V)g(VO)) ,) B ( V2S(V) . ,)
e = sat (kv (COSP}/VW)W ,e,e ), o =sat aofk,ymsm'y,@,a ,
(3.42)

dans laquelle le seul parametre de modélisation potentiellement mal connu est S(V).

3.5.3 Commande de Paltitude

La commande de 'altitude h est effectuée en étendant la fonction de Lyapunov. Du
fait de la structure triangulaire de notre modele (3.35), structure introduite par 1’Ap-
proximation 3.1, nous suggérons d’utiliser deux approches différentes : une synthese par
domination utilisant la technique de forwarding'? décrite dans Mazenc et Praly (1996);
ainsi qu’une synthese par annulation.

Synthése par domination

Pour appliquer la technique de forwarding, nous devons trouver ’équation d’une va-
riété M vérifiant ’équation aux dérivées partielles

oM M oM g(V

WVsinv - a—vg(V) siny + ng(V)(aA(V) —cosy) = Vsinvy. (3.43)
Or, en considérant %—A}f =0et %—Af = 0, I’équation de variété devient %—A‘f = —#7 qu’il

suffit d’intégrer. Rappelons alors la fonction o : V — RT définie par

1%
S Rt

aVz/ ——ds=——(Ing(V)—1Ingop), 3.44
(V)= | s =~ (ng(V) ~ ngo) (3.44)

avec g(V') définie par (3.8). Considérons alors ¢y (h+ (V) — Ey), avec Eg = ho + o(Vp)
qui s’apparente & un objectif d’énergie totale & mg prés, et 1)y : R — RT une fonction
C" et définie positive. La dérivée de vy le long des trajectoires vérifie

G (h+-0(V) = Bo) = b4, (o o(V) = E) (Vsiny + — (e = V) sinn) )
(3.45)

— W (h+ (V) — Bo) ——e(h, V, . 6,1). (3.46)
9(V)
Elle est ainsi affine en la commande e, c’est-a-dire le bilan aéro-propulsif. Nous pouvons
donc stabiliser ’équilibre a une altitude de référence donnée en utilisant la poussée comme
vecteur de controle de I'énergie totale du véhicule. En effet, considérons la fonction

Wi(h,V,v) =W (V,7) + v (h+0o(V) — Eo). (3.47)
Sa dérivée, le long des trajectoires de (3.35) vérifie
— A(V) 14
Wi(h,V, :(7—005 + — Y (h+0o(V) - E )e

+AV)g(V) (a — ag) siny.  (3.48)

La commande

_ A(V) v, _
e = sat (—kv (A(Vo) —cosy+ mwv(h +o(V)— E0)> , €, e) , (3.49a)
a=ay—AV)g(V)sinvy, (3.49b)

stabilise donc un équilibre du systéme vérifiant v =0 et h + o(V) = Ej.

12. Pour une présentation succincte du forwarding, voir également la Section 5.4.
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Synthése par annulation

L’utilisation du forwarding permet de commander I'altitude, mais dans notre cas, cela
meéne & un comportement trés conservatif car le terme ¥, (h + o(V) — Ey) laisse libre
les transferts d’énergie entre la vitesse et l'altitude. Cette conservativité est une carac-
téristique intéressante si notre intérét est d’économiser de 1’énergie, mais cette stratégie
de commande est insuffisante pour réguler 'altitude de fagon contraignante. Une autre
technique de syntheése permet de commander l'altitude de fagon moins conservative. En
combinant les deux techniques nous pouvons arranger un compromis.

Pour cela, il faut remarquer que %—W est h. C’est un facteur qui nous permet une
synthese, par 'annulation d’'un objectif de commande sur h, en utilisant «. En effet,
considérons le terme 1., (h — hg), ot 1, : R = R est une fonction C* et définie positive.
Sa dérivée le long des trajectoires est

— ow

w'y(h — ho) = w,ly(h — ho)V sin'y = ’(/J,/y(h — ho)ai"y (350)

Considérons maintenant la fonction
Wa(h,V,y) = W(V,7) + v (h+o(V) = Eo) + 1 (h — ho). (3.51)

Sa dérivée, le long des trajectoires de (3.35) vérifie

e 7 A(V) v ,
Wa(h,V.7) = (A(Vo) —cosy + mwv(th o(V) - Eo)) e
Y., (h — ho)

+A(V)g(V) (a — g + ViA(V)g(V)

) sinvy, (3.52)

ce qui suggere, pour l'incidence, la commande
) b

B AWV)g(V) . _
a = sat <a0 - kvm sm’y,@,a) -V

YL (h — ho)
7A(V)Q(V) . (3.53)

3.5.4 Synthese finale de la loi de guidage

Pour tirer avantage des différentes approches précédentes, nous les combinons. Pour
cela, nous considérons donc la fonction de Lyapunov

\%

Wa(h, V,v) = ap A(s)ds + Vo —Vcosy+ 1 (h —ho) + ¥y (h+0(V) — Ep), (3.54)
Vo

avec Eg = ho + o(Vp). Les fonctions v, sont définies comme

Uy (s) = /OS sat(ky. 7, ho, ho)dr, Yy (s) = /OS sat(ky, r, E, E)dr. (3.55)

Par ailleurs, e étant défini par (2.46) comme

e(h,V,a,6,m) = W <n - C;lg(zj’é)‘s)srefsw)vz) ) (3.56)

nous devons en déduire une loi de commande sur 7.
Nous choisissons la commande (a.,7.) définie par

A(V)g(V)

¢, (h — ho)
T A(Vo)g(Vo)

a. = sat (a —k sin~y, a, &) -V , 3.57a
’ ) A(V)(V) (3570)

_ Cuf0,0)

Cala,0) 2
Ne 2=(a) SretS(VIV= + e, (3.57b)
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ou

_ p(h)e(a) ((A(V)
e. = sat <—kv (A(Vo)

Vo, _
—cosy + mwv(h +o(V)— Eo)) ,7}17) . (3.58)

Les gains pour le réglage du correcteurs sont (k., kv, ky._, ky,, ), strictement positifs.
Les limites de saturation sont

. Ca(a,d) ) Ca(a,9) 2 _ -
n < (‘I/Y’lolé%) 26(0[) SrefS(V)V < (g}gfg) 28(04) Srefs(v)v <n, (35934)
Y7, (h — ho) Yo (h—ho)  _
a<ag+mnV-_1— = < ap+max V-1—~ < @a, 3.59b
vy AV)g(V) ) AV)g(V) (3.59b)
ainsi que
he <0< ha, E<0<E. (3.59¢)

La proposition qui suit établit la stabilisation de 1’équilibre (hg, Vp,0) du systeme
(3.35) commandé par (3.57).

Théoréme 3.2. Pour tout couple (ho,Vo) € R x V, le systéme défini par (3.35) et
commandé par (3.57) posséde un équilibre (hg, Vp,0) asymptotiquement stable, avec un
bassin d’attraction contenant la composante connexe de ’ensemble

D={(h,V,7) ERxVxS:Wy(h,V,y) <Wa—€} CRxC (3.60)
contenant I’équilibre, avec Wo : RxV xS — RT définie par (3.54), Wa = ag +f80 A(s)ds+
Vo, € un réel strictement positif tel que € < Wy et C défini par (3.36).

Démonstration. Considérons la fonction (3.54). Elle est nulle en (hg, Vp,0) et positive
partout ailleurs sur R x V x S. Sa dérivée, le long des trajectoires du systéme (3.35)
commandé par (3.57), vérifie

+ msmfsw)v?,n,n) - C;g(?;’é)d)sme(V)VQ
+A(V)g(V) (sat (ao - kvm siny, @, a) - ao) sin-y,  (3.61)
o aav‘[;g = i\((“//b)) —cosy + %w’v(h +0o(V) = Ep). (3.62)

D’apreés les contraintes (3.59), 'équation (3.61) est nécessairement nulle ou négative.

Par ailleurs, 'ensemble D défini par (3.60) est borné. En effet, Wy étant composée
d’une somme de termes positifs ou nul, pour h fixé 'ensemble des couples (V,~) vérifiant
Wa(h,V,7) < Wa — € est inclus dans C, défini par (3.36). De plus, 1, et vy étant
radialement non bornées, il existe nécessairement h > 0 tel que pour tout (V,v) € VxS,
nous ayons Wo(h, V,7y) > Wy et Wyo(—h,V,~) > W(0,0).

Par conséquent, D contient origine et est inclut dans R x C. De plus, avec (3.61)
D est positivement invariant. D’apres le principe d’invariance, les solutions du systeme
(3.35) commandé par (3.57) et initialisées dans D convergent vers le plus grand ensemble
invariant inclus dans

£ - {(h,V,v) €D mjzo}, (3.63)

c’est-a-dire, 1'équilibre (hg, Vo, 0), d’apres (3.35) et (3.57). O
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Cette commande (3.57) intégre la commande gradient telle que définie en (3.40), ainsi
que des termes d’annulation, qui sont la conséquence de la commande en altitude et de
la réalisation du bilan aéro-propulsif par compensation de la trainée. Elle peut étre vue
comme une version non linéaire d’un controle proportionnel pour la régulation de V' et
proportionnel-dérivé pour la régulation de h. En ajustant les gains k,, il est possible
de placer les pdles du linéarisé tangent du systéme en boucle fermée de sorte a obtenir
un comportement asymptotique identique & celui d’un contréleur linéaire de structure
équivalente mais localement optimal. L’intérét majeur du contréleur non linéaire étant
I’étendue de son bassin d’attraction.

Remarque 3.4. Etant donné que les différentes limites de saturation décrites par (3.59)
peuvent varier dans le temps, il est par ailleurs possible de leur soustraire les termes
d’annulation introduits dans la commande. Les controles obtenus 7 et 6 peuvent ainsi
étre globalement bornés, si I’engin évolue dans un domaine tel que les termes de dérive
sont bornés et que les contraintes sur les entrées sont choisies de fagon a permettre
I’équilibrabilité du point de vol — c’est-a-dire ’existence d’une commande, dans les
limites d’excursion possible, permettant le maintien de I’équilibre. En effet, en posant

a=a"+ay+V 1(h ~ ho) a=a"+ay+V 1~ ho) (3.64a)
a = a 0 Ao = 0 NGV .
A(V)g(V) A(V)g(V)
Cy(a, ) 9 _ Cy(a,0) 2
=0 = ————S5sS5(V)V=, =" — ———L St S(V)V7=, 3.64b
= £S(V) = £S(V) (3.64b)
alors on assure que les contraintes
" <a<at, <<, (3.65)

seront respectées au cours du vol, si les parameétres (a*, a*,n*,7*) sont correctement
dimensionnés. Pour cela, il suffit que I’excursion possible des commandes 7 et o permette
de réaliser le point d’équilibre (hg, Vh,y = 0), avec suffisamment de marge pour assurer
la stabilité de I’équilibre sur un domaine défini dés la conception ; c’est-a-dire

* . Cd(avé) 2 —x Cd(a75) 2
n* < (‘r/%%) 2(a) Sret S(V)V=, 7> (I‘}}gﬁ) 2(a) Sret S(V)V=, (3.66a)
Yo (h—ho) _ Y., (h — ho)
a* <ag+ min VI~ a*>oap+max VL. 3.66b
o+ B Y Rem) OB Y RWem) (3.000)

3.6 Pilotage par backstepping

La commande du mode phugoide suppose que l'incidence « soit directement dispo-
nible en tant que commande. En réalité, o est elle méme la sortie d’'un systéme dyna-
mique, en 'occurrence un oscillateur. Du fait de la structure triangulaire du systéme, qui
montre une hiérarchie de commande, nous proposons donc de rendre « convergente vers
ac(h,V,~) définie par ’équation (3.57a) pour stabiliser I’équilibre du systéme complet.
Le backstepping, défini dans Krstic et al. (1995), permet d’étendre notre loi de commande
a cette fin étant donnée la hiérarchie de contrdle gouvernes — tangage — attitude. Cette
technique a déja été mise en ceuvre dans plusieurs travaux dans le domaine aéronau-
tique; citons par exemple Thiele (1999); Harkegard et Torkel Glad (2000); Fiorentini
et al. (2009); Poulain et al. (2010).

Reprenons le modele (3.1) et considérons la dynamique de rotation

0 =gq, q= ﬁp(h)VZSreflrefcm(Oé, 5), (3.67)

ainsi que la fonction de Lyapunov (3.54). Sa dérivée le long des trajectoires est

Wg(h., V) = Wz(h., V,9) +g(V)AV)(0 — v — o) siny. (3.68)

a=a,
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FIGURE 3.8 — Trajectoire simulée durant le vol. Il s’agit d’une succession de paliers sta-
bilisés a altitude et vitesse constante. Le véhicule contrdlé suit la trajectoire de référence
(en traits d’axe) sur plus de 8000 km.

A partir de 13, en étendant la fonction (3.54) comme
1
W3(h7‘/7'779) = WQ(h7Va 7) + 5(9_7_ O[C)Q7 (369)

sa dérivée est

WalVirs6) = Walh Vip)| 4+ (8 — 7 — ae) (g(V)A(V) siny + g — 4 — a0) . (3.70)

a=a,
Si nous sommes capables d’assurer la convergence de ¢ vers

qe = —sat(kg(0 — v — ac), ¢, @) +F + de — g(V)A(V) sin, (3.71)
alors I’équilibre du sous-systéme (h, V,~, 0) sera stable. Ceci constitue la premiére étape

de backstepping. L’étape suivante est la stabilisation de 1’équilibre du systéme complet.
En définissant la fonction de Lyapunov

1
W4(h7 ‘/777 97 Q) = W3(h7 ‘/7 e 6) + E(q - q0)27 (372)

sa dérivée le long des trajectoires vérifie

= L —
W4(ha ‘/v s 07 q) = W3(ha ‘/a 7> 9)

9d=4gc

1
+(qch)(9*77ac+

ﬁp(h)Vszflmem(a,é) - qc) . (3.73)

Finalement, une loi de commande qui stabilise 1’équilibre désiré de notre véhicule décrit
par (3.1) est

CmO(a) . 2J
+ (Ge +ac+v—0 ’
(g + e+ )p(h)V2Sreflrefcm5(a)

(3.74)
avec Q = 52 p(h)V2 S etlyetCrs () (q — gc).-

3.7 Simulations et discussion

3.7.1 Le modeéle de simulation

La simulation est réalisée en utilisant le contrdleur (3.74). Rappelons que le véhicule
simulé posséde un rapport poussée/masse d’environ 3 & Mach 8 et une finesse d’environ
3,7 dans ces conditions. La masse initiale du véhicule est de 5 tonnes, dont pres de la
moitié (2350 kg) est du carburant. Tout I’état est mesuré, et les mesures de I’état sont
supposées parfaites.
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FIGURE 3.9 — Simulation : convergence de h et V vers la consigne. La commande en
poussée est saturée a sa valeur maximale & chaque fois que le véhicule doit réaliser une
accélération pour poursuivre la référence. A 7 constant, la quantité de carburant injectée
(courbe magenta en trait plein) dépend en permanence de l'incidence du véhicule.

En ce qui concerne les actionneurs, les gouvernes sont simulées par le systeme dyna-
mique (2.4). La dynamique du débit de carburant est négligée. La simulation prend en
compte ’ensemble des connaissances discuté dans le Chapitre 2, y compris les phénomenes
mal connus (poussée asymétrique, variation des masses), modélisés sur des considérations
empiriques. L’aérodynamique du véhicule est donnée par un modele polynomial, et la si-
mulation de la propulsion est faite selon le modele présenté a la Section 2.5.

Les différences existantes entre le modele de comportement et le modele de simulation
participent a la méconnaissance générale que nous avons des parametres de modélisation
du véhicule. De plus, nous avons introduit une large dispersion sur le modéle pour rendre
compte de la robustesse de notre loi de commande a une mauvaise connaissance de
I’aérodynamique du véhicule. Ainsi, dans la condition d’un palier stabilisé & Mach 8 et a
30 km, les erreurs suivantes sont présentes :

— le moment aérodynamique qui sert de modele au contréleur est prédit avec un

facteur entre 0,8 et 1,5 comparé au moment utilisé dans le modele de simulation ;

— les coefficients de portance sont modélisés environ 70% au dela de leur valeurs

relevées en simulation ;

— la propulsion est modélisée environ 50% au dela de la valeur relevée en simulation.

Dans I'implantation de la commande, la caractéristique <I>1-I§; (M, ®;) est approchée
par une fonction linéaire.

3.7.2 Croisiere a différents paliers

La Figure 3.8 montre la trajectoire du vol simulée utilisant la loi de commande (3.74).
Cette trajectoire consiste en une succession de paliers (hg, Vj). Le méme contrdleur est
utilisé durant toute la phase de vol. La convergence de l'altitude et de la vitesse dans
le temps est présentée a la Figure 3.9, ou on peut constater que la propulsion est mise
& contribution & son maximum deés que nécessaire. Ainsi, on peut limiter la poussée
dans une plage de fonctionnement qui garantit l'intégrité du superstatoréacteur, sans
diminuer les performances asymptotiques du systéme. De larges incertitudes ayant été
maintenues entre les différents modeles, des erreurs de poursuite significative existent,
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FI1GURE 3.10 — Simulation : zoom sur un changement de consigne de point de vol. La
convergence de 'altitude est plus rapide que la convergence de la vitesse vers la consigne.
La consigne intermédiaire en incidence ne dépasse pas une valeur limite proche de 8.

sans pour autant affecter la propriété de stabilité de I’équilibre du systéme. Ainsi, ’erreur
de poursuite sur la consigne en altitude est proche de 250 m, tandis que l'erreur de
poursuite sur la vitesse est de ’ordre de 20 m.s™!.

La Figure 3.10 montre plus en détail le comportement du véhicule sujet & un change-
ment de consigne en altitude et en Mach, rencontré a t = 2000 s. Pour rallier la consigne
en altitude, la prise d’incidence est significative, mais reste tout de méme limitée a une
valeur maximale durant ’ascension, ici 8°. Cette borne est ici donnée arbitrairement,
mais a pour sens de permettre une limitation liée aux flux thermiques, au facteur de
charge, ou afin de protéger ’entrée d’air pour qu’elle ne soit pas exposée a un flux d’air

trop important.

3.7.3 Sensibilité a Paugmentation de poussée

La Figure 3.11 montre un résultat de simulation ot deux changements de consigne
en Mach sont réalisés, a altitude constante. Le but est d’observer la conséquence sur le
guidage/pilotage d’une augmentation de la poussée.

On remarque assez peu la conséquence du « moment piqueur » induit par la poussée :
toutes choses égales par ailleurs, la valeur de gouverne a ’équilibre est peu différente pour
une augmentation de la propulsion commandée de 60% a 100%.

Les variations locales d’incidence durant les quelques secondes suivant le changement
de consigne, que ’on retrouve sur la consigne «. de la loi de guidage, ne sont pas une
conséquence d’'un moment piqueur. Il s’agit plutot d’une conséquence de la méconnais-
sance des parametres de modélisation. Pour mettre en évidence ce constat, nous avons
commandé successivement deux changements de consigne : un échelon de Mach 7 a
Mach 7,05 au temps ¢t = 0, puis un échelon de Mach 7.05 a Mach 8 au temps ¢t = 100 s.
On constate que, alors que les conditions de sollicitation du pilote sont proches entre les
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F1GURE 3.11 — Simulation : zoom sur un changement de consigne en Mach. On note que
I'influence de 'augmentation de la poussée sur 'incidence du véhicule demeure faible. En
pratique, elle est dominée par d’autres effets provenant des erreurs de modélisation.

deux changements de consigne, la conséquence sur le pilotage est de nature différente.
Le vol étant effectué a altitude constante, 'incidence décroit progressivement, & partir

de t = 110 s et au fur et & mesure que V augmente, jusqu’a convergence de V dans un
voisinage de la consigne.

3.7.4 Sensibilité aux conditions initiales

La Figure 3.12 montre le résultat de différents tirages en faisant varier les conditions
initiales pour une consigne de vol en palier stabilisé & Mach 8 a l'altitude de 30 km. Les
conditions initiales sont tirées aléatoirement dans les limites suivantes :

— l'altitude entre 28 et 32 km ;

— la vitesse entre 2200 et 2600 m.s~!;

— la pente de vitesse entre £0,05 rad (+2,8°);

— Dincidence entre 0 et 0,15 rad (8,6°);

— la vitesse de rotation entre £0,05 rad.s™! (£2,8°.s71).

Certaines valeurs initiales sont particulierement élevées, dans le but principal d’illustrer
ce comportement éloigné de 1'objectif de vol de croisiere.

Pour assurer un balayage maximal du volume concerné, un tirage dit « orthogonal »
est réalisé. Il s’agit de découper l’espace en hypercubes puis de tirer un point dans
chacun. De la sorte, chaque hypercube considéré est échantillonné de fagcon équiprobable.
En 'occurrence, un tirage est réalisé dans chaque portion de I’espace, pour un total de
32 tirages.

On remarque en premier lieu que ’ensemble des solutions converge vers un équilibre

proche de la consigne. Le temps de convergence est plus ou moins long, selon ’accélération
nécessaire pour atteindre le point de vol.
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FIGURE 3.12 — Simulation : tirages Monte-Carlo sur les conditions initiales. Les trajec-
toires convergent toutes, mais les tirages ayant de fortes oscillations sont hors de controle.
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En ce qui concerne la commande en vitesse, on peut vérifier que celle-ci s’effectue
dans le respect de contraintes sur le taux de poussée. On remarque aussi que, au dela de
50 s de vol, le débit de carburant injecté pour un taux de poussée donné est relativement
constant au cours de la trajectoire. C’est notamment une conséquence du modele de
captation d’air (2.18), dont le comportement est dominé par 'incidence « et la masse
volumique de lair p(h). En effet, le véhicule ayant une altitude et une incidence stabilisées
pour chaque tirage & partir de 50 s de vol, il est logique que le rapport Q./n devienne
quasi-constant.

En ce qui concerne la commande en altitude, on peut vérifier que celle-ci s’effec-
tue avec des prises d’incidences limitées. Ceci apparait méme a l'occasion de valeurs
initiales particulierement éloignées de 1’équilibre, pour autant que ces derniéres soient
équilibrables. Cette contrainte de conception que nous posions au niveau du guidage en
vue de préserver l'intégrité du véhicule est donc vérifiée par notre controleur.

Lorsque la pente de vitesse et I’écart d’altitude sont fortement négatives '3, la com-
mande introduit une prise d’incidence nécessaire pour rattraper la chute, mais en conser-
vant celle-ci dans le domaine d’excursion autorisé. Ce cabrage corrige assez rapidement la
chute, jusqu’a ce que la pente de vitesse soit suffisamment positive pour corriger I'altitude.
On remarque dans cette situation que, pendant toute la période ou la prise d’incidence
sature, le braquage des gouvernes est amené pres de sa limite d’excursion.

Il y a également des configurations qui sont en limite d’étre équilibrées par le véhicule.
Celles-ci * ameénent les gouvernes en état de saturation, situation dans laquelle le véhicule
évolue en boucle ouverte, avec de fortes oscillations sur la dynamique de rotation. Cette
situation — ici temporaire — est périlleuse pour le véhicule, mais son étude — relevant
de la caractérisation du domaine d’équilibrabilité et de sécurité du véhicule — sort du
périmetre de nos travaux. Nous pouvons néanmoins faire I’observation suivante. Dans la
mesure ou l'incidence et le braquage des gouvernes sont tres liées lorsque le véhicule est
a ’équilibre, limiter au sein du contréleur les prises d’incidences augmente le domaine
d’excursion nominale du véhicule commandé.

3.7.5 Sensibilité aux parameétres de modélisation

La Figure 3.13 montre le résultat de différents tirages en faisant varier des parametres
de modélisation pour une consigne de vol en palier stabilisé & Mach 8 a ’altitude de 30
km. Les parametres de modélisation variables sont les suivant :

— le coefficient de trainée;

— le coefficient de portance;

— le coefficient de moment aérodynamique ;
la surface d’air captée;

— P'impulsion spécifique du moteur.

Chacun des parameétres subit une variation de +30%. Il ne s’agit pas ici d’évaluer I’en-
semble des possibilités de configurations possibles qui peuvent affecter le fonctionnement
du véhicule. Le volume de configurations balayé ici est simplement de nature a illustrer
les propriétés de robustesse du contrdleur.

Comme dans le cas précédant, un tirage orthogonal est réalisé. L’espace est découpé
en hypercubes, puis un point est tiré dans chaque hypercube, pour un total de 32 tirages.

On remarque en premier lieu que la plupart des solutions convergent vers un équilibre
proche de la consigne. Ces trajectoires convergent chacune vers un équilibre stable, défini
par une altitude et une pente de vitesse.

Les quelques trajectoires qui ne convergent pas vers la consigne, divergent au niveau
de la vitesse de croisiere. En fait, il apparait clairement que celle-ci sature totalement la
poussée disponible. Le véhicule n’est donc potentiellement pas équilibrable au point de
vol commandé. C’est une situation qui peut logiquement arriver du fait du tirage Monte-
Carlo auquel nous avons procédé : le véhicule peut effectivement se trouver de facon
concourante avec une trainée augmentée, une poussée diminuée, voire méme avec une

13. Cette situation est observable sur les tirages orangés.
14. Cette situation est observable sur les tirages violacés.
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FIGURE 3.13 — Simulation : tirages Monte-Carlo sur les parametres de modélisation. Les
tirages qui ne convergent pas sont ceux qui ne sont pas équilibrables : & poussée maximale,
le véhicule décélere en deca de la consigne.
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portance réduite impliquant des prises d’incidence plus élevées pour équilibrer I'altitude.
Comme nous I'avons rappelé, I'objectif de ce test n’est pas de passer au crible un ensemble
de scénarios probables mais d’illustrer les propriétés de robustesse du contrdleur.

On remarque ensuite une dispersion sensiblement élevée des équilibres stabilisés.
Ainsi, I'altitude et la vitesse présentent une erreur de poursuite par rapport a la consigne.
Ce fait est caractéristique d’un systeme commandé de fagon « proportionnelle », lors-
qu’apparaissent des erreurs de modélisation. Ce manque de robustesse a motivé les dé-
veloppements faits au Chapitre 5, dont ’objet est I’étude de la régulation asymptotique
robuste a ’aide d’un terme intégral supplémentaire ajouté a notre commande.

En fait, des erreurs de modélisation sont déja présentes dans notre cas, du fait de la
réduction de complexité entre le modeéle de comportement et le modeéle de simulation. Il
n’y a donc pas besoin de faire varier artificiellement les parametres pour faire apparaitre
des erreurs de poursuite (voir sous-section 3.7.2). Mais cette variation supplémentaire
met en évidence le phénomene a plus large échelle.

3.7.6 Désamorgage d’entrée d’air
Présentation

Nous avons insisté dans le Chapitre 2 sur I'importance de piloter le véhicule en te-
nant compte d’une limite sur la combustion, donc sur la poussée, afin de minimiser les
risques de désamorcage d’entrée d’air. Cependant, inspiré par les travaux de Bolender
et al. (2009), il semble intéressant de tester notre loi de commande dans le contexte
décrit par les auteurs. L’hypothese est donc faite qu'un désamorcage se produit pen-
dant le vol de croisiére. Pendant un tel désamorcage, on peut supposer qu’il n’y aura
pas ou peu de combustion, résultant en une perte de poussée. On peut également espé-
rer qu’en commandant le véhicule sur une trajectoire dégradée dédiée, alors on pourrait
hypothétiquement réamorcer I’entrée d’air pour redémarrer une croisiére nominale.

C’est cette capacité a conserver la commandabilité du véhicule qu’on souhaite illustrer
ici. Bien siir, nous ne disposons d’aucune expérience qui nous permette d’établir avec
certitude les conséquences d'un tel scénario, I'intérét est plutot de mettre en évidence
des comportements possibles du véhicule dans ce cas de figure.

Modélisation

Le désamorcage est provoqué par la progression en avant des chocs internes a la pro-
pulsion, due & une élévation de la pression en aval. En fait le superstatoréacteur possede
un dégagement de chaleur maximal, au dela duquel la combustion peut générer une obs-
truction, dite « obstruction thermique », pouvant provoquer un blocage de 1’écoulement
amont. Dans ce cas, l'air ne péneétre plus dans le moteur : ’entrée d’air se désamorce.

Il résulte en une augmentation significative de la pression d’entrée d’air, de sorte que
le véhicule subit une augmentation de portance appliquée sur 'avant du corps, ce qui
lui releve le nez. La portance et la trainée sont donc augmentées de fagon significative,
provoquant une impulsion forte sur la dynamique longitudinale du véhicule. Par ailleurs,
des simulation numériques présentes dans Bolender et al. (2009) laissent supposer, du
fait la modification de 1’écoulement autour du véhicule, une réduction significative de
% ainsi qu'une réduction (voir une inversion locale) de %. Cette derniere a pour
effet de réduire la marge de stabilité du mode rapide, alors que la réduction de 8(%’" a
plutot pour effet de réduire le domaine d’équilibrabilité de I'appareil.

Les effets pris en compte dans notre simulation sont donc les suivants :

— extinction totale de la propulsion ;

— augmentation globale de la portance de 13% ;

— augmentation globale de la trainée de 23% ;

— décalage négatif du couple;

— réduction du %C—(;” de 45%;

— réduction du agg" de 45%.
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Les chiffres sont choisis pour illustrer deux principaux comportements a attendre en
simulation : la perte de 1’équilibrabilité de la dynamique de rotation, puis celle du mode
phugoide.

Simulation

La simulation est présentée Figure 3.14. Les cinquante premieres secondes corres-
pondent a un vol normal initié depuis un point proche de 1’équilibre, le désamorcage
intervient a la cinquantieme seconde.

Dans une premiere phase, ’engin est perturbé du fait de 'impulsion de force violente
regue au niveau de 'entrée d’air. Il n’équilibre plus son incidence a cause de la limite
d’excursion de gouvernes, alors saturées. Du fait de cette saturation, des oscillations
rapides (0,2 Hz) se produisent, ce qui est la réponse normale de ce type de véhicule, en
boucle ouverte. Par ailleurs, remarquons que pendant cette période, le véhicule perd de
I’altitude qu’il recouvrera une fois équilibré. Ce recouvrement pourrait tout a fait ne pas
étre possible, en fonction des marges prévues a la conception aérodynamique de I’engin.

Dans une seconde phase, on constate essentiellement 'effet de la perte de vitesse.
Celle-ci induit une augmentation progressive de I'incidence nécessaire a 1’équilibre. Apres
trois cent cinquante secondes environ, le contrdleur sature la consigne d’incidence, parce
que la vitesse devient trop faible pour permettre ’équilibrage de ’engin a cette altitude.
A supposer que l'incidence soit maintenue & son maximum, la suite devrait étre une
descente phugoide amortie, mais notre modele de simulation n’est pas considéré réaliste
pour des valeurs de Mach inférieur a 3.

Globalement, on peut donc considérer que le controleur atténue correctement le phé-
nomene, du fait de sa robustesse. Le principal phénomene qui pourrait le rendre mani-
festement défectueux serait d’inverser soit le signe de Cj_, soit le signe de 85—5”. Ces deux
parametres sont essentiels car ils déterminent le sens de la commande. En revanche, en
fonction de l'effet du désamorcage sur I'aérodynamique du véhicule, il se peut tout a fait
que la consigne sorte du domaine équilibrable ; cette situation est méme inévitable a long
terme, du fait de la perte de vitesse induite par la perte de la propulsion.

Pour pallier les problémes induits par le désamorcage d’entrée d’air, il conviendrait
probablement de détecter la situation de désamorcage ; corriger en urgence la consigne du
pilote pour rendre la trajectoire suivie équilibrable ; puis corriger la consigne de guidage
pour placer le véhicule sur une hypothétique trajectoire qui soit propice au redémarrage
de lentrée d’air. Ces décisions devant raisonnablement étre déléguées a un systéme de
navigation plutét qu’'un simple pilote.

3.8 Conclusion

Ce Chapitre détaille la premiere approche suivie au cours de nos travaux dédiés a
I’étude de la synthese de commande des HSV sur une trajectoire de croisiére, a partir des
considérations de modélisation effectuées au Chapitre 2. Notre méthodologie s’appuie sur
une analyse du mode phugoide, faite sous des hypothéses que nous avons discutées. Le
point de vue alors adopté est de considérer le vol comme un mouvement dissipatif, dans
le but de réaliser une commande gradient.

Les commandes gradients offrent de trés bonnes propriétés de robustesse, sans avoir
recours & des méthodes de type « grand gain ». Nous arrivons a ce résultat du fait que
ce type de commande tire fortement parti de la structure de notre modele. En effet, 1a
ou beaucoup de lois de commande cherchent en fait & dominer ou annuler la totalité du
comportement (non linéaire) de dérive des modéles, nous pensons qu’il y a un intérét a
comprendre et exploiter les propriétés de notre modele — en particulier la dissipativité
de la phugoide. Par ailleurs, et contrairement a une logique qui mene généralement & des
systéemes commandés a dynamique linéaires, il apparait que la non-linéarité du systéme
commandé est une propriété clé a exploiter dans la commande afin d’obtenir des résultats
de stabilité sous contraintes d’état ou d’entrées.
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FIGURE 3.14 — Simulation : scénario hypothétique de désamorcage d’entrée d’air.
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Ainsi, le résultat & ce stade est une loi de commande non linéaire qui permet d’assurer
une propriété de stabilité sur un domaine qui couvre le domaine de vol du véhicule. Cette
loi de commande agit directement sur les actionneurs de « bas niveau » du véhicule, ainsi
elle accomplit simultanément l’effort de guidage et celui de pilotage, en poursuivant le
seul objectif de stabilisation d’un vol de croisiere.

Des simulations réalisées dans différentes configurations illustrent les qualités et les li-
mites de la loi de commande proposée. Apres avoir soumis notre véhicule a une trajectoire
de test, nous avons mis en ceuvre des tirages pour différentes situations d’initialisation et
de dispersion de modele afin de tester un maximum de situations possibles. Nous avons
également testé le fonctionnement du contréleur dans un hypothétique scénario de désa-
morcage d’entrée d’air. Le contrdleur fonctionne selon nous de fagon satisfaisante dans
I’ensemble des configurations testées.

Pour arriver a ce résultat, une part de la complexité de la propulsion, et une ap-
proche globale de la structure de I’aérodynamique du véhicule sont directement prises en
compte au niveau du controleur. Les principales difficultés que nous souhaitions prendre
en compte étaient alors au niveau de la robustesse de la commande, du respect de
contraintes physiques, de 'embarquabilité de la commande, et du sens physique qu’on
peut lui donner.

Le probleme de robustesse posé par les incertitudes de modélisation

La fagon dont nous avons choisi de rendre robuste notre contréleur consiste en une
désensibilisation de notre loi de commande par rapport aux incertitudes, en réduisant
tant que possible le nombre de parametres de modélisation embarqués dans la loi de
commande. C’est vrai en particulier pour la loi intermédiaire de guidage (3.57), qui
assure la stabilisation de 1’équilibre du mode phugoide sans reposer sur une connaissance
totale des phénomeénes en jeu.

Le respect des contraintes sur 1’état et les entrées du véhicule

La commande est effectuée le long des trajectoires en respectant les bornes sur 'in-
cidence et sur la poussée. Nous ne disposons pas a ce jour de résultat de stabilité semi-
globale respectant des bornes sur les gouvernes, mais un premier pas est franchi dans la
mesure ou il est possible, en saturant I'incidence, de vérifier que la consigne intermédiaire
d’attitude demeure dans le domaine équilibrable du véhicule.

L’embarquabilité d’une commande non linéaire

La loi de commande obtenue reste assez simple comparée aux propriétés qu’elle offre,
ce qui est important pour permettre d’embarquer le contréleur en pratique. De plus,
ce controleur offre beaucoup de degrés de liberté, ce qui permet de fagonner localement
son comportement, par exemple en 'identifiant localement & une structure de contréleur
dont les gains seraient synthétisés par optimisation. En revanche, la commande proposée
nécessite une mesure complete de 1’état.

La question du sens physique donné a la commande

A Timage de la facon dont les pilotes humains commandent un vol de croisiére, la
méthode par rétropropagation (backstepping) associée a la consigne d’incidence exploite
une « hiérarchie » de contréle donnée par I’enchainement gouvernes — tangage — atti-
tude — pente de vitesse — altitude. Cette hiérarchie, intuitive au regard de la mécanique
du vol, se traduit dans notre modele par une structure triangulaire.

3.9 Perspectives

A ce stade, cette loi de commande posséde trois principales limites.
D’une part, nous devons étendre cette stratégie de commande a un vol a six degrés
de liberté (DDL). Nous verrons que cette extension peut étre réalisée au niveau du



70 CHAPITRE 3. COMMANDE DE LA DYNAMIQUE LONGITUDINALE

guidage, avec la contrainte imposée d’un vol non dérapé, inhérente a la classe de véhicule
considérée. Cette extension est examinée en détail dans le Chapitre 4.

D’autre part, en dépit des propriétés de robustesse obtenues, la commande de notre
mode phugoide n’assure pas une convergence asymptotique des signaux mesurés vers la
consigne désirée. Ce manque de robustesse quantitative a donc motivé les développe-
ments faits au Chapitre 5 dans le but de pallier ce manque a ’aide d’un terme intégral
supplémentaire ajouté a notre commande.

Enfin, le backstepping tel que pratiqué ici réintroduit une certaine complexité, au tra-
vers des termes de dérivées, et ceux-ci reposent sur des éléments de modele mal connus.
De plus, notre pilote ne tire pas profit de la potentielle dissipativité de la dynamique
de rotation, et de ce fait il ne permet pas, tel que nous I’employons, de conclure sur
le comportement du véhicule, sous une contrainte de saturation des gouvernes. Or ce
résultat important nous semble atteignable dans le cas d’un véhicule disposant d’une
marge statique garantissant la stabilité en boucle ouverte. En effet, en fonction du di-
mensionnement relatif des gouvernes par rapport au véhicule considéré, si celui-ci permet
de perturber singuliérement le modele, nous devrions pouvoir synthétiser une commande
hiérarchique exploitant la dissipativité de la dynamique de rotation. Cette étude reste
cependant a mener.

Par ailleurs, poursuivre cette étude sur un modeéle de comportement toujours plus
proche de la réalité présente un intérét théorique pour I’étude du vol et un intérét pratique
pour la synthése de commande. Parmi les extensions possibles pour des travaux futurs,
nous pouvons notamment suggérer les points suivants.

— Reprendre ’étude et la synthese de loi de commande avec une hypothese d’atmo-
sphere hétérogene, c’est-a-dire revenir sur I’Approximation 3.1. L’atmospheére a en
effet une influence majeure sur les propriétés du vol au niveau global, et sa prise
en compte est nécessaire pour caractériser au plus juste le domaine de stabilité du
véhicule.

— Reprendre la syntheése en travaillant & masse variable (reconsidérer 1’Approxima-
tion 2.9). La variation de masse joue un role majeur dans 1'évolution de 1’énergie du
véhicule, et sa prise en compte au niveau du guidage devrait améliorer 'efficience
énergétique de la commande.

— Reprendre la synthése en considérant une poussée non alignée avec le vecteur vi-
tesse (réviser I’Approximation 2.5). Il semble que des configurations de véhicules
ayant une poussée fortement asymétrique peuvent présenter un intérét en terme
de performance aéro-propulsive. Or, la prise en compte d’une telle poussée peut
constituer une extension directe de la synthese déja réalisée.

— Reprendre I’étude et la synthese en considérant une poussée disponible variable
en fonction du Mach (revenir sur 1’Approximation 2.4). En pratique, la poussée
maximale disponible s’effondre avec le Mach, méme en supposant une compensation
via 'adaptation de l’entrée d’air. La prise en compte de ce phénomene devrait
constituer une extension directe de la synthese déja réalisée.

Il semble par ailleurs que ces améliorations dépendent plus en détails des catégories et
modeles des véhicules considérés, et soient par conséquent difficiles a développer ou a
appliquer sur un modele générique.



