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Résumé :

Une méthode d'identification des coefficients agnaghiques d'un projectile fleche a partir de mesure
prises en vol est proposée. Le vol du projectiteegmésenté par un modele a six degrés de libatégrant

les équations de la mécanique du vol, ou intengehr8 coefficients aérodynamiques. La technique
développée est basée sur I'optimisation d'une ifmmutlle, au sens des moindres carrés, ou intengahles
mesures (vitesses, rotations,...), ainsi que ledficieglts aérodynamiques. L'intégration des équeatioiu
mouvement et l'optimisation de la fonctionnelle duosent a un systéme non linéaire qui fournit, apre
résolution au moyen d'une technique de Newton-Raphles coefficients aérodynamiques du projectile
ainsi qu'une trajectoire recalculée s'approchantraieux des mesures.

Abstract :

An identification technique for the aerodynamicftiorents of a Kinetic Energy projectile from fligtata is
proposed. The flight of the projectile is repregehtoy a six degrees of freedom model where eight
aerodynamic coefficients are involved. The idegatfon technique is based on the optimization of a
functional which involves the measurements (veésgitotations ...) and the aerodynamic coeffigefthe
numerical integration of the equations of motiorddhe minimization of the functional lead to a rioear
system that, after resolution, provides the aeradyic coefficients of the projectile and a recomgutight
which fits the best the measures.

Mots clefs :1dentification de paramétres, optimisation non linéire, balistique extérieure

1 Introduction

La connaissance des coefficients aérodynamiques ghojectile est indispensable pour comprendre,
maitriser et prévoir son attitude en vol, en terrdesprécision et de stabilité. L'objectif est dode
développer une méthode fournissant le jeu de @iefiis aérodynamiques ayant généré le vol du pilejec
partir de mesures prises en vol. Les mesures & rdifposition sont, par exemple, des vitesses de
déplacement, des vitesses de rotations, certagiesapris par le projectile au cours de sa trajestet la
position du centre de gravité. Ces données pe@snbbtenues au moyen d’'un radar Doppler, de pamne
de tir placés le long de la trajectoire du projectiu de magnétométres [1] [2].

Différentes techniques d'identification des coeffits aérodynamiques d'un projectiie ont été
précédemment développées. La plupart sont basédsimisation au sens des moindres carrés @], [
[5], [6] de sorte a minimiser I'écart entre des ares et une trajectoire calculée. A titre d’exem@lieapman
et Al. [3], pionniers dans lidentification de par@tres aérobalistiques a partir de mesures, associe
l'optimisation au sens des moindres carrés a wisigue de corrections différentielles dans un @seas
itératif. Ces travaux sont uniquement valables diaieadre de petites perturbations, c’est-a-dire de petits
angles d’'attaque. Afin d’éviter une intégration ruigue et les problemes de convergence associéss \ate
Al. [5] ont proposé d'associer la technique desnach@is carrés a une résolution analytique des @msati
différentielles du mouvement a six degrés de ldbe@ette technique fournit des résultats probants a
conditions de rester dans le cas ou les effetsdg@amiques non linéaires sont ignorés (effet Magnus
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D’autres méthodes ont été proposées, elles comsiste exemple a employer un filtre de Kalman B [
dans le but de limiter I'imprécision des estimasi@ues au bruit relatif & I'instrumentation.

La méthode inverse proposée consiste a minimiseenas des moindres carrés une fonctionnelle camtena
deux termes. Le premier terme caractérise un éotme les données mesurées et des quantités rfuétve
calculées. Cela permet, de relaxer les mesurespauent étre bruitées, et de recalculer les pdrame
d’état du systéme. Le second terme fait intervémitégration des équations de la mécanique duevol
impose ainsi que ces équations soient vérifiégmiaux. La minimisation de cette fonctionnelle coibduun
systéme matriciel non linéaire. Dans une premitapes des données simulées (pouvant étre brujgéesin
modele direct a six degrés de liberté sont utitisée entrée de la technique d'identification. Aslie du
calcul, la technique développée fournit les cogdfits aérodynamiques et permet également de recivast
la trajectoire suivie par le projectile (vitessesd#placement et de rotation).

Dans une premiere partie, la mise en équation ddwerojectile par un modéle dynamique a six degie
liberté est présentée. Ensuite la démarche inugis®ée pour l'identification des parametres ehillée.
Dans une derniére partie, les premiers résultaterigues obtenus sont présentés et critiqués.

2 Mise en équation du vol par un modele a six degréke liberté

Un modéle a six degrés de liberté peut étre utjligér représenter le comportement du projectilessur
trajectoire. Les équations du mouvement, pour ofeptile a symétrie de révolution non balourdéra/ént
alors sous la forme suivante :

v=—(f +R +Fc +C+6) o

110
lz(ba_wcwb(l 2~ ]) Zbﬁl\bﬂ\ﬂ tan aaiM  me (2)
150, = w4(1 1= )

Ao ~0e (A —w, [A ;— WA 5
A _ 1t Do —wa (A gt wylA , 3
Ay | 2[+w D+ w, A g-w,A (3)
A3 ~0 [Ap + 00, (A g+ @plA

ou :

v est le vecteur des accélérations du projen.e,m,, o, sont les dérivées des vitesses de
rotation, efi, 4, , A,, Ay SONt les dérivées des éléments du quaternion ;

= |, ethsontles inerties longitudinale et transversal@mhjectile ;

= m estla masse du projectile ;

" R, R etF sontles forces aérodynamiques s’exercant surdegtile. A chacune d’elles est
agsoaé un a)efficient aérodynamique ;

= C etG sontles forces de Coriolis et de pesanteur ;

" Mg, Ma, Man, Maan, My sont les moments aérodynamiques s’exercant sirdgectile

auxquels sont associés différents coefficientscyéramiques.

Les forces sont exprimées dans un repere fixeuiéaamon alors que les moments sont exprimés dans un
repére mobile lié au projectile. Plus particulieéesity les expressions des forces et moments aénmitynes
sont les suivantes :

Force de trainée : Fo =— aSC, t 4)

Force de portance : R=dSG, (O(a)) (5)
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Force de Magnus F = aSGy V—C(_CD_) (6)
r

Moment d’entrainement en roulis : Me = aSDCoC (7)
Moment d’amortissement en @

_ M, =-qS D= C
roulis : x="d v, Co ®)
Moment de tangage : Mian =0 SD G (3 9)
Moment d’amortissement en D? )

M =qS—C O
tangage : atan — 4 v, mq (9 9) (10)
. - wC D2
Moment de Magnus : Mmag=—0 S Com (O()) (11)
r

ou:

= v, estla norme de la vitesse relative du projeétilest-a-dire la vitesse par rapport au vent) ;

\'
= Le vecteurt== porte le vecteur vitesse du projectile, et le ect porte I'axe longitudinal du

r

projectile ;
1 2 N H TAal .
" a=spv, olp est la masse volumique de l'air ;

2
" Sz% est le maitre couple du projectile, ou D représkntalibre du projectile.

Le modele a six degrés de liberté peut alors s&cde maniere simplifiée, sous la forme d’'un syste
d’équations différentielles non linéaires correspamt aux 10 équations provenant de (1), (2) et (3)

U=1(u(t).c.1) (12)
Ou g:[vi, Vi, Vs O, @ Op, Ao Ay Ay xg]T est le vecteur des parameétres d'état du systeme,

(_::[Cx' Cza* Cypa’ Clp* CIO' c

recherchés. Il est également possible de prendterapte les équations des positions.

C Cmq]T est le vecteur des coefficients aérodynamiques

mo. * npo. *

3 Formulation du probleme d’optimisation

Lors d'un vol, des mesures discretes de vitesseleplacement du projectile et de vitesses de ontabnt
enregistrées. L'idée de la technique d'identificatiest de chercher I'ensemble des coefficients
aérodynamiques qui permet de s’approcher au miesxndesures tout en vérifiant & chaque instant les
équations de la mécanique du vol. Pour cela unlgmabd'optimisation non linéaire en dimension fiegt
introduit :

Trouver ¢= (gl,...,y“ _C) O R™©™2 tel que :

o) = Jw) DWOR™™® avec (13)

2
E

2
A(o)=[ w-o], +o | Ru) |
(v)=] w-¢], +a | Rv)
. . T
Ou (_pd est un vecteur composé de I'ensemble des mesisestds, U™ =[v{“,vjm,...,)\om,...)\3m] est un
vecteur composé des valeurs des parametres dldtegtant t, eto est un parametre de pénalisation.
Le premier terme de la fonctionnelle J caracténiseécart entre les données mesurées et des gsayité

vont étre calculées. Cela permet de relaxer lesireesqui peuvent étre bruitées, et de recalcldtat Idu
systéme. Le second est un terme de pénalisatioprgnd en compte l'intégration numeérique des éojsti

3
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de la mécanique du vol (cf. équation 12). Il permietsi d'imposer aux paramétres d'état de vérier
mieux ces équations. Par exemple lorsque que titisede schéma d'Euler explicite :

e 2

[R(w) [ = i[gmﬂ ~Um-fUT,C) (- M) (14)

D'autres schémas d’intégration peuvent étre utilisgmme par exemple les méthodes multipas d’Adams
Bashforth explicites et ou d’Adams Moulton implest ou des méthodes de type B.D.F. (Backward
Differentiation Formulas) implicites.

Le calcul du gradient de la fonctionnelle J papapa chacune des composantes du veatediurnit un
systéme d’équations non linéaires que I'on pelteésous la forme

1 n
o' Ve) L o ones) 49

oW

Nous utilisons ensuite une technique de Newton-Baplpour résoudre ce systeme d'équations nonrieséai
et obtenir un elément optimal.

4 Reésultats numériques

En premier lieu, pour valider le code de calculsiavons utilisé des données simulées générées pade
direct a six degrés de liberté. Une restrictiorcette solution est ensuite utilisée pour générerdimnées
d’entrée qui peuvent étre entachées de bruit. Zangesure ou la méthode est en cours de développeme
les coefficients aérodynamiques sont progressiveaivés. Nous considérons aussi que I'outil déweé
est destiné a étre utilisé par des personnes esperest-a-dire ayant une connaissance approxiendes
coefficients aérodynamiques recherchés. C'est pmirgour valider les codes de calcul, les val@it@les
des parametre§ sont fixées a deux fois leurs valeurs théoriques.

Le premier cas de test présente les résultats wbtenite a I'activation de 4 coefficients aérodyitaras
(_;:[cx, Go: Go- c;nq]T, en présence de bruit. Différents schémas d’iatégr sont employés et
confrontés.

Le bruit appliqué sur chaque paramétre d'état gptimé en pourcentage de la valeur maximale prise
pendant le vol. Le bruit sur les données est fixé@pour v, et 5% pour chacune des vitesses de rotations
¢, 0, Op. Le tableau suivant présente le pourcentage diersdative sur les coefficients aérodynamiques

identifiés par rapport & leurs valeurs exactepasde temps est fixé a 71€econdes.

Schéma Erreur relative sur les coefficients aérodynamiqgdeastifies (%)
d’intégration
C. Cp Co Crq
B.D.F.1 0.1 3.2 2.6 867.6
B.D.F.2 2.2 2.1 1.5 49.6
B.D.F.3 0.7 0.7 1.2 38.9
B.D.F.4 0.28 3.2 2.4 10.0
B.D.F.5 1.0 11.2 4.8 2.1
B.D.F.6 2.2 0.8 0.4 0.3

La méthode B.D.F. a I'ordre 6 permet d’obtenir leilleur compromis sur les erreurs relatives obtemar
'ensemble des coefficients aérodynamiques idéstifir outefois, un ordre inférieur & 6 est suffisriton
souhaite identifier individuellement certains caséints. Les courbes suivantes présentent la racmtison

des données de vol en utilisant le schéma a I'oBdrees parametres d'état recalculés sont correctem
reconstruits et permettent d'accéder a la trajeetdiu projectile au cours du vol. Les courbes sont
adimensionnées et certaines échelles sont abgemiedes raisons de confidentialité.
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FIG. 1 — Reconstruction des paramétres d’état dbl@me

Le second cas présente les résultats obtenus dp@wation de 6 coefficients aérodynamiques
gz[cx, Gor Gor G G o (;nq]T, en utilisant le schéma d’intégration explicitédler. Le pas de

temps est fixé a 10secondes. Le tableau ci-dessous présente leseptages d’erreur relative sur les
coefficients aérodynamiques identifiés.

Bruit | Bruit | Bruit | Bruit | Erreur relative sur les coefficients aérodynamiques

Sury | sure; | Sure, | Sureop identifiés (%) d’li\tlggﬁcr)is
%) | (%) | (%) | (%) C. Co Co GCm GCw Cm
0 0 0 0 0.0000520.0066 0.0066 0.032 25.8 0.44 13
0.1 0 0 0 2.5 0.3 0.013 0.064 218 05 13
0 0.1 0 0 0.00051 0.13 0.028 0.028 253 0453 13
0 0 0.1 0 0.0000520.0066 0.0066 0.24 1529 8.2 15
0 0 0 0.1 | 0.0000520.0066 0.0066 0.57 321 0.3 15
0.1 0.1 0.1 0.1 2.5 0.3 0.005729 2044 113 14

Il ressort de cette simulation que les coefficigDtsCy, Co, Cn, €t Gng SONt identifies avec une précision
satisfaisante en présence de bruit. En revanclueelicient G, est plus délicat a identifier. Ce coefficient
est couplé a la fois a la vitesse de rowliset aux éléments du quaternibf) A4, A» etz (cf. équation 11).
Ces grandeurs évoluent tres rapidement au coursotuDe plus nous n'avons pas de mesure des
quaternions. D’autre part, en fixant le pas de &@plC secondes, le nombre de données du vol est
tellement important qu’elles ne peuvent pas éttet prises en compte. Seul le début du vol a ébic
traité. Or, sur cette fenétre de vol, la vitesseaddis . n'a pas encore atteint sa valeur maximale (cotestan

5
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en fin de vol, cf. FIG. 1). Une prise en compteddenées situées en fin de vol permettrait peutdaeoir
de meilleurs résultats sur le coefficient,C

5 Conclusion

Une technique d'identification des coefficientsoggnamiques d'un projectile fleche a partir de mesu
enregistrées en vol a été proposé. A I'heure adetdal technique a été développée avec six coeffisi
activés et permet d'identifier avec une précisiertaine, méme lorsque les données sont bruitéeg, ci
d'entre eux.

Les prochains développements vont tout d'abordistensa prendre en compte les deux équations de la
meécanique du vol restantes par la méthode d’Eulpliote afin de déterminer les derniers coeffi¢gen
aérodynamiques (et Gy,). Puis sur le systeme complet, différents schalfiagegration numerique seront
testés afin de pouvoir gérer des pas de tempsgplusis. Les différents schémas numériques serorg al
comparés en termes de précision et de stabilité vis de l'initialisation ou de données bruitéésalement,

la méthode devra étre validée avec les donnédemésit enregistrées lors d'un vol.
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