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"Et qu'on ne dise pas que nous réduisons ainsi les théories physiques au réle de simples
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Avant-propos

Le présent mémoire d’habilitation a diriger des recherches constitue une synthése de
plus de dix ans de recherche en Automatique en tant que Maitre de Conférences. La rédac-
tion de ce mémoire, trop souvent repoussée, a pu étre menée a bien lors de 1’été 2009, cette
période étant clémente et propice a la réflexion. En effet, c’est souvent la seule période de
I’année ol nous pouvons enfin nous consacrer pleinement a cette passion qui nous tient
a ceeur : la réflexion approfondie sur un sujet sans étre interrompu par les scories de nos
taches journaliéres qui sont le quotidien de tout enseignant-chercheur.

Ce travail a été 'occasion de faire un bilan de mes activités d’enseignement et de re-
cherche au sein de I’'Université Bordeaux 1 et par dela d’affiner les futures thématiques que
je souhaite mettre en place tant sur le plan de ’enseignement que sur celui de la recherche.

Les formats du mémoire d’HDR sont multiples. Ils peuvent aller d’un bref Curriculum
Vitae accompagné d’une compilation d’articles a un rapport plus conséquent décrivant de
maniére trés détaillée toute une problématique scientifique. Pour ma part, j’ai opté pour
une solution intermédiaire en essayant de décrire la plupart de mes activités en matiére
d’enseignement et de recherche ainsi que mes contributions scientifiques dans le domaine
du guidage et de la commande autonome par platitude de véhicules aéronautiques et spa-
tiaux.

Ce mémoire est organisé en deux chapitres. Le premier constitue un document de
synthése de I'ensemble de mes activités universitaires. Aprés un bref Curriculum Vitae
retragant mon état civil, mes diplémes, ma carriére et mes responsabilités administratives,
je présente les responsabilités et activités pédagogiques dont j’ai la charge. Mes activités
d’enseignement et d’ingénierie de formation sont ensuite détaillées. Le bilan scientifique en
termes de publications et de partenariats industriels est alors dressé pour chaque études
effectuées. Afin de faire apparaitre clairement les contributions scientifiques auxquelles
j’ai participé, le contexte de I'étude et les objectifs sont rappelés avant de décrire la dé-
marche proposée et les publications associées. En complément, une section est consacrée
a la présentation de mon implication dans différents projets de recherche et de transferts
technologiques.

Le second chapitre constitue un bilan technique des contributions associées a ces dif-
férentes études tout en préservant le fil directeur de notre thématique de recherche : la
platitude et ses applications en guidage et commande des systémes aérospatiaux. Aprés
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avoir rappelé le concept de platitude, nous présentons une premiére étude portant sur la
p-analyse d’une loi de commande robuste pour les systémes plats avec une application a
la commande d’un avion a grande incidence de vol. Lors de cette étude, il nous est apparu
qu’il pouvait étre parfois plus judicieux d’utiliser un régulateur linéaire & parameétres va-
riants plutdét qu'un régulateur robuste unique. C’est cette réflexion qui nous a conduit a
traiter, dans une deuxiéme étude, la synthése de lois de commande Linéaire a Parameétres
Variants (LPV) pour les systémes plats. L’application porte sur le guidage d’une capsule
de rentrée atmosphérique. En paralléle, nous avons également utilisé le concept de plati-
tude pour la génération de trajectoires d’attitude pour des satellites agiles. Ce travail fait
I'objet de la troisiéme partie de ce chapitre et a été repris et sensiblement amélioré lors de
la derniére étude portant sur la génération autonome de trajectoires pour les véhicules de
rentrée atmosphérique. Dans cette partie est également présentée une contribution plus
théorique portant sur la caractérisation formelle des sorties plates pour les systémes li-
néaires a retards.

Enfin, dans une conclusion générale, je dresse un panorama des actions de recherche
que je considére comme pertinentes et de leurs implications dans la structuration de la
recherche au sein du laboratoire.



Chapitre 1

Informations générales

"On ne fait jamais attention & ce qui a été fait; on ne
voit que ce qui reste a faire."
Marie Curie

Résumé :

L’objectif de ce chapitre est de présenter les différents
volets de mon activité professionnelle en tant que Maitre
de conférences au sein de I’Université Bordeaux 1 .
Apres un bref Curiculum Vitea, je présente les responsa-
bilités pédagogiques assumées ainsi que les activités ad-
ministratives dans lesquelles je me suis impliqué. Je dé-
taille ensuite les points importants en termes d’activité
d’enseignement et d’ingénierie de la formation sur le
plan local et international.

Mon activité de formation par la recherche constitue une
transition naturelle avec mes travauzr de recherche et
d’encadrement de theses. Dans ce chapitre, je me focalise
sur la problématique et les résultats en termes de publi-
cations sur la thématique que je développe et leurs liens
avec les actions de recherche européenne de l’équipe. Les
contributions scientifiques seront détaillées dans le cha-
pitre 2 de ce mémoire.

Un bilan de la production scientifique et une fiche de
synthése concluent ce chapitre.
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1.1. Curriculum vitae succinct

1.1 Curriculum vitae succinct

1.1.1 Etat civil

e CAZAURANG Franck

e Né le 11.11.1965 a Talence (Gironde - 33)

e Adresse Professionnelle : IMS Laboratoire de I'Intégration du Matériau au Systéme
- UMR CNRS 5218 Département LAPS 351 cours de la libération - 33405 Talence Cedex
Tel : 05 4000 2416 Fax : 05 4000 6644 Email: franck.cazaurang@ims-bordeaux.fr

1.1.2 Fonctions

Maitre de Conférences en 61éme section, 8¢me échelon classe normale depuis Aofit
2007, nommé a 'UFR de Physique de I'Université Bordeaux 1 depuis septembre 1998,
j’effectue mes travaux de recherche au sein du Laboratoire IMS (Intégration du Matériau
au Systéme), UMR CNRS 5218, Département LAPS.

1.1.3 Titres et diplomes

e Theése d’université
— Titre : Commande robuste des systémes plats, application & la commande d’une
machine synchrone
— Date de soutenance : 8 Décembre 1997
— Mention : Trés Honorable avec Félicitations du Jury
— Jury :
— J. LEVINE, Maitre de Recherche a I’Ecole des Mines de Paris, rapporteur
— D. MEHDI, Professeur a I’Ecole Supérieure d’Ingénieurs de Poitiers, rapporteur
— B. BERGEON, Professeur a I’Université Bordeaux 1, examinateur
— M. FADEL, Maitre de Conférences a 'ENSEEIHT Toulouse, examinateur
— A. GLUMINEAU Professeur a ’Ecole Centrale de Nantes, examinateur
— S. YGORRA Maitre de Conférences a I’Université Bordeaux 1, examinateur
e DEA Automatique et Productique option Automatique. Université Bordeaux 1.
— Titre : Application des graphes de liens a la simulation d’un moteur brushless
— Date de soutenance : Juin 1992
— Mention : Bien

e 1988-1991 : ENS Cachan. Agrégation génie électrique (3éme).
01987-1988 : Service National, Armée de I’Air.

01984-1987 : CPCGE (Sup/Spé TA) Lycée Léonce Vieljeux, La Rochelle.
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1.2. Responsabilités pédagogiques et activités administratives

1.2 Responsabilités pédagogiques et activités adminis-
tratives

1.2.1 TImplication a I'Institut de Maintenance Aéronautique

[’IMA, originellement département de 'UFR de Physique, s’appelle depuis deux ans le
Centre de Ressources en Ingénierie et Maintenance Aéronautique (CR-IMA) et fait partie
du département Mécanique, Aéronautique et Ingénierie (MAI) de 'UFR de Physique.
Situé au coeur de la zone aéroportuaire de Mérignac, & 15 km du campus de Talence, le
Centre de Ressources IMA dispose d’environ 6000 m? de surface utile, de huit personnels
IATOS, d’une dizaine de personnels enseignants permanents et d’environ une quarantaine
d’intervenants de Bordeaux 1 et de professionnels du secteur aérospatial. Le CR-IMA
accueille chaque année environ 300 étudiants répartis entre deux Licences (LPRO MA et
L3 MA) et le Master GSAT.

Recruté en septembre 1998 a I'UFR de Physique, j’ai eu comme mission sur le plan
pédagogique de renforcer le potentiel enseignant chercheur a I'Institut de Maintenance
Aéronautique, de participer a la gestion administrative et de mettre en place des ensei-
gnements d’Automatique et de commande de vol. J’ai été responsable entre 1998 et 2002
de la 1°¢ et de la 3¢ année de I'ITUP MA, puis en 2002 j’ai créé avec le Pr. Benoit
Bergeon le DESS ISI MA, futur Master 2 IST MA, dont j’ai assuré la direction jusqu’en
2007. J’ai ensuite pris en charge la direction de 'ITUP Maintenance Aéronautique et géré
la mutation de I’ensemble IUP / DESS dans le cadre de I'offre LMD lors de I’habilitation
2007-2010. J'occupe aujourd’hui la fonction de directeur adjoint du CR-IMA aux cotés
de Denis Michaud, Directeur, PRAG de Génie Electrique de 'UFR de Physique. Je suis
également responsable du Master GSAT spécialité IMA.

La chronologie des responsabilités est résumée dans le tableau suivant :

’ Responsabilité \ Années \ Effectifs moyens
Responsable IUP 1A 1998 a 2000 40 étudiants
Responsable IUP 3A 2000 a 2002 70 étudiants
Responsable DESS ISAS 2003 a 2004 30 étudiants
Responsable Master 2 IST MA 2004 a 2007 60 étudiants
Directeur IUP MA 2006/2007 70 étudiants
Responsable Master GSAT IMA (1 et 2) | 2007 & aujourd’hui | 140 étudiants
Elu au conseil UFR Physique 2000 a 2008 -

TABLE 1.1 — Responsabilités pédagogiques et administratives

L’évolution de la structure IUP/DESS vers la structure LMD s’est faite dans un
contexte difficile suite a I’échec du projet d’école d’Ingénieurs TEMMA dans lequel 'TUP
MA était partie prenante. J’ai pour cela rédigé intégralement le document pour ’habi-
litation du Master ISI IMA en 2004, puis celui du Master GSAT IMA en 2007 et 2009.
Cela a nécessité une forte implication de ma part pour maintenir la cohérence de I'offre
de formation et recréer dans le méme temps une nouvelle équipe pédagogique. En effet, il

9



Chapitre 1. Informations générales

a fallu gérer entre 2005 et 2008 le renouvellement quasi complet de I’équipe pédagogique
de 'IMA suite aux départs a la retraite des membres de I’équipe originelle. En tant qu’élu
au conseil de 'UFR durant deux mandats de 2000 a 2008, j’ai eu a coeur de promouvoir
l'offre de formation proposée au CR-IMA et j’ai participé activement a son recentrage
au sein de 'UFR de Physique. Aujourd’hui, grace au soutien de 'UFR de Physique et
a la politique de recrutement mise en place par I’Université Bordeaux 1, nous avons une
équipe renouvelée et dynamique. Actuellement, je coordonne la nouvelle équipe de 'IMA
pour élaborer la prochaine habilitation pour la Licence 3 MA et le Master GSAT IMA.

1.2.2 Implication dans les instances universitaires

— Elu au conseil de 'UFR de Physique :
2 mandats (2000-2003 et 2004-2008).

Membre de la commission de spécialistes d’établissement 61,/63 de Bordeaux 1 :
2 mandats (2000-2003 et 2004-2008).

— Elu au conseil d'unité UMR LAPS de 2002 & 2006.

— FElu au conseil d'unité UMR IMS de 2007 & aujourd’hui.

— Membre du conseil de direction du département LAPS de I'IMS de 2007 & aujour-
d’hui.

1.2.3 Projets d’équipements pédagogiques

En complément de ces activités, j’ai géré plusieurs projets d’équipements financés par
la Région Aquitaine. Ces projets portent sur des aspects pédagogiques et peuvent égale-
ment présenter un caractére de transfert technologique et de recherche. Ces équipements
ont permis dans leur ensemble de renouveler certains enseignements et d’en créer de nou-
veaux incluant des cours, des travaux dirigés et des travaux pratiques.

’ Intitulé du projet \ Années \ Montant du projet
Rénovation salle TP électrotechnique EEA 1997 100 K€
Création salle TP Capteur EEA 1998 50 K€
Création Salle simulation IMA 2001 50 K€
Projet ATA : Aéronautique et Technologies Avancées | 2007 a 2009 | 1,54 M€
Projet Plateforme AEROfan 2008 a 20010 | 1,9 M€

TABLE 1.2 — Mise en place d’équipements pédagogiques

Le projet Aéronautique et Technologies Avancées (ATA 2007-2009 - 1,54 M€) et le
nouveau projet collaboratif de Plateforme Aquitaine pour I’Enseignement et la Recherche
sur les mOteurs aé¢ronautiques turbofan (Plateforme AEROFAN 2009-2011 - 1,9 M€) sont
detaillés dans les sections suivantes.

10
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Projet ATA

Dans le cadre du CPER 07-12 avec la Région Aquitaine, je suis le porteur du projet
ATA qui a débuté en 2008. Ce projet, d’'un montant global de 1,54 M€ | porte sur la créa-
tion au sein du CR-IMA d’une nouvelle plateforme technologique reposant sur des moyens
industriels. Je coordonne une équipe d’une dizaine de personnes (collégues et techniciens)
qui participent a ce projet.

A partir des réflexions menées en concertation avec les industriels, les chercheurs et
les enseignants intervenant dans le domaine de I’Aéronautique, nous avons identifié deux
thémes émergents. Ils correspondent d’une part a la réalisation de structures utilisant des
matériaux composites et d’autre part a la fiabilité et au test automatique des systémes
embarqués. Cette plateforme permet la mise en place de nouveaux enseignements dans le
cadre de la formation initiale, de la formation continue, de la formation par apprentissage
et de la formation professionnelle. Elle va également permettre d’accroitre I'attractivité
de I’Université vis-a-vis des échanges internationaux d’étudiants avec la mise en place de
projets. De plus, cette plateforme principalement & vocation pédagogique est également
accessible pour des activités de recherche et de transfert technologique avec les labora-
toires de Bordeaux 1 (LMP, LGM2B, TREFLE, IMS).

La plateforme ATA dispose de moyens industriels importants et uniques sur le site de
I’Université Bordeaux 1 pour 1’élaboration de piéces assemblées en composites d'une part
et pour la fiabilité et le test automatique des systémes embarqués d’autre part.

e Moyens pour l’élaboration de picces assemblées en composites

Avec Tarrivée de nouvelles générations d’avions, la part des matériaux composites
dédiée a leur fabrication est en forte augmentation. L’utilisation des composites a grande
échelle nécessite une maitrise du procédé de fabrication de piéces techniques pour la bonne
reproductibilité des caractéristiques mécaniques lors de 1’élaboration des matériaux. Les
procédures de réparation et de maintenance doivent elles aussi s’adapter a ces piéces
fabriquées en matériaux composites.

Pour cette raison, la plateforme ATA dispose d’un autoclave permettant de réaliser
des piéces en composites afin d’étudier ces technologies et d’appréhender les méthodes de
production industrielle. ATA dispose également d’un logiciel de simulation de fabrication
de composites (PAM-RTM) par les méthodes de RTM (Resin Transfer Molding) et d’in-
fusion. Les étudiants pourront ainsi anticiper les problémes potentiels de fabrication et
éliminer les erreurs de mise au point qui conduisent & des rebuts et des pertes de temps
importantes. Le robot de percage d’ATA permet quant a lui d’étudier et d’approfondir les
problématiques liées au pergage des composites. Enfin, un ensemble de moyens de controle
non destructif (CND), comprenant une cuve a Ultrason, permet de controler la conformité
des piéces produites et également de vérifier la conformité dans le temps de piéces d’avion
dans le cadre des opérations de maintenance.

11
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e Moyens pour la fiabilité et test automatique des systémes embarqués

Pour familiariser les étudiants aux nouvelles techniques de test des systémes embar-
qués, la plateforme ATA dispose de deux enceintes climatiques controlées en température
et en taux d’hygrométrie, et d'un excitateur électrodynamique permettant de recréer un
environnement sévére. Un ensemble de sources et de moyens de mesures (générateurs VOR,
ILS, DME) controlables par réseau permet de vérifier le comportement de I’équipement
durant la phase de test. L’ensemble de ces moyens permet d’effectuer du déverminage et
du test de fiabilité d’équipements électroniques embarqués.

Le controle de ces équipements est effectué par des algorithmes développés sous envi-
ronnement Labview ou Labwindows CVTI largement présents dans le secteur industriel, qui
transitent par un bus et réseau de terrain dédiés (AFDX, ARINC 664, ARINC 429, CAN,
IIC, ...). Ces algorithmes seront implantés dans des cartes de développement FPGA et
chéassis PXI connectés sur le réseau Internet pour une future utilisation de Type E-learning.

En terme de gestion, le projet ATA a nécessité la rédaction et le suivi d’une vingtaine
d’appels d’offre de marché public, la gestion et le suivi d’'une cinquantaine de dossiers de
commande, ainsi qu'un certain nombre d’actions en termes d’infrastructures pour adapter
les batiments & ces nouveaux moyens.

Projet AEROfan

L’idée force du projet de plateforme AEROfan[]] est de dynamiser les synergies entre
les compétences de 'industrie aéronautique régionale et les centres de formation et de
recherche du Pole de Recherche et d’Enseignement Supérieur (PRES) Université de Bor-
deaux.

AEROfan associe en Aquitaine des écoles d’ingénieurs (IPB/Enseirb-Matmeca, Centre
Arts et Métiers ParisTech de Bordeaux-Talence), I'Université Bordeaux 1 (Centre de Res-
sources dédié a 'aéronautique CR-IMA) et des laboratoires de Bordeaux (IMS, LaBRI,
LMP, TREFLE, etc) autour d’un projet fortement innovant en termes de recherche, de co-
développement, de transfert de technologie et de pédagogie sur les moteurs aéronautiques
turbofan développés en Région Aquitaine par la société Price Induction.

Ce projet s’inscrit pleinement dans la politique de développement du PRES Université
de Bordeaux a laquelle est associée Arts et Métiers ParisTech & travers son centre de
Bordeaux-Talence et s’intégre également dans la stratégie de Bordeaux Aéroparc, et du

Le moteur DGEN 380 de Price Induction est un turbofan, modéle réduit du CFM 56,
un des moteurs les plus vendus dans le monde équipant en particulier I’Airbus A320. Le
moteur DGEN 380 présente quelques innovations et particularités mais sa similitude avec
le CFM 56 constitue un atout majeur pour la formation et I’enseignement général lié¢ aux
turbomachines, aussi bien au titre de la formation initiale que de la formation continue
et de 'apprentissage.

1. AEROfan est 'acronyme de Plateforme Aquitaine pour I’Enseignement et la Recherche sur les
mOteurs aéronautiques turbofan.
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1.2. Responsabilités pédagogiques et activités administratives

L’enjeu majeur est d’établir une plateforme technologique multi-sites, projet inter-
établissements enseignement recherche de la Région Aquitaine, au bénéfice du secteur
aéronautique. Chaque partenaire va partager ses savoir-faire en utilisant 1’ensemble des
ressources disponibles et dans le méme temps enrichir la plateforme AEROfan en termes
de nouveaux champs pédagogiques, de recherche et de transfert de technologie. Ainsi, cette
plateforme inter-établissements sera un vecteur important pour renforcer les échanges de
compétences entre les différents partenaires aquitains (Enseignement Supérieur et Re-
cherche, Industries, PME-PMI).

Site
ENSEIRB

. Site Bordeaux 1
\ CR IMA

FIGURE 1.1 — Projet AEROfan

Cette plateforme est organisée autour de 2 podles principaux :

— le CR-IMA de I’Université Bordeaux 1 avec un banc moteur installé sur I’Aéroparc
a Mérignac,

— le Centre Arts et Métiers ParisTech de Bordeaux-Talence et a 'IPB/Enseirb-Matmeca
avec respectivement un moteur et un pupitre déporté pour mesures et simulations,
installés sur le campus a Talence.

Ce projet est piloté par trois personnes : une collégue du Centre Arts et Métiers
ParisTech de Bordeaux-Talence, un collégue de I'IPB/Enseirb-Matmeca et moi-méme pour
le CR-IMA de I"Université de Bordeaux 1. Ce projet est coordonné par notre collégue de
I'IPB/Enseirb-Matmeca également membre de 'IMS.
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1.8. Activités d’enseignement et Ingénierie de formation

1.3 Activités d’enseignement et Ingénierie de formation

Cette partie a pour objet de présenter mes activités d’enseignements en tant que
Maitre de Conférences de septembre 1998 jusqu’a aujourd’hui.

1.3.1 Formation initiale

Ce paragraphe détaille les enseignements que j’ai dispensés en précisant les filiéres
concernées, les actions de suivi de stages et la création de cours multimédia dans le cadre

de la formation initiale.

Enseignements dispensés

Le tableau suivant présente les différents enseignements que j’ai réalisés depuis 1998
et les filieres dans lesquelles ils ont été dispensés.

’ Enseignements Formations ‘ Période ‘
Automatique Non Linéaire DEA automatique, MASTER IST MA 2A 1998 - 2006
Automatique et commande de vol | IUP 3A - MASTER GSAT IMA, ENSEIRB | 1998 - 2009
Représentation d’état, LQ, LQG | IUP 3A - MASTER GSAT IMA & EEA 1998 - 2009
Commande robuste Hqo IUP 3A - MASTER GSAT IMA 2A, 1998 - 2008
Traitement du signal IUP 3A - MASTER ISI MA 1A 2000 - 2005
Automatique linéaire IUP 1A 1998 - 2005
Génération électrique Avion IUP 1A 1998 - 2002

TABLE 1.3 — Tableau récapitulatif de mes enseignements

Gréce au recrutement de nouveaux collégues a 'IMA (Loic Lavigne en 2005, Audrey
Giremus en 2006 et Christophe Farges en 2008), j’ai pu réduire sensiblement mon service
d’enseignements pour tendre vers 220 heures équivalent TD pour cette année, qui se
répartissent de la maniére suivante :

| Filiere | Intitulé | cours | TD | TP |

Master 1 GSAT | Automatique et commande de vol | 10H 23H

Master 1 EEA | Représentation d’état 30H 18H

Master 1 GSAT | Projets et stages 36H

Master 2 GSAT | GNC en Aéronautique et espace 10H 10H | 10H
Master 2 GSAT | Commande et diagnostic 15H 10H

Master 2 GSAT | Projet et stages 24H
ENSEIRB 3A Commande Automatique de vol 8H 8H

KHBO Automatic flight control 12H

TABLE 1.4 — Répartition de service pour 2008/2009
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Suivis de stages

Outre de ces enseignements, j’encadre tous les ans une dizaine de stagiaires de Master
GSAT-IMA, pour lesquels j'effectue une visite en entreprise. Ces rencontres avec nos
partenaires du secteur aéronautique offrent I'opportunité de discuter des problématiques
industrielles, des évolutions en cours et de leurs impacts en termes de programmes de
formation. C’est aussi 'occasion d’étre attentif aux besoins exprimés par les industriels
en termes de formation continue ou d’apprentissage et de les informer sur les possibilités
existantes & I’'Université Bordeaux 1. En effet, depuis deux ans, les formations dispensées a
I'IMA (LPRO MA et MASTER GSAT IMA) sont ouvertes a I’apprentissage. En fonction
du besoin exprimé, nous pouvons définir ensemble un futur sujet de stage, un projet de
Master, qui peut se poursuivre parfois en une collaboration au niveau Recherche comme
cela fut le cas avec Astrium Space Transportation pour le projet SICVER (cf chapitre
4.3).

Mise en place d’un offre E-learning

Afin de répondre au besoin croissant de moyens de formation complémentaire & dis-
tance, j'ai développé, avec un groupe d’étudiants de 'IMA, un cours a distance sur la
documentation avion et la normalisation ATA.

Ce cours en anglais a pour objectifs :

— de sensibiliser le lecteur a la maintenance aéronautique et a ses normes;

— de connaitre la documentation aéronautique et son organisation ;

— d’avoir une compréhension systéme des différentes parties de ’avion.

Les activités envisagées sont des cours en autonomie auxquels sont ajoutés des exercices
sous la forme d’un bilan de compétences. Le cours, disponible en ligne sur la plateforme
Ulysse, représente environ 10 heures de formation.

1.3.2 Positionnement a ’international

De par ma pratique dans le domaine de I'Ingénierie des formations aéronautiques et
ma participation au programme Erasmus de mobilité de Professeurs (Erasmus Teaching
Staff Exchange) sur le domaine aéronautique, j’ai été amené a apporter mon concours au
titre de I'Université Bordeaux 1 & un certain nombre de programmes de partenariat avec
des universités étrangéres (Europe, Maroc, Mexique). Cela m’a permis de développer des
interventions (cours réguliers ou conférences ponctuelles) auprés des différents publics de
I'université d’accueil, d’explorer des collaborations en matiére de recherche et d’apporter
mon expérience en termes d’ingénierie de formation en aéronautique. Quatre actions a
I'international vont étre présentées dans les sections suivantes.

Erasmus Teaching Staff Exchange

Depuis 2005, jeffectue chaque année un échange avec un collégue de 1’Université de
Oostende-Brugges (KHBO) dans le cadre du programme Erasmus Teaching Staff Ex-
change. Je donne un enseignement intégré de 8 heures sur la commande automatique de
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vol en anglais aux étudiants de KHBO en Master Aerospace, tandis que mon collégue
vient dispenser un cours en anglais sur les réseaux avionique aux étudiants du Master
GSAT IMA. De plus, c’est I'occasion pour moi de participer aux jurys de soutenances de
projet, de mettre en place des projets communs et d’effectuer des tests du cours a distance
(e-learning) sur la documentation avion. Enfin, je profite de cette visite pour travailler sur
les projets de coopération en cours de développement (projet EPMA, projet AEROPRO).

Projet EPMA

Dans le cadre du programme SOCRATES - ERASMUS Curriculum Development, j’ai
participé a la création d’'un Master Européen en Aéronautique (projet EPMA). Ce pro-
jet, conduit par le Professeur D. Scholz de I’Université de Hambourg, a été accepté en
septembre 2006 par la commission européenne. Ce Master Européen était proposé par
'Université de Hambourg (HAW) en partenariat avec I’Université d’Ostende (KHBO) en
Belgique et I'Université Bordeaux I (IMA). Chaque centre proposait cinq modules dispen-
sés en anglais (deux obligatoires et trois optionnels) relevant de son domaine d’excellence :
conception aéronautique pour HAW, avionique pour KHBO et maintenance aéronautique
pour 'IMA. Un module d'introduction & I'Ingénierie Aéronautique (ITA) était également
proposé en paralléle par les trois centres et correspondait a 4 ECTS. Chaque module était
organisée sur une durée d'une a deux semaines (Short courses period). Le Master était
planifié¢ sur une durée d’un an et ouvert aux étudiants possédant déja 240 crédits ECTS.
En 2007/2008, nous avons mis en place les différents accords bilatéraux pour la délivrance
des doubles diplomes. J’ai élaboré avec les différents collégues les contenus des modules et
les travaux pratiques associés et j’ai mis en place un cours en anglais sur la documentation
avion au format E-learning. Cependant, en raison du contexte économique de 2008/2009
et du cott relativement élevé de la formation (environ 15 K€ pour le Master), le nombre
de candidats n’a pas permis de démarrer cette formation et 1’Université de Hambourg
(HAW) n’a pas tenu a maintenir cette offre.

En conclusion et bien que I’on puisse regretter que ce Master Européen n’ouvre pas, les
modules proposés ont été adaptés pour répondre aux besoins de formations continues ex-
primés par plusieurs délégations chinoises. Ainsi, ces trois modules (Aircraft Management
Maintenance, Composite materials and Maintenance, Composite Structures Analysis by
Finite Element Method) sont disponibles en ligne sur le site de 'Université Bordeaux 1
(http ://www.fca.u-bordeaux1.fr/)).

Séminaire et ingénierie de formation au Mexique

En Juillet 2007, j’ai été Professeur invité au sein du département de formation d’in-
génieurs en Mécanique et Electricité (FIME) de 1'Université Autonome du Nouveau Leon
(UANL). Ce département accueille environ 13 000 étudiants sur un effectif total d’environ
110 000 éléves pour 'UANL. Cela a été 'occasion pour moi d’effectuer plus particuliére-
ment les actions suivantes :

— Une conférence sur l'offre de formation en aéronautique sur Bordeaux 1;
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— Un séminaire sur la mise en ceuvre de la commande automatique de vol sur les
avions de la famille Airbus;
— Une analyse du programme pédagogique de la future formation d’Ingénieur en aé-
ronautique a FIME ;
— Une audition de candidats pour le Master GSAT IMA (3 étudiants recrutés actuel-
lement dans le Maste GSAT IMA) ;
— La préparation de la mise en place d’'une année Post-Doctorale & 'IMS pour le Dr
Efraim Alcorta qui a eu lieu en 2008,/2009.
Je suis actuellement membre du conseil de perfectionnement de la nouvelle formation
d’Ingénieur en aéronautique a FIME et je continue a gérer les échanges au niveau des
étudiants.

Projet TEMPUS Maroc

Dans le cadre du Projet AEROPRO porté par Bordeaux 1 et un collegue de I'IPB
ENSEIRB-MATMECA, pour 'appel d’offre Tempus IV-2009, je m’investis fortement sur
le volet ingénierie de formation et management du projet. AEROPRO a pour objectif
de mettre en place au Maroc des licences professionnelles relevant des domaines de la
mécanique, de 1’électronique et de la logistique dédiés au secteur de I'aéronautique. Les
établissements partenaires au sein desquels ce projet de Licence sera construit sont 1’Uni-
versité Hassan II Ain Chock de Casablanca (Ecole Nationale Supérieure d’Electricité et
de Mécanique), I’Université Hassan II Mohammedia - Casablanca, I’Université Moham-
med V - Agdal de Rabat (Ecole Mohammadia d’Ingénieurs) et I’Académie Internationale
Mohammed VI de I’Aviation Civile (Casablanca). Le projet s’appuie sur les compétences
complémentaires de quatre partenaires européens déja impliqués dans des formations pour
le secteur aéronautique. Chacun des partenaires européens interviendra dans la construc-
tion des cursus et dans la formation des formateurs en fonction de ses champs d’excellence :
Iavionique et la CAO pour Ostende, les structures aéronautiques pour Séville, les sys-
témes de propulsion et la commande automatique de vol pour Bologne et la maintenance
pour Bordeaux.

Une attention particuliére est portée sur le volet équipement pédagogique pour mettre
en place des enseignements de travaux pratiques de pointe pour une formation d’excel-
lence. Des actions de suivi qualité, d’amélioration continue ainsi que des actions destinées
a assurer la pérennité des formations proposées sont programmées tout au long des deux
ans du projet.

Pour la mise en place de ce projet, j'ai participé a une dizaine de réunions de travail
ainsi qu’a une manifestation a Casablanca qui a réuni pour la premiére fois les profession-
nels et les universitaires en présence d'une délégation de dix collégues bordelais conduite
par notre collégue porteur du projet et le Vice-président Recherche de 1'Université Bor-
deaux 1. Nous avons ensuite effectué avec ’équipe de I'IMS associée au projet, la synthése
des informations et rédigé le projet AEROPRO en avril 20009.

Cette action, qui apporte le concours de quatre universités européennes au développe-
ment des formations aéronautiques au Maroc, donne & I’Université Bordeaux I une certaine
renommeée dans l'ingénierie de formation pour 'aéronautique et permet de renforcer la
place de 'IMA au plan international.

18



1.3.3 Formation par la recherche

Dans le cadre de la formation a la recherche, j’ai élaboré, aprés mon doctorat, un cours

et des enseignements dirigés en lien direct avec mes activités de recherche. J’ai dispensé
ce cours intitulé Introduction a la commande non linéaire pour les étudiants de DEA puis
de Master Recherche de 1998 a 2006. Dans ce cours, apreés un rappel sur la géométrie
différentielle, j’introduisais les notions de linéarisation entrée-sortie, de plus grand sous-
espace linéarisable, puis de linéarisation entrée-état et enfin de sortie plate.

Dans le cadre des stages de DEA/Master 2 recherche au sein du laboratoire, j’ai

encadré onze étudiants sur les sujets suivants :

1]

2l

13l

4]

[5]

6]

7]

8]
19]
[10]

[11]

C. Savignac. Initiation aux méthodes de linéarisation exacte entrée-sortie des sys-
témes non linéaires. Master’s thesis, DEA Automatique et Productique, Université
Bordeaux 1, 1995.

M. Dannati. Etude de I'implantation d’'une commande d’un systéme non linéaire sur
calculateur. Master’s thesis, DEA Automatique et Productique, Université Bordeaux
1, 1996.

S. Saulquin. Génération et poursuite robuste pour les systémes plats : Application
au systéme 3tanks. Master’s thesis, DEA Automatique et Productique, Université
Bordeaux 1, 1999.

N. Philippe. Application a la synthése hoo et de la p-analyse au controle dynamique
de véhicule. Master’s thesis, DEA Automatique et Productique, Université Bordeaux
1, 2000.

Y. Senouci. Représentation par LE'T minimale de systéme linéaire et linéarisé. Appli-
cation a un systéme aéronautique. Master’s thesis, DEA Automatique et Productique,
Université Bordeaux 1, 2001.

M. Hourcq. Etude comparative de deux méthodes de synthese de régulateur LPV.
Application & un modéle de missile. Master’s thesis, DEA APSI, Université Bordeaux
1, 2004.

M. Chueco. Poursuite robuste de trajectoire obtenue par inversion dynamique pour
un modele de satellite agile. Master’s thesis, DEA APSI, Université Bordeaux 1,
2008.

D. Nelson. Modélisation de systéme non linéaire avec ’approche de Takagi-Sugeno.
Master’s thesis, Master Recherche APSI, Université Bordeaux 1, 2005.

N. Shibata. Réalisation d’un simulateur pour la rentrée atmosphérique. Master’s
thesis, Master ISI MA, Université Bordeaux 1, 2005.

V. Morio. Flatness-based terminal area energy management guidance, application to
ARES experiment. Master’s thesis, Master ISI MA, Université Bordeaux 1, 2006.
M. Lefebvre. Inversion dynamique et allocation pour une loi de pilotage. Application
a la navette spatiale américaine STS1. Master’s thesis, Master Recherche APSI,
Université Bordeaux 1, 2008.
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1.4 Activités de recherche et encadrement de théses

La thématique de recherche que j’ai développée au sein du LAPS puis de 'IMS depuis
1998 porte sur 'utilisation du concept de platitude pour la commande et la génération de
trajectoires, avec un champ d’application relevant du domaine aéronautique et spatial.

L’utilisation conjointe des méthodologies de commande robuste pour les systémes li-
néaires et du concept de platitude constitue une intersection fertile permettant de bé-
néficier de la richesse des méthodes de commande linéaire et de ’étendue du domaine
de validité des systémes non linéaires. Dans ce cadre, la thématique que je développe au
sein du groupe Automatique du département LAPS consiste a définir une méthodologie
globale pour la commande des systémes plats. Plus précisément, il s’agit de définir les
systémes considérés, de générer des trajectoires et des commandes optimales en boucle
ouverte pour un modéle fixé, de proposer une démarche de modélisation pour un modéle
incertain en vue de la synthése de lois de poursuite robustes et enfin d’analyser la robus-
tesse des lois de commandes proposées pour cette classe de systémes.

Les applications associées portent d’une maniére globale sur le systéme de Guidage, Na-
vigation & Commande (GNC) des engins aéronautiques et spatiaux.

Sur cet axe de recherche portant sur ’aéronautique, j’ai co-encadré les travaux de
théses de Loic Lavigne, de Madjid Zerar, de Christophe Louembet et de Vincent Morio.
Le tableau suivant récapitule le taux d’encadrement effectué.

Doctorant années Encadrants et répartitions
Loic Lavigne 1999-2003 | F. Cazaurang (50%) - B. Bergeon (50%)
Madjid Zerar 2002-2006 | F. Cazaurang (50%) - A. Zolghadri (50%)

Christophe Louembet | 2004-2007 | F. Cazaurang (50%) - A. Zolghadri (50%)
Vincent Morio 2006-2009 | F. Cazaurang (75%) - A. Zolghadri (25%)

TABLE 1.5 — Encadrements de théses

Dans les paragraphes suivants seront présentés les travaux de recherche des quatre
doctorants que j’ai successivement dirigés, complétés par une bréve présentation de mes
autres activités de recherche.

1.4.1 p-analyse de commande robuste pour les systémes plats

De septembre 1999 a juin 2003, j’ai encadré la thése de Loic Lavigne [Lav03]. Cette
these portait sur I'analyse de lois de commande robustes pour les systémes plats et a été
le premier pas de I’équipe vers cette thématique.

Cette étude s’est faite dans le cadre du groupe de travail Flight Mechanics Action
Group 11 (FM-AGI11) du poéle européen GARTEUR réunissant les acteurs industriels,
académiques et institutionnels principaux de la recherche aéronautique en Europe. L’ob-
jectif du groupe GARTEUR est de stimuler et de coordonner les coopérations entre éta-
blissements de recherche, I'industrie et le monde universitaire dans les domaines de 1’aé-
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rodynamique, de la mécanique du vol, des hélicopteéres, de la technologie sur la structure
et les matériaux, et des propulseurs.

Le théme d’étude retenu pour le groupe FM-AG11 portait sur les nouvelles techniques
d’analyse pour la qualification des commandes automatiques de vol. La procédure d’éva-
luation et de validation des pilotes automatiques d’avion est une opération trés longue
a cause des nombreuses configurations possibles et du nombre important de parameétres
qui influencent le comportement de I’avion. En raison du nombre de cas envisageables, il
n’est pas possible d’évaluer le pilote automatique pour chaque configuration prise isolé-
ment. L’évaluation du pilote automatique se fait donc pour des groupes de configurations
similaires. Habituellement ce travail peut étre facilité par la connaissance des cas a priori
les plus défavorables. Cependant, il reste encore un nombre important de combinaisons a
vérifier pour tester complétement 1’enveloppe de vol, et il n’est guére possible d’effectuer
ces tests plus rapidement car il existe déja un haut degré d’automatisation.

L’approche que nous proposons pour améliorer la procédure d’évaluation du pilote
automatique consiste a effectuer une pré-analyse sur le modéle du comportement dyna-
mique de ’avion pour des trajectoires défavorables. Cette pré-analyse permet de détecter
rapidement les combinaisons des valeurs de paramétres ou les manceuvres pour lesquelles
le pilote automatique atteint ou dépasse les limites spécifiées. La méthode que nous avons
proposée est basée sur le concept de platitude. Elle se décompose en trois étapes. La pre-
miére étape correspond a la validation des objectifs nominaux de poursuites, la seconde
est I'évaluation de la stabilité interne pour ’ensemble des configurations de vol et des
variations de parameétres. Enfin, la derniére étape porte sur la qualification des perfor-
mances dynamiques de poursuite de trajectoires du pilote automatique dans toutes les
configurations possibles.

Ce travail a nécessité une étude sur la représentation des systémes plats a ’aide des
LFT (Linear Fractional Transformation) afin d’effectuer ensuite une p-analyse. I’ensemble
des modéles linéaires obtenus autour des trajectoires nominales est alors utilisé pour éva-
luer la stabilité et les performances robustes par p-analyse.

Notre travail a fait 1'objet d’un article dans une revue internationale [CL09|, d'un
chapitre d’ouvrage collectif [CLB02a], de plusieurs communications dans des conférences
internationales [CLB03|, [CLB02b], [LCBO01b| ainsi que de rapports et communications
dans des groupes de travail [LCB01al|, [CLB01a], [BLCO01], [CLBO01b|, [CBLO00], [BC99|.

Suite a sa thése, Loic Lavigne a effectué en 2005 une mission d’'un an chez Airbus
France a Toulouse au service des essais en vols pour la campagne de qualification de 1’A380.
Il a été ensuite recruté en temps que Maitre de Conférences a I’Université Bordeaux 1. Il
effectue actuellement sa recherche au sein de notre équipe dans le domaine du diagnostic
pour les commandes de vol et effectue la majeure partie de son service d’enseignement au

sein des filieres du CR IMA de 'UFR de physique.
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1.4.2 Synthése de lois de commande LPV pour les systémes plats

De septembre 2002 & juin 2006, j’ai encadré la thése de Madjid Zerar [Zer06], thése
qui portait sur la prise en compte d’incertitudes paramétriques associées & un systéme
non linéaire pour la synthése d'un régulateur linéaire a paramétres variants (LPV) de
poursuite de trajectoires robuste.

Classiquement, le probléme de poursuite robuste pour un systéme non linéaire est
résolu en utilisant un modéle linéaire invariant dans le temps et incertain. Ce modéle
englobe les variations paramétriques du linéarisé tangent sur la totalité de la trajectoire.
Pour certaines trajectoires le comportement dynamique du systéme non linéaire est tres
fluctuant ce qui génére de fortes variations paramétriques pour la famille de modéle li-
néarisé tangent. La synthese d'un régulateur robuste vis-a-vis de ces incertitudes dégrade
fortement le niveau de performances garanties atteignables.

Afin de remédier & ce probléme, notre approche consiste a prendre explicitement en
compte les variations paramétriques en utilisant un modéle linéaire & parameétres variants.
L’utilisation de ce modeéle pour la résolution du probléme de poursuite conduit a obtenir un
régulateur a parameétres variant permettant d’assurer un meilleur niveau de performances
par rapport a ’approche LTI. Cela suppose néanmoins que la valeur des parameétres soit
accessible tout le long de la trajectoire. Dans le cadre de I'approche proposée, le modéle
LPV est obtenu a ’aide du concept de platitude. Le comportement de ’écart vis-a-vis de
la trajectoire nominale est alors caractérisé par un modéle LPV dont les parameétres sont
les sorties plates de référence. Cela permet de réduire le nombre de paramétres intervenant
dans le modéle LPV. De plus ces parameétres sont accessibles car issus de la génération
de trajectoire. La synthése du régulateur LPV est alors formulée comme un probléme
d’'Inégalités Matricielles Linéaire (LMI) qui peut étre résolu efficacement a I’aide des ou-
tils de programmation semi-définie positive. Dans le cadre d’un partenariat avec Astrium
ST Les Mureaux portant sur la synthése d’une loi de guidage pour un démonstrateur de
rentrée atmosphérique, cette démarche méthodologique a été mise en ceuvre. Nous avons
démontré la platitude du modéle longitudinal d’'un démonstrateur de rentrée atmosphé-
rique (ARD) de type capsule Apollo, puis précisé les différentes trajectoires de référence
de la capsule. Cela nous a permis de déterminer le modele LPV utilisé pour la synthése
de la loi de guidage LPV. Une campagne de simulation a permis de valider I'efficacité du
régulateur obtenu en présence de dispersions cinématiques au point de rentrée.

La démarche méthodologique a été présentée dans le cadre des congrés IEE SMC04
[ZCZ04b] et CIFA 04 [ZCZ04a]. L’application au probléme de rentrée atmosphérique a fait
I'objet de deux publications, une dans IET Control Theory and Applications (IET CTA)
[ZCZ09|, une dans dans European Journal of Automation (JESA) [ZCZ08| et également
d’une communication & CDC/ECC 2005 [ZCZLO05].

Actuellement, Madjid Zerar occupe un poste d’ingénieur en recherche et développe-
ment dans le secteur automobile.
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1.4.3 Guidage par inversion dynamique et autonomie pour la ren-
trée atmosphérique

Parallélement aux travaux de Madjid Zerar, une pré-étude sur la rentrée hypersonique
a été réalisée, sous ma responsabilité, chez Astrium ST en 2005 et 2006 dans le cadre du
Master de Vincent Morio [Mor05].

Les premiers résultats que nous avons obtenus en 2005 ont donné lieu a un article
publié¢ en 2009 dans Control Engineering Practice (CEP) [MCV09] et une communication
[MVCO06]. En 2006, dans le cadre du projet de Master 2 de Vincent Morio [Mor06], nous
avons approfondi cette pré-étude en nous focalisant sur la phase TAEM d’un véhicule
planant et nous avons obtenu des résultats qui ont fait ’objet d’un article paru dans
IET Control Theory and Applications (IET CTA) [MCZ09b] et d’une communication au
congres IFAC ACA07 [MFVCO07].

Cette premiére expérience dans le domaine du GNC pour la rentrée atmosphérique a
constitué le point de départ de la définition conjointe en février 2005 du projet SICVER
réunissant Astrium ST, 'ESA, la Région Aquitaine et le LAPS dans le cadre du pole de
compétitivité mondial Aerospace Valley. Cette proposition a été labellisée par le pole et
fait partie du projet VER/VEP (Véhicules Expérimentaux de rentrée/Véhicules d'Ex-
ploration Planétaire) de la D.A.S. 9 (Domaine d’Activité Stratégique). Ce projet, d’'un
budget global d’environ 300 k€ sur trois ans (2006-2009), porte sur des stratégies inno-
vantes pour le guidage, la navigation et le controle (GNC) de véhicules expérimentaux de
rentrée performants et autonomes. Parmi les stratégies innovantes envisagées, ce projet se
focalise d’une part sur les techniques de GNC par approche non linéaire et robuste pour
les phases hypersoniques et TAEM incluant le calcul de trajectoires a bord et d’autre part
sur les systémes de détection, d’estimation et de diagnostic de pannes (niveau du controle
et des opérations) et la reconfiguration a bord pour un engin spatial. Je participe a cette
action, a la fois en tant que porteur du projet et comme encadrant de Vincent Morio avec
Ali Zolghadri sur 'aspect GNC autonome.

De septembre 2006 & mai 2009, j’ai encadré la thése de Vincent Morio [Mor09]. Cette
these portait sur le développement d’une loi de guidage autonome par platitude pour les
véhicules de rentrée atmosphérique. La loi de guidage autonome proposée s’appuie sur le
concept de platitude afin d’effectuer un traitement des informations a bord et d’attribuer
un niveau de responsabilité et d’autonomie au véhicule, déchargeant ainsi le segment sol
de taches opérationnelles bas niveau, pour lui permettre de mieux assumer son réle de
coordination globale.

Dans un premier temps, nous avons caractérisé de maniére formelle les sorties d-plates
pour les systémes linéaires & retards régis par des équations différentielles ordinaires. Un
algorithme constructif a été proposé afin de calculer des sorties d-plates candidates sous
un environnement de calcul formel standard.

Dans un second temps, une méthodologie de replanification de trajectoires de rentrée
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atmosphérique a été proposée afin de doter le véhicule d’un certain niveau de tolérance
a des défauts d’actionneurs simple/multiples pouvant survenir lors des phases critiques
d’une mission de rentrée atmosphérique. En outre, une méthodologie d’annexation su-
perellipsoidale est proposée afin de convexifier le probléme de commande optimale décrit
dans l'espace des sorties plates. La loi de guidage autonome proposée a été ensuite ap-
pliquée & une mission de rentrée atmosphérique pour la navette spatiale américaine STS-1.

La caractérisation formelle de sorties plates a donné lieu a trois communications dans
des congrés internationaux ([MCZV08a|,[MCZ08a|, [MCZ08c]|) et fait 'objet d’un article
en cours de finalisation pour une revue internationale de rang A [MCLO09]. La méthodolo-
gie de replanification de trajectoires a fait I'objet de deux articles [CMF*08], [MCZ08b]
et deux communications [MCZV08b|, [MCZV09).

Vincent Morio est actuellement docteur moniteur au laboratoire et projette d’effectuer
une année Postdoctorale dans le cadre d’un financement industriel.

1.4.4 Génération de trajectoires par platitude : application satel-
litaire

Faisant suite a ’étude que j’ai menée avec Loic Lavigne en 2004 et ayant fait l'objet
d’un article [CL09| et d’'une communication au congrés IEEE-SMC 04 [LCMZ04], la thése
de Christophe Louembet (sept. 2004 - sept. 2007) [Lou07] s’est faite en partenariat avec
le CNES et ALCATEL-ALENIA-SPACE dans le cadre du Projet GENSAT. Cette thése
explore un autre des points importants du GNC dans le domaine aéronautique et spatial :
le guidage optimal pour satellites manceuvrants (plateformes de type Pléiades ou Spectra).

Le probléme de génération de trajectoires d’attitude fait classiquement appel a des
méthodes de commande optimale. Un tel probléme ne connait pas encore de solution
analytique, mais de nombreuses méthodes numériques sont disponibles dans la littéra-
ture. Quelle que soit la méthode utilisée, les profils de commande calculés présentent des
discontinuités. De plus, les hypothéses retenues généralement négligent les raideurs gyro-
scopiques, soit en considérant les termes non diagonaux de la matrice d’inertie nuls, soit
en placant les couples moteurs le long des axes du repére principal d’inertie.

Sur le plan méthodologique, notre approche permet de s’affranchir de ces hypotheéses
et évite la résolution en ligne de I’équation différentielle de maniére directe ou indirecte.
Cela est rendu possible grace a l'utilisation de la platitude qui permet de convertir le
probléme de commande optimale, complexe dans le cadre non linéaire, en un probléme
d’optimisation géométrique sans intégration. Le probléme d’optimisation géométrique est
ensuite résolu avec une technique de collocation par B-splines. Il est alors retranscrit
en termes de programmation non linéaire & l'aide d’une paramétrisation par B-splines
de la sortie plate et par discrétisation des contraintes. L’espace admissible transformé
est approximé pour définir des contraintes convexes dans le probléme d’optimisation afin
d’exploiter pleinement les avantages de la platitude. Un critére permet de mesurer le degré
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de conservatisme dii & cette approximation. Enfin, & la différence des techniques par col-
location et B-splines, nous avons récemment développé une nouvelle approche permettant
de vérifier les contraintes sur un continuum temporel.

Du point de vue applicatif, une étude des différentes modélisations possibles (angles
d’Euler, quaternions, paramétres de Rodrigues) nous a conduit a utiliser comme sortie
plate une représentation des parameétres de Rodrigues modifiée. Ceci permet d’éviter le
traitement des singularités lors de 'inversion du modéle du satellite nécessaire pour le cal-
cul des commandes nominales. Les avantages de notre démarche ont été mis en exergue au
travers de plusieurs études numériques. Tout d’abord, nous avons généré des manceuvres
sous optimales plus rapides que 'outil dédié du Centre National d’Etudes Spatiales. De
plus, les résultats de campagnes de simulations ont montré que les profils générés par
platitude permettent de réduire sensiblement l’excitation des modes souples et le temps
de relaxation nécessaire au début des prises d’images.

L’ensemble de notre travail a donné lieu & un article IET Control Theory and Applica-
tion [LCZ09c¢|, un article JESA [LCZ09a] et & trois communications [LCZ06b|,|[LCZ06a], et
|[LCZO07b]. L’approche convexe pour la synthése de trajectoire a fait ’objet d’une communi-
cation ACAQ7 [LCZT07a] et d’un article en cours d’éxpertise pour Automatica [LCZ09b].

Aprés avoir soutenu sa thése de Doctorat Christophe Louembet a participé a la défini-
tion et la mise en place d’algorithmes robustes pour ’autonomie des systémes satellitaires
dans le cadre d’'une année postdoctorale financée par le projet SIRASAS. Aujourd’hui,
Christophe Louembet est Maitre de conférences & I’Université Paul Sabatier de Toulouse
et chercheur au LAAS.

1.4.5 Autres activités de recherche

Dans le cadre de la commande tolérante aux fautes, nous avons, avec Marcel Staros-
wiecki du SATIE (ENS Cachan), mis en place un Algorithme Anytime permettant de
réduire le temps de mise en ccuvre d’'un algorithme de commande suite a la détection
d’un défaut. Notre travail a fait I'objet d’une communication [SCO08|. Cette approche est
en cours de développement pour un systéme aéronautique dans le cadre du Work Package
Application aéronautique du projet SIRASAS piloté par Ali Zolghadri.

Dans le cadre d’études environnementales avec le réseau AIRAQ), j’ai apporté mes
compétences en non linéaire pour la modélisation de ’atmosphére en présence de pics
de pollution. Ce travail d’équipe a fait I'objet d’un article publié en 2006 dans la revue
Environnement modelling & software [ZC06].
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1.4.6 Animation de la recherche

Centre de Compétence Technique Systéme de Commande Automatique du
CNES

Le CNES a mis en place, dés 1998, dans I’ensemble de ses établissements, des "Centres
de Compétence Technique" (CCT), rassemblant des spécialistes en réseaux autour des
principales disciplines des sciences et techniques utilisées en spatial. Ces centres fonc-
tionnent en relation étroite avec la communauté frangaise (CEA, CNRS, industries, IN-
RIA, ONERA, Universités, etc.) et internationale, impliquée dans le domaine spatial et
dans d’autres secteurs d’activité (aéronautique, défense, nucléaire, automobile, etc.). Cette
grande ouverture sur le monde de la recherche, couplée a une réelle politique interne d’in-
citation a l'innovation technologique et aux carriéres techniques, contribue efficacement
a I'animation de I'expertise nécessaire au secteur spatial et contribue a ’amélioration du
niveau technologique des projets du CNES et de ceux des autres participants aux CCT.

Depuis mars 2005, je participe activement en tant que membre du bureau au CCT
Systéme de Commande Automatique (http ://cct.cnes.fr/cct04/infos /bureau.htm)) animé
par Christelle Pittet.

A ce titre, j’ai organisé en Mai 2008 a Toulouse avec David Henry un séminaire inti-
tulé "Diagnostic et reconfiguration GNC" qui portait sur les méthodes de diagnostic, de
reconfiguration et d’accommodation des défauts pouvant étre transférables au domaine
spatial. L’objectif final est ’amélioration de ’autonomie des engins spatiaux.

Les séminaires réguliers du CCT Systéme de Commande Automatique ont été ['occa-
sion pour mes doctorants de présenter leurs travaux de theses :
— Christophe Louembet au séminaire Guidage en attitude du CCT SCA du CNES en
avril 2008 a Toulouse [LCZ08].
— Vincent Morio au séminaire Control of Re-entry Space Vehicle du CCT SCA du
CNES en septembre 2006 a Paris [MCV06].

Session invitée au symposium IFAC on Automatic Control in Aerospace

En 2007, dans le cadre du 17éme symposium IFAC on Automatic Control in Aerospace,
j’ai proposé puis organisé une session invité sur le GNC pour la rentrée atmosphérique
avec Ali Zolghadri. Cette session a permis de présenter les études des entités travaillant
sur cette thématique :

— Onera, France;

— Univ. of Leicester, United Kingdom ;

— DEIMOS SPACE S.L., Spain;

— ESA, Netherlands;

— Delft Univ. of Technology, Netherlands ;

— LAPS-Univ. Bordeaux 1, France;

— Astrium Space Transportation, France ;

— NGC Aerospace Ltd, Canada.
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Implication dans les groupes de travail (GT) CNRS

e GT COmmande RObuste des SYstemes Multivariables 1999-2003

J’ai contribué a 'activité du GT COROSYM de la fagon suivante :

— membre du bureau et participation aux réunions;

— organisation d’'une journée du Groupe de Travail Commande robuste des systémes
multivariables du GdR Automatique du CNRS a 'ENSEIRB Talence, en novembre
1999

— organisation de deux journées du Groupe de Travail Commande robuste des systémes
multivariables du GdR Automatique du CNRS a 'IMA Université Bordeaux 1, en
novembre 2002.

e GT Méthodes et Outils pour la Synthése et I’Analyse en Robustesse 2004-2009
J’ai contribué a l'activité du GT MOSAR de la facon suivante :
— participation aux réunions ;
— présentation de M. Zerar en janvier 2005 [ZCZ05] ;
— présentation de V. Morio en juin 2009 [MCZ09a].

e Action spécifique CNRS Méthodes et Outils pour la COmmande RObuste des Véhicules
Aérospatiaux

e Action Spécifique dans le cadre du RTP "Systémes Aérospatiaux" (département STIC
du CNRS), 1 an, Nov 2003 - Dec 2004
http ://www.laas.fr/MOCOROVA /description.html

Autres activités

Membre du Jury de thése de M S. CHABLE, Doctorat spécialité : Automatique,
vers des correcteurs réduits robustes auzr variations paramétriques, soutenue le 12 Dé-
cembre 2003 & Sup Aéro, Toulouse.

Reviewer pour Control Engineering Practice, International Journal of Control, Aeros-
pace Science and Technology, Journal Européen des Systémes Automatisés et également
pour les conférences CIFA04, CIFA06, ROCONDO06, ACAO7.

Chairman aux conférences CIFA04, CIFA06, ACAQ7.

Expertise du dossier ANR blanc sur les systémes aéronautiques.

Senior Member ATAA, Membre de I’ Association pour la Rentrée Atmosphérique (ARA)
et du club EEA.
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1.5 Projets de recherche et de transferts de technologie

1.5.1 Action européenne FM AG11 du groupe GARTEUR

Le groupe GARTEUR est une organisation européenne qui a pour mission de mobiliser,
pour le bénéfice mutuel de ’ensemble de ses pays membres, les compétences scientifiques
et techniques, les ressources humaines et les moyens techniques dans le domaine de la
recherche aéronautique. Le groupe GARTEUR organise ses activités en groupes d’action
(A.G. pour Action Group) dans les quatres domaines de recherche suivants : 'aérodyna-
mique, la mécanique du vol, les hélicopteéres et les matériaux et structures aéronautiques.
L’action FM-AG11 "New Analysis Techniques for Clearance of Flight Control Laws", a
laquelle j’ai participé avec Benoit Bergeon et Loic Lavigne, est une action de recherche qui
a eu lieu de 1999 a 2002. Elle avait pour objectif de développer et de tester de nouvelles
techniques d’analyse pour la qualification des commandes automatiques de vol.

La procédure d’évaluation et de validation des pilotes automatiques d’avion est une
opération trés longue a cause des nombreuses configurations possibles et du nombre im-
portant de paramétres qui influencent le comportement de ’avion. L’objectif est de créer
un simulateur permettant de détecter plus rapidement les combinaisons des valeurs de
parameétres ou les manceuvres pour lesquelles le pilote automatique atteint ou dépasse les
limites spécifiées en mettant a profit le modéle non linéaire de I’engin.

Pour atteindre ces objectifs, le groupe FM-AG11 a décomposé son action en quatre
étapes : une phase de définition, une phase de développement, une phase d’évaluation et
enfin une phase de réalisation. Dans ce cadre, j’ai participé aux phases de définition et
de développement (W.P.3 et W.P.4). Les objectifs étaient d’effectuer un apergu des tech-
niques d’analyse de robustesse et de proposer une solution de base pour une qualification
de pilote d’automatique sur un simulateur. Les méthodes choisies ont ensuite été évaluées
et comparées sur un benchmark en vue d’un usage industriel. Nous avons proposé dans
ce cadre un outil logiciel basé sur ’analyse de robustesse de lois de commande pour les
systémes plats. La démarche proposée se décompose de la facon suivante. La premiére
étape correspond a la validation des objectifs nominaux de poursuites, la seconde porte
sur I’évaluation de la stabilité interne pour I’ensemble des configurations de vol et des
variations de paramétres, enfin la derniére concerne la qualification des performances dy-
namiques de poursuite de trajectoires du pilote automatique dans toutes les configurations
possibles. Dans cette démarche, les raisons possibles d’invalidation sont explicitées. Cette
méthodologie s’applique aux lois de commandes linéaires ainsi qu’a celles comportant
une inversion dynamique non linéaire. Cette approche est détaillée dans la section du
chapitre suivant.

Le projet FM-AG11 a donné lieu & un chapitre d’ouvrage international et a 4 commu-
nications dans des congrés internationaux avec actes et comité de lecture et a constitué
I'application dans la thése de Loic Lavigne [Lav03]. Par ailleurs, le projet FMAGI1 a été
un tournant important de mon activité de recherche car il a constitué I’étape originelle
de notre activité dans le domaine aérospatial.
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1.5.2 Projet SICVER

Le projet européen SICVER, acronyme de Stratégies Innovantes pour la Conduite des
Véhicules Expérimentauzr de Rentrée, porté par 'IMS a vu le jour en octobre 2006. Les
acteurs principaux du projet sont I’Agence Spatiale Européenne (ESA), Astrium Space
Transportation et I’Université de Bordeaux, avec le soutien financier du Conseil Régional
d’Aquitaine. Cette étude a été labellisée dans le cadre du projet VER/VEP (Véhicules
Expérimentaux de Rentrée et d’Exploration Planétaire) par le pole de compétitivité mon-
dial Aerospace Valley (AESE), dans le cadre du Domaine d’Activité Stratégique “Acces a
I’Espace et Infrastructures Orbitales”. Il a mobilisé deux doctorants a plein temps (Vincent
Morio et Alexandre Falcoz) et trois permanents du laboratoire IMS pour la conduite scien-
tifique et I’encadrement (Ali Zolghadri, David Henry et moi-méme).

La thématique abordée dans le projet SICVER représente un défi important pour la
communauté aérospatiale : le développement de systémes autonomes incluant les fonc-
tions de diagnostic, de reconfiguration et de planification de trajectoires, pour les engins
spatiaux réutilisables de nouvelle génération.

Les deux théses du projet SICVER répondent a deux thématiques complémentaires :

1. La premiére concerne le développement d’une loi de guidage autonome a base de
modeéles pour les véhicules expérimentaux de rentrée de nouvelle génération. Dans
le cadre de cette thése ont été développés un planificateur de trajectoires embar-
qué tolérant aux défauts, ainsi qu'un régulateur de poursuite de trajectoire de type
Linéaire a Paramétres Variants (LPV), assurant un haut niveau d’autonomie du
véhicule, en vue de réduire la charge de travail des opérateurs au niveau sol et éga-
lement d’améliorer la prise de décision quant a la poursuite ou a I'abandon de la
mission. Le planificateur de trajectoires est con¢u de maniére a gérer des dégrada-
tions de performances de vol induites par des défauts actionneur pouvant survenir
durant les phases critiques d'une mission de rentrée atmosphérique.

2. La seconde traite du développement de systémes intégrés et embarqués accomplis-
sant des taches en temps réel telles que 'acquisition et 'archivage des données, le
diagnostic de pannes et le pronostic des actions a entreprendre pour accommoder
les défaillances. L’approche proposée consiste a synthétiser séparément le module de
diagnostic et le mécanisme de reconfiguration. La démarche consiste alors a détec-
ter et a isoler convenablement les défauts et a commuter ensuite sur une nouvelle
chaine d’actionneurs et/ou capteurs redondante saine. Dans ce contexte, la véritable
problématique porte sur le diagnostic. Cette derniére a été abordée par I'utilisation
conjointe des techniques de génération de signaux indicateurs de défauts H../H_
et des techniques d’identification non linéaires de type Kalman étendu de maniére
a détecter, localiser et estimer la position des organes défectueux.

L’objectif final du projet SICVER consiste & regrouper les systémes de guidage auto-
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nome et de détection et localisation de défauts afin d’augmenter I’autonomie opération-
nelle du véhicule par le biais d’actions correctives nécessitant une durée trop courte pour
étre coordonnées depuis le segment sol. En effet, en présence d'une situation défaillante,
le comportement aérodynamique du véhicule peut changer de maniére significative et une
réduction de 'autorité des gouvernes peut nécessiter une replanification de la trajectoire
de vol courante, afin de faire atterrir le véhicule en toute sécurité et en adéquation avec
les contraintes opérationnelles. Cette derniére partie doit étre réalisé au sein de I'IMS en
2009-2010 avec le concours d'un chercheur Post-Doctorant.

Dans le cadre de ce projet, Vincent Morio a soutenu sa these le 19 Mai 2009, intitulée
Contribution au développement d’une loi de guidage autonome par platitude Application
a une mission de rentrée atmosphérique devant la commission constituée de :

- Prof. J. Lévine, Ecole des Mines de Paris, Centre Automatique et Systémes, rapporteur
- Prof. D. Alazard, Supaéro, Toulouse, Dept 'Commande des Systémes’, rapporteur

- Prof. G. Balas, University of Minnesota, Head. Department of Aerospace Engineering
and Mechanics

- Prof. P. Fouillat, University of Bordeaux, Directeur du laboratoire IMS

- Dr. M.C. Palau, Astrium Space Transportation, R&D Management Directorate

- Dr. C. Philippe, European Space Agency-ESTEC (Noordwijk), Head. 'Navigation,
Guidance & Control’ section

- Prof. A. Zolghadri, University of Bordeaux, directeur de thése

- Dr F. Cazaurang , University of Bordeaux, co-directeur de these

Alexandre Falcoz a également dans le cadre de ce projet, soutenu sa thése le 29 Juin
2009, intitulée Contribution au développement de stratégies de diagnostic a base de
modeéles pour les véhicules spatiaux - Application a une mission de rentrée atmosphérique
devant la commission constituée de :

- Mr Jean Loup Chrétien (Astronaute), Invité d’honneur

- Prof. Dominique Sauter (Centre de Recherche en Automatique de Nancy), rapporteur
- Mme Louise Travé-Massuyés (Directrice de Recherche au CNRS, Laboratoire
d’Analyse et d’Architecture des Systémes, Toulouse), rapporteur

- Prof. Pascal Fouillat, Université de Bordeaux, Directeur du laboratoire IMS

- Dr. Eric Bornschlegl, European Space Agency-ESTEC (Noordwijk), 'Navigation,
Guidance & Control’ section

- Dr. Martine Ganet, Astrium Space Transportation, Reasearch & Technology Projects
- Prof. A. Zolghadri, Université de Bordeaux, directeur de thése

- Dr David Henry, HDR, Université de Bordeaux, Co-directeur de thése

e Production scientifique

L’ensemble du projet SICVER a donné lieu a 5 publications dans des journaux inter-
nationaux et & 15 communications dans des congres internationaux avec actes et comité
de lecture.
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1.5.3 Projet STRASAS

Le projet Stratégies Innovantes et Robustes pour I’Autonomie des Systémes Aéronau-
tiques et Spatiaux (SIRASAS) conduit par Ali Zolghadri a pour but d’accroitre 1'auto-
nomie et D'efficacité opérationnelle des systémes aéronautiques et spatiaux. Initialisé en
novembre 2007, ce projet d'une durée de 3 ans réunit des laboratoires de recherche (le
SATIE de 'ENS Cachan, le LAAS-CNRS de Toulouse, le CRAN de Nancy, le LRI d’UPS
Orsay et I'IMS de Bordeaux), des centres de recherche nationaux ('ONERA et le CNES
de Toulouse) et des industriels du secteur aérospatial (Airbus France a Toulouse et Thales
Alenia Space & Cannes).

Dans ce cadre, je coordonne avec Philippe Goupil d’Airbus Toulouse le WP 2.1 qui
consiste a faire une analyse comparative et des test de performances et robustesse des
différentes stratégies de FDIR proposées sur le benchmark aéronautique. Cette activité
ce concentre essentiellement du second semestre 2009 et du premier semestre 2010. Elle
constitue pour moi une opportunité pour accroitre mes compétences dans le domaine de
la détection et la localisation de défauts.

Le projet comporte deux champs applicatifs : 'aéronautique (avion) et le spatial (au-
tonomie satellitaire). Concernant le volet aéronautique, il s’agit de proposer des stratégies
innovantes pour améliorer la détection et I'identification de défauts afin d’accroitre I’auto-
nomie opérationnelle et/ou décisionnelle de 'engin. L’objectif est d’identifier les verrous
scientifiques et les outils méthodologiques génériques et potentiellement transférables vers
le milieu industriel.

L’autonomie opérationnelle doit permettre de réduire la charge cognitive (workload)
de I’équipage et lui fournir les moyens de conduire stirement et efficacement la mission du
véhicule afin d’améliorer la sécurité aérienne (safety). En effet, la plupart des incidents
aéronautiques sont dus aux erreurs humaines, souvent induites par une mauvaise appré-
ciation des capacités de controle résiduelles de ’appareil aprés une défaillance.

Dans un premier temps une évaluation des manifestations d’une défaillance sur le com-
portement global du systéme et la compréhension des mécanismes de sa gestion par les
équipages a été effectué par les différentes équipes du projet. Le but est de se doter d’outils
théoriques appropriés (FDIR, contre-mesures, reconfiguration, gestion des données, etc.),
afin de définir une méthodologie scientifique pour mener ces investigations.

Actuellement, des méthodologies innovantes et robustes de FDIR destinées a la nou-
velle génération d’avions civils de la gamme Airbus sont en cours d’élaboration par les
différentes équipes du projet. Il est a noter que les scénarios de pannes envisagés sont déja
couverts par les techniques actuellement utilisées par Airbus, 'objectif étant d’améliorer
le niveau des performances pour les futurs programmes tout en conservant une robustesse
compatible des contraintes opérationnelles. Les problématiques qui sont actuellement trai-
tées sont les suivantes.
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1.5. Projets de recherche et de transferts de technologie

— Détection des pannes oscillatoires dans les commandes de vol :

Ces pannes apparaissent entre le calculateur de commandes de vol et la gouverne et
sont soit d’origine électronique (composant en mode défaillant) soit d’origine méca-
nique. Lorsqu’elles se manifestent dans la bande passante de l'actionneur, elles gé-
nérent des charges structurelles supplémentaires qui peuvent excéder celles permises
par le dimensionnement de ’avion. Il est donc primordial de détecter rapidement ces
pannes, avant que la charge maximale ne soit atteinte. Ce type de panne n’affecte
qu’une gouverne.

— Détection des pannes oscillatoires combinées dans les commandes de vol :

Pour assurer une tolérance aux pannes, les capteurs qui délivrent ces informations
sont redondées. On dispose en général de trois sources indépendantes. Un "vote" per-
met de choisir une information valide. Cependant, des pannes oscillatoires peuvent
apparaitre sur ces grandeurs, étre "votées" et, au travers de 1’élaboration des lois,
se traduire au final par une oscillation non désirée sur la consigne d’asservissement
en position. Les conséquences sont les mémes que pour le cas décrit précédemment.
Les pannes oscillatoires combinées peuvent impacter plusieurs surfaces de controle.
Il pourrait donc étre intéressant d’appliquer une stratégie de vote/surveillance inno-
vante pour garantir la non propagation des oscillations non désirées au sein des lois
ou encore de corriger les lois pour qu’elles ne tiennent pas compte de ces oscillations.
Afin d’améliorer la qualité du vote, il serait intéressant d’effectuer une prédiction
sur certains parameétres afin de fournir une source redondante supplémentaire.
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1.6 Production scientifique

L’ensemble de mes travaux de recherche ont donné lieu a :

13 publications dans des revues internationales et 2 en cours d’expertise;

1 chapitre d’ouvrage collectif;

26 communications dans des congrés internationaux avec actes et comité de lecture;
— 2 communications dans des congrés nationaux avec actes et comité de lecture;

— et de plusieurs rapports et communications dans des groupes de travail.

La liste exhaustive de ces publications est donnée ci-apres.

Articles dans des revues internationales

[BCO3| B. Bergeon and F. Cazaurang. H-infinity design and multivariable delay mar-
gin, application to the dynamical control of a four-wheeled vehicle. Furopean
Journal of Automation (JESA), 37(7-8) :895-910, 2003.

[BCYO01| B. Bergeon, F. Cazaurang, and S. Ygorra. Méthodologie de commande robuste
linéaire. European Journal of Automation (JESA), 35(1) :85-106, 2001.

|CLO09| F. Cazaurang and L. Lavigne. Computation satellite path planning by flatness
approach. International Review of Aerospace Engineering, 2(3) :123-132, 2009.

[CMF*08] F. Cazaurang, V. Morio, A. Falcoz, D. Henry, and A. Zolghadri. New model-
based strategies for guidance and health monitoring of experimental reentry
vehicles. International Review of Aerospace Engineering, 1(5) :458-463, 2008.

[HZMCO02| D. Henry, A. Zolghadri, M. Monsion, and F. Cazaurang. Detection of rotor and
stator failures in induction machines using the generalized structured singular
value. Control Engineering Practice, 10(6) :587-598, 2002.

[LCZ09a] C. Louembet, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Génération de trajectoires d’at-

titude sur orbites : Approche par platitude et collocation. Furopean Journal
of Automation (JESA), accepted, 2009.

[LCZ09b] C. Louembet, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Motion planning for flat sys-
tems using b-splines parametrization :a semidefinite programming problem
formulation. Automatica, under review, 2009.

[LCZ09¢| C. Louembet, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Path planning for satellite
slew maneuvers : A combined flatness and collocation based approach. IET
Control Theory and Applications, 3(4) :481-491, 2009.

[MCLO09] V. Morio, F. Cazaurang, and J. Levine. A computation of w-flat outputs for
linear time-delay systems. Linear Algebra and its applications, under review,
2009.

[MCV09] V. Morio, F. Cazaurang, and P. Vernis. Flatness-based hypersonic reentry
guidance of a lifting-body vehicle. Control Engineering Practice, 17(5) :588—
596, 2009.
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Communications dans des congres internationaux avec actes et comité de lecture

[MCZ08|

[MCZ09)

[Z.C06)

|ZCZ08|

[ZCZ09]

V. Morio, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Onboard path planning for reusable
launch vehicles application to the shuttle orbiter reentry mission. International
Review of Aerospace Engineering, 1(6) :492-503, 2008.

V. Morio, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Robust terminal area energy ma-
nagement guidance using flatness approach. IET Control Theory and Appli-
cations, 3(10), 2009.

A. Zolghadri and F. Cazaurang. Adaptive nonlinear state-space modelling for
the prediction of daily mean pm10 concentrations. Environmental Modelling
¢ Software, 21(6) :885-894, 2006.

M. Zerar, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Caractérisation LPV des systémes
non linéaires plats. application a un démonstrateur de rentrée atmosphérique.
European Journal of Automation (JESA), 42(10) :1225-1253, 2008.

M. Zerar, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Coupled LPV and flatness-based
approach for space reentry vehicles guidance. IET Control Theory and Appli-
cations, 3(8) :1081-1092, 2009.

Chapitre d’ouvrage collectif

[CLB02| F. Cazaurang, L. Lavigne, and B. Bergeon. LFT generation by flatness ap-

proach, for mu-analysis of hirmplus fighter aircraft. In C. Fielding, A. Varga,
S. Bennani, and M. Selier, editors, Advanced Techniques for Clearance of Flight
Control Laws, number 283 in Lecture Notes in Control and Information Sciences,
part 14, pages 221-243. Springer, Berlin / Heidelberg, first edition, 2002.

Communications dans des congrés internationaux avec actes et comité de lec-

ture

[BCPO1|

[CBYO00]

[CLB02

[CLBO3]

B. Bergeon, F. Cazaurang, and N. Philippe. H-infinity design and multiva-
riable delay margin. In Proceedings of 1st IFAC/IEEE Symposium on System
Structure and Control, pages 1012-1015, Prague, Czech Republic, Aug. 2001.
[FAC/IEEE.

F. Cazaurang, B. Bergeon, and S. Ygorra. Robust control of flat non-linear
system. In Proceedings of IFAC Workshop on lagrangian and hamiltonian
methods for non-linear control, pages 167-169, Princeton U.S.A, Sept. 2000.
IFAC.

F. Cazaurang, L. Lavigne, and B. Bergeon. LFT representation of a longitu-
dinal perturbed aircraft model by flatness approach. In Proceedings of IEEE
CACSD, pages 230-235, Glasgow, United Kingdom, Sept. 2002. IEEE.

F. Cazaurang, L. Lavigne, and B. Bergeon. Modelling of a longitudinal dis-
turbed aircraft model by flatness approach. In Proceedings of AIAA Confe-
rence, Guidance, Navigation and Control, pages 5478-5482, Austin, USA,
Aug. 2003. ATAA.
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[CYB*00]

[HZMCO1]

[LCBO1a|

[LCBO1D)

[LCMZ04]

[LCZ06a]

[LCZ06b]

[LCZ+07al

[LCZO7h]

[MCZ08a

[MCZ08b]

[MCZV08a]

F. Cazaurang, S. Ygorra, B. Bergeon, M. Fadel, and J. Faucher. Antiwindup
position control of synchronous machine with current limitation. In Procee-

dings of Electrimacs conference, pages 167-169, Saint Nazaire, France, Sept.
2000. IMACS.

D. Henry, A. Zolghadri, M. Monsion, and F. Cazaurang. Integrity moni-
toring of induction machines. a frequency domain model-based approach.
In Proceedings of ECC’2001, pages 1390-1395, Porto, Portugal, Sept. 2001.
IFAC.

L. Lavigne, F. Cazaurang, and B. Bergeon. Modelling a disturbed simplified
aircraft model with flatness property. In Proceedings of JDA 2001, pages
129-134, Toulouse, France, Sept. 2001. GdR Automatique CNRS.

L. Lavigne, F. Cazaurang, and B. Bergeon. Modelling of disturbed flat system
for robust control design. In Proceedings of IFAC NOLCOS 2001, pages
1012-1015, St Petersbourg, Russia, Jul. 2001. IFAC.

L. Lavigne, F. Cazaurang, M. Maini, and M. Zerar. Satellite path planning
by flatness approach. In Proceedings of Systems, Man and Cybernetics 2004
Conference, pages 536-541, The Hague, Holland, Oct. 2004. IEEE.

C. Louembet, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Génération de trajectoire
pour satellite agile par platitude et collocation. In Proceedings of the Inter-
national Conference CIFA, Bordeaux, France, June 2006. IEEE.

C. Louembet, F. Cazaurang, and Ali Zolghadri. Flatness and collocation ba-
sed methodology for satellite trajectory planning. In Proceedings of the IEEE
International Symposium on Control, Communications, and Signal Proces-
sing, Marrakech, Morocco, March 2006. IEEE.

C. Louembet, F. Cazaurang, A. Zolghadri, C. Pittet, and M. Maini. Design
of algorithms for satellite slew manoeuver by flatness and collocation. In
Proceedings of the American Control Conference 2007, pages 3168-3173, New
York, USA, July 2007. IFAC.

C. Louembet, F. Cazaurang, and Ali Zolghadri. A convex approach to the
design of optimal trajectories for satellite. In Proceedings of the 17th IFAC
Symposium on Automatic Control in Aerospace, volume 17, part 1, Toulouse,
France, June 2007. IFAC.

V. Morio, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. On the formal characterization
of reduced-order flat outputs over an Ore algebra. In Proceedings of the 9th
IEEFE International Symposium on Computer-aided Control System Design
(CACSD), pages 207-214, San Antonio, Texas, USA, Sept. 2008. IEEE.

V. Morio, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Sur la caractérisation formelle
de sorties plates d’ordre réduit sur un algébre de weyl. In Proceedings of the
International Conference CIFA, Bucarest, Roumania, Sept. 2008. IEEE.

V. Morio, F. Cazaurang, A. Zolghadri, and P. Vernis. An efective algorithm
for analytical computation of flat outputs over the weyl algebra. In Procee-
dings of the 17th IFAC World Congress, pages 11250-11256, Seoul, Korea,
July 2008. IFAC.
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[MCZVO08b] V. Morio, F. Cazaurang, A. Zolghadri, and P. Vernis. Onboard terminal
area path planning using flatness approach application to shuttle orbiter sts-
1 vehicle. In Proceedings of the 2nd International ARA Days, Arcachon,
France, Oct. 2008. ARA.

[MCZV09] V. Morio, F. Cazaurang, A. Zolghadri, and P. Vernis. A new path planner
based on flatness approach. application to an atmospheric reentry mission. In
Proceedings of Furopean Control Conference - European Control Conference,
Budapest, Hungary, aug. 2009. EUCA.

[MFVCO07] V. Morio, A. Falcoz, P. Vernis, and F. Cazaurang. On the design of a flatness-
based guidance algorithm for the terminal area energy management of a
winged-body vehicle. In Proceedings of the 17th IFAC Symposium on Auto-

matic Control in Aerospace, volume 17, part 1, Toulouse, France, June 2007.
IFAC.

[MVCO06] V. Morio, P. Vernis, and F. Cazaurang. Hypersonic reentry and flatness
theory - application to medium L/D entry vehicle. In Proceedings of the 1st
International ARA Days, Arcachon, France, July 2006. Atmospheric Reentry
Association.

[YCB96| S. Ygorra, F. Cazaurang, and B. Bergeon. Anti-windup control of plants
with input saturation. In Proceedings of IEEE CESA’96, pages 11731177,
Lille, France, Jul. 1996. IEEE.

[ZCZ04a] M. Zerar, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Modélisation des systémes non
linéaires plats perturbés mono-entrée sous forme LPV. In Proceedings of the
International Conference CIFA, Douz, Tunisie, Nov. 2004. IEEE.

[ZCZ04b| M. Zerar, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Robust tracking of nonlinear
mimo uncertain flat systems. In Proceedings of Systems, Man and Cybernetics
2004 Conference, pages 536-541, The Hague, Holland, Oct. 2004. IEEE.

[ZCZ07| M. Zerar, F. Cazaurang, and Ali Zolghadri. Coupled LPV and flatness based
approach for ard guidance. In Proceedings of the 17th IFAC Symposium on
Automatic Control in Aerospace, volume 17, part 1, Toulouse, France, June
2007. TFAC.

[ZCZL05] M. Zerar, F. Cazaurang, A. Zolghadri, and C. Léonard. LPV modeling of
atmospheric re-entry demonstrator for guidance re-entry problem. In Procee-
dings of ECC-CDC' conference, pages 7422-7427, Seville, Spain, Dec. 2005.
IEEE.
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[CYBO95| F. Cazaurang, S. Ygorra, and B. Bergeon. Commande et surveillance d’un pro-
cédé multivariable. In Journées Automatique et expérimentation en laboratoire,
Angers, France, Apr. 1995. Club EEA.

[LCBO1] L. Lavigne, F. Cazaurang, and B. Bergeon. Modelling a disturbed simplified
aircraft model with flatness property. In Proceedings of JDA 2001, pages 129—
134, Toulouse, France, Sept. 2001. GAR Automatique CNRS.
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[BCYY]

[BLCO1]

[CBY7|

[CBOO]

[CBLOO]

[CLBO1a]

[CLBO1b)

[LCBO1a]

[LCBO1D)

[LCZ08|

[MCVO06]|

[ZCZ05]

B. Bergeon and F. Cazaurang. Mu-analysis for clearance flight control laws. In
1st GARTEUR FM-AG11 Meeting, Capoue, Italy, April. 1999. GARTEUR.

B. Bergeon, L. Lavigne, and F. Cazaurang. LFT generation for flat systems.
In 6th GARTEUR FM-AG11 Meeting, Braunschweig, Germany, March. 2001.
GARTEUR.

F. Cazaurang and B. Bergeon. Commande robuste des systémes plats. In
Journéess du GT MOSAR, Poitiers, France, Nov. 1997. GdR Automatique
CNRS.

F. Cazaurang and B. Bergeon. Une méthodologie de synthése de loi de com-

mande robuste pour les systémes plats. In Séminaire d’Automatique de Paris,
Paris France, May 2000. GdR Automatique CNRS.

F. Cazaurang, B. Bergeon, and L. Lavigne. Mu-analysis methodology for fcs
clearance process using non-linear dynamic inversion. In 3rd GARTEUR FM-
AG11 Meeting, Amsterdam Holand, Jan. 2000. GARTEUR.

F. Cazaurang, L. Lavigne, and B. Bergeon. Flatness approach to LF'T model-
ling. In Technical Publication GARTEUR TP-119-22. GARTEUR, 2001.

F. Cazaurang, L. Lavigne, and B. Bergeon. Robust non linear stability analysis
of hirmplus and ride regulator. In 7th GARTEUR FM AG11 Meeting, Bedford,
UK, Jun. 2001. GARTEUR.

L. Lavigne, F. Cazaurang, and B. Bergeon. Modelling a disturbed simplified
aircraft model with flatness property. In Proceedings of JDA 2001, pages 129—
134, Toulouse, France, Sept. 2001. GdR Automatique CNRS.

L. Lavigne, F. Cazaurang, and B. Bergeon. Platitude et analyse de robustesse
des commandes de vol d’un avion a forte incidence. In Journéess du GT MO-
SAR, Toulouse, France, Jun. 2001. GAR Automatique CNRS / CCT CNES.

C. Louembet, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Génération de trajectoires
optimales d’attitude : Approche par platitude différentielle et collocation. In
Workshop du CCT SCA, Toulouse, France, Apr. 2008. CNES.

V. Morio, F. Cazaurang, and P. Vernis. Flatness based hypersonic reentry
guidance of a lifting body vehicle. In Workshop du CCT SCA, Paris, France,
Sept. 2006. CNES.

M. Zerar, F. Cazaurang, and A. Zolghadri. Etude de la platitude d’un modéle
de démonstrateur atmosphérique pour le guidage de trajectoire. In Workshop
du CCT SCA, Toulouse, France, Jun. 2005. CNES.
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Chapitre 2

Du concept de platitude appliqué au
Guidage-Commande autonome.

"Rien ne produit autant d’effet qu'une bonne platitude.
Cela donne a tout le monde un sentiment de parenté."
Oscar Wilde

Résumé :

L’objectif de ce chapitre est de présenter les grandes
lignes des contributions scientifiques de mes activités de
recherche et de leurs applications dans le secteur aéro-
spatial. Cette activité a €été menée au sein de ’équipe
ARIA du département LAPS de I’IMS avec le concours
de doctorants et des co-directeurs de recherche respectifs.
Dans le cadre général du guidage autonome des sys-
temes plats, notre contribution a porté d’une part sur
la synthese et ['analyse de lois de commande robustes
par platitude présentés dans les deux premiéres sections
et d’autre part sur la génération autonome de trajec-
toires optimales qui fait ['objet des deux derniéres sec-
tions. Chaque section comporte un rappel sur le posi-
tionnement du probleme étudié, suivi de la contribution
principale sur ce sujet et d’une bréve présentation de
Uapplication aérospatiale considérée.
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Chapitre 2. Du concept de platitude appliqué au Guidage-Commande autonome.
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2.1. Introduction

2.1 Introduction

Dans ce chapitre je détaille nos contributions sur 1'utilisation du concept de platitude
d’une part pour la synthése et 'analyse de lois de commande non linéaires robustes et
d’autre part pour la génération de trajectoires et le concept de Guidage et Commande
autonome. D’un point de vue théorique, la platitude consiste & déterminer si un systéme
sous-déterminé d’équations peut étre paramétré, de maniére injective, au moyen de fonc-
tions arbitraires. Historiquement, les premiers travaux sur la platitude ont été réalisés dans
[CLM91] en vue de traiter des applications aéronautiques. Leur développement théorique
s’est poursuivi dans le cadre des travaux de thése de P. Martin [Mar92] qui ont permis
d’aboutir au concept de platitude formalisé dans [FLMR95|. Notre activité de recherche
s'inscrit dans ce courant de pensée et porte principalement sur la conception de métho-
dologies exploitant la propriété de platitude et leur diffusion dans le domaine aérospatial.
La notion de platitude étant le dénominateur commun des méthodes présentées par la
suite, sa définition est rappelée dans la section suivante.

2.1.1 Bref rappel sur le concept de platitude

La platitude de différentes classes de systémes (systémes d’équations différentielles
ordinaires, a retards, de dimension infinie, etc.) peut étre décrite en utilisant différents
formalismes mathématiques, reposant sur des notions d’algebre différentielle ou de géo-
métrie différentielle.

Nous rappelons la définition usuelle d'un systeéme plat, telle qu’introduite par Fliess et
al. dans [FLMR95] pour les systémes non linéaires régis par des équations différentielles
ordinaires (ODE). Conceptuellement, un systéme non linéaire est plat s’il existe un en-
semble de variables différentiellement indépendantes, dont le nombre est égal au nombre
de commandes, tel que 1’état et les commandes du systéme puissent s’exprimer exclusive-
ment en fonction de ces sorties et d’un nombre fini de leurs dérivées. De ce fait, aucune
intégration d’équations différentielles n’est rendue nécessaire : les trajectoires des états et
des entrées du systéme peuvent étre immédiatement obtenues a partir des trajectoires des
sorties plates. Cette propriété fondamentale des systémes plats est a la base d’applications
importantes, notamment en termes de planification [NM98, MFHMO5] et de poursuite de
trajectoires [Isi89, HSM83, CLM91].

Plus précisément, considérons un systéme non linéaire déterministe défini sur une variété
différentiable X, s’écrivant sous la forme suivante :

T = f(z,u), (2.1)

ou x est le vecteur d’état de dimension n et u le vecteur de commandes de dimension m.
De plus, f(.) représente une application non linéaire lisseﬂ sur X. On suppose en outre
que m < n, c’est a dire que le systéme d’équations différentielles ([2.1]) est sous-déterminé.

Définition 2.1 (Platitude différentielle [FLMR95]) Le systeme non linéaire

est différentiellement plat (ou, plus brievement, plat) si et seulement s’il existe un vecteur

2. suffisamment différentiables sur X.
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z de dimension m, dont les éléments sont des fonctions différentiellement indépendantes,

de la forme :
z = gb(x,u,u,...,u(a)) ,

tel que

G (215, 200D
{ iy Eizi...,;m) ) (2:2)

ou W, et P, représentent des applications lisses sur la variété X, zz-(k) correspond a la
dérivée d’ordre k de la i*™ composante de z, et @ = (ay, ..., Q) , 8= (B1,...,0m) sont

des m-uplets finis d’entiers.

Le vecteur z € R™ est appelé sortie plateﬂ (ou sortie linéarisante).

Remarque 2.1 Bien qu’il soit toujours possible d’utiliser cette définition pour tester des
sorties plates candidates, des techniques récentes de caractérisation formelle des sorties
plates basé sur la condition nécessaire et suffisante proposé dans [Lév06] sont présentées

dans [ALOS] et [MCZ08a/.

Remarque 2.2 La platitude peut également se définir comme la Lie- Bicklund équivalence
[FLMR99] entre un systéme non linéaire et un systéme linéaire trivial composé d’une
chaine d’intégrateurs. Le vecteur constitué des sorties plates z et ses dérivées jusqu’a
un certain ordre constitue alors l’état du systeme trivial. Les m composantes du vecteur
des sorties plates z sont différentiellement indépendantes. De plus, un sous-espace de
dimension n, peut étre défini avec les coordonnées généralisées sur l’espace des jets Z =
(z,z’, e ,Z(P)) avec p € N.

3. du fait que la sortie z ainsi que ses dérivées successives vivent dans un espace vectoriel de dimension
finie, sans contraintes, donc sans courbure au sens de la géométrie différentielle.
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2.2 p-analyse de commande robuste pour les systémes
plats

A la suite de ma thése, j’ai eu 'opportunité d’intégrer en 1999 un groupe européen de
recherche sur de nouvelles techniques d’analyse pour la validation des lois de commande
d’un avion a grande incidence de vol. Je tiens tout particuliérement a rendre ici hommage a
Jean Francois Magni du CERT ONERA pour nous avoir donné 'opportunité de participer
a ce groupe de travail.

L’objectif de ces techniques d’analyse est de permettre un premier déverminage rapide
de la loi de commande sur I’ensemble de ’enveloppe de vol avant d’effectuer une analyse
approfondie de type Monte Carlo coiiteuse en temps de calcul. Ce groupe, d’'une durée
de vie de trois ans, rassemblait une trentaine de personnes et s’inscrivait dans le cadre
des activités du groupe pour la recherche et la technologie aéronautique en Europe GAR-
TEUR (http ://www.garteur.eu). J’ai contribué a l'activité du groupe en proposant une
méthode d’analyse d’un régulateur non linéaire robuste basé sur une modélisation linéaire
fractionnaire de I’écart de modéle le long de trajectoires obtenues en utilisant le concept
de platitude. Ce travail a été réalisé avec le concours de Loic Lavigne dans le cadre de sa
thése d'université que j’ai co-encadrée avec Benoit Bergeon.

2.2.1 Introduction et positionnement du probléme

Dans cette étude, nous utilisons la propriété de platitude d’'un modéle d’avion & grande
incidence de vol pour générer un modéle linéaire incertain sous la forme d’une représen-
tation par transformation linéaire fractionnaire (LFT). Ce modéle est ensuite utilisé pour
effectuer une p-analyse de la loi de commande robuste associée au systéme et détecter
ainsi rapidement s’il existe des points de ’enveloppe de vol pour lesquels les spécifications
de la loi de commande ne sont pas vérifiées.

Cette approche reprend un concept proposé initialement en 1992 par G. Balas [BRG92]
dans le cadre de la synthése de commande robuste par inversion dynamique appliquée au
modeéle longitudinal d’un avion & grande incidence de la NASA. Bien que les techniques
d’inversion dynamique aient déja été appliquées dans le cadre de la commande de vol
[SEG92, BE92|, ces publications supposent une connaissance exacte du modéle a inverser
et une mesure ou une estimation précise du vecteur d’état. Si ces hypothéses ne sont pas
vérifiées, I'inversion dynamique n’est pas valide et il persiste une dynamique non linéaire
due aux erreurs de modélisation et aux incertitudes [Elg88|. Pour répondre aux objectifs
de robustesse vis-a-vis des erreurs de mesures et des incertitudes de modéles, les auteurs
de [BRG92| proposent une synthése de loi de commande linéaire externe basée sur la va-
leur singuliére structurée [Doy82, BDG91|. Cette synthése repose sur 'adjonction d'un
modele d’erreur linéaire sur la boucle d’inversion dynamique. Bien que ceci constitue une
premiére avancée, ce modéle d’erreur ne prend en compte que de maniére approximative
I'influence des incertitudes du modeéle et des erreurs de mesures.

L’originalité de la démarche proposée ici consiste a construire un modeéle d’erreurs plus
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précis que la simple adjonction d’incertitudes multiplicatives sur le modele linéaire résul-
tant de I'inversion dynamique [CLB02a], permettant ainsi de diminuer le conservatisme
de I'approche précédente. La méthodologie proposée est appliquée sur le modele HIRM+
[Moo02| issu du modéle non linéaire HIRM d’un avion de chasse a grande incidence de
vol [Mui97a] et de la loi de commande RIDE [Ben02]. Cette derniére inclue une boucle

d’inversion dynamique [Mui97b| et a été initialement développée dans le cadre du groupe
GARTEUR FM (AGO08).

Par la suite, nous présentons dans un cadre général la méthodologie proposée. Cette
démarche est alors appliquée a la p-analyse de la loi de commande RIDE associée au
modéle longitudinal HIRM+- le long d’une trajectoire de référence.

2.2.2 p-analyse de régulateur pour les systémes plats

Pour une loi de commande déterminée a partir d’'un modeéle nominal, I’évaluation de
la robustesse paramétrique du systéme bouclé en termes de stabilité et de performances
nécessite la détermination de la famille de modéle résultant des incertitudes considérées.
Pour ce faire nous déterminons la dynamique de I'écart induite par ces incertitudes et
erreurs de modéle, puis nous effectuons une linéarisation au premier ordre le long de la
trajectoire de référence et modélisons cette famille de modéles d’écart linéaire a 1'aide
d’une représentation linéaire fractionnaire. Le formalisme de la p-analyse nous permet
alors de vérifier si le comportement dynamique de cette famille de modéles des écarts est
conforme aux spécifications en terme de stabilité et de performances de la boucle fermée.

Soit le systéme plat (X) dont une représentation d’état est donnée par :

T = f(x,u) (2.3)

ol x € R" est le vecteur d’état, u € R™ le vecteur de commande, et f est une fonction

réguliére telle que rang { g—i (© 0)} =met f(0,0) =0.

D’une maniére classique, I'inversion dynamique non linéaire (NDI) est rendue robuste
par I’adjonction d’un bouclage linéaire K(s) comme cela est représenté sur la ﬁg..

Ve o~V u z
c 8 il NDI | ] fixw) X
3
58 K(s) T ’
5 E
el _m@
Ny

FIGURE 2.1 — Inversion dynamique non linéaire robuste.
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Bouclage dynamique nominal NDI

Le bloc d’inversion dynamique (NDI) et le bouclage linéaire K (s), supposés connus a
priori, ont été déterminés sur le modéle nominal plat 32, suivant :

(31): En = fulxn, uy,) (2.4)
ou x, € R" est le vecteur d’état du modéle nominal, u,, € R™ le vecteur de commande

nominal, et f, est une fonction réguliére telle que rang % o 0)} =m et [,(0,0) = 0.

Supposons que ce systéme admette un jeu (z,1,...., Zn,) de sorties plates. L'inversion
dynamique peut alors étre obtenue a ’aide d’un retour d’état dynamique et d’un chan-
gement de base qui transforme le systéme en une chaine d’intégrateurs sur les variables
(Zn1ye+-es Znm)- Ceci correspond & une linéarisation entrées-sorties pour laquelle il n’existe
pas de dynamique non linéaire non observable [CLM91|. On définit alors la représentation
d’état de ce bouclage dynamique de la fagon suivante :

Sn = Xn(mnygna Un) q m
{ ty = Un(y &0 00) (&, e€RY v, €R (2.5)

avec v, les consignes issues de la génération de trajectoires.

Tn

Notons z.,, = < ) le vecteur d’état étendu. Le systéme bouclé peut alors s’écrire :

n

: iy Jo (@, Un (20, &y vn) )
Ten = : = Jen\Tn,Gn, Un) =
( é, ) Fenln, s ) ( X (s )
Il peut étre représenté par sa forme canonique de Brunovski :

(k1)

Zpl = Unl
Z’SLI:;Ln) = Unm
ou (ky,- -+, ky) sont les indices de commandabilité de la forme de Brunovski relatifs aux

sorties plates (zn1, ", Znm)-

Cependant, l'inversion dynamique ainsi réalisée est sensible aux perturbations exo-
génes et aux incertitudes paramétriques du modeéle. Il est alors nécessaire d’adjoindre a ce
bloc d’inversion dynamique, un bloc de régulation linéaire K (s). Pour réaliser la synthése
ou I’analyse de cette loi de commande linéaire, il est nécessaire de disposer d’un modeéle du
comportement du systéme au voisinage des trajectoires de références et des spécifications
de performances attendues. Nous proposons dans le paragraphe suivant une méthode pour
déterminer ce modéle de la dynamique de I’écart au voisinage de trajectoires de références.
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Dynamique de ’écart induit par les perturbations et les incertitudes de modéle

L’inversion dynamique précédente utilise I’état. En présence de perturbations de me-
sures ou d’erreurs de modéles, les trajectoires réelles ne coincident pas avec les trajectoires
de références. Ceci se traduit sur le modéle linéarisé par 'apparition de termes non li-
néaires supplémentaires traduisant le comportement de I’écart induit par ces perturbations
et incertitudes. L’idée est de caractériser le comportement de cet écart par un modéle non
linéaire puis d’effectuer une linéarisation le long des trajectoires de références. La famille
de modéles ainsi obtenue est alors paramétrée par la trajectoire nominale. L’approche uti-
lise le formalisme basé sur la théorie géométrique différentielle des jets et la prolongation
d’ordre infini développé en particulier par Vinogradov [Vin89| et employé dans [FLMR99|.

Considérons la représentation d’état (X;) définie en . Le bouclage déterminé pour
le systéme nominal (3J;) est décrit par . Ce bouclage impose la relation suivante entre
les sorties plates z,; et les consignes v, ; :

zflkz) =uv,,; Vie{l,---,m}
Notons :
Up (20,60, 0p) =Ty, = (un, ey ug), >
Up = | Un, ...,vff), >
Le systéme nominal et le bouclage sont représentés par :

Tn . N f(xnaUn($n7€n>Un))
( fn ) - fen((lfmgnyvn) - ( Xn(xn,é‘mvn) >

Zn = hn<xn> Un(xnvgmvn)) = h;l(l’mﬁm@n)

Le systéme global F,, correspond a ’extension de f., a I’espace d’état de dimension infini
et peut se mettre sous la forme suivante :

- 0 - 0
Fen (0, §ny Un, Uy Uy ) = fen(Tn, &, Un>an_x + Zuﬁﬁlm
pn=0 n

Considérons maintenant le systéme avec des incertitudes et des perturbations. La
premiére conséquence est que, le champ étendu perturbé F, différe du nominal F,,,. D’autre
part le systéme n’est plus sur la trajectoire d’état nominale mais & proximité de celle-ci.
Le modele global perturbé est décrit alors par :

(7)=reen=("505%5")

2= hn(2,Un(2,§,0)) = by (2,€,0)

Le modéle global perturbé précédent est étendu a l'espace de dimension infinie &, et
s’écrit :
. =N
Fe(xafauauauv"'):fe(xagau)%_}'z%un m

H=
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Notons I’écart entre I'état nominal z,,, &, et ’état perturbé x, £ de la maniére suivante :

or=x —x,

5526_671

et 00 = (v — vy, O — Dy, ...) le terme correctif issu du régulateur linéaire et v,, la commande
(k)

nominale telle que z,’ = v,. La famille de modéles est alors donnée par :
20— v+ 8 (L80,) (20 €0,0) + (DL 1, +0(DLEM,)) -+
ox
ov

ou Lg.h, est la dérivée de Lie de h,, sur le champ F, et :
6 (LR, ) (n, 60,0) = LEN, (20,60, 9) = L W, (@0, €0,7)

DLW bl (00, &0, 0) = LY B, (20,60, 0) — LY 1, (2,€,7)

5 (DLW, ) (2,0 7) = DLE I, (20,€0,7) = DLEH, (0, €,7)

DLWK, (20, &0,0) = LYK, (200, 60,0) — LYK, (,€,7)

Cette dynamique de 1’écart est induite par la différence entre le champ nominal F,,
et le champ perturbé F, d’une part et par I’écart sur la valeur de I'état d’autre part.
Cette dynamique doit étre stabilisée et vérifier les critéres de réjection spécifiés a l'aide
du régulateur linéaire K (s). Pour ce faire on effectue une linéarisation formelle de la
dynamique de ’écart le long de la trajectoire nominale et ’on obtient alors une famille
de modéles linéaires notée :

z\  [AO) B@O)| (z\ _ x
(y) - {C«)) (o)) \u) = u (26)
Cette famille de modéles peut alors étre représentée a ’aide d'une LET [STBI1|.

Définition 2.2 (Transformation Linéaire Fractionnaire) Soit P une matrice com-
plexe partitionnée de la facon suivante :

Pll P12
P = e OPrtp2)x(a1+az)
{ Py Po

et soit A, € C1*Pr et \; € C®*P2 des matrices arbitraires. On définit alors la LF'T haute
et basse comme des opérateurs sur A, et A, respectivement :

F,(P,A,) = Poy+ Py (I — Aupn)fl APy

_ 2.7
FZ(P7AI):P11+P12<]_A1P22>1AZP21 (27)

De plus, ces LE'T sont dites bien définies si det(I — A, Pi1) # 0 et det(I — AjPay) # 0.
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v__ | Z e
P A,
w e
w e
Al — P >
v z

FIGURE 2.2 — LFT basse et haute.

La transformation linéaire fractionnaire peut également étre vue comme le bouclage
d’une matrice de structure P par une matrice A comme cela est représenté sur la Fig[2.2];
les équations définissent alors la fonction de transfert entre v et z.

Il est alors possible d’utiliser ce formalisme pour représenter la famille de modéles
linéaires décrivant la dynamique de I’écart. Ainsi, le transfert correspondant s’écrit
G(Sv 9) - Fu<5(9), %I»

Posons comme systéme nominal

Anom
S (enom) - ( Cnom

Il existe alors une matrice de structure P

Sy

nom
nom

Anom ‘ Bl Bnom
P = Cr | Din Dr2
Cnom D21 Dnom

et A (9) = blockdiag (0111, ..., 0nlrp).

-

Le systéme incertain G(s, ) peut alors étre représenté par la LFT haute de P(s) =
F,(P, %[) et A(0) :

G<37 9nom+5) = Fu(P(S)? A(é))

si et seulement si, il existe une matrice réelle définie par :

sum (20 8) - (BTG
A Dyl 0 0

telle que
Fu (SA7 A (5)) =S (enom + 5) -5 (enom)

A partir de la donnée de cette famille de modéles nous pouvons évaluer les perfor-
mances obtenues en boucle fermée avec le régulateur K(s) en utilisant les outils de la
p-analyse [BDGT91].
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p~analyse

L’utilisation du théoréme du petit gain [Zam81| pour analyser la stabilité d’un systéme
bouclé par une matrice d’incertitudes ne fait pas d’hypothése sur la structure de cette
matrice ce qui induit un conservatisme important. Doyle [Doy82| a proposé d’introduire
un nouvel indicateur pour le cas des matrices structurées. Ceci généralise la notion de
valeur singuliére maximale pour des matrices structurées.

Définition 2.3 La valeur singuliére structurées ua (P) d’une matrice P par rapport a la
structure A est définie par [Doy82] :

1
infaca {7 (A): A € A,det (I — PA) =0}
S’il n’eziste pas de matrice A € A solution de det (I — PA) =0 alors ua (P) := 0.

pa (P) =

La structure des matrices de perturbations A est définie par

5, 0 0
A= 0 46 0
0 0 A,
avec
5 1 0 0 6l 00 A, 0 0
op = 0 0 , 0 = 0o 0 et Ap = 0 . 0
0 0 0,1, 0 0 6.1, 0 0 A,

oud,, € R, 6., € C,et A, € Co*%,

Le théoreme du petit gain peut alors étre adapté au cas des familles de systémes avec
des matrices d’incertitudes structurées. Il permet alors de donner un critére sur la matrice
P permettant de garantir la robustesse de la stabilité de l'interconnexion de P avec A
pour toute matrice A € A de norme H,, bornée.

Théoréme 2.1 (Théoréme du petit gain structuré) Soit la famille de systémes bou-
clés (P,A) ot P (s) est une matrice de transfert stable et ot A(s) est une matrice de
transfert stable telle que A (jw) € A. La famille de systémes bouclés est stable pour tout
A, tel que ||A]| < B si et seulement si

Vw € [0, Fo0[, pa (P (jw)) < (2.8)

|~

Ce théoréme peut étre utilisé pour I’évaluation de la robustesse des performances du
régulateur K vis-a-vis d’incertitudes structurées. Pour ce faire le probléme d’analyse de
performance robuste est mis sous la forme standard représentée sur la fig[2.3] ot la matrice
A incorpore les blocs d’incertitudes des paramétres du modéle et des blocs d’incertitudes
fictifs supplémentaires associés aux objectifs de performances. Ces derniers sont intégrés
dans le probléme augmenté sous la forme de pondérations fréquentielles qui traduisent les
spécifications du cahier des charges.

L’évaluation des performances robustes est alors équivalente a ’analyse de la stabilité
robuste du bloc F; (P, K) bouclé par le bloc A de structure A.
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FIGURE 2.3 — Probléme augmenté de performance robuste.

2.2.3 Application a la py-analyse du modéle HIRM+- longitudinal

Le modéle HIRM+, acronyme de High-Incidence Research Model, posséde les caracté-
ristiques d’un avion de chasse avec une enveloppe de vol de trés grande amplitude vis-a-vis
des valeurs des angles d’incidence et de dérapage (respectivement —50° & +120° et —50° &
+50°). Les lois de commande classiques pour des angles d’incidence faibles & modérés sont
généralement obtenues par des méthodes de synthése linéaire en différents points de I’en-
veloppe de vol. Ces lois sont ensuite paramétrées en vitesse et altitude puis rassemblées
en un seul régulateur a l'aide d’'un séquencement de gains. Cette méthode est souvent
longue et nécessite de plus des vérifications a posteriori de la stabilité et des performances
du systéme bouclé hors des points de ’enveloppe de vol utilisés lors de la synthése. Les
techniques de commande non linéaire comme l'inversion dynamique constituent en ce sens
une alternative intéressante qui a été explorée dans le cadre du projet FM(AGO08) par E.
Muir [Mui97b] et repris pour le projet FM(AG11) dans le modele HIRM -+ [Ben02].
Nous présentons maintenant le modéle de simulation HIRM+ haute fidélité et la com-
mande RIDE associée a partir desquels nous déduisons un modéle simplifié utilisé par la
suite pour faire la p-analyse de la loi de commande RIDE.

Modéle aérodynamique longitudinal

Le modéle longitudinal HIRM+ est un modéle de simulation haute fidélité a six degrés
de liberté dont le vecteur d’état est défini par :

5 = [CV;BJ%CIJ“» VT797¢7w7Zax7y]T

ou x, y, et z sont les coordonnées du centre de masse de ’avion dans le référentiel ter-
restre; Vi, a, et 0 correspondent respectivement a la vitesse dans le repére avion, 'angle
d’incidence et le dérapage ; p, q, r sont les composantes du vecteur vitesse de rotation dans
le repére avion et 6, ¢, ¢ les angles d’Euler permettant de déterminer le repére avion par
rapport au repére terrestre. L’avion dispose de 7 entrées de commande indépendantes : la
poussée de chaque moteur F', les positions des surfaces de déflections (075, drp, dcs, dcp,
dr) et de laspiration sur la pointe avant. Dans le repére avion les forces extérieures (aé-
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2.2. Mu-analyse de commande robuste pour les systémes plats

rodynamiques, gravitationnelles et de poussées) peuvent s’écrire de la maniére suivante :

X 1 —Cx —sinf 2
Y | = 5psvﬁ Cy | +myg 0 +F| 0
Z —CYy cos @ cos ¢ 0

ou Cy, Cy, Cy représentent les coefficients aérodynamiques mesurés a partir de tests en
soufllerie et d’essais en vol; p la masse volumique de 'air qui dépend de l'altitude, S' la
surface aérodynamique totale, M la masse de ’avion et g la gravité. De méme la somme
des moments appliqués au centre de masse s’écrit dans le repére avion :

L 0 1 bC
N 0 bC),

avec Cy, C,,, C,, respectivement les coefficients de roulis, de tangage et de lacet, et L,
M, N la projection de la somme des moments dans le repére avion, ¢ la corde moyenne,
b 'envergure et M7 le moment du a la position des moteurs. Pour le modéle HIRM+-, ces
coefficients sont définis de la maniére suivante :

— ('x est une fonction de «, d7g, et dcg.

— Cly est une fonction de «, 5, r, p, Vir, 075, Orp, Or, dcp, dcs et de I'aspiration.
— (' est une fonction de «, q, Vr, d1g, et dcs.

— () est une fonction de «, B,r, p, ¢, Vr, 6rs, 01p, Or, 0cp, dcs et de I'aspiration.
— (), est une fonction de «, g, Vr, drg, dcs et de 'aspiration.

— (), est une fonction de a , 8, r, p, Vo, o5, 01D, Or, dcD, dcs et de I'aspiration.

Les forces et moments aérodynamiques dépendent de plus de la densité de I'air p qui
est fonction de 'altitude —z lorsque 'on utilise un modéle atmosphérique standard. Ainsi,
le modele d’état est donné par :

. 1
V =— (Xcosacosf+Ysinf+ Zsinacosf3)
m
X sina Z cos

a=qg—rsinatanf —pcosatanf —
1 b=p B mVypcosf  mVrypcosp

Ycosfg XcosasinfS Zsinasin(
mVT mVT TI’LVT

& = Vi cos fcosacostp cos @ + Vpsin B (cos ) sin 0 sin ¢p — sin ) cos ¢)

B = —rcosa+ psina +

+Vir cos B sin a (sin ¢ sin ¢ 4 cos 1 sin 0 cos ¢)
y = Vpcos B cosasiny cos + Vi sin 5 (sin ) sin 0 sin ¢ + cos ¥ cos ¢)

+ Vi cos B sin a (sin ¢ sin 0 cos ¢ — cos 1 sin @)

| 2= —VpcosfBcosasind + Vrsin 3 cos 0 sin ¢ + Vr cos B sin a cos 6 cos ¢
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( 2
; M + (IZ — Iy)pr — I:vz(pz — 7‘2)
q= 7
y
Ly L Iz, j
T 12,
. Iz - K
¢ =p+qsingptanf + rcosptanf
0 =gqcos¢ —rsing
b= sin ¢ cos ¢
L qcos@ cos 6
(2.9)

ou I, I, I, et I, représentent les éléments de la matrice d’inertie de I'avion I.

Dans la perspective de constituer un modéle pour I'analyse des lois de commande,
nous avons d’effectué les hypothéses simplificatrices suivantes :

Cx = fi(a)
Cz =ara+ by + fQ(a)%qE (2.10)
Crn = v + agdrs + by + f3(a)554C

ou f1, fo et f3 sont des fonctions polynomiales et a1, as, ag, by, by des coefficients déter-
minés par interpolation polynomiale des tables aérodynamiques fournies avec le modéle
HIRM+. Dans le cadre du projet GARTEUR FM(AG11), il a été décidé de considérer
uniquement la commande longitudinale drg et de considérer dog égale a zéro. Les fonctions
d’approximations sont alors données par :

(i = —13.6191a° + 15.2716a% — 0.4433a3
—2.9289a% + 0.035310cr + 0.06561
fo= —120.14370* 4 43.956803 + 36.0977a2 + 1.1089« + 6.848

f3 = 23.14300° + 166.9087a* — 85.265403
—19.072402 + 4.13050 — 5.4507

a; = 4.05158, ay = —0.22065, a3 = —0.61471,

by = —0.5191, by = —0.0517

\

Les figures et représentent les résultats de ces interpolations en comparaison avec
les coefficients aérodynamiques donnés avec le modele HIRM+.

Remarque 2.3 L’interpolation du coefficient C'x effectuée ne dépend pas de drg. La prise
en compte de cette derniere approrimation se traduira par l'ajout d’un parametre incertain

lors de la procédure d’analyse.

Pour a < 21°, le modéle est symétrique et il est 1égitime de pouvoir découpler les équations
longitudinales et latérales. Le modéle longitudinal simplifié de HIRM+ (2.11)) est obtenu
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Cx Aerodynamic data 3

Cz Aerodynamic data

0.5

.
.
.
4

)
A
.

\..

L
\\§
\

\\§

\

//

\

\\\\\
.
‘\\\\\
W
%

.
¢

7
-
‘.
i

\
v

“

05, (deg)

5
20
-20 20 (deg) 5, (e

(a) Coefficient aérodynamique Cx (b) Coeflicient aérodynamiques Cz

FIGURE 2.4 — Coefficients aérodynamiques C'x et C'; réels et interpolés.

40 0

FI1GURE 2.5 — Coefficient aérodynamique C,, réels et interpolés.

alors en utilisant les hypothéses de découplage classiques suivantes : § = 0 rad, p =
0rad.s™!, r =0 rad.s™!, ¢ = 0 rad.

VT:%(Xcosa—i-Zsina) X = —mgsinf + 2F — $pVZS fi (a)

v — g4 L 2

g:iJr —rZcosa on Z =mgcosf — LpV2S (ala + b+ f (a))

. ;y M = My — $pV3Se <a2a + azds + bo + %J%(O‘))
(2.11)

Nous retrouvons ainsi un modéle longitudinal non linéaire assez classique (cf [Boi98|)
qui posséde de plus la propriété d’étre plat et qui va nous permettre d’effectuer une
premiére analyse de la stabilité et des performances de la loi de commande RIDE que
nous allons présenter dans le paragraphe suivant.

Régulateur RIDE

La commande RIDE a été développée a partir de la méthode des perturbation sin-
gulieres [SHB89| et de la pseudo-dérivation par bouclage [Phe77]. Ces deux approches
utilisent une structure de régulateur Proportionnel Intégral multivariable et également un
retour grand gain permettant d’obtenir le découplage et une dynamique de boucle fermée
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Chapitre 2. Du concept de platitude appliqué au Guidage-Commande autonome.

voulus. Dans le cas du régulateur RIDE, le retour grand gain est remplacé par une esti-
mation de la dynamique inverse de ’avion vis-a-vis des sorties commandées. Ainsi cette
approche présente de fortes similitudes avec celle basée sur inversion dynamique et a été
également appliqué pour la commande de missile [BC92| et d’avion a faible distance de
décollage [BBB98|. La structure du régulateur implanté dans le simulateur HIRM+RIDE
est représenté sur la figure suivante :

IaYs
\1/<
L=
I )
o

K X
T vV d
+ Ug
Ye + € K N [ Yy
- I [{ .[ HIRM+ [ >
) w
K
14

FIGURE 2.6 — Modéle HIRM+ avec la commande RIDE.

Dans le simulateur, les matrices de gains sont calculées a partir de la réalisation d’état
{A, B,C, D} du modéle linéaris¢ HIRM+ pour un ensemble de pseudo points d’équilibre
avec les vitesses de tangage et roulis p, ¢ comme sorties et la position des gouvernes d;s, 0y,
comme vecteur d’entrées [Mui97b|. Les expressions des matrices de gains du correcteur
sont les suivantes :

Kp=(CB)™'2Z,Q,
K;=(CB)™' 02

Ky =(CB)™'M

= (CB)'cA

(2.12)

udi

ou Zyg4, (), sont des matrices diagonales contenant les amortissements et les fréquences
propres de la boucle fermée et la matrice M contient les gains des entrées de pré-
compensation. La constante de temps 71" correspond & la constante de temps du filtre
passe-haut dans la partie précompensation.

Platitude du modéle HIRM -+ longitudinal bouclé par le régulateur RIDE

L’association du modele HIRM+ et de la commande RIDE constitue un systéme plat.
En effet & partir du modéle non linéaire d’analyse de HIRM, il est possible d’exprimer
I’état et la commande en fonction de I'angle d’incidence « et de 'angle d’assiette 6 de la

o8



2.2. Mu-analyse de commande robuste pour les systémes plats

maniére suivante :

r .
S fo (e m(a—6 1 . A
xm =Vr = pS(a11a+b1) (_P fzéi e ( ) + Af) = wal (Oé, Q, 67 6)

COos &
T = 0 =Yy, (a, a, 0, 9)

' | (2.13)
Ty = q =0 =1y, (‘)‘76‘70’8)
\ TH4e = 0= wCE}M (Oé, @, 6’ 9)
et pour la commande,
Up = Ops = ]\;[_f —0— % (aQO‘ + b + f3(a)2%> = Yu (Oé’d’dﬁ’é’é) (2.14)

ugs = F = mVr—Zsina + %mgSine + };pvlgsfl(a) = wUHQ <Oé,dé,d,(9,é,é>

2cos

avec

A — (pSf2 (o) ge N m(& — q)

2
) + 2p(aja + by)mg cos 0
4 cos &

D’aprés la définition 2.1, « et 6 constituent donc deux sorties plates pour le modéle
d’analyse non linéaire de HIRM .

Le correcteur RIDE défini dans [Mui97b| est fourni sous la forme d’un modéle d’état
linéaire de dimension 4 paramétré en fonction du point du domaine de vol considéré. Il est
alimenté par les quatre entrées g4, 0V, dcr, 0q et fournit les entrées d,, F' au modéle HIRM.
Ne disposant pas d'un modéle analytique mais que du modéle linéarisé suivant

A.| B, ot C. — Cnu Cpp Ci3 Cuy ot D. — Dyy Dis D1z Dy
C.| D, " Cor Oy Coz Oy " Doy Doy Doz Doy
et avec A, € R¥™ B, € R** nous avons considéré les quatre états du régulateur

TRy, TRy, TRy, Tr, comme des sorties plates. De ce modeéle d’état, on déduit les expres-
sions suivantes des entrées en fonction des sorties plates :

dd :warl (’:ERl’.” 7$R4’3‘7R17"' ,ij4)
Vi :¢IU’V‘2 (IRN"' ’l‘R47j;R1"" 7j734)
078 :warg) (lev"' 7xR475UR17"' 7j:R4)
dr :¢IUT4 (xRN"' 7$R47:'BR17"' 7i‘R4)

Le modéle résultant du bouclage du modéle HIRM avec la commande RIDE est repré-
senté sur la Fig[2.7] Ce systéme bouclé est également plat. En effet toutes les entrées ainsi
que les états du systéme bouclé peuvent s’écrire en fonction de o, 0, xg,, Tg,, g, et d'un
nombre fini de leurs dérivées. Ainsi, il est possible, a partir du bouclage sur la poussée F,
d’exprimer |'état xp, en fonction des sorties plates comme le montre ’équation suivante :

F =1y, = Cuizr, + Ciaxg, + Cisxp, — Clazr, — D13V — Dy — Disq
d’ou
TRy = wwsF (047 d, 67 67 TRys TRy, xRS)
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= HIRM

o
il g i PLUS
C r
il

RIDE

FIGURE 2.7 — Inversion dynamique non linéaire robuste.

De méme les entrées de commande du systéme bouclé Vy, qq4, €4, €v, €y peuvent s’exprimer
en fonction des sorties plates de la facon suivante :

Vo= 22500 = 4 V= P,
4= Yug, = wuBFQ

gy = qug - wx}n - 7wbuBFB

€a = YPupy — O = ¢UBF4

€qg = ¢UR4 - was = ¢UBF5

Représentation LFT du modéle au voisinage de la trajectoire d’équilibre

Les erreurs de modéle et les incertitudes paramétriques sont prises en compte en
introduisant les termes de perturbations suivant dans le modeéle d’état non linéaire (2.11)) :

X—X0+)?
]y—Iyg—l—Iy

M = MO+M1+M2
Z=2Zy+2

Les termes d’erreurs sur X et Z prennent en compte a la fois les incertitudes sur les
coefficients aérodynamiques Cx et_C7 et les simplifications effectuees pour passer du
modeéle de simulation haute fidélité (2 {) au modele d’analyse . Le terme M incorpore

des incertitudes sur le coeflicient aérodynamique C, (M 1) mais egalement un second terme
M, lié a la variation de la position du centre de gravité X, définie par :

pVES
2

Le modéle linéaire de la dynamique de ’écart induit par les perturbations et les incer-
titudes de modéle est obtenu en effectuant une linéarisation formelle de ’expression non
linéaire suivante :

M2 = _xcguncCZ

ézl pl(Zl, ...,Z?,’Ul, ey U5,E21,--45E25,E01, ...,5v5)
€9 D221, ey 28, V15 ooy U €21y wvy €255 Euly +oey Eu5)
€3 | = | w321,y 228,01, 0 U5, €21, ooy €25, Euly -ovs Eus)
€4 Pa(Z1,5 ey 28,015 ooy Uy €21y oovs €255 Euly +oy Eus)
é25 p5(21, ...,zg’,vl, ey U5,E41,--45E25, 01, ...,81)5)
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N J 3\ . . . o .
ol 2} = oy et (21, ...,28) = (21, 22, 23, 24, 24, 25, 25, 25) = (9517“, Xor, T3, U (1, 0, 0, 9).

Les termes p1, ps, p3, ps €t ps sont donnés par :

( ~
Pr= «

pr= 4+ —orm ((%Cosoz +&(Zy+ Z) sina + dZsina) mVp -
T ~ ~
—- Zcosa(Vo+Vi)m—ZVr cos(a)m)

< (2.15)
ps= 0
pa= q
_ MIYO_MjY
. ps = Iyo(Iyo+Iiy)
ol
( ’qu MIyo—Moly
Iyo(Iyo+ly) _
a _ _ (Xo+X)sina 7 cos a
- B mVT~ mVr
‘Z — X(;zsa + Zsygla i i (216)
7 — _%pngs |:a1a + fz(a)q;tsz(a)dE . f2(3%;]72?VT:| .
VWS (mack bt o))
~ 0 &
avec fa(a) = fgi&)g.

En se basant sur la premiére méthode de Lyapunov, une analyse de stabilité peut
étre faite a partir de ’ensemble des modéles résultant de la linéarisation le long de la
trajectoire nominale. Cet ensemble de modéles s’écrit :

€21 11 Q12 aiz a4 0Ais €21 bia b5

€22 G21 Q22 Q23 A4 A25 €22 bas  bos c

E:3 = 31 (32 ag3 AaAz4 G35 €23 + by D35 ( €U4 )
€24 (41 Q42 (43 QA4q Q45 €24 bagy bys v
E25 51 Asz2 (53 (54 Ass €25 bss  bss

Les parameétres a;; et b;; évoluent en fonction de la position de I'avion sur la trajectoire
considérée et sont définis par :

a;; = Op: and b;; = Opi

] 1]

J aZj J (%j

Le vecteur 0,,, = (@11m, - - -, G55m, D14m, - - - , bs5m) contient les valeurs moyennes des para-

métres. Les amplitudes des variations sont notées (pqi; et pr;;). Ainsi :
Qi = Qijm + PaijOaij €t bij = bijm + PbijOni
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Si le systéme est défini par P = (

A11m
A21m
azim
A41m

a12m,
a22m
a3om
A42m

as1m  A52m

a13m
a23m
a33m
A43m
a53m

A14m
A24m
A34m
Q44m
A54m,

Am B,
Cpn D

A15m
A25m
a3sm
A45m

, B

a55m

b14m
b24m
b34m
b44m
bsam

> avec D,, = 0 et

b15m
b25m
b35m
b45m
b55m

OO O o

o O O O O

OO = OO

o O O O O

O OO OO

alors le modéle augmenté de I'écart de trajectoire le long des trajectoires nominales est

donné par :
Am ‘ Bl Bm
Paug = Cl Dy Dy
Cm D21 Dm
avec
Pall Pas 0
0 0 Pa21
B, = 0
0
0
1000
0100
0010
Co=1010 01
0000
0000
00 0O
Dy =

5a11 0
0
Ob15

et A =

0
P25 O
0 past DPb3s 0

0 paa

0
0 Cy
0 Cy
01, Ci=| Co |, Dy
1 Cy
0 Co
0
Dy
Dy
DO 5 Dll :0, D21 =0
Dy
Dy

0
6(151
.0
0 dpss
0
0
0
Puvas 0 0
0 past Dbss

SO OO oo o
_— o O O o oo

Ce modele est valable au voisinage de la trajectoire nominale et la p-analyse pa(P) nous
permet de vérifier la stabilité du systéme au voisinage de la trajectoire réelle. Pour obtenir
une analyse compléte, il est nécessaire de définir un ensemble de trajectoires qui balaye le
domaine de vol. Cet ensemble peut correspondre a toutes les trajectoires effectuées lors
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des procédures d’essais en vol ou bien a un jeu de trajectoires réputées contraignantes
par les pilotes d’essais afin d’effectuer un premier déverminage avant les campagnes de
simulations. Ces trajectoires n’ayant pas été mises a notre disposition, la p-analyse n’a pas
été effectuée. Néanmoins, I'’ensemble de la démarche a été appliqué au cas d’un procédé
hydraulique de laboratoire pour lequel nous avions élaboré une loi de commande robuste
par inversion dynamique [LCBO1b].

2.2.4 Bilan et perspectives

Cette étude a constitué pour nous une premiére expérience dans le domaine aérospa-
tial et nous a permis de nous forger une culture aéronautique approfondie. Il est évident
que bientdt 10 ans aprés, nous n’aborderions pas le probléme de la méme maniére. Nous
insisterions certainement plus auprés des partenaires du groupe GARTEUR pour utiliser
plus d’informations concernant le régulateur RIDE et sortir de la contrainte imposée par
le groupe d’utiliser uniquement le modeéle linéarisé du régulateur RIDE sur des points de
pseudo-équilibre afin d’affiner notre démarche d’analyse de robustesse de l'inversion ro-
buste RIDE. Il n’en reste pas moins que nous avons proposé une démarche pour modéliser
les écarts induits par les incertitudes de modéle pour un systéme linéarisé par inversion
dynamique. La famille de modeles ainsi générée est mise sous une forme LF'T. Cette repré-
sentation peut alors étre utilisée pour vérifier la robustesse de la boucle fermée en termes
de stabilité et de performances en utilisant la p-analyse.

D’une maniére générale, I'analyse effectuée suppose que la famille de modéles consi-
dérée est une famille linéaire invariant dans le temps. Dans la pratique, lors de certaines
manoeuvres, cette hypothése n’est plus valide et la famille de modéles a considérer est
du type Linéaire a Parameétres Variants. La prise en compte de cet aspect peut alors
permettre de déterminer un régulateur LPV plus performant qu’un régulateur robuste
unique qui se doit de garantir un niveau de performances pour toute la famille de modéles
considérée. Cette derniére remarque a constitué le point de départ de notre travail sur
une loi de commande LPV pour ’ARD avec Astrium ST.
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2.3 Synthése de lois de commande LPV pour les sys-
témes plats

A partir de 2002, je me suis impliqué dans le développement d’une méthodologie
de synthése de lois de guidage a paramétres variants pour la phase hypersonique d’un
véhicule de rentrée atmosphérique. Ce travail a été réalisé avec le concours de Madjid
Zerar dans le cadre de sa thése d’université que j’ai co-encadrée avec Ali Zolghadri. Cette
méthodologie utilise la propriété de platitude du modéle longitudinal du systéme considéré
et a été appliquée sur un modeéle du démonstrateur Européen ARD (Atmospheric Re-entry
Demonstrator) dont nous avons montré la propriété de platitude. La loi de guidage ainsi
obtenue posséde une bonne propriété de robustesse que ce soit en terme de stabilité ou
de performances en présence de dispersions sur le point d’entrée de la trajectoire comme
le montrent les analyses de Monte-Carlo effectuées. Le probléme de synthése de loi de
guidage est formulé a 'aide d’inégalités matricielles linéaires puis résolu grace aux outils
de la programmation semi-définie positive.

2.3.1 Introduction et positionnement du probléme

Les missions de rentrée atmosphérique présentent des défis dans plusieurs domaines
des sciences et de 'ingénierie comme 1’aéro-thermodynamique, les systémes de protection
thermique, les systémes de controle de poussée et le développement des systémes de gui-
dage, navigation et controle [RA93]. Au cours de la rentrée hypersonique, la trajectoire
du véhicule est déterminée de maniére & respecter a la fois a des contraintes mécaniques
(comme le facteur de charge, le flux thermique, la pression dynamique) et des contraintes
de trajectoire (trajectoire sans rebond, arrivée & un point cible généralement prédéfini
a Mach 2, etc.). Généralement, le systéme de guidage se compose d’un planificateur de
trajectoire con¢u pour répondre aux contraintes ci-dessus et d'un régulateur de suivi de
trajectoire déterminé pour maintenir I’engin dans un proche voisinage de celle-ci, en dépit
des incertitudes du modéle et des perturbations extérieures.

Depuis le début de la conquéte spatiale, plusieurs systémes de guidage ont été proposés
dans la littérature pour résoudre le probléme de la rentrée atmosphérique. Parmi ces lois
de guidage, la plus connue est la loi de guidage utilisée pour les missions Appolo et US
Shuttle [HG79, AJ83]. Cette derniére utilise un découplage entre la boucle interne pour
le controle de la position de ’engin projetée au sol et la boucle externe qui controle la
position latérale de I’engin vis-a-vis de la trajectoire. La gestion des forces de portance et
de trainée aérodynamiques est obtenue par une modulation de la finesse de I’engin.

Les techniques d’inversion dynamique non linéaire sous-jacentes dans I’approche précé-
dente ont été formalisée par la suite pour résoudre le probléme de guidage dans un cadre
général (voir, par exemple [MK94, Lu97|). Plus récemment, dans le cadre de la com-
mande optimale appliquée au probléme de la rentrée atmosphérique et a la suite des idées
de Nicolas Petit [PMMO01] (voir également [MHJ*03, CP08§]), T. Neckel et al. NTP03] ont

utilisé 'inversion non linéaire pour traduire le probléme d’optimisation de trajectoire dans
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un espace de dimension inférieure. Néanmoins les équations couplées et non linéaires de
guidage considérées dans cette étude ne sont pas plates mais sont partiellement inversibles.

A partir des idées précédentes, nous avons développé une approche originale pour
concevoir une loi de guidage valide tout au long de la phase hypersonique utilisant a la
fois la propriété de platitude du modéle non couplé utilisé dans [HG79] et les outils de la
commande des systémes linéaires & paramétres variants (LPV) [AG95, BAG97].

Par la suite, nous présentons dans un cadre général la méthodologie proposée. Cette
démarche est alors appliquée a la synthése d’une loi de guidage d’un véhicule de rentrée
faiblement planant et quelques résultats de simulations sont présentés.

2.3.2 Poursuite de trajectoire pour les systémes plats

La poursuite de trajectoire pour les systémes plats peut étre vue comme un processus
en trois étapes dans lequel les trajectoires de référence des sorties plates peuvent se déduire
des trajectoires de référence, générées par un outil de planification (pas nécessairement
basé sur la platitude). Alors, sans avoir a résoudre d’équation différentielle, les entrées
de référence correspondantes peuvent étre déterminées avec une faible charge de calcul
a l'aide d’'un bloc d’inversion (bloc de pré-compensation). Enfin, pour réduire les effets
des perturbations exogénes et des incertitudes de modeéle, une boucle de rétroaction est
nécessaire, comme cela est représenté a la Fig. . Dans ce schéma a deux degrés

Uncertainty
E block j
disturbances Nominal output
Mission . Uy —»|  Flat >
L Path .| Dynamic u
objectives > e System
—_— Plamner Inversion . E
du
Feedback
LPV
Constraintes
ooty Lo
LT E P
ru"q

FIGURE 2.8 — schéma a 2 degrés de liberté pour la génération et la poursuite de trajectoire

de liberté, introduit initialement dans [vNMO95] pour les systémes plats, la commande
u contient un terme correctif du dépendant de I’écart sur les sorties plates dz et de la
commande de référence de pré-compensation wug, issue du bloc d’inversion dynamique.
Pour réaliser la synthése de cette boucle de commande, il est nécessaire de disposer d’un
modéle dynamique entre 1’écart sur les sorties plates noté e et 'entrée de commande du. Ce
modéle non linéaire décrit 'erreur liée a la différence entre la dynamique réelle du systéme
perturbé et la dynamique du modeéle de référence correspondant a la trajectoire (24, uq).
Ce dernier sera approximé par la suite par un modéle linéaire a parameétres variants.
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Détermination du modéle non linéaire de ’erreur de poursuite

Soit le systéeme plat avec m sorties plates z1,--- , 2z, et p; les nombres caractéristiques
associés définis par :

= f(x,u) (2.17)

avec x le vecteur d’état de dimension n, et u le vecteur de commande de dimension m
et f(.) une fonction non linéaire lisse.

La proposition suivante permet de caractériser la variation de 1’é¢tat dx autour de sa
valeur nominale, induite par des variations sur les conditions initiales.

Proposition 2.1 Soit e = (e11, -+ ,€1p,, * €m1," ", €mp,,) le vecteur d’état du modele
non linéaire de l’écart induit par des variations les conditions initiales de [’état au voisi-
nage des trajectoires de références (xq,uq). Ce dernier est défini par :

Vi=1,---,m e;= zi(j*l) - 21%71), J=L-pi (2.18)

avec zg) la jiémedérivée de la sortie plate désirée z;q et zgj) la jiéme dériwée de la sortie
plate du systéeme z;. Alors, le modéle d’état non linéaire de l’écart est donné par :

ez:,j = €ij+1, Jg=1--- yPi — 1
Vi=1,,m { e, =, (24 + € ig + 0u) — 307 (2.19)
0z; = €1
avec o, défini par :

Lff(%u)zi correspond a la piz'éme dérivée de Lie de z; le long du champ de vecteur f(x,u),
et u = (u,u,...,u(a),...).

En effet, si 'on considére que la trajectoire de référence du systéme non linéaire plat
est donnée par zg, en utilisant les équations ¢, et v, (cf. (2.2)) de la définition de la

platitude), I’état de référence z4 et la commande de référence associée uy peuvent étre
déterminés par :

pat) =W, (21, 2P s 7Z§Pm>>
(p1+1) (pm+1) (2.21)
ud(t):\:[/u Zld)"'yzlpl 7...72md7“'721pm )

Maintenant, considérons le nouveau jeu de coordonnées & défini & partir des sorties
plates et de leur dérivées de la maniére suivante :

Vizla"'vma fi,j:Z'(jilaj:la”'api (222)

1
En utilisant ce changement de coordonnées, le systéme non linéaire plat peut s’écrire
sous la forme du modeéle non linéaire équivalent suivant :(voir, e. g. [FLMR90|, [HDO03|
pour plus de détails) :

gi,pi = Q4 p; (éaa)
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Chapitre 2. Du concept de platitude appliqué au Guidage-Commande autonome.

tel que (§11,- -+, &mp, ) Teprésente le nouvel état du systéme non linéaire (2.23) et o ),
est une fonction lisse définie par :

i p (& u) = L (2, u)zi(z, u) (2.24)
L’application de la de la commande de référence u, obtenue & partir de (2.21) au

modele non linéaire équivalent (2.23)) nous permet d’obtenir un modéle du systéme plat
(2.17) qui peut s’écrire de la fagon suivante :

Vi=1---,m, { é(z’,j)d = g(i,j'i'l)d’ Z =L ,p—1 (2‘25)
g(i,m)d = Q4 p; (&qyUq)
avec §g et ug représentant respectivement le nouvel état de référence § et la commande
associée u. En considérant I'écart e;; = & j — §@j)a = zi(] ) _ zi(cjl) induit par la différence
entre la dynamique du systéme et la dynamique de référence du modele de référence
([2-25), le modele non linéaire de I'écart s’écrit :

€11 511 - é(ll)d
: = : (2.26)
émpm gmpm - g(mpm)d

Maintenant, si ’on considére le vecteur de commande u nécessaire pour maintenir le
systéme sur la trajectoire de référence :

U= ug+ ou (2.27)

et en combinant les expressions (2.23)), (2.25)) et (2.27)), le modéle non linéaire de Iécart
(2.26)) peut se mettre sous la forme suivante :

éfi’j :ei,j—l-laj:l;"'ypi_l.
Vi=1,---,mq €ipya = Qip(&a+ e Uag+ ou) —Eipa (2.28)
Qi (Ea + €, g + du) — 21(52')

Détermination du modéle LPV de ’erreur de poursuite

A partir du résultat précédent, un modéle LPV peut étre déterminé en effectuant une
linéarisation formelle au premier ordre le long de la trajectoire de référence. Ce modéle
peut se mettre sous la forme canonique suivante :

5é1 A171 PN Al,m (561 Bl,l e Bl,m 5u1

: = + - : o : (2.29)

56m Am,l e Am,m 5€m Bm,l e Bm,m 5Um

avec
0 &, 0 0
U : da T+0
Ai,j = . ’ ’ ’ : avec Qi 5k = Yivpi (gd teut U) (230)
0 oo ... 0 i j ek £a,td
Q51 v oo oo Qi
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ou d;; représente le symbole de Kronecker.

0O ... 0
o , 0w p, (Eq+ €, 0+ du)
B; ;= : o avec b; ; = Do,
J

U
bi,j . bi,j Sa,ta

(2.31)

La sortie plate de référence z; et la commande de référence associée uy étant connues
par avance grace au module de génération de trajectoire, les éléments a; ;x et b; ; peuvent
alors étre exprimés comme des fonctions dépendant exclusivement du temps. Par consé-
quent le modeéle LTV peut étre vu comme un modele LPV décrit par les équations
d’état suivantes :

5'6 = A(a,ﬁ’k, biJ-)(Se —+ B(CLZ'J’]C, biJ)(SU (232)

ou de est le nouveau vecteur d’état, du est le nouveau vecteur de commande et
(@ jk,bi;) est le vecteur des paramétres mesurables (réel et variant dans le temps).

Détermination du régulateur LPV

Il existe plusieurs approches possibles pour déterminer un régulateur LPV une fois que
le mode¢le LPV du systéme est déterminé. Nous avons dans notre cas utilisé une technique
basée sur la synthése H,, ainsi qu’une représentation linéaire fractionnaire (LFT) [GS96|
du modéle LPV (voir Fig pour déterminer le régulateur.

A(t)

..‘_
W, J 2
u(t) G(s) z(t)

— 5 T —

FIGURE 2.9 — représentation LF'T haute

Le probléme de synthése est alors formulé et résolu au moyen d’inégalités linéaires
matricielles (LMI) (voir [AG95]).

2.3.3 Application a une capsule de rentrée

La méthodologie précédente est appliquée a la synthése d’une loi de guidage pour une
capsule de rentrée atmosphérique lors de la phase hypersonique.
Description du démonstrateur de rentrée

L’ARD, acronyme de Atmospheric Reentry Vehicle, a effectué avec succes son premier
vol fin 98 dans le cadre du programme de vol expérimental mis en place par I’Agence
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Spatiale Européenne (ESA). Les objectifs principaux du programme ARD portaient sur
la validation en vol de choix techniques et technologiques nécessaires pour le retour orbital
et, plus précisément, la pertinence des modéles aérodynamiques, 'efficacité des systémes
de protection thermique, la performance et la robustesse des logiciels embarqués de gui-
dage, de navigation et de commande (GNC). La mission ARD était décomposée en 4
phases de vol : la phase de montée, la phase balistique, la phase hypersonique (allant de
120 km d’altitude jusqu'a Mach 2) et la descente finale sous parachute.

L’ARD a une forme semblable & la capsule Apollo (cf. Fig. [2.10) avec un facteur
d’échelle d’environ 70%. Le diamétre maximum est de 2.80 m pour une hauteur de 2.40
m et ume masse totale de 2800 kg [PCET96].

FIGURE 2.10 — Atmospheric Re-entry Demonstrator (ARD)

Modéle non linéaire du véhicule

Le modeéle non linéaire considéré ici est issu de [VBC80], Betts [Bet01] et a été aussi
utilisé dans [NTPO03]. Afin de faciliter la synthése de la loi de guidage, nous considérons que
la dynamique de vol du véhicule de rentrée est estimée par le mouvement de translation et
de rotation d’un corps rigide vis-a-vis d’une terre sphérique et stationnaire. La dynamique
de ’ARD est ainsi définie par un ensemble d’équations simplifiées obtenues en négligeant
les forces de Coriolis et d’Euler :

(R = Vsiny
- V cosysin y

@ cos

h—= — cos~sin
¢ 7 Cosysiny

. D(a, M

po DM (2.33)
My

T Ty T R TV )T

. L oz:)M sin V .
@bzﬁ 'Lb—i——COS’ySlnwtanQ

( m,V cosy R
avec R la distance radiale entre le centre de la Terre et le véhicule, 8 la longitude,
¢ la latitude, V' la vitesse, m, la masse du véhicule, v la pente sur la trajectoire et ¢
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I’azimut mesuré par rapport au Nord géographique compté positif dans le sens horaire.
De plus, nous avons utilisé un modele simplifié de la gravité donné par g = %%, ot ur
est le facteur gravitationnel terrestre. L(c«, M) et D(«, M) représentent respectivement

les forces de portance et de trainée qui sont données par :

{ L(e, M) = 5pV>SCr (v, M) (2.34)

D(a, M) = 5pV25Cp(a, M)

avec o 'angle d’incidence et M = % le nombre de Mach (V; représente la vitesse du
son). De plus, S est la surface aérodynamique de référence du véhicule, C, et Cp sont
les coefficients aérodynamiques de portance et de trainée. Afin de décrire les propriétés
physiques de I'atmosphére, une version simplifiée du modéle standard US 76 [oEttSAT76]
a été utilisée. Dans ce modele ;| p représente la densité atmosphérique de I’air, telle que :

R— R,
p = poexp (— : ) (2.35)
ref

ol po est la densité atmosphérique de I'air au niveau de la mer, R, est le rayon
équatorial moyen et h,.¢ l'altitude de référence choisie pour que le modeéle décrive au
mieux les couches supérieures de 'atmosphére. La finesse L/ D est donnée par I’expression
suivante :

£_ CL(a7M)
D N CD(CK,M)

Durant la phase hypersonique de la rentrée, la masse m, est supposée constante.
D’autre part, 'angle a est asservi par la boucle de pilotage au voisinage de l'incidence
d’équilibre, qui, pour un nombre de Mach donné, est déterminé uniquement par la forme
et la configuration du véhicule (position du centre de masse). Par conséquent, les coeffi-
cients de portance et de trainée, ainsi que la finesse, peuvent étre considérés comme des
fonctions du nombre de Mach M uniquement. Ces derniers, obtenus a partir des données
aérodynamique d’Apollo, (JHG70]) sont représentés sur la Fig. 2.11]

(2.36)

Lift coefficient CL ) Drag coefficient CD Lift/Drag ratio CLICD

CLE
CD[)

CLICDH

10 15 S 3 E e G 0 15 30 % B "2 5 10 15 20 F3
Mach number [-] Mach number [-] Mach number [-]

(a) Coef. de trainée (b) Coef. de portance (c) Finesse
FIGURE 2.11 — Coefficients aérodynamiques et finesse en fonction du nombre de Mach

Il faut préciser que certains véhicules ne sont commandés que par une modulation de
I’angle de gite tandis que d’autres utilisent a la fois la modulation de ’angle de gite et de
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I’angle d’incidence. Durant le vol réel de I’ARD, la modulation de I'angle d’incidence n’a
pas été considérée, excepté quelques excursions prédéfinies et limitées au cours des phases
de renverse de roulis. Pour cette étude, nous avons considéré que le cosinus de 'angle de
gite cos p et le coefficient de trainée Cp(M) pouvaient étre considérés comme les entrées
du systéme.

Il nous a fallu dans un premier temps vérifier la platitude du modéle dynamique de
I’ARD. Dans [NTPO03|, les auteurs ont utilisé le critére des variétés réglées (introduite par
P. Rouchon dans [Rou94|) et ont montré que le modeéle non linéaire couplé, incluant les
dynamiques longitudinale et latérale, n’est pas plat. Néanmoins, en utilisant les hypothéses
de Harpold [HGT79], il est possible de considérer que les dynamiques longitudinale et
latérale sont découplées et alors d’utiliser la propriété de platitude de ce modéle découplé.
Le conservatisme induit par cette hypothése peut étre pris en compte lors de la synthése
de la boucle de commande en ajoutant des contraintes supplémentaires.

Propriété de platitude du modéle longitudinal de ’ARD

Le modéle longitudinal de PARD se déduit des équations non linéaires de la
maniére suivante. Sous 'hypothése d’une terre sphérique et non tournante, on introduit
une nouvelle variable X qui représente la distance projetée, i.e. la coordonnée curviligne le
long de la trace au sol relative au repére géocentrique. De plus, si les dynamiques longitu-
dinale et latérale sont supposées découplées, les équations de la dynamique longitudinale
sont données par :

R= V sin~y
X =V cosy
V= —%%WCD(M) — gsiny

g = %"S;n—VQCL(M) cospi+ (5 — &) cosy

(2.37)

Le modeéle non linéaire comporte quatre états (R, X, V,v) et deux commandes
Cp(M) and cos pu. Pour ce modele longitudinal, les sorties plates candidates sont la dis-
tance radiale R et la position projetée X, notées respectivement z; et zy dans la suite.
Alors, les entrées du systémes (Cp(M) ,cos p) et les variables d’état (V, v) peuvent s’écrire
comme des fonctions des sorties plates candidates z1, 2o et de leur dérivées premiéres et
secondes, de la maniére suivante :

R = Z1
X =2 (2.38)
V=23 +2z '
~v = arctan z—;
A partir de I'équation (2.37)), le coefficient de trainée Cp et le cosinus de 'angle de
gite cos p peuvent s’écrire :

2my (—V—gsin
{ Cp=—"prg— <p2v2sgs W)' y (2.39)
cos p = srrifpiey (V= (5 — ) cos)
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De plus V and 4 peuvent s’exprimer comme des fonctions des sorties plates et d'un
nombre fini de leurs dérivées temporelles :

V _ Z1Z11292»

\/ 22422
S z'iz'll—z‘?zz'z (240)

N 2
4(1+(2))
Ainsi,les entrées de commandes peuvent également étre exprimées comme des fonctions
des sorties plates et d’'un nombre fini de leurs dérivées temporelles.

Remarque 2.4 La commande du mode latéral est obtenue par plusieurs renverses de
roulis le long de la trajectoire, ce qui revient a inverser le signe de [’angle de gite pour
rester dans un corridor latéral Ay typiquement défini en fonction de V. Pour plus de
détails sur ce dernier point, voir [HG79/.

La propriété de platitude du modéle considéré peut maintenant étre utilisée pour gé-
nérer les commandes de référence sans avoir & résoudre d’équations différentielles. Pour
calculer les états de référence (Vy,v,4) et les commandes associées (Cpg, cos fi4), nous utili-
serons les sorties plates de référence Ry et X, représentées sur la Fig. [2.12] Ces trajectoires
ont été obtenues a l'aide d’un outil de génération de trajectoire industriel garantissant

le respect de contraintes comme le flux thermique, la pression dynamique, le facteur de
charge et I'équilibrage de 'engin [PCFT96]. Alors, en utilisant les équations (2.39)) et

(2.40)), on obtient les trajectoires de référence représentées sur les Fig. et 2.14]

« 10° Radial dstance < 107 Dvwmrangs position

(a) Distance radiale de référence Ry (b) Position projetée de référence Xy

FIGURE 2.12 — Trajectoires de référence des sorties plates

Nous allons maintenant détailler I'application de la méthodologie proposée pour la
synthése du régulateur de poursuite au cas du régulateur de guidage de I’ARD.

Modélisation LPV et synthése du régulateur

Le but ici est d’obtenir & partir du modéle longitudinal de 'ARD le long d’une tra-
jectoire de référence un modeéle LPV. Dans un premier temps, considérons le changement
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Valacity Fath angle

tirmefs]

(a) Vitesse de référence Vy (b) Pente de référence vq4

FIGURE 2.13 — Trajectoires de référence de I'état
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(a) Trainée de référence Cpy (b) Angle de gite de référence (cos p1)q
FIGURE 2.14 — Commandes de référence
de coordonnées & des sorties plates :
T . 1T . T
5 = [611761276217621] - [2172:1721722] = [R,VSIH’Y,VCOS’Y] (241)

En utilisant le difféomorphisme précédant &, le modéle non linéaire plat (2.37) peut
s’écrire sous la forme suivante (|[ZCZ04b])

(& =&
&2 = [—5=pSV3Cp — gsiny| siny + -
' SV T—ﬁpSVQ%CD cos 1 + (% — 2) cos ] cosy (2.42)
§a1 = E22
oo = [—meSVQC’D — gsin’y] cosy:--
L '-'VT—ﬁpSVQ%ODCOS,u—i— (% —%) cosv] sin ~y

Considérons &1, §12,, §21,, 21, comme des référence pour les états &1, &2, 21,821 La
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dynamique de I’écart de modéle est alors décrite par :

én =eiz

é12 = &2 — &g, (2.43)
€21 = €22 )

€ar = 22 — oz,

Le modéle ainsi obtenu est non linéaire et dépend des sorties plates. Pour obtenir un
modéle linéaire, nous avons effectué une linéarisation formelle de 1’équation le long
des trajectoires désirées &;, C'p, et cosjy. Pour ce faire, il est pratique d’utiliser un outil
permettant le calcul symbolique comme par exemple MAPLE™. En utilisant les notations
introduites dans le paragraphe précédant, le modele LPV peut s’écrire sous la forme d’état
suivante :

n 0 10 0 0 0 enn
€12 Aoy (t) Agna(t) 0 Agy(t)| Ba(t) Baalt) €12
é1 0 0 0 1 0 0 €21 (2.44)
€92 | Au(t) Agp(t) 0 Au(t) | Bua(t) Bae(t) €22 '
PENO) 1 0 0 0 0 0 5 (1)
52o(1) 0 0 1 0 0 0 Jus()

ot A;;(t) et B;;(t) sont supposés étre disponibles en temps réel.
Le modele LPV défini par(2.29) peut se mettre sous la forme d’une LFT haute telle
que dz(s) = fu(G(s), A)du(s), avec :

A Ba B 0An(t) - 0
G(S) = fu C DAA DAQ ,1/8 et A(t) = (245)
02 DQA D22 0 Ce 6B42(t)
ot [|0Ai; (#)[| = [10Bi; (#)[| = 1 et
0 1 0 O
_ | A2z0 Az 0 A Ay e + Aij min
A= 0 0 0 1 avec A;jo = 5
Ano Ao 0 Awg
0000O0OO0OO0OO0OO0O
1111100000 (0 By 0 By
Ba=10v000000000 etB?_(o B22OOB420>
0000O0O111T1T1
As;p O 0 00 Ay O 0 00
| 0 Am 0 00 0 Am 0 00 /1000
=1 09 0o 0 00 0 0 0 00 etCQ_(oo1o>
0 0 Ay 00 O 0 Agn 00
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avec Ay = Admae Aumin D) — Doy = Dyy =0 et
000 Byy 0 000 Byr O
000 0 0 000 0 O
Das = 000 O 0O 000 O 0 (2.46)
000 0 By 000 0 By

La méthodologie utilisée pour obtenir cette forme LFT est détaillée dans [STBI1].

Magnitude

10" 10
Frequency [radfs]

FIGURE 2.15 — fonctions de pondération sur les transferts S et KS

A partir du modéle , la derniére étape consiste a effectuer la synthése de la loi de
guidage permettant de maintenir le véhicule sur une trajectoire admissible en dépit d’un
niveau d’erreurs spécifié. Ces différents objectifs peuvent étre traduits sous la forme de
fonctions de pondération W,(s) et W,(s) associées respectivement aux fonctions de sen-
sibilité (transfert S(s)) et de commande (transfert K'S(s)) (voir Fig. 2.17)). Les fonctions
de pondération sont définies de maniére a limiter les variations rapides du signal d’erreur
0z(t), et le niveau de la commande du(t), et de sorte & prendre en compte les erreurs de
modélisation induites par I'hypothése de découplage longitudinal /latéral. En plus de ces
contraintes prédéfinies, les fonctions de pondération ont été ajustées a I’aide d’une analyse
temporelle des simulations de Monte Carlo en présence des dispersions cinématiques pour
la trajectoire hypersonique considérée.

Finalement, en utilisant la structure de régulateur représentée sur la Fig. un
controleur MIMO d’ordre huit a été déterminé en utilisant la LMI control toolbox de
Matlab [GNLC95|. Le régulateur LPV K (A(t)) est donné par la LFT basse f; (K, A(t))
avec la matrice A(t) qui correspond a la méme matrice que celle du modéle LPV définie
dans . Les valeurs singuliéres du correcteur ainsi obtenues sont également représen-
tées sur la Fig. ce qui correspond approximativement au régulateur PID multivariable
présenté dans [ZWLO02].

76



2.83. Synthese de lois de commande LPV pour les systéemes plats

420 4z 3
wiis wiis) AT e |
7y 7 YA |: 7, .
Zrlt) Sult) Gls) — H
- |: dl[f;l ] e
Frequency (radisec)
(a) Schéma de synthése du régulateur LPV (b) Valeur singuliéres min et max du

régulateur LPV

FIGURE 2.16 — Régulateur LPV

Evaluation des performances de la loi de guidage

Dans cette partie, nous allons présenter quelques résultats de simulations de type
Monte Carlo pour ce nouveau schéma de guidage hypersonique. Des dispersions sur le
point initial de rentrée ont été prises en compte pour évaluer la robustesse de la loi de
guidage. Plus précisément, la distance radiale initiale R(0) est incluse dans un cercle de
100 m autour de sa valeur nominale R(0) = 6520 km et la distance projetée est incluse
dans un cercle de 50 km autour de sa valeur nominale X (0) = 20 km. Les trajectoires des
sorties plates associées aux simulations de Monte Carlo sont représentées sur la Fig. [2.17]
L’erreur de poursuite e est représentée sur la Fig. Comme on peut le constater, 1’er-
reur de poursuite converge asymptotiquement vers zéro et les trajectoires de 1’état suivent
les trajectoires de référence avec une erreur inférieure a 5% et un temps d’établissement
de 120 s, ce qui est conforme aux spécifications données.

x10° zlref et z1 % 10° z2ref et 22

— = : i —=z
10 [ T SN I — —zlref|] / — -~ Z2ref
3 150 j

z2refet z2 [m]

zlref et z1 [m]
o

05— f P b
21 H h
o i i i i o H |
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500
time [sec] time [sec]
(a) Distances Radiales Ry et R (b) Distances projetées Xy et X

FIGURE 2.17 — Trajectoires des sorties plates de références et perturbées
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FIGURE 2.18 — Erreur de trajectoires

2.3.4 Bilan et perspectives

Dans ce travail, nous avons proposé un schéma de synthése basé sur la platitude et
la commande LPV pour résoudre le probléme du guidage hypersonique pour un véhicule
de type capsule Apollo. La méthodologie proposée est basée sur des techniques LPV et
profite de plus des propriétés de platitude du modéle longitudinal considéré. Le probléme
de synthese de la loi de guidage a été formulé comme un probléme LPV augmenté, ce
qui nous a permis d’utiliser les techniques LPV disponibles pour résoudre ce probléme
de guidage. Cette démarche a été appliquée a la phase de guidage hypersonique du mo-
deéle longitudinal du démonstrateur de rentrée atmosphérique (ARD). Une présentation
de quelques résultats des simulations de Monte Carlo effectuées illustre le potentiel de
I’ensemble de l’approche proposée. Cette premiére étude sur la rentrée atmosphérique
nous a amenés a nous intéresser par la suite (cf a 'extension de la démarche proposée
pour des engins plus planant et pour la seconde phase de la rentrée appelée phase TAEM
(pour Terminal Area Energy Management). Cette phase a pour but de dissiper 1'énergie
résiduelle et de positionner le véhicule de rentrée face a la piste.
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2.4 Génération de trajectoires optimales pour les sys-
témes plats

A partir de 2004, je me suis intéressé au probléme de génération de trajectoires d’atti-
tude pour satellites en partenariat avec le CNES et Alcatel Space. Ce travail a été réalisé
principalement avec le concours de Christophe Louembet dans le cadre de sa thése d’uni-
versité que j’ai co-encadrée avec Ali Zolghadri. L’objectif est de générer par platitude
différentielle des profils de guidage permettant des manceuvres rapides. Deux méthodes
de génération de trajectoires ont été développées :

— la premiére associe la propriété de la platitude différentielle du modéle a une tech-
nique de collocation par B-splines et permet de transformer le probléme formulé
initialement comme un probléme de commande optimale en un probléme de pro-
grammation non linéaire ;

— la seconde approche consiste & convertir le probléme de commande optimale en un
probléme de programmation semi-définie positive.

2.4.1 Introduction et positionnement du probléme

Dans le domaine du controle d’attitude d’un satellite sur orbite, la génération de tra-
jectoires consiste a définir les manceuvres en rotation autour du centre de gravité du
véhicule. Cela revient & déterminer les profils temporels de 1’état et de la commande asso-
ciée qui respectent un ensemble de contraintes. Les manceuvres d’attitude sont un point
clé dans la bonne marche de la mission d’un satellite d’observation de la Terre. En effet,
ces manceuvres permettent de rallier deux prises de vue, télécharger les informations ob-
tenues vers certaines stations au sol, etc. Plus leur temps est réduit, plus le satellite est
disponible pour les phases de prise de vues. Par ailleurs, la prise de vue ne peut avoir lieu
qu’aprés un intervalle de temps, appelé temps de relaxation, qui correspond au temps mis
par le systéme de pointage fin pour tranquilliser les vibrations du satellite induites par la
manceuvre. Il est donc important de générer des trajectoires qui minimisent les vibrations
des structures flexibles du satellite.

Le probléeme de génération de trajectoires d’attitude est habituellement formulé comme
un probléme de commande optimale [SW97|. Il consiste & minimiser le temps et /ou 'effort
des actionneurs nécessaire pour conduire le satellite d’une attitude initiale a une attitude
finale tout en respectant les contraintes imposées par les limitations sur les actionneurs.
Un tel probléme ne connait pas encore de solution analytique exacte. Cependant de nom-
breuses méthodes numériques sont disponibles dans la littérature (voir [ST94] et [ST99|
pour un état de 'art). Nous pouvons classer I’ensemble de ces travaux en deux catégories :
ceux utilisant les méthodes indirectes de résolution du probléme de commande optimale
et ceux utilisant les méthodes directes.

Les méthodes indirectes mettent en place et résolvent le probléme aux deux bouts pro-

venant de l'application du maximum de Pontryagin [Bry99|. Les conditions d’optimalité
pour le probléme de génération de trajectoires d’attitude ont été décrites dans [LB90].
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Sous un certain nombre d’hypothéses conservatrices, des solutions numériques du pro-
bléme précédant ont été proposées dans [LB90, BW93, ST99|.

Les méthodes directes sont basées sur la discrétisation des profils des états et des
commandes et sur les schémas d’intégration implicite qui transforment les contraintes sur
la dynamique du modéle en contraintes algébriques. Les conditions d’optimalité ne sont
alors plus définies grace au principe du maximum de Pontryagin mais sont assurées par
un algorithme de programmation non linéaire. Dans ce cadre, Scrivener et Thompson
[ST93] ont réussi & obtenir un temps minimal de transfert comparable & celui obtenu par
la méthode indirecte.

Dans la plupart de ces travaux, les profils de commande calculés présentent des dis-
continuités. En effet, les conditions d’optimalité dérivées du principe du maximum de
Pontryagin imposent que la trajectoire optimale soit une série de commutations entre des
phases & accélération maximale. De plus, les raideurs gyroscopiques sont négligées, soit
en considérant les termes non diagonaux de la matrice d’inertie nuls, soit en placant les
couples moteurs le long des axes du repére principal d’inertie. De ce point de vue, nos
travaux se distinguent de ceux cités précédemment. Tout d’abord, notre approche génére
des trajectoires d’attitude avec un haut degré de continuité. Ce choix antinomique avec
les conditions d’optimalité va permettre de limiter ’énergie résiduelle due a la manceuvre
excitant les modes souples. Ainsi nous verrons que la perte d’optimalité de la trajec-
toire est compensée par des temps de relaxation plus courts. Enfin, notre méthodologie ne
nécessite pas d’hypotheése sur la matrice d’inertie du satellite et les raideurs gyroscopiques.

Pour répondre a ces objectifs, nous associons dans une premiére méthode le concept
de platitude différentielle [FLMR95] & une méthode de collocation directe [HP87]. Cette
association n’est pas nouvelle et a été développée a la fin des années 90 [MMMO00, FAMO1].
Afin d’améliorer les performances numériques de cette premiére approche, une approxima-
tion convexe de ’espace admissible est proposée ainsi qu’une évaluation du conservatisme
induit. Enfin, une étude comparative des trajectoires obtenues avec des méthodes de com-
mande optimale plus classiques en service au CNES a montré que 'approche proposée
permet d’accroitre le temps réservé a l’acquisition d’images.

Dans le cadre de ces travaux nous avons également développé une seconde méthode
consistant a reformuler le probléme de commande optimale comme un probléme de pro-
grammation semi-définie positive. Cette méthode résulte de la généralisation au cas non
linéaire plat du résultat proposé par Henrion et Laserre dans le cas linéaire [HLO6]. Elle
permet d’éviter une vérification a posteriori des contraintes comme cela est le cas pour
I’approche par collocation puisque celles ci sont vérifiées sur le continuum temporel.

Dans la section suivante, le probléme de génération de trajectoires a base de B-splines
pour les systémes plats est formulé. La premiére méthode basée sur la collocation directe
est ensuite détaillée et appliquée au cas de la génération de trajectoires d’attitude pour
un satellite. Enfin la seconde méthode utilisant une formulation SDP est présentée avant
un bilan sur cette thématique.
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2.4.2 Formulation du probléme de génération de trajectoire a
base de B-splines pour les systémes plats

Soit le systéme non linéaire suivant
= f(x,u) (2.47)

avec = le vecteur d’état de dimension n, u le vecteur de commande de dimension m et
f(.) une fonction non linéaire. On suppose de plus que ce systéme vérifie la définition de
la platitude et on notera z le vecteur des sorties plates de dimension m.

En utilisant les propriétés de la platitude de maniére analogue aux travaux présentés
dans [MMMO00], la génération d’une trajectoire optimale sous contraintes, t — (x(t), u(t)),
pour un systéme non linéaire plat est équivalente au probléme d’optimisation sans inté-
gration suivant :

min J(2) 2(t) =z,
: Z(ty) = zf, (2.48)
respectant 2(t) € S.,
ou z = [z, 5,000,200 L } sont les coordonnées des sorties plates et d’un nombre fini de

leurs dérivées. J est une fonction objectif et le sous-ensemble S, également nommé espace
atteignable, est défini comme suit :

5. ={z[~(2(t)) <0}, (2.49)

avec y(Z(t)) décrivant les contraintes sur la trajectoire et les actionneurs. On suppose de
plus que S, est un sous-espace polytopique. Dans le cas contraire, il est toujours possible
de déterminer un sous-espace convexe polytopique inclus dans le sous-espace atteignable
[FAMO1].

Décrivons ensuite les composantes du vecteur des sorties plates ¢ — Z(t) par des poly-
nomes par morceaux. De tels polynémes ont été utilisés depuis longtemps pour résoudre
des problémes de commande optimale et ont montré leur capacité a gérer aussi bien des
contraintes multiconvexes que non convexes [HP87, AMRSS8, Bet01]. En effet, il est pos-
sible d’exprimer Z(t) sur une base de B-splines {B;;} d’ordre k (voir [dBO01], chap IX).
Cette base de B-splines constitue une base compacte et numériquement stable pour les
polynoémes par morceaux et permet de gérer la classe de continuité de la trajectoire sans
contrainte supplémentaire. Ainsi, il est possible de décrire les composantes du vecteur des
sorties plates et de ses dérivées de la fagon suivante :

ng
4(t) = > CijBjk(t), i=1,....,m
T (2.50)
2= > CiyBR ), i=1,...,m.
j=1
ot C'=(Ci1,...,Cippy,--,Cmtse oy Cruny)? sont les coordonnées de z(t) dans la base

des B-splines B(t). Les coordonnées C' deviennent ainsi les variables de décision du pro-
bléme de commande optimale (2.48)). Ainsi, le probléme de génération de trajectoire opti-
male pour des systémes plats (2.48) s’exprime a I’aide de B-splines de la maniére suivante :
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min J(2(C)) [ 2000 =7
Z(tf70) - ~f (251>
respectant 2(C) € ..

ou la fonction J(Z(C')) est supposée convexe.

2.4.3 Génération de trajectoire par collocation et platitude

Si la platitude permet de convertir le probléme de commande optimale en un pro-
bléme d’optimisation géométrique sans contraintes dynamiques, il faut pouvoir trouver
la trajectoire temporelle incluse dans le sous-espace de Z vérifiant les contraintes du pro-
bléme initial. Pour ce faire on se propose d’utiliser ici une méthode de collocation et
une approximation convexe du sous-espace admissible afin de définir une procédure sous-
optimale, souple et efficace dans la perspective d’une version embarquée.

Meéthode de collocation

La méthode de collocation se base sur la vérification des contraintes du probléme
en un nombre fini de points {7;} appelés points de collocation. Le nombre et la distribution
de ces points sont des degrés de liberté pour la procédure de génération de trajectoires.
Finalement, nous obtenons le probléme d’optimisation paramétrique non linaire (ou Non
Linear Programming NLP) suivant :

min J(2(C)) S
c z(ty, C) = %, ' (2.52)
respectant Z(1;,C) € 8,,j=1,2,-- ,card({T})

Le probléme de commande optimale initial est alors réduit au probléme d’optimisation
paramétrique non linéaire . Les entrées de ce probléme sont les paramétres k, T
de la base de B-splines, desquels la taille du vecteur C' sera déduite, et les points de
collocation 7;. Le choix de ces points nécessite un certain degré d’expertise. En premier
lieu, le nombre de points fixe la taille du probléme NLP & traiter. Ensuite, la distribution
de ces points nécessite souvent une connaissance a priori sur la trajectoire solution et les
points de plus fortes contraintes. Une heuristique simple consiste & répartir ces points de
maniére uniforme puis a faire une analyse de la trajectoire ainsi générée entre les points
de collocation. Dans les zones ot les contraintes ne sont pas vérifiées, on augmente alors
la densité des points de collocation quitte & la diminuer dans les zones ou il existe des
marges vis-a-vis des contraintes.

Convexification des contraintes

La principale difficulté dans la résolution du probléme vient du fait que l'es-
pace admissible S, est trés généralement non convexe comme cela a été souligné dans
[RF06]. Une solution sous-optimale peut alors étre déterminée en travaillant dans un
cadre convexe. Pour ce faire, nous allons chercher une approximation intérieure convexe
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de I'espace admissible S, et également proposer une mesure du conservatisme induit basée
sur la comparaison des volumes de 'approximation convexe et de I'espace admissible.
Une méthode d’approximation possible consiste a utiliser les surfaces dites superqua-
driques introduites initialement dans [Bar81|. Bien que d’autres approches comme les
méthodes a base de polytopes [FAMO1] soient envisageables, nous avons choisi les super-
quadriques en raison du nombre limité de parameétres nécessaires pour les décrire et qui
conditionnent la taille du probléme d’optimisation. En effet, le nombre de paramétres a
optimiser dans I’approche polytopique s’éléve a n; x ¢, ot ¢, est le nombre de sommets du
polytope tandis qu’avec les superquadriques le nombre de paramétres n’est que de 2n;—1.

) - T : .
Les coordonnées cartésienne [yy, - -+, y,]" d'un point de la surface superquadrique sont
données par la relation suivante :

( n—1
a; H cos®k 0y, sii=1
k=1
y={ oo (2.53)
a; sin Oi_lncos’“(?k sit=2,---,n—1
k=1
La;sin“ =" 0,4 sii=n
ou 6 = [bh, - ,0,_1] correspond au vecteur des anomalies, € = [e1, -+ ,€,-1] au
vecteur des exposants et a = [ay, - ,a,] au vecteur des demi-grands axes. La convexité

de la forme superquadrique dépend des paramétres {¢;}. En effet, ces paramétres influent
sur le caractére anguleux de la forme en fonction de chaque axe et on se limitera aux
superquadriques telles que, Vi, ¢; < 2, pour garantir la convexité du sous-espace engendré.
Le probléme d’approximation par une superquadrique convexe se pose alors comme le
probléme d’optimisation semi-infini suivant :

o r(2+1)r(2)
Vo (S (a, = 2ay, (g ; j :
max Vy, (5 (a,€)) = max ( a Ha T(+DE+1) (2.54)

sous la contrainte : S (a,e) € S,

avec la fonction I' définie par I' = fi} exp "t 1dt et V,, (S (a,€)) désigne le volume de la
superquadrique [PFTV92].

Le probléme est ensuite transcrit en un probléme de programmation non li-
néaire par discrétisation de la contrainte d’appartenance S (a,e) € S,. Une fois la forme
d’approximation calculée, la contrainte de passage z (7;, C') € S, du probléme est
remplacée par une contrainte convexe d’appartenance de la trajectoire a I’approximation
qui s’exprime sous la forme suivante :

Z(r,C)e S, e F. (2(Cym)) <1,i=1,--- card {71} (2.55)

La fonction d’appartenance F & une forme superquadrique de dimension n; est donnée
par 'expression suivante :

Fo(2) =Apop., z€ER” (2.56)

zyltz
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out A,,,, est définie par la récurrence suivante :

2

Ma(@) = (2)" + <_2 : (2.57)
Ao (2) = (Ans e ()50 + (ﬁ—:) et

Ces approximations réduisant sensiblement I’espace des solutions, un critére de mesure
du conservatisme est basé sur le ratio entre un majorant Sp du volume de la forme S, et
le volume de I'approximation convexe S;. La méthode d’approximation proposée se base
sur I'analyse par intervalles (Moore, 1966) et I'inversion ensembliste (Granvilliers, 2004).
Cette approche est détaillée dans [LCZ107a]. L’ensemble majorant, S, résulte de 'union
d’hypercubes de O, pour lesquels on sait évaluer simplement le volume.

Le critére Ay suivant nous informe de I’état de remplissage de la forme S, par la forme

intérieure convexe Sy :
Vol (So)\ (=)
Ay = | ————= 2.
v (VOZ<SI)) (2.58)

L’exposant %permet de ramener le rapport de ces volumes de dimension n; a un rapport
z
unidimensionnel.

Application a la génération de trajectoire d’attitude

La méthodologie précédente peut s’appliquer au cas de la génération de trajectoire
d’attitude de satellites car, comme nous le montrons par la suite, le modeéle d’attitude
posséde la propriété de platitude. Parmi les sorties plates possibles, les parameétres de Ro-
drigues constituent une solution intéressante pour éviter les singularités pouvant intervenir
lors de I'inversion de I’équation cinématique.

Modélisation de la dynamique d’attitude & ’aide des paramétres de Rodrigues.
Le modé¢le dynamique d’attitude d’un satellite se compose de deux jeux d’équations : les
équations de la cinématique et celles de la dynamique. La forme de ce modéle dépend
du choix de la représentation d’attitude. Bien que la représentation la plus commune
est celle du quaternion normalisé, on utilise ici la représentation des parameétres modifiés
de Rodrigues (PMR) noté o, introduite dans [SJ96] et déja appliquée dans le cadre de la
commande d’attitude par [TSHO1|. Ces paramétres d’attitude sont obtenus par projection
stéréographique de la sphére de dimension 4 sur laquelle évolue le vecteur des quaternions
d’attitude sur un hyperplan de dimension 3. Il en résulte un jeu de 3 paramétres appelés
paramétres de Rodrigues (PMR). L’équation cinématique est donnée par :

l+of—03—03 2(0102— 03) 2(0103 + 02)
o= 2(c109+03) 1—02+405—03 2(0903—01) N=0()0Q (2.59)
2 (0103 — 09) 2(0903+01) 1—o0f—03+403

T : .
avec Q = [wy, ws, ws]", le vecteur vitesse de rotation.
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Le principal avantage de cette paramétrisation est que I’équation cinématique (2.59))
est toujours inversible. L’application du principe fondamental de la dynamique donne :

dH;, dH;, .
fot = ot + QA Hyyy = X Couples extérieurs (2.60)

ou H,, représente le moment cinétique total du véhicule qui s’écrit dans le cas d’un corps
rigide H = 1) avec I la matrice d’inertie. R; et R, sont respectivement le repére inertiel
et le repére lié au satellite. Dans le cadre de la génération de trajectoires en boucle ouverte,
on suppose que toutes les forces perturbatrices exogénes sont compensées par la boucle
de régulation d’attitude. Ainsi, pour la génération de trajectoire, il est classique de ne pas
considérer de couples extérieurs. La mise en mouvement du satellite est obtenue a ’aide de
roues a réaction, ce qui correspond a des couples et des moments cinétiques internes H .
qui proviennent de I'accélération (positive ou négative) des roues. Le moment cinétique
peut se décomposer de la fagon suivante :

Htot = HPF + Hroue = ]IPF Q4 Hroue : Qroue (261)

avec Hpp le moment cinétique de la plateforme seule.
L’équation dynamique du satellite s’écrit alors

Ipp - Q+ Hipy + QA Hypy = 0. (2.62)

Finalement, la représentation d’état se déduit des équations ([2.62)) et (2.59)) et peut s’écrire

. & © (o)
=TI mu) = [ Q } = | Tk (i + QA Hr) (2.63)
- . ) ) ) T
ol x = |01, 09,03,w,wq,ws] désigne le vecteur d’état et u = |:Hint,1> Hint oy Hint 3

le vecteur de commande.

La méthode proposée nécessite de connaitre les applications 1, (Z) et 1, (Z) définies
dans pour déterminer les profils de guidage et les commandes associées en fonction
du vecteur des sorties plates et de leurs dérivées successives. Ces relations sont au coeur
des algorithmes de génération de trajectoires car elles permettent d’exprimer I’ensemble
des contraintes dans l’espace des sorties plates z. Notons z le vecteur des sorties plates
composé des paramétres de Rodrigues tel que z = [z, 29, 23]T = |01, 02, O'3]T. En inversant
’équation cinématique nous obtenons Q = 7! ()5 = ©7! (2) 2. Ainsi, la fonction
x = 1, (Z) peut alors s’écrire sous la forme suivante :

_ o z
De méme, I'application v, (2) s’obtient & partir de 1’équation (2.61)) et s’écrit

=1y (2) = Hroue = =1 (2,2, %) — w(2,2) A Hpg. (2.65)

Ainsi, les paramétres de Rodriques constituent bien des sorties plates du systéme.
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Comparaison des profils générés. Pour la génération de trajectoires d’attitude, on
considére les contraintes suivantes :

— vitesse maximale des roues a réaction : —H, 00 < Hroue < Hppaz

— accélération maximale des roues a réaction : —Clq0 < Hmue < Chaz ;

— paramétres de Rodrigues contenus dans la sphére de rayon R,.

La derniére contrainte sur les PMR permet d’éviter toute singularité sur les parameétres
de Rodrigues. Cela suppose une limitation de I’angle de la rotation . Le rayon Ry de la
sphére est ici unitaire. Sachant que R, = tan(%), I’angle 6,4, est donc de 7. Si I'on
souhaite avoir un angle plus important, il suffit de d’augmenter le rayon R, de la sphére. A
partir de cet ensemble de contraintes ont peut définir I’espace admissible S, de la maniére
suivante :

S. ={z ] (2(1)) <0} (2.66)

ou 7 est solution de I’ensemble des contraintes inégalitaires suivantes

_Hmacc S Hroue(za 2) S Hmaa:
_Cmaa: S Hroue<z7 Z, Z) S Oma:r: . (267)
A+ +25<1

En développant les inégalités précédentes, on constate que seuls les termes z, 2 etz
apparaissent. Le sous-espace des sorties plates S, est donc de dimension n, = 9. Ce sous-
espace peut alors étre approximé par une superquadrique résultant de la résolution du
probléme d’optimisation ([2.54)).

Les parameétres du modeéle considéré pour la simulation correspondent a la ligne de pro-
duit MYRIADE du CNES. Ces micro-satellites d'une masse inférieure a 150 kg permettent
un acces rapide et a faible cofit & ’espace pour des missions d’observation terrestre. La
matrice d’inertie Ipp suivante est représentative des valeurs de cette famille de micro-
satellites, ces valeurs pouvant varier en fonction des équipements dédiés aux observations
envisagées.

40 -3 —05
Ipp=| -3 28 -1 (2.68)
—05 -1 45

La manceuvre d’attitude considérée consiste a passer de lattitude (¢ = 1y = 13 = 0°)
a lattitude (¢ = ¥y = 13 = 30°) en angles de Cardan dans un temps de manceuvre
fixé [to,ts]. Les points de départ et d’arrivée seront des points d’équilibre, ce qui corres-
pond & des vitesses et des accélérations nulles dans le repére du véhicule. Les valeurs des
contraintes sur les moments cinétiques et les couples sont les suivantes :

—0.05 Nom.s < Hypue(2,2) < 0.05 Nom.s

~0.002 Nom < Hyue(2, 2, ) < 0.002 Nam (2.69)

Le choix des paramétres optimaux des B-splines est détaillé dans [LCZ09c¢| et nous
nous limiterons ici & ne présenter que le résultat comparatif entre les trajectoires obtenues
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avec le sous-espace convexe Sy et le sous-espace initial S, pour des B-splines d’ordre 8 sur
une séquence de 5 segments. Le tableau récapitule les résultats principaux en terme
de temps de transfert minimal et de fonction de coiit a mettre en paralléle avec le temps
de calcul de la solution et la mesure du conservatisme Ay .

Sous-espace | Temps de transfert | fonction cotit | Temps CPU | Critére
minimal en s J moyen en s Ay
S, 295 0.36 337 1
St 308 0.39 36 1.48

TABLE 2.1 — Tableau comparatif entre sous-espace convexe et non-convexe

On peut constater qu’en dépit s'une réduction du volume de ’espace des contraintes
caractérisée par un Ay = 1.48 ont obtient un temps de transfert et une fonction de coiit
du méme ordre de grandeur (& +5% et + 7% prés) pour un temps de calcul réduit d'un
facteur 10. A titre de comparaison, le générateur de trajectoires MANIAC ((MLANceuvre
Imposee en Attitude sous Contraintes) )|PFJLB06] donne un temps minimal de l'ordre de
340 s pour la méme manceuvre. Ce générateur est basé sur des techniques d’optimisation
temporelle des phases d’accéleration, de décélération et de vitesse maximales. Les profils
ainsi obtenus sont ensuite lissés par des polyndémes par morceaux de continuité C?.

Pour poursuivre cette comparaison avec les trajectoires générées par MANIAC, nous
avons recalculé les trajectoires par collocation et platitude sur le sous-espace convexe Sy
pour la méme manceuvre mais avec un temps de transfert de 350 s. la Fig. représente
les trajectoires générées avec 'approche par collocation et platitude. Dans le cadre d’une

Attitude (Angles de Cardan)

o [deg]

-50
Moment cinétique des roues

Hint [N.m.s]

Couples appliqués

0.002

: : : : —
B : : : E - C
Z s s N ’
0 : : : \\ ] —C;
. . . . =
-0.002 i i i i i i
0 50 100 150 200 250 300 350

5]

FIGURE 2.19 — Trajectoires générées par platitude et collocation

campagne d’essais au CNES de Toulouse, les trajectoires obtenues ont été testées sur
le simulateur haute fidélité dédié a la gamme de satellites MYRIADE. Le mouvement
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démarre a 'instant £y = 50 s et se termine a 'instant ¢, = 400 s. La Fig. |[2.20| représente
I’écart entre les trajectoires générées et les trajectoires obtenues avec le simulateur HiFi
ou P.C désigne les profils obtenus par platitude et collocation et Ma. correspond a ceux
obtenus a l'aide de MANIAC. On peut constater une réduction de l'ordre de 40% sur la
plus forte valeur de I’écart avec I’approche par collocation et platitude.

0.4
0.2
-0.4

Aapy [deg]

04

Aapy [deg]

Aghg [deg]

o 100 200 300 400 500 500

FIGURE 2.20 — Ecarts entre les trajectoires générées et les trajectoires simulées

Enfin la Fig. [2.21] représente les résultats de simulation des couples appliqués. Les
couples résiduels aprés 400 s sont issus de la boucle de controle d’attitude qui vient
compenser l’excitation résiduelle des modes souples. On peut constater ici qu’en raison du
plus grand degré de continuité des profils générés par platitude et collocation, la structure
flexible du satellite est moins excitée ce qui permet des temps de relaxation plus courts.

S T T T

0 100 200 300 400 500 600

0 100 200 300 400 500 600
t[s]

FIGURE 2.21 — Couples générés par les roues a réaction
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2.4.4 Génération de trajectoires par paramétrisation de B-splines
positives

Pour résoudre le probléme de génération de trajectoires optimales par platitude (2.51)),
il est possible de voir la contrainte z(C') € S, comme 'appartenance des trajectoires z(¢)
au sous-espace correspondant a l'intersection de plusieurs demi-espaces. Déterminer le
positionnement de la trajectoire z(t) vis-a-vis de chaque demi-espace est équivalent &
évaluer le signe de 'écart entre la trajectoire z(t) et la frontiére de ’hyperplan. Cet écart
est décrit par un polynéme par morceaux k(t) et peut toujours étre exprimé dans la base
des B-splines. Il est ainsi possible de définir la positivité de cette fonction polynomiale
par morceaux en terme de coordonnées dans la base des B-splines v(t) en utilisant le
formalisme des sommes de carrés. La positivité de r(t) peut alors s’exprimer, comme
nous allons le montrer, en termes d’inégalités matricielles linéaires sur les coefficients C'
des sorties plates Z dans la base des B-splines B(t).

Représentation par B-splines d’un polynéme par morceaux élevé au carré

En nous inspirant des travaux de Nesterov [Nes00], nous exprimons ici la décomposition
d’un polynéme en somme de carrés de fonctions polynomiales par morceaux positives.
Dans un premier temps les fonctions polynémiales par morceaux d’ordre k, sont exprimées
comme une somme pondérée de fonctions polynomiales par morceaux au carré, d’ordre
k.. Puis, un critére de positivité de cette somme est proposé. Soit Py, ¢, le sous-espace
linéaire défini par l’ensemble des fonctions polynomiales par morceaux d’ordre k, de
Py, définies sur la séquence § = {&, -, &1} et dont les dérivées jusqu’a l'ordre v,
sont continues pour chaque & (i.e. les fonctions sont au moins C**i pour chaque &; avec
Vw = {Vwi, " sV, y) (voir [dBO1] pour plus de détails). Alors, le théoréme Curry-
Schoenberg [CS66|, nous garantit que le sous-espace Py, ¢,, admet la base de B-splines
suivante

w(t) = (Bigy, - Bryks)' = (wi(t), ..., wn, ()7,
Le sous-espace des sommes de fonctions au carré de Py, ¢,, avec N € N est décrit
par :

N
Fw?) ={P(t) =Y _dir?(t)|7i(t) € P, 0, di € R},
=1

Par construction, la description de F(w?) dépend seulement des propriétés de I’ensemble
des fonctions de la base au carré :

w? = {w;(H)w;(t), i,5=1,... 14} (2.70)

Il est alors possible de montrer (cf. [Lou07]) que F(w?) appartient au sous-espace
Py, e, avec k, = 2k, — 1, v, = 1, et £ la séquence définie précédemment. En utilisant
le théoréme de Curry Schoenberg [CS66], il est clair que F(w?) admet une base v(t) de
B-splines d’ordre £, telle que

VP(t) € F(w?), P(t) =) pmiv(t). (2.71)
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Nous allons maintenant introduire les opérateurs duaux A et A* qui permettent d’ob-
tenir les coordonnées d’une fonction par morceaux au carré de F(w?) dans la base des
B-splines v(t), et qui nous sera utile par la suite pour traiter de la positivité d’un polyndéme
par morceaux.

Définition 2.4 (Operateur A) Soit A un opérateur linéaire tel que Py" ., — ]P’"sgf:’ :
v(t) = A(v) = w(t)w(t)? soit défini par :

A(w) = [wiwg], 4,5 =1,... 1y
/\rflv(t) X{nwv(t)
AL () o AL ()
(2.72)
Par la suite on notera (-, -) la forme bilinéaire suivante :
a B
R xRYP R, A, B (A,B)=> Y aijbi;. (2.73)
=1 j=1

On va également définir 'opérateur dual A* permettant de faire le lien entre les pondé-
rations de la fonction par morceaux au carré de F(w?) contenues dans la matrice Y et les

coordonnées de ce méme polynome dans la base des B-splines v(t) et qui sont contenues
dans A*(Y').

Définition 2.5 (Opérateur A*) Lopérateur linéaire dual A* : R™*™ — R™ Y
A*(Y) est défini tel que :

(Y, A(w(t)) = (A" (Y),0(t), VY € R™*™ y(t) € R™. (2.74)

Sachant que (Y, A(v(t))) = D77 Yii D0 Aijaui(t), Uopérateur A* est alors défini de la

maniere suivante :
A(Y) = (A (Yig Xig)s - N5 (Yig M) (2.75)

ou A} sont des fonctions scalaires, linéaires par rapport a'Y; ;.

Critére de positivité des polyndomes par morceaux

Avec les opérateurs duaux A et A*, nous pouvons représenter un méme polynoéme par
morceaux, soit a l'aide de B-splines, soit a l’aide de somme de carrées. Cette derniére
représentation est pratique puisque la condition de positivité dépend seulement du carac-
tére semi-définie positif de la matrice des pondérations Y. Ainsi, a ’aide des opérateurs
duaux, nous allons pouvoir caractériser 'ensemble des coefficients p sur la base v(t) qui
définissent une fonction polynomiale par morceaux positive. Cet ensemble n’est autre que
I'image du cone des matrices semi-définies positives.
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Théoréme 2.2 Soit i un élément du cone convexe pointé K défini par :
K={peR™ : u=A"(Y),Y =0} (2.76)

Chaque élément p de K représente un polynéme semi-défini positif sur la base v(t) tel que

P(t) = Z pi(t) > 0 (2.77)

Remarque 2.5 Nous n’avons ici abordé que le cas d’une base v(t) dont ’ordre est impair,
k, = 2k, — 1 pour des raisons de concision. Le cas impair étant assez semblable, il suffit
de modifier la base des fonctions w; en ajoutant un mondme par morceaux strictement
positif sur [&1,&]. Une preuve de ce théoréme dans le cas pair et impair est proposée dans
la thése de Christophe Louembet [Lou07] et fait l’objet d’une publication revue en cours
d’analyse [LCZ09b).

Utilisation du critére de positivité pour la génération de trajectoire optimale

Le critére précédent permet de traduire le probléme de génération de trajectoires op-
timales initial comme un probléme d’optimisation semi-définie positive (SDP). Ce
résultat, basé sur le critére , consiste a traduire l'inclusion de la trajectoire polyno-
miale par morceaux dans un polytope comme un probléme de positivité d'une B-spline et
par conséquent comme un probléme d’inégalités matricielles linéaires (LMI).

Soit O3 'espace des sortie plates avec les coordonnées suivantes :

- _ . . (r) r
2= (20 ey 2y By oo ey Py 2] ey 20

)"

Rappelons que les trajectoires des sorties plates [to, tf] = A — R", t — Z(t) sont
exprimées dans la base des B-splines d’ordre k { By} (voir équation (12.50))).

Soit S; l'intersection des n. demi-espaces de Os et H; le ™ demi-espace caractérisé par

ses coordonnées cartésiennes :

H; = {z € R™|a; z < bi}, (2.78)
ou a; € R et b; € R avec © = 1,...,n.. Z(t) appartiennent au demi-espace H; si et
seulement si

al Z(t) < b; (2.79)

Théoréme 2.3 Le probléeme de génération de trajectoires défini par l'inclusion des tra-
jectoires des sorties plates dans le polytope Ss, est équivalent au le probléeme semi-défini
positif suivant :

mcin J(z(C))

satisfaisant : NVi=1,...,ne.
Y, = 0,

La fonction objectif J(Z(C)) étant supposée convexe dans Z et donc dans l’espace défini
par C = (Ciq,...,C1,Co1,...,Co,,Cs1,...,C5,) et ot a; € R™*Ne sont des matrices
de fonctions de a;, avec a; et b; associés au 1™ demi-espace H; (cf. equation (2.75)).
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Une preuve de ce théoréme est proposée dans la thése de Christophe Louembet [Lou07]
et fait 'objet d’une publication revue en cours d’analyse [LCZ09b].

2.4.5 Bilan et perspectives

Nous avons proposé dans cette étude deux méthodes de génération de trajectoires. La
premiére méthode est basée sur la platitude différentielle et la collocation directe appli-
quée a la génération d’attitude pour les satellites. Le probléme de commande optimale a
été reformulé en un probléme d’optimisation géométrique sans intégration grace aux pro-
priétés de la platitude. Puis, il a été retranscrit en terme de programmation non linéaire
par paramétrisation par B-splines de la sortie plate et discrétisation des contraintes. Les
avantages de notre démarche ont été mis en exergue au travers de plusieurs études numé-
riques. Tout d’abord, nous avons généré des manceuvres sous optimales plus rapides que
I'outil dédié du Centre National d’Etudes Spatiales. De plus, les résultats de campagnes
de simulations ont montré que les profils générés par platitude permettent de réduire sen-
siblement I’excitation des modes souples et le temps de relaxation nécessaire au début des
prises d’images. Cependant, le principal défaut de la méthode vient du fait que le probléme
d’optimisation résolu est non convexe. Nous avons développé ici une méthode numeérique
d’approximation basée sur les superellipsoides. Les avantages et le conservatisme d’une
telle approche ont été étudiés en termes de charge numérique et de temps optimaux de
transfert. De ces résultats, de nouvelles problématiques ont émergé. La discrétisation des
contraintes apparait ainsi comme une limite importante de l'approche par collocation.
En effet, aucune garantie ne peut étre donnée sur la satisfaction des contraintes entre les
points de collocation. Ce dernier constat nous a amené a proposer une deuxiéme méthode
basée sur une formulation du probléme de commande optimale comme un probléme de
programmation semi-définie positive. Ainsi la résolution du probléme d’optimisation géo-
métrique, résultant de la platitude et de la paramétrisation de la trajectoire par B-splines
est effectuée sur un continuum temporel. Cette démarche appliquée sur un benchmark aca-
démique devrait étre mise en application sur de la génération de trajectoires par platitude
en 2009/2010.
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2.5 Deéveloppement d’une loi de guidage autonome par
platitude

Dans la continuité de 'activité sur le guidage robuste des engins de rentrée initiée avec
Astrium ST en 2002, nous avons défini avec Ali Zolghadri le projet Européen SICVER pour
lequel je me suis plus particuliérement impliqué dans le développement d’une méthodologie
de guidage autonome pour la phase de dissipation d’énergie en zone terminale (notée
TAEM par la suite) d’un véhicule de rentrée atmosphérique. Ce travail a été réalisé avec
le concours de Vincent Morio dans le cadre de sa thése d’université que j’ai co-encadrée
avec Ali Zolghadri.

Notre contribution principale porte sur le développement d’une architecture et d’un
algorithme de guidage autonome basé sur la platitude permettant la replanification de
trajectoires & bord en présence de situations défaillantes. Le support applicatif considéré
dans cette étude est la navette américaine US Shuttle pour laquelle un simulateur haute
fidélité complet a été développé.

Lors de ce travail, nous avons également souhaité mettre en place un outil de calcul
formel pour caractériser les sorties plates de systémes. Les conditions nécessaires et suffi-
santes proposées dans [Lév06]| nous ont permis de développer un premier module détaillé
dans [Mor09] et utilis¢ pour la détermination des sorties plates d’'un modéle trois axes
et trois commandes du véhicule. Cette premiére expérience nous a conduit & proposer
un algorithme original dédié a la classe des systémes linéaires a retard J-plats. Cette
contribution théorique s’inscrit dans la réalisation d'un outil de calcul formel pour la
caractérisation des sorties plates qui doit permettre & terme une meilleure diffusion du
concept de platitude dans le secteur industriel.

La section suivante porte sur le guidage autonome du véhicule de rentrée atmosphé-
rique. Nous présenterons dans un premier temps ’architecture proposée, puis la méthodo-
logie mise en place pour générer de maniére autonome les trajectoires et son application
au cas de la navette. La derniére section est consacrée a 1’algorithme de caractérisation
des sorties d-plates pour les systémes linéaires & retards.

2.5.1 Guidage autonome d’un véhicule de rentrée atmosphérique

De nos jours, la génération de trajectoires pour les lanceurs réutilisables (RLV) est
opérationnelle et se base sur une supervision du segment sol. Cette stratégie nécessite
une quantité importante de pré-analyses du vol et ne permet pas de gérer de maniére
satisfaisante les défaillances pouvant apparaitre lors d’opérations & grandes distances ou
hors de portée des stations sol. La génération de trajectoires autonomes constitue alors
une alternative intéressante permettant de gérer des conditions de défauts ou de sortie de
gabarits rapidement et ainsi de préserver 'intégrité du véhicule.

Dans ce cadre, la génération de trajectoires par platitude constitue une solution ef-
ficiente basée sur la reformulation du probléme de commande optimale en un probléme
de configuration géométrique convexe sans résolution d’équations différentielles [PMMO1].
La platitude permet ainsi de réduire le nombre de variables de décision impliquées dans
le probléme de commande optimale (OCP). Toutefois, cette paramétrisation ne préserve
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pas la convexité du probléme initial de commande optimale. Il serait cependant intéres-
sant, afin d’avoir une charge et un temps de calcul considérablement réduits, de pouvoir
conserver cette paramétrisation et de travailler sur un sous-espace des contraintes convexe
quitte & ne résoudre qu'un probléme sous optimal [RF06].

Architecture pour le guidage autonome

L’architecture générale de la loi de guidage autonome proposée dans la thése de Vincent
Morio [Mor09] est illustrée sur la figure 2.22] Ce diagramme fonctionnel peut étre séparé
en deux parties distinctes : une couche de supervision, permettant de détecter, localiser et
identifier des défaillances, et une chaine de guidage, pilotage et navigation (GNC). L’en-
semble constitue une architecture GNC reconfigurable. Le module de guidage autonome

DLD/Couche de supervision

Loi de pilotage

Planificateur Modéle du RLV

A——
De
Objectifs de mission: trajectoires
» point visé, — ]
* sdes Je Secours,
=efc.

Contraintes de mission:

. de
« contrantes mécaniques,
= elc.

A
Autres contraintes:

statique,

= sécurité du vol.
. elc.

Données

Module de guidage autonome

FIGURE 2.22 — architecture de la loi de guidage autonome.

comprend un planificateur de trajectoires en ligne tolérant aux défauts (FTOPP), per-
mettant de calculer des trajectoires de rentrée admissibles & bord du véhicule en présence
d’une situation défaillante, un bloc d’inversion dynamique (NDI) fournissant les consignes
de guidage nominales en fonction de la sortie du planificateur de trajectoires, et un ré-
gulateur de poursuite de trajectoires, permettant d’offrir un niveau de robustesse et de
performances donné a la chaine GNC.

Le planificateur de trajectoires est alimenté par :

— les objectifs de mission, telles que la localisation du point de transition avec la phase
d’atterrissage automatique et la cinématique désirée en ce point, mais également les
sites d’atterrissage de secours en cas d’anomalie a bord et abandon de mission ;
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— les contraintes de missions incluant les contraintes mécaniques (facteur de charge,
pression dynamique et flux thermique pour la phase hypersonique) liées a la concep-
tion du véhicule ainsi que les contraintes de trajectoire comme l'interdiction de survol
de certaines régions habitées ;

— les contraintes auxiliaires telles que I'équilibrage statique du véhicule en situation
défaillante, ainsi que les contraintes liées a la sécurité du vol : taux de virage maxi-
mum, marges de décrochage, limitations, etc.

Du fait de la prise en compte de la platitude du modeéle lors de la planification de
trajectoires, le bloc d’inversion dynamique non linéaire (NDI) du module de guidage au-
tonome comprend uniquement des expressions analytiques afin de déterminer les consignes
de guidage nominales correspondant aux profils de référence des sorties plates générées
par le planificateur.

Enfin, le régulateur de suivi de trajectoires doit étre capable de s’adapter a toute trajec-
toire admissible générée a bord du véhicule, tout en garantissant un niveau de robustesse
et de performances donné. Une solution consiste a synthétiser ce régulateur sous la forme
d’un correcteur linéaire & paramétres variants, ces derniers étant représentatifs de la trajec-
toire de rentrée courante. La syntheése est réalisée dans le formalisme des transformations
linéaires fractionnaires (LFT), en utilisant la démarche proposée dans [AG95| et présen-
tée dans la section pour la phase de rentrée hypersonique de la capsule européenne
ARD (Atmospheric Reentry Demonstrator) [ZCZ09]. Cette démarche a également été ap-
pliquée pour la phase de rentrée hypersonique du véhicule européen IXV (Intermediate
eXperimental Vehicle) ainsi que pour la phase TAEM du véhicule planant européen ARES
(Atmospheric Reentry Experimental Spaceplane) [MCV09, MVC06, MCZ09b, MFVCO07].
Nous avons donc choisi de détailler par la suite uniquement les fonctions de planification
de trajectoires a bord.

L’objectif de la loi de pilotage est de déterminer les couples a appliquer au véhicule,
en fonction des consignes corrigées provenant du module de guidage autonome, et a les al-
louer aux ressources de commande disponibles (gouvernes aérodynamiques et/ou systéme
RCS). Une architecture non linéaire de pilotage & deux échelles de temps a été dévelop-
pée dans le cadre de ces travaux pour la navette spatiale américaine STS-1 et se trouve
détaillée dans [Mor09] et |Lef08].

Le module de navigation permet d’estimer la position et I’attitude du véhicule & chaque
instant. Dans le cadre de cette étude, le module de navigation contient uniquement des
modeles de performance associés au systéme inertiel/GPS.

L’ensemble de la chaine GNC est supervisée par un module de détection, localisation
et reconfiguration (FDIR) qui agit sur la chaine GNC durant la mission de rentrée. Ce
module assure un niveau d’autonomie opérationnelle et/ou décisionnelle au véhicule. La
problématique des systémes de détection, d’estimation et de diagnostic de pannes ainsi
que la reconfiguration automatique a bord a été étudiée dans le cadre de la seconde thése
du projet SICVER [Fal09].
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Méthodologie pour la planification autonome de trajectoires

La méthodologie proposée se décompose selon les étapes suivantes :

1. La dynamique non linéaire du systéme est transcrite dans un espace de dimension
plus faible afin de réduire le nombre de variables d’optimisation. Ceci est réalisé en
s’appuyant sur la propriété de platitude différentielle du systéme. Les contraintes
d’équilibrage statique associées au modeéle a six degrés de liberté du véhicule, sont
adjointes aux équations a trois degrés de liberté de facon a ce que les trajectoires
générées lors de 'apparition d’'une ou de plusieurs pannes actionneurs restent a
Iintérieur de I'enveloppe de vol réduite.

2. Une fois transcrites dans ’espace des sorties plates, les contraintes de trajectoire
présentes dans le probléme de commande optimale (OCP) peuvent devenir non
convexes [RF06] et une approximation convexe est déterminée.

3. L’OCP est ensuite transformé en un probléme de programmation non linéaire (NLP)
en utilisant une technique de transcription directe, aprés que les variables d’optimi-
sation du probléme aient été paramétrées par des B-splines, formes particuliéres de
polyndémes par morceaux. Le probléme NLP est finalement résolu a bord du véhicule
en utilisant un solveur de programmation non linéaire adapté.

Remarque 2.6 Une fois que les profils optimauz des sorties plates sont connus, la géné-
ration des consignes de gquidage le long de la trajectoire est réalisée par le bloc d’inversion
dynamique non linéaire (NDI) représenté sur la figure . Ce bloc contient principale-
ment les isomorphismes reliant l’état et les commandes du systéme aux sorties plates et
a leurs dérivées successives.

Ces étapes sont détaillées dans les paragraphes suivants.

Formulation du probléme de commande optimale dans 1’espace des sorties
plates Supposons que I'ensemble des contraintes (mission et véhicule) sur la génération
de trajectoire puisse étre mis sous la forme du probléme général de commande optimale
suivant :

min C ( t(] to

z(t),u(t) ))dt + Cf( ( )7u(tf>)

\
g

t.q.

i(t) = f(x(t),u(t)), t € [to, ty],
lo < Apx(to) + Bou(ty) < up,
< Ax(t)+Bau(t) < ow, te[toty],
ly < Apz(ty) + Byulty) < wuy,
Lo < co(x(to),ulte) < Uy,
L < cr (@(t), u(t)) < U, tEe [totyl,
Ly < (( fulty) < Uy,
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ou Cy, C; et Cy sont des fonctions de cotit, (lo, uo), (I, us) et (If, uy) représentent res-
pectivement les bornes inférieures et supérieures des contraintes linéaires au point de
départ, durant la trajectoire et a larrivée et (Lo, Uy), (Ly, Up) et (Ly, Uy) celles associées
aux contraintes non linéaires au point de départ, durant la trajectoire et a 'arrivée.

Pour un systéme plat la méthodologie présenté dans la section permet de transcrire
le probléme précédent dans ’espace des sorties plates. On obtient un probléme d’optimi-
sation géométrique sans intégration d’équations différentielle suivant :

ty
win Go(el00))+ [ G (3(0) e+ Gy (2(0) 2:81)
F to
t.q.
lo < Aoz(to) <y,
lt S Atz(t S U, t e [to,tf],
ly < Agz(ty) < oy,
Ly < ¢ (Z(to) < Uy,
Lt S Et (E<t>) S Uta te [t()?tf]a
Ly < ¢ (Z(ty) < Uy,
ou Z = (21, 2Zmy 21, -+, 2m, - -.) représentent les coordonnées dans l'espace des jets

infinis [Lév06].

L’espace admissible ainsi défini est généralement non convexe. Pour les raisons de
temps de calcul évoquées précédemment, nous proposons, dans le paragraphe suivant, de
déterminer le sous-espace convexe inclus dans ’espace des contraintes. Ainsi nous pouvons
obtenir une solution sous-optimale du probléme dans un temps réduit.

Détermination du sous-espace convexe intérieur associé aux contraintes Une
premiére approche appelée annexation polyédrique a été proposée dans [FAMO1]. Elle
consiste a accroitre la taille d’un polytope pour contenir la plus grande portion de ’espace
non convexe initial qui vérifie les contraintes non linéaires sur les trajectoires. Cependant,
bien que les polytopes proposés fournissent une grande variété de formes possibles, ils
deviennent trés difficiles & manipuler dans des espaces de grande dimension. En effet, un
grand nombre de variables est alors nécessaire pour les décrire et le calcul de leur volume
est un probléme NP-complet.

La méthode d’approximation présentée dans la section permet d’éviter cet écueil.
Nous améliorons ici cette approche en utilisant de nouvelles formes superellipsoidales
qui permettent d’augmenter de maniére significative le volume des formes obtenues. Ces
formes sont modelées en utilisant des déformations préservant la convexité comme le
pincement, la translation et la rotation. Ces formes sont représentées a l’aide du vecteur
de paramétres angle-centre n-D [LG95| ¥ suivant qui contient les paramétres relatifs a la
rotation, la translation, et le pincement linéaire le long d’un axe en dimension n appliqués
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a la superellipsoide.

\If:{al,...,an , €1y En—1, q)17'--7q)n(n+1)/27 dla"-;dn , Uiy.v.yUp—1 }
-~ 7 N -~ 7 N ~ 3 -~ N - 7
demi-grand axes par. de forme par. de rotation par. de translation  par. de pincement
(2.82)
Ainsi :

Proposition 2.2 (paramétrisation angle-centre d’un superellipsoide n-D déformé)
Soit § un ellipsoide superquadrique de dimension n, décrit par le vecteur VU défini par
. Alors, la paramétrisation angle-centre associée, de coordonnées cartésiennes w;,
t=1,...,n, est définie par :

( n—1 n—1
r(6) (%T(G) sinf,_, H cosb; + 1) H cos 0, i=1,
b k=1

Jj=p

n—1 n—1
r(6) (ﬂr(e) sinf,_, H cosf; + 1) sin 6;_; H cos 0y, i=2,...,n—1,1#p,

T, = “ 1 j=p k=i
r(0)sind,_, H cos b;, i=np,
j=p
v n—1
r(6) (—nr(ﬁ) sin 6,4 H cosf; + 1) sin 6,1, i=mn,
ap i
\ i=p
(2.83)
1
ou p est la direction de pincement (v, = 0). Le rayon r(6) = est calculé au moyen
Xn,n
de la récursion suivante :
( - . 2 . 29
rocosf | sin@; [[7-, cosO; \ ™ ,
ay a2
- I 1 2 7
2 sinf;_y [[o_; cosy \ =1 .
Xn,j — (Xn,j—1)6j71 + ( ! ) J= 37 sy N,
aj
\ L
avec
0, €[-mmn[, =1,
0; -3, 5], i=2,...,n—1

Cette représentation, bien que sous-optimale, nous permet de bénéficier d'un algo-
rithme de quadrillage qui reste raisonnable en temps de calcul lorsque la dimension du
probléme augmente [PF95|. Comme illustré sur la figure [2.23] en choisissant une densité
appropriée de points, le quadrillage sous-optimal engendré permet d’éviter que des points
du domaine non convexe admissible que ’on cherche a approximer entrent accidentelle-
ment a 'intérieur de la forme convexe lors de son expansion.
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05 1 05 1

(a) paramétrisation angle-centre. (b) variation du nombre de points
d’anomalies.

FIGURE 2.23 — paramétrisation angle-centre explicite d’un superellipsoide 3D.

Un autre aspect important lié a 1'utilisation de formes superquadriques concerne le
nombre de formes atteignables, qui est limité du fait de leur faible nombre de degrés
de liberté. Dans la suite, des transformations géométriques permettant de préserver la
convexité de la forme sont utilisées pour approximer un plus grand nombre de contraintes
non linéaires non convexes. L’effet d’un pincement linéaire le long de ’axe vertical d’un su-
perellipsoide en trois dimensions est illustré sur la figure [2.24] La fonction d’appartenance

(a) superellipsoide initial. (b) effet d’un pincement linéaire le
long de 'axe z.

FIGURE 2.24 — effet d’un pincement linéaire sur une forme superquadrique 3D.
au superquadrique déformé est donnée dans la proposition suivante :
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Proposition 2.3 (fonction d’appartenance a un superellipsoide n-D déformé) Soit
un superellipsoide S de dimension n, décrit par le vecteur ¥V défini par . Alors, la
fonction d’appartenance (implicite) F,, (V,x) = A, (¥, ), est définie par 'expression
récursive sutvante :

x xXr
ATL,2 (\1[7 x) - —1 + 2 :
“ (Z_lx + 1) az (;’—21: + 1)
! > T 22, 2 .
€k—2 T €k—1
An,k (qu I') - (An,kfl(\lj, Qj)) k-1 ok :
g (Z—I’j:icp + 1)

\

ot v, = 0 dans la direction de pincement p.

De plus, le volume d’un superellipsoide de dimension n peut étre obtenu a partir de la
paramétrisation angle-centre déformée. Ce volume sera utilisé plus tard dans la fonction
de cotit du processus d’optimisation associé au probléme d’annexation superellipsoidale.

Proposition 2.4 (volume d’un superellipsoide n-D déformé) Soit S un superellip-
soide déformé de dimension n, décrit par le vecteur ¥ défini par . Le volume V,, (V)
de S est donné par

n g .&; L al+1 —1
Vo (V) = 2a, g a;e;B <§,z§ + 1) N ap—1€p-1 |az_:0 v*B (‘ ‘2 Ep—1, pTgp_l + 1) ,
i#p—1
(2.85)
ou le multi-entier o = (o, ..., 0p_1,0,Qpi1, ..., Q) VETifie

n n
va:HvZf’“, \oc]:Zocj, a; €{0,1}, i=1,...,n,
k=1 j=1

De plus, la fonction Beta B(x,y) est liée a la fonction Gamma par

/2
Pl 2/0 sin* ! g cos™ ! g = %

Y

la fonction Gamma étant typiquement définie par

F(m):/ exp  t" dt,
0

ou, de maniére équivalente, par la somme discréete

nin?
T(z) = li .
@)=t e T
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De plus, afin d’éviter des problémes numériques lors de la résolution du probléme
d’optimisation, un volume normalisé V,, est utilisé de maniére préférentielle, tel que

V. () =V, (¥)" (2.86)

ou n est 'ordre de la forme superquadrique. Sans perte de généralité, nous supposons que
le domaine non convexe peut étre décrit au moyen d’une ou plusieurs relations analytiques
implicites du type

fmin S fnc(l') S fmaz'

ou x est un ensemble de variables de dimension n. Le probléme d’annexation superellip-
soidale est alors défini comme suit.

Probléme 2.1 (probléme d’annexation superellipsoidale) Soit S un superellipsoide
de dimension n, décrit par le vecteur W défini par . Le probléme d’annexation su-
perellipsoidale consiste alors a déterminer les parametres optimaux W* associés au super-
ellipsoide de plus grand volume S,, contenu dans le domaine atteignable (supposé étre
non conveze) décrit par la relation analytique f., tel que

max V, (1) (2.87)
Fn (¥, 2) <1,

tC] fmzn S fnc<x> S fmam
xi <z <z i=1,...,n

ot le volume du superellipsoide v, (V) est défini par , et la fonction d’appartenance
Fn (¥, 2) par . Les variables x représentent les coordonnées cartésiennes associées
a un nombre donné de poz’ntsﬁ quadrillant la surface du superellipsoide.

Ces parameétres sont optimisés a 1’aide d’un algorithme génétique. Un outil logiciel, appelé
OCEANS (Optimal Convexification by Evolutionary Algorithms aNd Superquadrics), a
été développé a cette fin par Vincent Morio sous I'environnement Matlab [Mor09].

Formulation et résolution du probléme de programmation non linéaire a I’aide
de B-splines Lorsqu'une ou plusieurs formes superellipsoidales ont été déterminées
comme solutions du probléme d’annexation 2.1, le probléme de commande optimale
, paramétré dans ’espace des sorties plates, peut étre réécrit de maniére a ce que les
contraintes non linéaires non convexes de trajectoire, ainsi que la fonctionnelle de cofit,
soient approximés par des formes géométriques convexes. Alors, en utilisant la fonction
d’appartenance a un superellipsoide n-D déformé, définie par , I’objectif est de calcu-
ler des trajectoires optimales situées a l'intérieur des formes convexes. La transcription de
ce probléme de commande optimale en un probléme de programmation non linéaire (NLP)
dans 'espace des sorties plates s’effectue comme nous ’avons montré dans la section
en deux étapes :

4. ce nombre est fixé en fonction du partitionnement du vecteur d’anomalies 6.
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— Dans un premier temps, les composantes du vecteur des sorties plates {z;}", sont
paramétrées a I'aide de fonctions polynomiales par morceaux (B-splines) telle que

Nc—1
2 (tpo, . pvt) = Y Bia(t)py,  t € [to.t], (2.88)
j=0

ol B](?(j) (t) désigne la ji™° fonction de la base des B-splines de degré d, construite
sur une séquence de noeuds donnée, et p; est le 5 point de controle [dBO1],

— Ensuite, un échantillonnage temporel est défini correspondant aux points de satis-
faction des contraintes.

Finalement, le probléme NLP obtenu peut étre résolu en utilisant un solveur NLP

efficace, tel que NPSOL [GMSW86|, SNOPT |[GMS97|, ou KNITRO [BNWO06].

Application a la phase TAEM d’une mission de rentrée atmosphérique

La phase TAEM acronyme de Terminal Area Energy Managment se situe aprés la
phase hypersonique et avant la phase d’atterrissage automatique qui n’est réalisée que sur
les véhicules planants. L’objectif principal de cette phase consiste a dissiper une grande
partie de I’énergie du véhicule. Ce segment de vol commence au point d’entrée TEP et se
termine a l'interface avec la phase d’atterrissage automatique définie lorsque le véhicule
est aligné avec I’axe de la piste et satisfait des conditions cinématiques données (voir Fig.
2.25|).

Dissipation
S-turns

HAC
acquisition

Heading
alignment

FIGURE 2.25 — [llustration de la phase TAEM
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Les objectifs associés a la réalisation d’une loi de guidage pour la phase TAEM sont :
— mettre en place une protection vis-a-vis des contraintes mécaniques excessives (fac-
teur de charge total et pression dynamique);
— satisfaire les contraintes de trajectoire liées aux conditions cinématiques finales (vi-
tesse relative, pente sur la trajectoire, alignement avec 'axe de piste) ;
— garantir la non saturation des actionneurs.
Dans ce cadre, le probléme de guidage vise a générer les consignes de guidage de telle
maniére a ce que le véhicule atteigne les conditions cinématiques prédéfinies en tenant
compte des dispersions sur les conditions énergétiques initiales au point TEP [Moo91,

HGT79).

Formulation du probléme de commande optimale dans ’espace des sorties
plates En négligeant la rotation de la Terre, ce qui est compatible avec le dimension-
nement de la trajectoire TAEM (durée totale relativement faible), le véhicule peut étre
positionné par rapport a un repére cartésien local lié au sol, souvent attaché a ’axe de
piste, et associé a la projection conique conforme de Lambert. De ce fait, les effets de la
force de Coriolis et de la force centrifuge sur la dynamique du véhicule ne sont pas pris
en compte. Les coordonnées relatives du véhicule par rapport a ce repére sont alors com-
munément appelées coordonnées Terre plate, faisant référence au systéme de projection
utilisé.

Sous les hypotheéses précédentes, les équations régissant la dynamique du centre de gravité
du véhicule de rentrée par rapport au repére sol local (X, Yrwy, Zrwy) sont alors définies
par [VBC80| comme suit :

T V cos x cos 7y, (2.89)
y = Vsinyxcos~, (2.90)
h = Vsiny, (2:91)
. D(a, M
vV = _Dle, M) — gsin~y, (2.92)
m
1
i = —— (L{a, M)cosp =Y (8, M) sinpr) — % cos, (2.93)
1
v = —— (L(a, M) si YB3, M 2.94
X mVCOSV( (o, M) sinp+ Y (B, M) cos ), (2.94)

ou (z,y,h,V,v,x) est 1'état, comprenant respectivement la portée longitudinale z, la
portée latérale y, 'altitude h, la vitesse V', la pente sur la trajectoire 7, et le cap x. Les
entrées de commande du systéme sont l'incidence «, le dérapage [ et 'angle de gite u.
La force de portance L, de trainée D et la force latérale Y dépendent des coefficients
aérodynamiques en configuration lisse, telles que

L(a, M) = gSCpy(a, M), (2.95)
D(co, M) = gSCp, (ar, M). (2.96)
Y(ﬂa M) ZGSCYO(Ba M)’ (297)
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ol

1
7= 5pv2 (2.98)

est la pression dynamique, et Cp (o, M), Cp,(c, M) et Cy, (8, M) représentent respecti-
vement les coefficients de portance, de trainée et de force latérale en configuration lisse.

Nous supposons en outre que la masse m du véhicule est constante durant toute la
phase TAEM (rentrée non propulsée), et que 'accélération gravitationnelle g est constante.
De plus, un modéle exponentiel défini par

p = poexp (—h/Hy), (2.99)

est utilisé afin de décrire le profil de la densité atmosphérique en fonction de 'altitude,
dans lequel py représente la densité de I'air au niveau moyen de la mer et Hy est un facteur
d’échelle atmosphérique constant ajusté aux couches basses de I'atmosphére.

Remarque 2.7 Notons qu’il est nécessaire de définir un modéle analytique différentiable
de 'atmosphérique afin de pouvoir exploiter la propriété de platitude du modéle -
. Nous aurions pu également modéliser la variation de la densité atmosphérique en
fonction de altitude par une relation polynomiale, ajustée grice a une table d’atmospheére
standard du type US 1969, US 1976, ou encore CIRA 88.

La contrainte mécanique associée au facteur de facteur de charge total peut s’écrire sous
la forme

[ \/LQ(a,M) —i—DQ(oz,M).

mg

(2.100)

Remarque 2.8 La contrainte de flux thermique au point d’arrét, qui constitue l'une des
contraintes les plus importantes du guidage hypersonique (et qui n’est pas considérée pour
les phases TAEM et Autolanding), est typiquement définie par

® = Cp/pV?,

ou C, est une constante de flux qui dépend des caractéristiques aérothermodynamiques du
véhicule de rentrée considére.

Finalement, ’ensemble des objectifs et des contraintes associés & la phase TAEM donne
naissance a un probléme de commande optimale qui peut étre traduit dans I'espace des
sorties plates par :

trouver (Z(t),\) (2.101)
t.q.
V:(2(10), A) = o,
Yu(z(10), A) = o,
AT(¢$(E(T)7 ¢u(§(7)7 /\) = 07 TE [7-077—f]7
0 < T(W(Z(7),A),Yu(Z(1),A) < Tax, T € [T0,7¢l,
0 < q(¥a(2(7), A) < o T € [0,
Upin < Yy (Z(7), A) < Umax, T € [T0, 7Ty,
Vo (Z(74), A) =y,
Vu(Z(77), A) = uy,
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ou le vecteur Z est défini par zZ = (z1, 22, 23, 21, 22, 23, 21, 22, 23) dans l'espace des jets d’ordre
infini, ol le temps normalisé 7 vérifie 7o = 0 et 74 = 1 et ol A correspond a la durée totale
de la trajectoire et constitue un paramétre d’ajustement lors de I'optimisation. De plus,
en pratique, la commande en dérapage [ pour la boucle de guidage est imposée nulle afin
de laisser la pleine autorité a la boucle de pilotage pour contrer les effets des cisaillements
de vents. Cette contrainte fait que le systéme n’est plus plat. Cependant, il est possible
de paramétrer la partie observable autonome en fonction des sorties plates correspondant
au systéme initial. L’équation associée a cette nouvelle contrainte doit étre vérifiée dans
I’espace des sorties plates. Elle correspond & la contrainte égalitaire de trajectoire A,
définie par 1’équation autonome :

v 1 pSV2Cp, (o, M
Az, u) = 7+gsim+§p TDr:@" )y (2.102)

ou chacune des variables (V,V’ ~,...) intervenant dans la contrainte égalitaire
peuvent s’écrire exclusivement en fonction de la sortie plate, de ses dérivées, ainsi que de
la durée totale de la trajectoire A. En particulier, V' s’écrit dans I’espace des sorties plates
et de leurs dérivées sous la forme

! Vi !
2121 + 292y + 2323

2 2 2"
A 27+ 25+ 2

=

Détermination du sous-espace convexe intérieur associé aux contraintes On
consideére a titre illustratif la contrainte de pression dynamique (), exprimée en fonction
des sorties plates, de leurs dérivées, ainsi que du parameétre de trajectoire A. La pression
dynamique ne doit pas excéder Qn.x=16 kPa le long de la trajectoire TAEM. On a donc

1
0 < —poexp < Qmax- (2.103)

( 23 ) S\/zl’2 + 222 4 232
2

Hy A

D’un point de vue géométrique, il est possible de voir cette contrainte comme un
volume généré par une famille de cercles centrés sur z3 se contractant de maniére expo-
nentielle (lorsque 'on ne tient pas compte de la contrainte de pente de trajectoire néga-
tive), la durée libre de trajectoire A agissant alors comme un facteur d’homothétie de la
forme sphérique. Afin de réaliser une approximation intérieure convexe de la contrainte de
pression dynamique, nous considérons un superellipsoide d’ordre 5, ainsi que les transfor-
mations géométriques 5-D associées. Notamment, d’apres les considérations géométriques
précédentes, la transformation de pincement linéaire sera effectuée le long de 'axe z3, qui
correspond a l'altitude du véhicule.

La forme géométrique convexe obtenue est représentée sur la figure[2.26] en projection
dans le repére (21, z3, 25A). De plus, les points associés a la paramétrisation angle-centre
du superellipsoide sont indiqués par des croix de couleur jaune.

La méme démarche de convexification a été appliquée aux autres contraintes non
linéaires sur la trajectoire (angle de gite, incidence, et facteur de charge).
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o
wn

23_dot*lambda
o

z1_dot*lambda

altitude (km)

FIGURE 2.26 — approximation de la contrainte de pression dynamique par une forme
convexe

Formulation et résolution du probléme de programmation non linéaire a ’aide
de B-splines Une fois les différentes contraintes de trajectoires approximées par des
formes convexes, il est possible de les intégrer dans le probléme de commande optimale
, ou elles remplacent alors les contraintes initiales non convexes. Notons Fz, Jr,
Fu, Fo et Fa, les fonctions d’appartenance associées respectivement aux contraintes de
pression dynamique, de facteur de charge, de gite, d’incidence, et a ’'observable autonome.
De plus, nous ne considérons pas de fonctionnelle de cotit particuliére dans le cadre du
probléme de faisabilité considéré. Le probléme de commande optimale peut alors
étre réécrit sous la forme suivante :

trouver (Z(t), \) (2.104)
t.q.
V2 (Z(70), A) = o,
%(5(70)7 >‘) = Ug,
0 < Fa, (9 2z(1)) <1, 7€ [mn,Ty],
0 < Jr (U*Z(t)) <1, 7€ [mn,Ty],
0 < F5 (U*,Z(1)) <1, 7€ [m,Tyl,
0 < Fu (P, Z(1)) <1, 7€ [mn,Ty],
0 < Fo (U*,Z(1)) <1, 7€ [mn,Ty],
Ve (2(71), A) = @y,
Vu(Z(74),A) = u

<

ou le vecteur Z est défini par zZ = (z1, 29, 23, 21, 22, 23, 21, 22, 23) dans l'espace des jets d’ordre
infini, et ou le temps normalisé 7 vérifie 79 = 0 et 74 = 1.
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Afin de résoudre le probleme de commande optimale convexe , nous avons paramé-
tré les variables d’optimisation 27, 25 et 23 par des B-splines d’ordre 7 et de multiplicité 3,
comprenant chacune 5 intervalles, de maniére & obtenir des dérivées temporelles d’ordre
1 et d’ordre 2 continues. Le paramétre A\ a été modélisé par une B-spline comportant un
seul intervalle, d’ordre 1 et de multiplicité nulle. De plus, les contraintes de trajectoire J7,
Fr, Fu, Fo et Fp, sont vérifiées en 40 points de collocation réguliérement espacés dans
'intervalle [0, 1], associé au temps normalisé 7. Le nouvel OCP est alors discrétisé afin de
le transformer en un probléme de programmation non linéaire. Les variables de décision
du probléme NLP sont alors les paramétres de controle des B-splines.

Finalement, le probléme NLP est résolu grace au solveur NPSOL [GMSWS86] en envi-
ron 0.2 s sur un ordinateur personnel équipé d’'un processeur Intel Core 2 Duo cadencé
a 2 Go. La trajectoire TAEM obtenue est représentée sur la figure Le facteur de
charge est également représenté le long de la trajectoire.

1.8

1.2

altitude (km)

-10

downrange (km) crossrange (km)

10 -20

FIGURE 2.27 — trajectoire TAEM obtenue par résolution du probléme convexe.

Les profils des consignes de guidage « et p correspondant a la trajectoire TAEM de
référence sont représentés sur les figures [2.28(a)| et [2.28(b)|

Les contraintes mécaniques subies par le véhicule durant la phase TAEM, c’est & dire
la pression dynamique et le facteur de charge, sont représentées sur les figures et
Clairement, la pression dynamique reste toujours inférieure a 16 kPa et le facteur
de charge n’excéde jamais 2.5 g.
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angle-of-attack (deg)
bank angle {deq)

0 50 100 150 200 250 300 0 50 100 150 200 250 300
time (s) time (s)

(a) profil d’incidence. (b) profil de gite.

FIGURE 2.28 — profils des consignes de guidage le long de la trajectoire TAEM de référence.

dynamic pressure (kPa)
load factor {g)

0 50 100 150 200 250 300 0 S0 100 150 200 250 300
time (s) time (s)

(a) contrainte de pression dynamique. (b) contrainte de facteur de charge.

FIGURE 2.29 — contraintes mécaniques le long de la trajectoire TAEM de référence.

2.5.2 Algorithme de caractérisation de sorties /-plates

Bien que les systémes aéronautiques et spatiaux présentent des non linéarités statiques
et dynamiques plus ou moins fortes, les méthodes issues de la théorie de la commande
linéaire sont appliquées avec succes sur la base de modéles linéaires approchant plus ou
moins finement le comportement réel du systéme. Il est maintenant largement reconnu que
les techniques de commande non linéaire peuvent améliorer sensiblement les niveaux de
performance ou de robustesse des systémes bouclés, et fournir une solution efficace pour la
génération de trajectoires optimales (Cf. section . La commande non linéaire utilisant
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un cadre mathématique moins conventionnel, un effort de recherche important se poursuit
depuis une trentaines d’années avec pour ambition de développer des outils génériques,
efficaces et pratiques en vue d’applications industrielles. Dans cette direction, plusieurs
techniques de linéarisation par retour d’état et bouclage ont été introduites dans la litté-
rature [Isi89, JR80, HSM83, CLM91, GM89]. Un des objectifs visés était alors d’étendre,
aux systémes non linéaires, les techniques matures et éprouvées de commande linéaire.

Le concept de platitude différentielle, introduit dans [FLMR95| au milieu des années
90, a permis de se focaliser sur le choix des sorties linéarisantes permettant d’obtenir une
linéarisation entrée-état et qui a découlé sur une notion d’équivalence entre le systéme
non linéaire et le systéme linéarisé [FLMR99|. Depuis, ce concept a inspiré une littérature
abondante, et a été appliqué a un grand nombre de problémes :

— Commande robuste (Cf. par ex. [RRZ96, BFL97, RCA01, HD03, SRA04, ZCZ07|,etc.
),

— Commande tolérante aux défauts (Cf. par ex.|MJRO7],etc.),

— Planification de trajectoires (Cf. par ex.[NM98, MFHMO05, FAMO1, vLR03],etc.)

— Diagnostic de pannes (Cf. par ex.[FJM04, MGGGLJCV07],etc.)

— Estimation non linéaire de paramétres (Cf. par ex.[FJSRO08|.etc.)

Les conditions nécessaires et suffisantes de platitude pour les systémes linéaires et non
linéaires multidimensionnels, régis par des équations différentielles ordinaires, sont bien
¢tablies [LN03, Lév06]. L utilisation des ces conditions nous a ainsi permis de déterminer
de maniére formelle un jeu de sorties plates associé au modéle a trois degrés de liberté et
trois commandes d’un véhicule de rentrée atmosphérique [Mor09]. Dans ce domaine, notre
contribution porte sur le développement d’un algorithme constructif permettant calculer
des sorties d-plates candidates pour les systémes linéaires a retards. Cet algorithme peut
étre vu comme une extension, pour les systémes linéaires a retards, des conditions néces-
saires et suffisantes de platitude obtenues dans [LN03|.

La caractérisation formelle de sorties plates est motivée par la mise au point d’une
boite a outils pouvant étre utilisée par des ingénieurs lors du développement de lois de
commande pour les systémes non linéaires ayant la propriété d’étre plats. Bien que des
conditions nécessaires et suffisantes de platitude existent, le calcul systématique et efficace
de sorties plates reste encore un probléme ouvert.

Dans ce paragraphe, la méthodologie de calcul de sorties plates par décompositions de
Smith, développée dans [LN03|, est étendue a la classe des systémes linéaires différentiels
a retards. Un algorithme constructif est proposé permettant de vérifier si un systéme li-
néaire a retards est d-plat et, le cas échéant, de calculer une sortie d-plate. Des approches
différentes peuvent étre trouvées dans [CQR05, RW97|. L’approche retenue ici est basée
sur des résultats classiques provenant de l'algébre polynomiale linéaire. Ce travail a été
réalisé avec Jean Lévine du Centre Automatique et Systémes (CAS) de I'Ecole Nationale
Supérieure des Mines de Paris.
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Systéme linéaire a retards J-plat

Soit un systéme linéaire a retards composé d'un ensemble d’équations différentielles
retardées, tel que

n

ji:Zam :1:]—{—267] Suj, i=1,...,n, (2.105)

j=1
ou x € R" est I'état, u € R™ le vecteur de commandes, et § = (d1,09,...,9,) € R” un
ensemble non vide d’opérateurs de retard vérifiant la loi ¢; : f(t) — f(t—7), . € Rt

L... ,7‘. Les termes a;;(4,6) et b; ;(<4,§) sont définis sur I'anneau &[4, 5] des polynomes

en E et 0, et & coefficients dans le champ R des fonctions méromorphes du temps, de
R™ x R™ dans R. La loi de multiplication sur I'anneau &[4, §] est définie telle que I'on a,

pour tout a(t) € R,

d d .
Ea(t) =a(t )dt a(t), da(t)=alt—m7), i=1,...,r

En notant par ./\/lp ¢(,6) le module des matrices de taille p x ¢ & éléments dans 'anneau
commutatif £ 7+0], le systéme (2.105) peut étre réécrit de maniére plus compacte sous la
forme

dt’

& = Az + Bu, (2.106)
OﬂAEMn,n(iaa) etBeM (dt7 )

Définition 2.6 (J-platitude [Rud03]) Le systéme linéaire o retards est dit dif-
férentiellement §-plat (ou d-libre) s’il existe un polynéme non nul m = §;*...5," € R[d],

s; € N', 7 =1,...,p, et une collection z de m variables indépendantes d-différentiellement
indépendantesf], de la forme
2= Py(6)x 4+ PL(0)u+ Py(8)i+ ... + Po(8)ul®, (2.107)

ot Py(d) € (R[o])™", Pi(0) € (R[6])™ ™, i=1,...,a, eta = (a1,...,0Qp) est un m-uplet
fini d’entiers, telle que

v o= Qol6,m e+ Qi )i+ ... 4+ Qo7 )", (2.108)
u = Ro(6, 7 Yz+ Ri(6,7 1)+ +Ry+1(5 R PACN (2.109)

ot Qi (6, 77 1) € (R0, 7)™, i =0,...,v, R;(4, 7T*1) (R0, 7)™ et 5 =0,..., v+

eme composante de z, et

1. En outre, z; (k) désigne la dérivée temporelle d’ordre k de la 1
v=(r,..., I/m) représente un m-uplet fini d’entiers.

De plus, si une telle collection z existe, elle est appelée sortie d-plate du systéme.

En d’autres termes, la définition établit que la sortie d-plate z peut étre obtenue
comme une combinaison £] dt,é]—linéaire des variables du systéme, et que 1'état et les
commandes du systéme peuvent étre calculés a partir de z en utilisant des différentiations,
des retards et des avances provenant de I'inversion du 7-polynoéme. La sortie d-plate peut
étre déterminée a l'aide d’un algorithme utilisant les outils du calcul formel et présenté
dans le paragraphe suivant.

5. plus précisément, il n’existe aucune relation §-différentielle entre les composantes de z, i.e., Sp(0)z+
S1(8)2+ ...+ 8,(8)2™" = 0 implique que S;(5) = 0, ot S;(8) € (R[S])F™>*™ i =0,...,u
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Algorithme de caractérisation proposé

La forme de Smith existant seulement pour les matrices définies sur un anneau prin-

cipal (PID), il est possible de redéfinir leurs éléments polynomiaux sur I'anneau £(6)[4]
des polyndémes en % a coefficients dans le corps J-différentiel £(9), au lieu de I'anneau
ﬁ[%, d] qui n’est pas euclidien. Dans la suite, ./\/lp,q(%, J) désigne le module des matrices de
taille p x ¢ définies sur I’anneau ﬁ(é)[%], i.e., les matrices polynomiales en 4 a coefficients

dt
rationnels en § et méromorphiques en t.

Le systéme est considéré sous forme sa implicite de maniére & tenir compte
de sa propriété naturelle d’invariance par bouclage dynamique endogéne [FLMR99|. Par
conséquent, la sortie d-plate est recherchée sous la forme d’une combinaison li-
néaire de I'état du systéme, de ses dérivées et d'un nombre fini de retards, i.e., 2 = Px
avec P € My, ,(£,0). En outre, les expressions de I'état et des commandes définies
respectivement par (2.108) et (2.109) peuvent étre réécrites sous la forme de matrices
polynomiales telles que z = Qz, Q € Mn,m(%,é), et w = Rz, R € Mm,m(%,é). Les
matrices P, () et R sont appelées opérateurs de définition de la sortie d-plate z.

La proposition suivante donne un résultat constructif permettant le calcul des opéra-

teurs de définition P, @) et R sous un environnement de calcul formel standard comme
Maple.

Théoréme 2.4 Soit le systéme linéaire a retards défini par Ax = Bu, ot A € Mn,n(%, J)
et B € Mn,m(%, 9). Le systéme a retards est §-plat si et seulement s’il existe un ensemble

d’opérateurs de définition P, Q, et R satisfaisant z = Px, x = Qz et u = Rz, tels que

Q = QOp_mIn)", 00 Q € D-Smith((Op_mm, Lnm)MA), et M € G-Smith(B),
R = (Imyom,nfm)MACZ
P = (Iy,0mn_m)P, ot P e G-Smith(Q).

dans la perspective de I'implémentation de ce résultat sous un environnement de calcul
formel, sa formulation algorithmique est donnée ci-aprés (voir I'algorithme [1).

Dans cette seconde partie, nous avons briévement rappelé le concept de systémes
linéaires - plats et proposé une extension des conditions nécessaires et suffisantes de pla-
titude établies dans [LN03| a la classe des systémes linéaires différentiels a retards. La
démarche proposée, simple et systématique, utilise le calcul de formes normales de Smith.
De plus, I'algorithme proposé permet de détecter la non-commandabilité ou la non-liberté
lorsque le systéme considéré n’est pas d-plat.

2.5.3 Bilan et perspectives

Nous avons proposé dans la premiére partie cette étude une architecture générale pour
le guidage autonome qu’une une loi de guidage autonome intégrant les contraintes de mis-
sions et les capacités effectives de manceuvre du véhicule. Cette loi est obtenue a ’aide
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Algorithme 1 : Caractérisation algébrique d’un systéme linéaire J-plat.

Entrées : Deux matrices A € M, ,(%,6) et B € My, (<, 0).

Sorties : Un indicateur de défaut de platitude d et un ensemble d’opérateurs de
définition P € M n(4,6), Q € Mpm(2,6) et R € My n(,0),
vérifiant z = P, x = Qz et u = Rz.

Initialisation : d = 0.

Algorithme :

1 Calculer une décomposition de Smith de B telle que M BN = (I,,,, 0, _ynm)’, et
poser F' = (0p—m m, Ln—m)MA.
2 Calculer une décomposition de Smith de la matrice F' telle que

VF@ = (In—m, Op—mm). Si une telle décomposition n’existe pas, le systéme n’est
pas o-plat et d est mis a 1. B
3 Sinon, calculer la matrice @ en utilisant la relation Q = Q(0,—pm.m, In)* .
4 Calculer la matrice R en utilisant la relation R = (1, 05— ) M AQ.
5 Calculer une décomposition de Smith de la matrice @ telle que

ﬁQU = <[m7 Onfm,m)T-

6 Sinon, calculer la matrice P en utilisant la relation P = (1,,,, 0,y s ) P.

d’une méthodologie de génération de trajectoires basée sur le concept de platitude et don-
nant une solution optimale dans un sous-espace convexe des contraintes. Pour ce faire, le
probléme de commande optimale est transformé en un probléme de programmation non
linéaire en utilisant la platitude et une paramétrisation par B-splines sur un sous-espace
convexe. Le choix de travailler sur ce sous-espace convexe se justifie par la nécessité d’avoir
une charge et un temps de calcul considérablement réduits pour un algorithme embar-
qué autonome. L’utilisation de transformations géométriques des superellipsoides a permis
d’améliorer sensiblement I'approximation de I’espace des contraintes non convexe par rap-
port a I’étude présenté dans la section précédente . Cette démarche a été appliquée
pour générer une loi de guidage autonome pour la navette US Shuttle. Les résultats de
simulation obtenus ont montré les potentialités de ’approche proposée pour les phases
TAEM et d’atterrissage automatique de la navette.

Dans l'approche proposée les superellipsoides approximant 1’espace des contraintes
sont optimisées hors-ligne a 'aide d’un algorithme génétique. Il serait intéressant pour
s’adapter & un plus grand nombre de situations défaillantes de pouvoir générer a bord
ces sous-espace convexes. Pour ce faire, nous envisageons d’étudier en 2009/2010 la refor-
mulation du probléme d’optimisation de la superquadrique sous la forme d’un probléme
d’optimisation semi-définie positive afin de bénéficier d’algorithmes de résolution efficients.

Dans une seconde partie, nous avons proposé une démarche, simple et systématique,
pour déterminer & ’aide d’un outil de calcul formel les sorties plates des systémes linéaires
différentiels a retards. Elle est issue d’une étude approfondie des algorithmes de calculs
formels des sorties plates existants, et de I’application de celui développé dans [Lév06]| a
la détermination de sorties plates d’un modéle a trois degrés de liberté d'un véhicule de
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rentrée atmosphérique.

Ce travail sur le calcul formel des sorties plates est une contribution pour la réalisation
d’une future boite & outils pour les systémes plats. Cette derniére doit permettre a terme
une plus grande diffusion du concept de platitude dans le secteur industriel en facilitant
la détermination et le test de sorties plates candidates.
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Conclusions et perspectives

Dans ce mémoire, j’ai voulu en quelques points marquants dessiner le contour de ma
carriére d’enseignant /chercheur sur une dizaine d’années qui s’équilibre globalement entre
mes fonctions pédagogiques et mon activité de recherche.

Issu du domaine de la commande des machines électriques, j’ai eu I'opportunité en tant
que jeune maitre de conférences de basculer dans le domaine des systémes aéronautiques
et spatiaux. Cette conversion a été menée a la fois sur le volet enseignement et sur le volet
recherche et a commencé a produire pleinement ses fruits en termes de publications un
peu moins d’une dizaine d’années aprés. Cette conversion s’est faite grace a la confiance
de nos partenaires industriels qui ont cru en notre potentiel et également aux conseils de
mes ainés qui m’ont appris, entre autres choses, ’absolue nécessité pour un chercheur de
publier ses résultats et de s’insérer dans une dynamique de groupes au plan national et
international pour pouvoir progresser le plus efficacement possible. L’encadrement de mes
doctorants avec différents directeurs de thése a été une source d’enrichissement tant sur le
plan des relations humaines que sur le plan scientifique. Cela m’a permis de mieux cerner
le role de superviseur qui se doit d’insérer les projets professionnels et scientifiques de doc-
torants et de jeunes collegues dans une thématique collective tout en gardant la capacité
de transmettre des savoirs et des savoir-faire techniques, mais aussi organisationnels et
relationnels. Cela consiste également & assumer la charge de la gestion du projet dans son
ensemble : conception, recrutement de doctorants, supervision des travaux scientifiques,
valorisation des résultats pendant et aprés le projet. Je souhaite a ’avenir pouvoir tenir
ce role et mettre en place des projets de recherche sur les deux axes que je développe
actuellement.

Le premier axe porte sur la réalisation et la diffusion d’une boite & outils de calcul for-
mel pour la platitude. Les résultats obtenus dans le cadre de la thése de Vincent Morio sur
ce sujet constituent une premiére étape et doivent étre renforcés. J’envisage pour cela de
faire appel aux compétences de nos collegues de mathématiques appliquées de Bordeaux
(IMB) avec qui nous discutons actuellement pour la mise en place de nouvelles actions
communes.

Le second axe a pour objet 'utilisation de la programmation semi-définie pour la réso-
lution de plusieurs problémes d’optimisation actuellement résolus a ’aide de solveurs non
linéaires. Je pense en premier lieu & la formalisation du probléme de la maximisation du
volume de la superquadrique intérieure a l’espace des contraintes actuellement résolue a
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I’'aide d’un algorithme génétique. Certaines pistes issues de discussions avec le Professeur
Meshran Mesbahi de I'Université de Washington lors de son séjour en tant que Professeur
invité dans notre équipe sont en cours de formalisation et devraient donner lieu rapide-
ment a certaines avancées. En second lieu, je souhaite utiliser le critére de positivité pour
la génération de trajectoires optimales sur un continuum temporel sur des applications
aérospatiales.

Si ces themes sont dans la continuité de mon action de recherche, je vais également
ouvrir une nouvelle voie dans I'équipe axée sur 1'utilisation des techniques de commande
non linéaires prédictives et de diagnostic & base de modeéles plats pour la commande
tolérante aux défauts. Ce travail va débuter dés 2010, avec la participation de Denis Efimov
chercheur post-doctorant pour un an dans notre équipe. Enfin, je souhaite accroitre les
échanges internationaux au niveau recherche en mettant en place prochainement deux
projets de theses sur cette nouvelle thématique en cotutelle, I'une avec I’Université de
Surrey en Angleterre et 'autre avec ’'Université de Monterrey au Mexique.
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