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Contexte des travaux

Un hélicoptere est un véhicule aérien muni d’un rotor principal et d’un rotor arriere. Du
fait d’une telle configuration, c’est un appareil soumis a de nombreuses instabilités et de
couplages interaxiaux. Pour autant, un hélicoptere peut - a contrario d’'un avion - voler a
basse vitesse et en stationnaire, ce qui le rend particuliérement intéressant dans certaines
situations, par exemple pour un sauvetage. Dés lors ces appareils sont trés prisés pour de
nombreuses missions, sous conditions pour le pilote de produire un effort conséquent pour
manceuvrer de fagon stabilisée tout au long de sa mission.

Parmi les différentes missions données aux pilotes d’hélicopteres I'appontage fait partie
des missions les plus difficiles. Cette difficulté existe en grande partie & cause de la présence
d’un environnement extérieur stressant, caractérisé par des conditions météorologiques par-
fois défavorables. Dans le cadre d’un appontage sur navire s’ajoutent des facteurs tels que les
mouvements du navire ainsi que I'aérologie singuliére autour du pont (dus aux effets de mas-
quage par les hangars) [1]. La présence de ces aléas météorologiques complique les manceuvres
du pilote qui se retrouve obligé de procéder en trois étapes, conformément aux procédures en
vigueur : une premiere approche prés du navire, puis stabilisation (relative) a proximité im-
médiate de celui-ci, et enfin l'atterrissage sur le pont [2]. Ces deux derniéres étapes, couplées
au besoin de stabiliser un appareil naturellement instable au-dessus d’un navire en mouve-
ment, donnent au pilote une importante charge de travail. Un récent rapport [3] présenté au
congres ERF ? en 2012 fait d’ailleurs un état des lieux des nombreux accidents qui se pro-
duisent lors de ce type de procédure, avec une prépondérance notable d’accidents lors de la
phase d’approche (environ 40 %).

Deés lors de nombreux systemes ont été développés pour faciliter la tache des pilotes. Les
premiers systemes d’aide & I'appontage ont fait leur apparition il y a une trentaine d’années
sous forme d’indicateurs visuels. On peut par exemple citer la présence au sein de la marine

2. European Rotorcraft Forum
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FIGURE 1 — Dispositif ALAH - IPD (gauche) et BRH (droite)

francaise du dispositif ALAH? qui se compose d’un IPD* et d’'une BRH?, visibles dans la
Figure 1. Ces derniers permettent au pilote de connaitre sa pente de descente via I'IPD et
le roulis approximatif du navire via la BRH. A ceux-ci s’ajoutent, pour les appareils les plus
récents i.e. a fortiori équipés de commandes de vol électriques (CDVE), des systémes de
stabilisation automatique. Pour autant le pilote, en liaison avec 'officier d’appontage, doit
constamment faire preuve d’une efficacité et d’une attention maximales pour exécuter sa
mission d’approche et de posé conformément aux procédures en vigueur. Il doit en outre étre
paré a l’éventualité d’'une manceuvre d’urgence, tout en sachant que son appareil est limité
mécaniquement.

Projet CONTAHCT S - Propositions envisagées C’est dans ce contexte que s’inscrit
le projet de recherche CONTAHCT mené & 'ONERA 7. Les objectifs de ce projet sont de
mettre au point et d’évaluer différentes techniques d’aide au pilotage lors d’un appontage
d’hélicopteres, que ce soit lors d’une procédure de stabilisation relative ou pour le posé.
Parmi les solutions techniques envisagées, une attention particuliere est portée sur I'utilisation
de systemes de pilotage automatique basé vision. En effet le développement croissant des
capacités de traitement et de calcul sur les systemes embarqués a permis ’émergence d’un
panel de calculateurs utilisant les données extraites directement de prises de vue caméra pour
le pilotage, le guidage et la navigation. Grace & un traitement temps-réel des informations
visuelles par des algorithmes dédiés il est ainsi possible de faire naviguer des véhicules basés sur
des objectifs de suivi, comme lors d’une phase de vol stationnaire au-dessus d’un navire. Ainsi
I’exécution de la mission peut étre facilitée par ’emploi de telles techniques d’asservissement
visuel.

Toutefois I’emploi d’un asservissement visuel passe au préalable par I’emploi de lois de
pilotage avancées. Or, bien que fréquent chez les drones et disponible sur les hélicopteéres
récents, ce type de loi de commande pour hélicoptéres n’est pas prét a 'emploi pour des

Aide Lumineuse & I’Appontage pour Hélicopteres

Indicateur de Pente de Descente

Barre de Référence Horizon

CONCception d’une assisTance a I’Appontage Hélicoptéres intégrant des techniques basées CapTeurs
Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales
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missions d’appontage, faute de validation et certification.

Problématiques principales Pour étre certifiable, I’appareil commandé doit tout d’abord
respecter des critéres de Qualité de Vol (QdV 8) : toute mission requiert un niveau minimum
de QdV, évalués en fonction du comportement de I’appareil suite a une consigne donnée. Pour
les hélicoptéres, la norme internationale militaire ADS-33E-PRF [4] (notée ADS-33° par
la suite) sert de référence pour définir ces critéres. La prise en compte des criteres de QdV
constitue donc un premier obstacle a franchir, pour deux raisons.

— Tout d’abord, cette norme ne se base pas totalement sur des critéres classiques en
automatique. Sur les trois critéres employés dans la norme, seul le critere de stabilité
est basé sur un critere classique. Cette particularité ne permet pas d’utiliser des tech-
niques standards de synthése en automatique qui prennent parfaitement en compte ces
criteres.

— Ensuite, les critéres ne sont définis qu’au cas par cas, en fonction des missions élémen-
taires. Des lors, dii a la diversité des situations possibles une mission d’appontage n’est
pas définie dans ’ADS-33.

Cette démarche de synthese basée sur les criteres de QdV n’est donc pas triviale.

Un autre point parfois négligé lors de la synthese de lois de commande basées vision est
le manque de considération directe de la dynamique réelle de I'appareil. La plupart des algo-
rithmes basés vision se contentent principalement des relations géométriques entre la caméra
et sa cible, et génerent des consignes parfois peu réalistes pour le systéme. En particulier, un
aspect non considéré mais important pour la robustesse des lois de commande concerne les li-
mites dynamiques des actionneurs du systeme. Face a des consignes irréalistes, les actionneurs
peuvent quitter le fonctionnement nominal et entrer en saturation. Des lors ce comportement
engendre dans la boucle de commande une déstabilisation du systéme parfois fatale, et limite
a priori 'utilisation de ce type de loi de commande.

Un bref état des lieux

La plupart des travaux relatifs & ’asservissement visuel reposent sur une architecture de
commande a structure hiérarchique, i.e. avec une commande bas-niveau et une commande
haut-niveau. Suivant cette logique une loi de commande bas-niveau contrdle les actionneurs
de sorte que I’état commandé - souvent un état du systéme - atteigne une consigne donnée.
En parallele la loi de commande basée vision est employée comme commande haut-niveau
pour générer cette dite-consigne. Cette architecture est visible par exemple dans les travaux
de Bourquardez [5] et aussi employée par les lois de commande basées vision que 1'on trouve
dans les tutoriels de Chaumette et Hutchinson [6][7]. Dans leurs exemples le robot asservi
visuellement est commandé en vitesse sur ses six degrés de liberté, ceci afin de se positionner
par rapport a une cible aussi bien fixe que mobile. Les fondements théoriques de ’asservisse-

8. Qualité de Vol
9. Aeronautical Design Standard
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ment visuel employé se contentent alors uniquement de considérations géométriques entre la
caméra et sa cible, et font toutefois abstraction des aspects sous-actionnés d’un appareil de
type VTOL % comme un hélicopteére.

Pour une application pratique sur hélicoptere ce choix d’architecture implique dés lors
de développer au préalable des lois de commande avancées. Le développement de telles lois
n’est pas difficile en soi : de nombreuses références de la littérature ! fournissent des lois de
commande aussi bien pour du pilotage automatique que manuel, et on y retrouve d’ailleurs
les lois avancées les plus usuelles que sont le RCAH 2, TACAH 3, le TRC !4, le RCHH ' et
le RCDH 6 abordées dans la norme ADS-33 [4]. De plus ce type de lois est, tout comme les
lois basées vision, tres populaire parmi les applications pour drones et autres véhicules aériens
similaires aux hélicopteres. Ainsi I'utilisation d’une loi de commande avancée compatible avec
les consignes de la loi basée vision est donc théoriquement possible.

Pour autant ces lois de commande avancées doivent aussi respecter les niveaux de QdV
exigés pour un appontage et définis selon des criteres différents de ceux de I'automatique
classique : stabilité, performance et précision ne sont ainsi pas évalués de la méme maniere.
De telles exigences sont soulignées par Dudgeon [8], ou encore Soneson [9], sans toutefois
étre utilisées pour une syntheése rigoureuse en fonction des niveaux de QdV désirés. Seule
une poignée d’études, comme celles d’Antonioli [10] ou de Tischler [11], ont mené vers des
techniques de syntheése basées sur les criteres de la norme ADS-33.

Un dernier point concerne la prise en compte des limitations mécaniques de 'appareil, en
particulier les limitations de ses actionneurs : celles-ci se traduisent par une position et une
vitesse limitée pour le déplacement des vérins. La non-prise en compte de ces limitations peut
avoir des effets indésirables, voire dangereux, que 1’on appele « windup »[12]. C’est donc pour
faire face & ce phénomene qu’est apparu ce qu’on appelle « l'anti-windup » : ce dernier fait
référence a ’ajout d’'un compensateur dans la boucle de commande dans le but de conserver les
performances nominales en 'absence de saturation d’une part, et d’autre part de stabiliser le
systéme en présence de saturations. Les premiéres approches, intuitives et appliquées jusque la
fin des années 90, ont depuis laissé place & des approches plus modernes : ’approche DLAW 17,
basée sur un formalisme des saturations et d’une forme linéarisée du modele du systeme
avec loi de commande, et 'approche MRAW 8, qui se sert directement de la connaissance
du modele pour le compensateur. Ces deux approches sont pleinement détaillées dans les
ouvrages de Tarbouriech [13] ou de Zaccarian [12].

La mise en place d’un auto-pilote pour hélicopteres basé sur des algorithmes de commande
par vision requiert donc de prendre en compte ces aspects essentiels, tout particulierement

10. Vertical Take-Off and Landing

11. Voir la section 1.3.2 pour plus de détails.

12. Rate Command/Attitude Hold

13. Attitude Command, Attitude Hold

14. Translational Rate Command

15. (Vertical) Rate Command/Altitude (Height) Hold
16. Rate Command/Direction Hold

17. Direct Linear Anti- Windup

18. Model Recovery Anti- Windup
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dans le cadre d’'un appontage. Dans cette situation le respect de ces aspects conditionne
fortement la confiance qu’aurait le pilote d’hélicoptere envers les consignes de son auto-pilote.

Objectif de la these

Cette these s’inscrit dans ce besoin de fournir au pilote une forme d’assistance pour ’ap-
pontage. Dans le cadre du projet CONTAHCT l'objectif n’est pas de laisser un pilote seul
avec son pilote automatique, mais de lui fournir des consignes qu’il pourrait qualifier « de
confiance ». Dans ce but, ’objectif adopté est de mettre en place un pilote automatique des-
tiné au suivi de navire, construit selon une architecture de commande basée vision, et sur
lequel pourrait se baser un futur systeme d’aide a 'appontage. Les lois de commande définies
dans cette theése doivent donc pouvoir respecter des criteres de QdV donnés, de sorte a étre
acceptables pour un pilote. Ces mémes lois doivent aussi prendre en considération les limites
dynamiques de I'appareil, en particulier les limitations dues aux actionneurs.

Démarche suivie

La premiere partie de ce mémoire (chapitre 1) s’attelle a passer en revue les études déja
réalisées dans les principaux themes abordés dans cette these. Ces themes concernent la
synthese de lois de commande pour hélicopteres, en particulier avec prise en compte des QdV,
puis 'asservissement visuel, et enfin la syntheése anti-windup. Cette partie est aussi I'occasion
de présenter quelques outils et notions utiles pour aborder la suite du mémoire, comme par
exemple la norme ADS-33, la dynamique du vol des hélicopteéres et les modeles associés. La
deuxieme partie entre dans le vif du sujet et décrit les différentes étapes et résultats obtenus
lors des travaux de thése.

Le chapitre 2 est consacré a la synthese de correcteurs avec prise en compte de criteres de
QdV. Le travail effectué reprend ’architecture, sous forme de correcteurs PID 1, de lois de
commande avancées habituellement utilisées pour contrdler la vitesse verticale (type RCHH),
le taux de lacet (type RCDH), le taux de variation angulaire (type RCAH), attitude (type
ACAH), ou la vitesse horizontale (TRC), ainsi que le modéle dynamique de I’hélicoptere. Les
différents correcteurs sont assemblés de sorte a obtenir deux lois de type TRC : I'un avec boucle
de commande interne proche d’'un ACAH, 'autre avec boucle interne proche d’'un RCAH. La
méthode de synthése employée s’inspire tout d’abord de celle utilisée par Antonioli [14], et
se base sur du recalage itératif des gains pour définir les lois de la boucle de commande
interne. Cette méthode est ensuite complétée par la résolution d’un probleme de synthese
Hoo, permettant d’obtenir les lois TRC désirées. Ce procédé, simple, suffit amplement pour
respecter des objectifs de QdV. La robustesse et le respect des criteres de QdV est évaluée
a l’issue de cette synthese. Le début de cette méthode mise en place dans ce chapitre a fait
I'objet de communications en congres ([15], [16]).

19. Proportionnel, Intégral et Dérivé
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Dans le chapitre 3, un étage supérieur de commande est ajouté aux deux lois TRC sous
la forme d’une loi de commande basée images (type IBVS?Y). Cet ajout est effectué afin de
mettre en place ’asservissement visuel de 'appareil. Deux lois IBVS sont ainsi proposées, pour
différents niveaux d’approximation, puis évaluées par le biais de scénarios de tests proches de
la mission a exécuter. A l'issue de cette étude comparative une loi a été choisie pour la suite de
cette thése. La premiere loi de commande IBVS proposée a fait I’'objet d’une communication
en congres [16].

Le chapitre 4 est consacré a 'augmentation de la marge de stabilité du systeme a ’aide
d’un pré-compensateur avec anti-windup, placé en amont du correcteur TRC. Le choix de pré-
compensateur s’est porté sur 'emploi de filtres actifs, permettant d’allier a la fois le pré-filtrage
des consignes et la réduction des saturations. Une premiere version du pré-compensateur a
fait appel a un filtrage de la consigne en vitesse et ’existence d’une limite saturante et d’un
retour anti-windup non-linéaire sur le terme dérivé ('accélération de consigne). Ce procédé
intuitif suffit pour étendre significativement la stabilité du systéeme, mais au détriment des
performances. Cette architecture a fait l'objet d’une communication [17]. Cette structure
basée filtrage a ensuite été améliorée par le biais d’une stratégie basée DLAW : ici le modele
du systéeme pré-filtré par un filtre linéaire classique a été prise en compte pour évaluation
de la stabilité et de la performance de celui-ci suite a un préfiltrage. Le lien obtenu entre
caractéristiques du filtre, marge de stabilité et performance a alors permis d’obtenir un second
pré-compensateur pouvant a la fois étendre les marges de stabilité et mieux conserver les
performances.

Enfin, le chapitre 5 se focalise sur la validation des lois de commande pilotées dans un
contexte plus réaliste, i.e. en présence de phénomenes non modélisés (sillage navire, etc.).
Dans ce but les différentes lois pilotées sont implémentées dans le simulateur PycsHEL 2! qui
met en lien le modele d’hélicoptere (HOST 22), le navire, et les commandes du pilote. Apres
une courte présentation du PycsHEL, ’ensemble du processus d’implémentation est expliqué.
Celui-ci tourne autour de la mise en place d’un modele boite noire appelé ControlLaw, destiné
a inclure toutes les architectures de commande possibles. La suite du chapitre porte sur les
tests de validation, effectués sous la forme de divers tests unitaires, puis d’'un scénario de
validation a faire exécuter par un opérateur humain.

20. Image-Based Visual Servoing
21. Banc de PrototYpage et Conception des Systémes pour HELicopteéres
22. Helicopter Overall Simulation Tool
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1.1 Meécanique du vol des hélicopteres

Le réglage de lois de commande pour hélicopteres passe au préalable par la connaissance
de la mécanique du vol naturelle de ’appareil. Cette section introduit quelques notions issues
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de la littérature et utiles pour comprendre le comportement d’un hélicoptere, tout d’abord
pour expliquer cette dynamique de facon intuitive avant d’introduire des modeles utilisables
pour cette these.

1.1.1 Premiere approche

Il est relativement aisé d’aborder la dynamique des hélicoptéres et autres appareils a
voilure tournante sans rentrer dans les détails. L’ouvrage de Roger Raletz [18], « Théorie
élémentaire de I'hélicoptere », fournit un résumé scientifique simple du fonctionnement des
hélicopteres. Son approche tres intuitive n’entre pas dans le détail des modeles analytiques,
mais permet d’avoir un premier apercu des mécanismes physiques et aérodynamiques caracté-
ristiques du vol des hélicopteres. Ainsi des phénomeénes tels que 'effet de sol, ’auto-rotation,
ou les tourbillons instationnaires, sont introduits.

La mise en place de modeéles analytiques est bien entendu abordée dans la littérature.
L’ouvrage de Wayne Johnson [19], « Helicopter Theory », introduit deés les années 80 les
modeles analytiques de mécanique du vol. Pierre Rougier [20] dans sa « Mécanique du vol de
I’hélicoptere » décrit un ensemble de modéles analytiques caractérisant divers aspects relatifs
a la mécanique du vol, la dynamique du rotor, les performances et les qualités de vol. Ces
éléments sont complémentaires a ceux de Bramwell [21], qui comprennent en outre des modeéles
dynamiques et aérodynamiques.

Une attention particuliere est donnée au livre de Gareth D. Padfield [22], « Helicopter
Flight Dynamics : The Theory and Application of Flying Qualities and Simulation Model-
ling ». En plus d’aborder différents aspects inhérents & la dynamique de I’hélicoptére et pré-
sentés dans les autres ouvrages cités précédemment, 'auteur traite de la mise en place de
modeles de simulation pour analyse d’équilibre et de stabilité - entre autres sous contrainte
- ainsi que I’étude de sensibilité entre les commandes. Enfin, il place un point d’honneur a
I’analyse des qualités de vol par le biais d’une description des criteres employés. L’étude dans
le cadre de conditions dégradées fait par ailleurs I’objet d’un chapitre, avec mention des effets
diis aux limitations actionneurs.

L’ensemble de ces références fournit un socle intéressant pour la mise en place d’outils
analytiques pour décrire la dynamique des hélicopteres. La suite de cette section présente les
notations et les modeles employés.

1.1.2 HOST, un code de calcul pour simuler la mécanique du vol d’appa-
reils a voilures tournantes

Les nombreux modeles établis dans les références de la sous-section précédente permettent
d’établir les liens qui existent entre les divers parametres liés a I’aérodynamique de 1’hélico-
ptére. Néanmoins la prise en compte de tous ces éléments dans le cadre de simulations réalistes
demeure délicat, et plusieurs codes de calculs ont été développés dans ce but. Celui qui nous
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1.1. Mécanique du vol des hélicoptéres

intéresse dans le cadre de cette thése est le code HOST© (Helicopter Overall Simulation Tool),
un outil général de conception et de simulation réaliste pour hélicoptéres [23] et issu d’une
collaboration entre TONERA, Airbus Helicopters et le DLR .

Parmi les nombreuses fonctions disponibles, le code HOST® dispose en particulier de
fonctions de générations de représentations d’état autour de points de vols, obtenues par le
biais de calculs d’équilibre dans des conditions choisies. Il inclut aussi un module de simulation
non-linéaire réaliste pouvant étre couplé a une utilisation boite noire sous MATLAB®. Ces
deux fonctionnalités sont utilisées dans le cadre de cette these.

1.1.3 Pilotage d’un hélicoptére

Avant d’aborder la modélisation de la mécanique du vol et les différentes notations as-
sociées de facon analytique il est utile d’expliquer les bases du pilotage d’hélicopteres. Dans
le cadre de cette étude on s’intéresse seulement & la formule classique ?, c’est-a-dire le cas
d’aéronefs & voilure tournante® composés d’un rotor principal situé au-dessus du fuselage.

1.1.3.1 Description des commandes

Le pilote dispose de quatre types de commandes, comme représenté dans la Figure 1.1 :

— Un manche collectif, actionnable verticalement,

— Un manche cyclique, actionnable longitudinalement (pour déplacements avant-arriere)

et latéralement (pour déplacements droite-gauche),

— Le palonnier, couple de pédales actionnés aux pieds.

L’utilisation des deux manches permet de contréler le rotor principal, tandis que le pa-
lonnier commande le rotor arriere. Les notations usuelles des actions aux commandes pilote
sont résumées dans le Tableau 1.1. Les états du systeme sont expliqués dans le Tableau 1.2,
définis en fonction des reperes sol Ry et hélicoptere R (cf. annexe B pour plus de détails).

Parameétre Description ‘ Agit sur ‘
DDZ Manche collectif Vitesse verticale (w)
DDL Manche cyclique latéral Mouvements de roulis (p, ¢)
DDM Manche cyclique longitudinal | Mouvements de tangage (g, 6)
DDN Palonnier Lacet (r,)

TABLE 1.1 — Commandes pilote disponibles

1. Deutsches Zentrum fir Luft und Raumfahrt

2. Ce qu’on appelle « formule » d’une voilure tournante désigne la structure de celui-ci. Dans le cas présent,
la formule classique désigne un appareil & rotor principal entrainé et avec anti-couple

3. Terme relatif aux aéronefs possédants un ou plusieurs hélices
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Palonnier

FIGURE 1.1 — Commandes pilote (schéma extrait de la these de J.-C. Antonioli [14])

’ Etat ‘ Description

N

Vitesse longitudinale
Vitesse latérale
Vitesse verticale
Taux angulaire en roulis (autour de l’axe longitudinal)
Taux angulaire en tangage (autour de 'axe latéral)
Taux angulaire en lacet (autour de l’axe vertical)

Angle de gite

Angle d’assiette
Angle de cap

ESEESYESH I N IS L N B S

TABLE 1.2 — Etats usuels du systeme « hélicoptere »
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1.1. Mécanique du vol des hélicoptéres

1.1.3.2 Fonctionnement de base

Elévation Pour prendre de laltitude, le pilote doit tirer sur le manche du collectif (DDZ
augmente). Dés lors la portance de I’hélicopteére augmente, contrant donc le poids de 'appareil,
tout comme la vitesse verticale (w).

Avancement Pour avancer, le pilote doit incliner le manche du cyclique longitudinalement
vers 'avant (DDM diminue), 'appareil s’incline alors vers 'avant (¢ et # diminuent), de méme
que la force de portance. Pour contrer la perte de force verticale dii a 'inclinaison de la force
de portance, le pilote doit aussi tirer sur le manche collectif pour augmenter 'amplitude de
portance et ainsi conserver son altitude.

Mouvements latéraux Qu’il s’agisse d’aller a droite ou a gauche, le pilote peut se diri-
ger latéralement en poussant le manche du cyclique dans la direction de trajectoire désirée.
L’hélicoptere s’incline alors dans cette direction (selon (p,¢)), et la encore I'ajustement du
collectif permet & ’appareil de conserver son altitude.

Changements de cap L’action se joue aux palonniers. S’il souhaite tourner a droite, il
devra ainsi appuyer sur le palonnier droit (DDN), augmentant la poussée du rotor de queue
vers la droite.

Le fonctionnement de base des manches et palonniers, tel qu’exposé ici, donne de fagon
tres simplifié un bon apergu du comportement attendu par 'appareil. Toutefois, un ensemble
d’effets indésirables rend le pilotage d’un hélicoptére plus complexe en pratique.

1.1.3.3 Effets indésirables et autres instabilités

Présence d’instabilités Un hélicoptere est un systéme naturellement instable : au cours
d’un vol et sans aide au pilotage, un manque de réactivité, méme court, de la part du pilote
sur les commandes mene facilement vers une perte de contrble de 'appareil. Pour illustrer
ces propos, ce phénomene est similaire au cycliste qui pédale sans toucher au guidon et sans
gérer son équilibre, il finit par chuter au bout de quelques secondes. Dans le cas d’un héli-
coptere piloté, ce phénomene est amplifié. Mathématiquement parlant : tout état d’équilibre
d’un hélicoptere est instable, de base. Les raisons proviennent fortement des phénomenes de
couplage, expliqués ci-dessous.

Couplages aérodynamiques Compte tenu de sa structure a deux rotors, un rotor prin-
cipal et un rotor de queue, le systéme est soumis a de forts couplages aérodynamiques. Ces
phénomenes se traduisent par des effets secondaires a chaque tentative de commande. Des lors,
a chaque manceuvre le pilote doit pouvoir gérer I’ensemble de ses commandes pour compenser
ces couplages, et la tache de pilotage n’en devient que plus complexe.
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Exemple (Couplage collectif-lacet)

Tirer sur le collectif se traduit par une action sur le rotor principal dans le but d’augmenter
la portance. Ceci se traduit par un changement d’inclinaison des pales, ce qui - couplé avec la
rotation des hélices - augmente la portance, comme prévu. Toutefois cette hausse de portance
s’accompagne d’une augmentation de trainée induite et de profil, qui occasionne une hausse du
couple ramené a l’axe rotor. Dés lors un changement indésirable de cap s’opére naturellement.

Cet exemple est abordé par Padfield dans son livre [22]. Dans le cas idéal il suffirait de
découpler le systéme puis de le stabiliser pour faciliter le pilotage. Or, c’est sans compter sur
les soucis de saturations actionneurs qui limitent leur amplitude de fonctionnement.

Saturation d’actionneurs La saturation des actionneurs est a prendre en compte. Le
pilote, via les manches, contrdle 'inclinaison des pales rotor grace a un systéme de vérins
ou chacun dispose d’une amplitude de fonctionnement bornée, donc limitée. Dans le cas ou
le pilote - en poussant excessivement un manche - tente d’actionner un vérin au-dela de sa
limite d’utilisation, ce dernier va se bloquer en « bout de course » : il sature. Dans cette
situation le pilote ne dispose plus forcément de la puissance nécessaire pour acquérir de la
vitesse, compenser les couplages et autres instabilités. Au-dela d’une dégradation des QdV, la
saturation d’un des actionneurs engendre une perte de portance dans une direction donnée et
va ainsi limiter les mouvements désirés par le pilote, comme précisé par Padfield [22]. Deés lors,
un des pré-requis pour la certification des systémes d’aide au pilotage est la non-saturation
des actionneurs lors des manceuvres envisagées. Il est aussi important de noter que plus un
systeéme est couplé, plus l'effet des saturations est critique pour la sécurité.

Exemple (Perte de maintien du cap)

Dans le cadre d’un vol a haute vitesse, le maintien du cap peut étre menacé dés lors que les
VErins associés a ce maintien saturent. A partir de ce moment lappareil peut perdre son cap,
ce qui est en général difficile a rattraper, et la probabilité d’un accident augmente fortement.

L’ensemble de ces effets indésirables explique grandement la difficulté d’un pilotage « na-
turel » d’hélicopteére (sans dispositif d’aide au pilotage ni loi de commande avancée). Tous ces
éléments doivent donc étre pris en compte lors de la conception de lois de commande. Ceci
passe aussi par une connaissance du modele de mécanique du vol d’un hélicoptere.

1.1.4 Un modele complexe mais linéarisable
1.1.4.1 Modéle dynamique d’un hélicoptere

La modélisation de la mécanique du vol d’un hélicoptere passe par l'introduction des
différents reperes sol Ry et hélicoptere R, explicités en annexe B, ainsi que par 'utilisation
des variables d’état définies dans le Tableau 1.2.
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1.1. Mécanique du vol des hélicoptéres

Approche non-linéaire Une approche classique mais simple est expliquée dans le livre de
Padfield [22]. Un modeéle simple de dynamique du vol peut étre défini via la série d’équations
(1.1), directement issu de 'application sur hélicoptére du principe fondamental de la dyna-
mique. Les commandes du pilote (0coi, G1ats d1on, Opea) sont citées de fagon implicite au travers
des variables (X,Y,Z, L, M, N).

w = —(wq—vr)—i—MLH—g.sinG

v = —(ur—wp)+MLH+g.cos0.sin¢

W= —(vp—uq)—i—MLH—i—g.cosH.cosqﬁ
Liop =  (Iyy— L.)gr + L.(r +pg) + L
Lyi = (Lp— Lg)rp+ L (r* —p*) + M (1.1)
Lzt = (Ioa = Iyy)pq + Lez(p — qr) + N

¢ = p+q.sin¢.tand + r.cos .tanh

6 = g.cos¢ —r.sin¢

b = g.sin Zs(::{; cos ¢

Ce modele reste toutefois relativement simple, et des modeles plus précis tels que ceux
employés a ’ONERA, issus de HOST, fournissent un comportement plus réaliste. Pour autant
ce modele donne une bonne base de travail pour passer a un modele linéaire. Pour cela il suffit
de linéariser le systeme sous forme de représentation d’état.

Linéarisation autour d’états d’équilibre FEn automatique il est en général plus aisé de
procéder a la synthese de lois de commande sur des modeles linéaires, en particulier parce
qu’il existe une multitude d’outils bien adaptés a ce type de systéme. Pour obtenir un modele
linéaire a partir d’'un modele analytique on passe par une phase de linéarisation. Le processus
explicité ci-dessous est courant, et par ailleurs tres bien expliqué dans 'ouvrage de Padfield
[22].

Soit le vecteur d’état X = [u,v,w,p,q,7, ¢,0,%]T et U = [0col, Olat, Slon, Oped) . le vecteur
commande du systéme « hélicopteére ». A partir du modele précédent (1.1) non linéaire, écrit
sous la forme X = f (X,U,t), on linéarise par le biais des petites perturbations X autour
d’états d’équilibre X, = [ue, Ve, We, De; Ges Tes Pe, Oe, Ye] T, aussi appelés « trim ». L’état X peut
donc se définir autour d’un point d’équilibre, tel que X = X, + 6X. De facon similaire, le
vecteur commande se définit aussi autour d’une consigne au trim U = U, 4 dU. Des lors,
I’équation caractéristique du systéme s’écrit sous la forme §X = f(X. + 60X, U, + 6U,t). Un
développement de Taylor a I'ordre 1 permet d’obtenir I’équation linéaire du systeme. L’équa-
tion d’état du systéme « hélicoptére » s’écrit finalement comme présenté entre les équations

(1.2) et (1.5).
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6X = A6X + BoU (1.2)
Xu Xo Xu Xp Xy X, X4 —g.cos 0, Xy
Yo Y, Y, Y, Y, Y, g.cosf.cosp. —g.sinfesing. Yy
Zu Zv Zw Zp Zq Zy —g.cosf.sing. —g.sinf.cosp. Zy
Ly Ly Ly Ly L, L, Ly Ly Ly
A=|M, M, M, M, M, M, My My My
Ny Ny, Ny N, Ny N, Ny Ny Ny
0 0 0 1 sin¢e.tanfe  cos ¢e.tand, @4 Dy 0
0 0 0 0 COS e — sin ¢, O4 0 0
0 0 0 0 singe/tanb, cospe/ cosbe U, Wy 0
(1.3)
X(Scol X(Sla,t Xalon X(;ped
}%col }/;slat stlon Yéped
Zécol ZSlat Z6lon Z(Sped
L(Scol Lélat L6lon Léped
B = M6col Mélat Mélon Méped (]‘4)
N(scol Nélat Nélon N(;ped
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
o, e- COS Qe.tanbe — T¢.sin ¢e.tanb,
Oy = —Qe. SN ¢ — T¢. COS Qe
_ Je. COS Pe—Te. SIN Pe
\Il¢ - cos? 0(; (1'5)
‘110 — ge.- 5121’1 e
Oec
U (ge- sin qﬁe—&(-:??:. COS P ). sin O
6 = cos? 0,

Remarque 1.1 (Notations)

On note A = (%)X:Xe et B = (%)sze les matrices issues du développement de Taylor.
_ oC

Par ailleurs, toute variable Cp = 5%

= g5 désigne leffet de la variation de D sur C.

1.1.4.2 Cas des actionneurs

Comme expliqué précédemment (sous-section 1.1.3.3), un hélicoptere est soumis a des
saturations actionneurs. Les actionneurs eux-mémes disposent d’une dynamique propre, au
sens ou ils prennent un certain temps pour répondre aux sollicitations des correcteurs.

Dans le cadre de cette thése, les actionneurs sont représentés par des filtres passe-bas
d’ordre 2 (1.6) auxquels on rajoute des saturations en amplitude et en vitesse, ainsi qu’un
retard de phase symbolisé par la fonction de transfert Fj..;qrq (1.7). Le filtre passe-bas saturé
peut étre représenté par la Figure 1.2, avec des saturations L, en position et L, en vitesse. Les
blocs rouges symbolisent des intégrateurs limités, i.e. des intégrateurs suivis d’une saturation
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en amplitude. La fonction de transfert caractéristique (1.8) du systéme « actionneur » est
alors notée F ]{\{l%, et peut étre approchée par la fonction Fyctionneurs (1.8) en Pabsence de
saturations.

. 1
Flin(s) = 1.6
let(s) $2 + 27’}OJS + w2 ( )

14+ 78

F, = 1.7
eta’r‘d(s) 1+ 75 ( )

1
+ 718 (18)

Factionneurs(s) = (

1+ 7m28)(s% + 2nws + w?)

”S/T oY) | 1/‘5/;0 - o(t)

F1GURE 1.2 — Filtre passe-bas d’ordre 2 saturé en position & vitesse

Par définition, toute saturation peut étre décrite par la fonction de saturation normalisée
sat(.), définie par 'expression (1.9). Une saturation d’amplitude L peut alors étre décrite par
(1.10).

) =, si|z] <1
sat(z) = { sign(x) si|z| >1 (1.9)

satr(x) = L sat(z/L) (1.10)

Vers une forme standard du systéme Afin de pouvoir passer & une forme standard du
systéeme dans le but d’employer des outils d’analyse adaptés, quelques approximations sont
nécessaires sur les éléments non-linéaires du modele d’actionneurs. En 'occurrence il s’agit ici
de modéliser les intégrateurs limités sous forme de non-linéarités statiques, de sorte a pouvoir
mettre en ceuvre une approche basée sur des modeles LFT 4.

Pour cela le modele adopté est présenté en Figure 1.3, inspiré d’un schéma avec retour
anti-windup °. Extrait d'un article de J-M. Biannic et S. Tarbouriech [24], ces derniers font
I’hypothese qu’un intégrateur limité peut étre approché par un modele du premier ordre en
boucle fermée muni d’une saturation statique classique. En particulier, si le gain A augmente
alors 'approximation est d’autant meilleure : un gain A = 100 pour chaque intégrateur limité
est suffisant dans [24]. Grace & cette approximation le modeéle actionneur s’apparente alors

4. Linear Fractional Transformation
5. Plus de détails dans la section 1.5
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FIGURE 1.3 — Approximation d’un intégrateur limité

+

4 un systéme représenté par un opérateur LTI inter-connecté & un opérateur non-linéaire
diagonal représentant les saturations non-linéaires. Une derniere transformation est effectuée
a l’aide de fonctions « zones mortes », de sorte que toute saturation puisse étre assimilée a une
forme de perturbation nulle dans le cas nominal - conformément a la théorie de la commande
robuste.

Définition 1.1
On définit la fonction zone morte normalisée ¢(.) tel que :

d(u) =0 si Jul <1

(1.11)

Ainsi on peut définir les différentes saturations a partir des fonctions zones mortes nor-
malisées. Par exemple, pour une saturation en amplitude limitée a L sur u, on obtient :

satr(u) = u — Lo(u/L) (1.12)

Des lors on obtient la représentation suivante pour les états du modele actionneur, propre au
modele présenté dans la Figure 1.2. Les états x; correspondent aux états intermédiaires des
intégrateurs limités, comme visibles dans la Figure 1.3.

B = —2nwr; —wlry — wQLpgbl + (2nw — A) L, ¢ + wQLpgbg + w?u
o = w1 — Lygo — ALpo3
v o= T2 — Lpps

¢ = ¢(z1) = d(u/Ly) (1.13)

®2 P(22) = p(w1/Ly)
¢3 = ¢(23) = ¢(x2/Lyp)

Cette représentation mene alors vers la forme standard représentée en Figure 1.4, avec X4(s)

6. Linear Time-Invariant
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défini a l'aide des composantes (x1, x9, 21, 22, 23, V) comme suit :

Ya(s) =

(A B,

[—2nw  —w?

b3

By
Cz quﬁ Dzu
_Cv Dv¢) Dy,

o O O o O

P2

¢1

—w?L, (2nw —\)L,

YYVYY

u

Ya(s)

wiL, Ww?
—L, AL, 0
0 0 1/L,
0 0 0
0 0 0
0 L, 0
< zZ3
< 22
< 21
> U

(1.14)

(1.15)

FIGURE 1.4 — Forme standard associée au modele d’actionneur non linéaire, saturé en ampli-

tude et vitesse

Ainsi cette représentation standard peut étre employée avec le systeme complet sous forme
LTI, commandé en boucle fermée et soumis a des saturations aux actionneurs. D’autres per-
turbations et incertitudes (notées 2 et A) peuvent aussi étre incluses lors de 'interconnexion
entre le systeme et 'opérateur non-linéaire diagonal, du moment que celles-ci admettent aussi

une représentation LFR

7.

A

A4

FIGURE 1.5 — Forme standard du systeme complet, avec saturations, perturbations, et incer-

titudes

7. Linear Fractional Representation
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Chapitre 1. Etat de ’art et pré-requis

1.2 La norme ADS-33E-PRF

Pour cette étude on s’intéresse au cas particulier d’un hélicoptere militaire pour lequel on
souhaite régler les gains de ses lois de commande, et ce afin d’améliorer la pilotabilité et la
sécurité des vols. Dans le cadre de missions militaires, les contraintes rencontrées peuvent étre
drastiques, en particulier au cours de missions en milieu difficile. Bien évidemment, comme
pour tout appareil en vol, tout hélicoptére est soumis au respect des normes en vigueur en
aéronautique. Il existe un certain nombre de normes dans ce secteur, mais au vu des applica-
tions militaires qu’on étudie ici la norme qui nous intéresse est ’ADS-33E-PRF [4] (notée
ADS-33 par la suite). Cette norme définit les exigences usuelles pour les hélicopteres militaires
en termes de Qualité de Vol. Pour autant, elle constitue dorénavant un outil d’évaluation pour
les appareils civils aussi.

1.2.1 Contexte

La norme ADS-33 a pour objectif de définir, pour les hélicopteres militaires, les exigences
a respecter en termes de Qualité de Pilotage. Pour étre plus précis, les « Qualités de Pilotage »
désignent ’ensemble des qualités qu’un appareil doit posséder pour qu'un pilote puisse effec-
tuer les différentes manceuvres de sa mission facilement avec précision et en toute sécurité,
conformément a la définition donnée par Cooper et Harper [25] :

« Handling Qualities - Those qualities or characteristics of an aircraft that govern
the ease and precision with which a pilot is able to perform the tasks required in
support of an aircraft role »,

A partir de leurs travaux a été mise en place une table d’évaluation basée sur les avis de
pilotes et destinée & classifier les niveaux de Qualités de Pilotage : ’échelle HQR 8. En termes
d’évaluation de ces Qualités ce Tableau fait référence, au point d’étre présent dans la norme
ADS-33, comme montré dans la Figure 1.6. A force d’analyse d’enregistrements de vol et de
retours d’expérience de pilotes ces fameuses Qualités de Pilotage peuvent maintenant étre pré-
évaluées en utilisant des criteres quantitatifs d’évaluation. Ces mémes criteres se retrouvent
dans la norme ADS-33 au travers des critéres de Qualité de Vol (QdV). La section suivante
traite du fonctionnement de cette norme et de ses criteres.

1.2.2 Fonctionnement

Définition du cas d’étude La norme ADS-33 spécifie les QdV pour une grande variété
d’hélicopteres. Méme si globalement les critéres a définir sont les mémes pour des exigences
variables, il convient de définir le cas d’étude au préalable. Ceci passe par la définition de :
— La catégorie d’appareil : hélicoptére est indexé comme étant un hélicoptere d’attaque,
de reconnaissance, utilitaire ou cargo.

8. Cooper-Harper Handling Qualities Rating
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1.2. La norme ADS-33E-PRF
el
ADS-33E-PRF
"/ Demands on the pilot \i
Adequacy for selected task or Alrcraft in selected task or Pilot
required operation* characteristics required operation™ rating
Excellent Pilot compensation not a factor for
Highly desirable desired performance
Good L Pilot compensation not a factor for Level 1
Negligible deficiencies desired performance
Fair - Some mildly Minimal pilot compensation required for
unpleasant deficiencies desired performance
—35 —(—
Minor but annoying Desired performance requires moderate
deficiencies pilot compensation
Isit No | Deficiencies Moderately objectionable Adequate performance requires Level 2
satisfactory without warrent ._4 =rately obj q perio quire °
improvement? improvement deficiencies considerable pilot compensation
Very objectionable but  Adequate performance requires extensive o
tolerable deficiencies pilot compensation
—65 ——
. L Adequate performance not attainable with
Major deficiencies maximum tolerable pilot compensation. o
Controllability not in question Level 3
Is adequate
performance Deficiencies . . . i i ion i i
attainable with a tolerable require Major deficiencies %?_':;gfr?'ble pilot compensation is required
pilot workload? improvement
+ g5 1
Major deficiencies Intense pilot compensation is required to o
retain control
Is it Improvement : i Control will be lost during some portion @
controllable? mandatory Major deficiencies of required operation

.

J

Pilot decisions Cooper-Harper Ref NASA TN D-5153 * Definition of requi!'ed operation imolves tjgsignation of flight phases
andlfor subphase with accompanying conditions.

FIGURE 1.6 — Classification des Qualités de Pilotage (échelle HQR de Cooper-Harper)

— Le type de tache élémentaire : afin de pouvoir caractériser tout type de mission sans

trop de variantes, ’ADS-33 établit les exigences sur des taches élémentaires appe-
lée Mission- Task-Element (MTE?). L’ensemble des MTE peuvent définir quasiment
toutes les missions possibles 1.
L’environnement visuel : défini par les Usable Cue Environment (UCE 1), il est défini
sur trois niveaux pour qualifier la qualité des reperes visuels environnants.
L’agilité requise : les cas d’études sont sous-divisées en deux parties, dépendantes de la

vitesse d’avancement. Soit I'appareil est étudié « au stationnaire et & basse vitesse 12

ou « en vitesse d’avancement 13 ». Certaines manceuvres requierent d’avoir une dyna-

mique soit « limitée ou modérée », soit « agressive ».

10.
11.
12.
13.

Mission Task Element

A Vexception des missions maritimes, plus complexes. Voir section 1.2.5 pour plus de détails
Usable Cue Environment

Howver and low speed

Forward speed
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Chapitre 1. Etat de ’art et pré-requis

Une fois le contexte opérationnel donné, la table I. de la norme ADS-33 permet de récapituler
les MTE permises avec les agilités requises, pour chaque catégorie d’hélicoptere. D’autres
tables donnent aussi le type de commande requis '* (Table IV.) et les amplitudes de variation
(table VI.) les plus appropriées en fonction du MTE a réaliser et le niveau d’'UCE présent.

Evaluation des niveaux de Qualités de Pilotage et Qualités de Vol 1’ADS-33 per-
met ensuite d’évaluer les Qualités de Vol en notant trois critéres d’importance que sont la
stabilité, la rapidité (I’agilité) et la précision. Cette évaluation est notée selon trois niveaux,
que l'on retrouve aussi sur ’échelle de Cooper-Harper :

— LEVEL 1 : niveau qui traduit de bonnes QdV pour le critere considéré dans 1’évalua-

tion,

— LEVEL 2 : niveau qui souligne une qualité acceptable, mais sous conditions,

— LEVEL 3 : niveau a proscrire, du point de vue QdV.
Dans la norme ces trois criteres sont distingués sur des plans, séparés par des courbes limites
entre chaque niveau. En termes de pilotage, le contexte permet aussi de dire si un type de loi est
plus approprié qu’'une autre. En effet, dans certaines situations le pilote a besoin de manoeuvrer
plus lentement, de fagon plus stabilisée, et dans d’autres situations une loi de pilotage plus
rapide est exigée. La sous-section suivante présente ces fameuses lois recommandées sous
lappellation de Réponses-Types (Response-Type).

1.2.3 Les Réponses-Types, des lois usuelles pour la commande d’hélico-
ptere

La norme ADS-33 énonce, en fonction du cas d’étude, les lois de commande adaptées
a la situation en cours (Figure 1.7). Le Tableau ci-dessous résume les différentes Réponses-
Type, i.e. les lois de commande, citées dans la norme. Les modes secondaires permettent de
maintenir constants les états associés.

’ Acronyme ‘ Loi de commande (Response-Type) ‘ Etats pilotés ‘
RCAH Rate Command/Attitude Hold Taux angulaires (p, q)
ACAH Attitude Command/Attitude Hold Angles d’assiette (¢, 0)

TRC/PH | Translational Rate Command/Position Hold | Vitesses horizontales (u,v)
RCDH Rate Command/Direction Hold Taux angulaire de lacet r
RCHH Rate Command/Height (Altitude) Hold Vitesse verticale h

TABLE 1.3 — Réponses-Types/Lois de commande usuelles, tel que recommandé par la norme

ADS-33

Les criteres de QdV de la norme ne sont pas évalués directement par le biais des consignes
aux manches. En effet la norme ADS-33 a été écrite basée sur des mesures en pilotage. Dans
le cadre d’une loi ACAH, TRC ou RCHH il suffit d’étudier le transfert réponse/consigne de

14. Required Response Type
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1.2. La norme ADS-33E-PRF

Table IV. Required Response-Types for hover and low speed — near earth

UCE=1 UCE=2 UCE =3
MTE
Levell | Level2 | Levell | Level2 Level 1 Level 2
Required Response-Type for all
MTEs. Additional requirements - +
for specific MTEs areq;i'.neﬂ RAIE RATE ACAH %EI;)EH I%il-ﬁfﬁ’?l ACAH
below.
Hover RCDH+RCHH RCDH +RCHH
Landing RCDH RCDH
Slope landing RCDH RCDH
Hovering turn RCHH RCHH
Pirouette RCHH RCHH
Vertical Maneuver RCDH RCDH
Depart/Abort RCDH + RCHH RCDH +RCHH
Lateral Reposition RCDH + RCHH RCDH +RCHH
Slalom NA NA RCHH RCHH
Vertical remask RCDH RCDH
Acceleration and deceleration RCDH +RCHH RCDH +RCHH
Sidestep RCDH +BCHH RCDH+RCHH
Turn to target RCDH +BCHH RCDH+RCHH
Divided attention recuired RCDH + RCHH RCDH + RCHH RCDH +RCHH

FIGURE 1.7 — Réponses-Types requises en fonction des MTE/UCE [4]

la commande en boucle fermée. Pour des lois RCAH ou RCDH (pilotage du taux de lacet)
il faut faire appel a un pilote ou un modele de pilote pour imposer une vitesse angulaire le
temps d’atteindre ’angle désiré. La Figure 1.8 illustre ce type de manceuvre. La sous-section
suivante introduit ensuite les fameux critéres de QdV et leur évaluation par niveaux.

1.2.4 Critéres de ’ADS-33 - Définition et utilisation

Une fois que l'on a défini le cas d’étude, la norme permet d’évaluer les QdV via trois
criteres liés a la stabilité, ’agilité et la précision. Dans le cadre d’une mission d’appontage, la
frégate suivie par 'appareil se déplace en général a moins de 25 nceuds. Deés lors on se place
dans le cas d’un vol en « stationnaire et basse vitesse ».

1.2.4.1 Pole placement - Critére d’évaluation de la stabilité dynamique

Le criteére de stabilité (dynamique) est évalué avec I’étude du placement des valeurs propres
de la matrice d’état dynamique du systéme commandé en boucle fermée. C’est le critére qui
se rapproche le plus des criteres usuels de 'automatique. Un exemple est donné dans la Figure
1.9. Dans le cadre de I’ADS-33 seul le demi-plan complexe a partie imaginaire positive est
représenté 1°. Traditionnellement, en automatique, seuls les modes stables i.e. & partie réelle

15. Les poles étant deux-a-deux complexes conjugués, le plan est symétrique par rapport a ’axe des abscisses.
Le demi-plan négatif est donc dispensable.
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Chapitre 1. Etat de l’art et pré-requis

R
r

VR e — W

Control *
Input

FIGURE 1.8 — Manceuvre de mesures dans le cadre d’'un pilotage en taux angulaires [4]

Yy < wRiﬂJrR

Time

négative sont tolérés. Or, dans le cadre de ’ADS-33 on remarque que la zone relative au
« LEVEL 1 » déborde dans le demi-plan complexe droit, donc accepte des modes a partie
réelle positive. Ce comportement est acceptable dans la mesure ou I’hélicoptere est, dans le
cadre de ’ADS-33, piloté, et que cette zone correspond a des dynamiques basses fréquences
donc controlables (au sens « pilotables »). Pour ce critére les limites varient peu et en fonction
des contraintes imposées par le contexte opérationnel. Dans la situation qui nous intéresse
la limite « LEVEL1/LEVEL2 », telle que représentée dans la Figure 1.9, est définie par un
amortissement ¢ = 0, 35.

1.2.4.2 Attitude quickness - Critére d’évaluation de ’agilité

Le niveau d’agilité de ’hélicoptere est lié a la réponse temporelle. Celui-ci est évalué selon
la norme ADS-33 en utilisant deux critéres caractéristiques pour former un point dans un
plan. Ces deux criteres sont évalués grace au calcul de trois parametres. Ces parametres sont
estimés soit par le biais de simulations soit par des enregistrements, ou 1’objectif du pilotage
est d’effectuer un changement d’assiette (A¢, Af) ou de cap Ay. Les Figures 1.10 et 1.11
illustrent la mesure des parameétres a partir d’enregistrements de changement d’attitude. En
termes de calcul, pour un pilotage en roulis par exemple, les trois parametres associés sont :

— A¢maz - Changement d’attitude maximum : écart d’attitude entre I’équilibre initial et

le premier « maximum » local, lors du changement d’attitude.

— ppk - Pic en taux de tangage : vitesse angulaire maximale atteinte, entre I'équilibre

initial et le premier « maximum local ».

— A¢min : écart d’attitude entre I’équilibre initial et le premier « minimum local », atteint

apres I'instant du changement d’attitude maximum.
Les mémes parametres peuvent étre repris pour les variations en tangage A6 et cap A. Ces
parametres sont identifiables, comme montré sur la Figure 1.10. De ces trois parameétres est
calculé le premier critere appelé « Attitude Quickness » @ tel que défini dans I’équation (1.16).
Le second critere est Agumin. Ces deux critéres sont affichés sur un plan, comme présenté dans
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1.2. La norme ADS-33E-PRF

®p \ 1-§2

1.50
[ LEVEL 2 LEVEL 3
1.25
LEVEL 1
{=0.35
°
) g C =-0.20
o
L | = | |
39
.75  -50 25 .50

FIGURE 1.9 — Placement des modes propres d’un hélicoptere, avec limites applicables en vol
« stationnaire et basse vitesse » (issu de [4], avec annotations)

la Figure 1.11.

— Dok 1.16
k
QLI/L2(A¢min) ~ m +b (1.17)

A noter aussi : les équations de limites « LEVEL1/LEVEL2 » peuvent étre approchées
sous la forme de fonctions Qp; /1, fonction de A¢min, Abmin 0u Athyin, (selon I'axe étudié)
comme dans (1.17).

1.2.4.3 Bandwidth/Phase delay - Critére d’évaluation de la précision du suivi
de commandes pilote

Le niveau de précision est basé sur la réponse fréquentielle. Pour 1’évaluation la norme
se base sur deux criteres, eux aussi calculés a partir de trois parametres issus de simulations
ou d’enregistrements, pour ensuite placer un point sur un plan. La mesure de ces parametres
passe par le tracé du diagramme de Bode et de phase du systéme. Dans le cadre d’une étude
en roulis, les trois parametres sont :

— wigo : Fréquence de coupure a 180 deg.
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Chapitre 1. Etat de l’art et pré-requis

Cka (ppk) [r}’k]
Aepk (Aq)pk) [Aka]
AO
A
[(A$)] —— ABpmin (AOmin) [AVmin]
|
Time —

FIGURE 1.10 — Mesures temporelles (simulées ou enregistrées) et parametres utiles pour éva-
luation d’agilité (issu de [4], avec annotations)

2.5 2.5 25
2.0 2.0 2.0
Ppk Ypk "pk
_PR 15 Level 1 PK 15 — 1.5
Adpk Ak Aypk
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Minimum attitude change, Adpi, (deg) Minimum attitude change, AB, ;. (deg) Minimum heading change, Ay ... (deg)

FIGURE 1.11 — Criteére de positionnement d’Attitude Quickness, appliqué aux angles de roulis,
de tangage et de cap (issu de [4])

— A¢@a.uw,g : Déphasage a la fréquence 2.wigg.
— wpw : Bande passante, mais définie sur la bande passante en phase wpw, Elle

correspond a la fréquence ot la marge de phase ¢j; = 45 deg par rapport a la fréquence

hase”

de coupure wigg.
A partir de ces trois parametres est calculé le premier critére appelé « retard de phase »7),
tel que défini ci-dessous. Le second critere est la bande passante wgyy.

_ A¢2.w180

= 1.1
Tp 2.&}180 ( 8)

Une fois ces deux criteres réunis le niveau de précision est évalué suivant le graphique
présenté en Figure 1.13. Il est possible d’approximer les limites de facon simple pour la
synthese des lois, ce qui donne ici (wpw,,,wBw,,wsw,) = (2,1,2).

1.2.4.4 Criteres d’agilité et de précision pour les lois TRC et RCHH

Pour ces deux lois basées sur de la commande en vitesse, les critéres sont plus proches des
criteres de I'automatique. La norme spécifie que dans le cas ou une consigne de type échelon
est donnée aux manches les réponses attendues doivent étre assimilables a des fonctions du
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1.2. La norme ADS-33E-PRF
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FIGURE 1.12 — Diagramme de phase annoté, utilisé pour le calcul de la « bande passante »
wpw et du « retard de phase » 7, appliqué au roulis [4]
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FiGURE 1.13 — Critere de placement du retard de phase en fonction de la bande passante,
appliqué aux angles de roulis, de tangage et de cap (issu de [4])

premier ordre, au moins pour les 5 premieres secondes qui suivent le début d’échelon. Pour
la loi en vitesse verticale (RCHH) la norme spécifie explicitement une réponse équivalente
au transfert (1.19). La réponse réelle ne doit pas étre rigoureusement égale a cette forme
approchée, mais le coefficient de détermination 72, qui traduit ’écart entre réponse réelle h et
estimée hest, doit étre entre 0,97 et 1,03. Les parametres T’ heq (temps de montée équivalent)
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Chapitre 1. Etat de ’art et pré-requis

et 7, (retard) sont soumis aux conditions résumées dans le Tableau 1.4.

h B K.exp(—Tj,,s)

_ 1.19
Scol T]'qu +1 ( )
no,. . 2
. (hest(t = ti) - hm)
e 1.20)
h(t =t;) — him,
2 (Pt = t) = i)
: " h(t=t;)
hm, = —_ 1.21
; - (1.21)
w exp(—Tj,e,S) (1.22)
we  Tes+1 '
U 1
Z = 1.2
uc Tj;eqS +1 ( 3)

LEVEL ‘ T, (sec) ‘ T, (s€C) ‘
1 5.0 0.20
2 0 0,30

TABLE 1.4 — Valeurs max pour les parameétres de la réponse en vitesse verticale [4]

Le calcul du coefficient r est effectué a partir de mesures de h, sur des pas de temps
inférieurs a 0,05 sec et sur une durée de 5 sec maximum. Un algorithme d’estimation non-
linéaire par moindres carrés est employé pour se rapprocher au mieux de I'estimée hg;.

Pour les lois en vitesse horizontales TRC ([4], section 3.3.12) les réponses suite a un échelon
doivent aussi étre équivalentes a un transfert du premier ordre. Le parameétre a respecter
concerne aussi le temps de montée équivalent T}, (respectivement Ty, ), ou (z,y) représentent
les coordonnées dans le repeére sol. Pour un niveau 1 de QdV il est nécessaire d’avoir 2,5 <
T,
trop importants, et la réponse en vitesse ne doit pas montrer des dépassements trop remarqués.

< 5 sec. En parallele les angles d’assiette (¢, 6) ne doivent pas subir des pics de variation

En outre le gradient de vitesse doit étre continu.

Evidemment ces fonctions de transfert en vitesse sol peuvent aussi s’écrire dans le repere
appareil sur les vitesses (u,v,w). Dés lors on obtient les fonctions de transfert équivalentes
(1.22) et (1.23).

1.2.5 Criteres dans le cadre d’un appontage

La principale faiblesse de ’ADS-33 réside dans I’absence de critéres définis spécifiquement
pour un appontage, qui n’est décrit par aucune MTE. En soi ce n’est pas une surprise :
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1.2. La norme ADS-33E-PRF

initialement la norme ADS-33 a été développée pour le projet d’hélicopteres Comanche [22],
appareils préparés a effectuer des manceuvres terrestres (i.e. non en mer). La norme a bien
bénéficié de nombreuses mises & jour ', mais ce manque de détails concernant 'appontage a
ses explications.

Bien que la norme décrive un vaste champ de taches élémentaires, elle ne posséde pas de
MTE spécifiquement dédié au suivi et a 'atterrissage sur plateforme mobile. Cette difficulté
s’explique par la grande diversité qui existe au niveau des dynamiques de houle. Il existe
certes une classification en « états de mer », I’échelle de Douglas, mais elle ne suffit pas. En
effet le probleme ne se limite pas la : la description d’une situation d’appontage prend aussi
en compte les conditions météorologiques et la structure du navire. Le navire crée dans son
sillage des perturbations dans I'aérologie autour de ’appareil. Le pilote est donc soumis a tous
ces aléas d’une manoceuvre en mer, comme résumé par Lumsden [26]. Il semble dés lors difficile
de ne créer qu'un seul MTE pour définir une tache d’appontage sur navire, et il n’est pas
non plus possible d’avoir un résumé précis des lois de commande recommandées, a I'image du
Tableau 1.7. Toutefois le manque de spécifications sur ce sujet est abordé dans la littérature
et il est possible d’y trouver quelques études intéressantes pour pallier ces défauts.

Padfield [27] se base sur la norme ADS-33 pour établir des criteres de Qualité de Pilotage
pour une procédure d’appontage. Toutefois il ne se focalise que sur deux phases spécifiques
que sont 'approche et le stationnaire au-dessus du pont. Les criteres sont basés sur des lois de
pilotage en attitude et en vitesse verticale, avec comparaison avec les niveaux usuels. Mitchell
[28] ajoute la tAche de posé dans son étude, et se base pour 1'évaluation des QdV sur une
plateforme de test mobile, placée au sol et non en mer. Les résultats obtenus sont comparés
avec les MTE usuels. Un rapprochement a été fait avec les taches de type Target Acquisition
and Tracking pour la définition des niveaux. Sa principale contribution repose sur la prise
en compte d’un unique critere appelé Ship Motion Intensity qui caractérise le mouvement du
pont, noté sur trois niveaux. Les résultats permettent de hiérarchiser 'efficacité des lois de
commande avancées (TRC, ACAH, RCAH) aux faibles états de mer (i.e. < 3). Toutefois un
état de mer plus élevé semble réduire cette hiérarchie et D'efficacité des lois de commande.
Dans le cadre de sa theése de master, Soneson [9] s’est intéressé au cas des Response Types a
employer pour les missions d’appontage en mer. Bien que n’ayant pas proposé de MTE pour
ce type de mission il a décomposé les différentes phases de la procédure, de sorte a pouvoir
évaluer a chaque étape la loi la plus appropriée. Pour ses tests il s’est focalisé sur les lois de
commande pilotées ACAH, ACVH 7 et TRC/PH. Ses essais simulés ont pris en compte vent
et mouvements de navire ainsi que les transitions entre lois. Il en a d’ailleurs profité pour
rappeler les profils de fonction de transfert habituellement souhaités pour ces types de lois
de commande. Les résultats des tests pilotés ont aussi été présentés au 70°™° Forum AHS en
2014 et publiés en 2016 [29)].

16. La version ADS-33E est la derniére mise a jour majeure.
17. Acceleration Command/Velocity Hold
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1.2.6 Liens avec des criteres classiques de ’automatique

Cette sous-section résume les criteres utilisés par la norme. Les criteres de stabilité, d’agi-
lité et de précision proposés dans la norme ADS-33 sont des variantes des critéres classiques
de automatique. En fonction du MTE les limites peuvent varier. Dans le cadre de cette these
seul le critere de stabilité sera utilisé pour la synthese, les autres criteres servant principale-
ment a ’évaluation.

1.2.6.1 Qualité de la stabilité

En termes de stabilité, 'objectif usuel en automatique est de placer 'ensemble des poles
du systeme commandé dans le demi-plan gauche, de sorte a avoir des valeurs propres a partie
réelle négative. Dans la norme cet objectif est différent : placer I’ensemble des pdles dans
la zone LEVEL 1, qui est plus restrictive aux hautes fréquences (exige un amortissement
¢ > 0,35) mais autorise les poles dans le demi-plan droit aux basses fréquences (w, < 0,5
rad/s) tant que amortissement vérifie ( < —0,20. La Figure 1.9 illustre bien ce propos. La
mesure de ce critere étant indépendante de la loi de pilotage il est possible de 1'utiliser pour
la synthese de toutes les lois.

1.2.6.2 Qualité de l’agilité

L’agilité du systeme correspond au critere de rapidité d’un systeme utilisé en automa-
tique classique. Ce critere usuel est le temps de réponse a 5% T, . La norme impose un autre
critere d’évaluation de 'agilité basé sur le comportement suite & un changement d’attitude :
I’ Attitude quickness (1.16). Bien que mesuré a partir de la réponse temporelle il ne s’agit
donc pas d’un critere temporel a proprement parler, mais d’un critére basé sur les caracté-
ristiques dynamiques. Comme montré dans les Figures 1.10 et 1.11, un systeme dit « agile »
répond de sorte que le comportement désiré traduit une vitesse angulaire maximale, un pic de
changement d’attitude minimum au plus haut, et un pic de changement d’attitude maximum
minimal. Gréace a ’analyse des critéres par Dudgeon et Gribble [30] pour la synthése d’une loi
de type ACAH on peut traduire les limites LEVEL1/LEVEL2 en termes de bornes a respecter
pour les criteres de 'automatique classique.

| Réponse | Bande passante (rad/s) | Limite en phase/gain | Retard de phase

0] > 2 Phase < 0,16
0 > 3,5 Phase < 0,16
v > 3,5 - <0,16

TABLE 1.5 — Bandes passantes a respecter pour un niveau 1 de Qualité de Vol [30] (cas
restrictif du MTE Target Acquisition and Tracking)

Dans le cas d’une loi de commande en vitesse (TRC ou RCHH) le critere d’agilité se

28



1.2. La norme ADS-33E-PRF

rapproche par contre du critére usuel, mais est estimé différemment : on se base sur le temps
de réponse T,y & 62% (1—e~1). Pour revenir au temps de réponse & 5% t,. (tel que 1—e~tr/Tea =
0,95) il suffit d’utiliser la relation suivante.

ty = Toq In(20) (1.24)

Une valeur de temps de réponse T¢, comprise entre 2,5 et 5 secondes équivaut a une bande
passante —3 dB d’environ 0, 4 rad/s [8]. L’utilisation du critére d’agilité nous permet de mieux
cibler le placement de structure propre lors de la syntheése des lois.

1.2.6.3 Qualité de la précision

En automatique, la précision est basée sur l'erreur statique en régime permanent. Une
faible erreur en régime permanent traduit une bonne capacité a suivre des consignes données.
Cette mesure en régime permanent est peu pertinente dans le cadre d’un pilotage manuel,
dans la mesure ou le régime permanent est modifié en temps réel par le pilote qui recale ses
commandes au fur et a mesure. A la place est plutot évaluée le « retard de phase » 7,, un
critere temporel qui traduit le délai entre réponse du systéme et consigne.
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1.3 Synthese de correcteurs pour lois de commande

La synthese de lois de commande en automatique est un sujet vaste avec une longue
histoire. Les techniques de synthése sont nombreuses, certaines sont adaptées aux systémes
linéaires et d’autres non. Bien que la linéarisation introduit beaucoup de conservatisme, et
donc une perte de réalisme, dans ce mémoire on s’attache a l'utilisation de représentations
linéaires pour nos études analytiques. Les sous-sections qui suivent donnent un apercu des
nombreuses techniques utilisables dans ce cas.

1.3.1 Techniques de synthése - Cas général

Les premieéres notions de systéme et de régulation sont apparues XIX®™¢ siecle dans les
travaux de Maxwell, précurseur dans ces domaines [31]. En 1868 ce dernier introduit la notion
de Governor, dispositif connecté a un systéme afin de 'aider a fonctionner « proprement ».
Les applications qu’il donne en exemple représentent les premiers régulateurs cités dans la
littérature. En conclusion de son analyse il a montré que ’étude de stabilité des systemes
bouclés ainsi obtenus revenait a résoudre une équation polynomiale, connue aujourd’hui sous
le nom de polynéme caractéristique.

Toutefois la résolution d’une telle équation est peu aisée pour des polynémes d’ordres
élevés, et il a fallu attendre quelques années pour que les travaux en mathématiques de
Edward J. Routh puisse fournir une condition nécessaire et suffisante sur les parametres du
polynoéme pour garantir la stabilité du systéme : le critére de Routh-Hurwitz, présenté en
1877 [32]. Ce critére permet de déterminer la stabilité du systéme en fonction de parameétres
calculés a partir des coefficients du polynéme caractéristique.

Les travaux de Lyapunov viennent ensuite, dans le cadre de sa these en 1892, avec le
théoréme fondamental de Lyapunov [33]. Pour un systeme, d’état x, ce théoréme évalue
la stabilité des équations différentielles linéaires par I'utilisation d’une fonction V() représen-
tative du systéme. Le théoréme dit que si on a V (z) définie positive et V() définie négative
alors V() est une fonction de Lyapunov candidate et le systéme est dit stable au sens de
Lyapunov. La définition de V(x) permet aussi de considérer le cas de systémes non-linéaires,
modélisés par exemple sous forme & = f(x,t), ’état du systéme. Pour un systéme sous forme
de représentation d’état & = Ax(t) le théoreme permet aussi de dire qu’il est asymptotique-
ment stable si, et seulement si, pour toute matrice symétrique définie positive @ il existe une
matrice symétrique P qui satisfait 1’équation de Lyapunov : AT P+ PA+ @Q = 0. L’existence
de P garantit la stabilité.

Les années 1930-40 ont vu 'apparition de techniques en automatique fréquentielle. Les
exigences usuelles telles que stabilité, rapidité et précision sont affichables graphiquement, par
exemple sur des diagrammes de Bode [34], Nyquist [35] ou Black-Nichols [36]. Le compor-
tement se devine par le biais des diagrammes grace aux tracés d’une fonction de transfert
F(s). Le principal avantage de ces diagrammes a été de permettre d’évaluer visuellement la
stabilité, la rapidité et la précision du systeme. Ces techniques fréquentielles ont aussi pu se
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développer dans un cadre multi-entrées/multi-sorties (MIMO '®) grace & I’émergence d’ap-
proches récentes telles que I'Individual Channel Design (ICD'9), introduite par O'Reilly et
Leithead en 1991 [37] pour la conception, qui permettent la synthése de lois sur des systémes
MIMO en prenant en compte les spécifications axe par axe, grace a une modélisation sous
forme de sous-modéles mono-entrée/mono-sortie (SISO 2Y). Cette approche a été étendue en-
suite pour l'analyse, devenant I’Individual Channel Analysis and Design (ICAD?'). Cette
approche fréquentielle a comme avantage de permettre le paramétrage de correcteurs pour
systemes multi-variables soumis a de forts couplages inter-axes et de quantifier leurs effets sur
la robustesse [30].

En paralléle on peut aussi citer les travaux de Ziegler et Nichols [38] : ces derniers ont mis
au point une méthode heuristique pour le réglage de correcteurs de type PID avec
comme objectif d’améliorer la stabilité face aux perturbations.

A partir des années 1960 la commande optimale fait son apparition avec 1’énoncé du
principe du maximum de Pontryagin [39] en 1962. Cet énoncé fournit une condition nécessaire
d’optimalité, la condition suffisante étant implicitement calculée lors de la détermination des
matrices vérifiant les conditions nécessaires. La mise en pratique de ce théoréme permet
d’obtenir une expression mathématique directe du correcteur a synthétiser en fonction des
objectifs donnés via une fonction cofit.

Au cours de cette méme période, Kalman introduit les notions de représentation d’état,
de commandabilité et d’observabilité [40]. Grace a ces nouvelles notions il a pu développer
des techniques basées sur des lois de commande a retour d’état telles qu’employées pour la
commande optimale Linéaire Quadratique (aussi appelée commande LQ?2). Pour son fonc-
tionnement la synthese LQ utilise un critére quadratique a minimiser par le biais d’algorithmes
d’optimisation. La résolution de ce probleme d’optimisation se ramene ensuite a la résolution
de I’équation de Riccati. A partir de cette représentation Kalman a aussi posé les bases du
filtre qui porte son nom, le filtre de Kalman, qui a un réle d’estimateur pour le systéme.
Celui-ci prend en compte certains bruits pour 1’évolution de 1’état et des mesures, ceci afin de
réduire leur portée dans I’état estimé. Ce filtre est utilisé pour la synthese Linéaire Quadra-
tique Gaussienne (LQG), qui est dérivée de la synthese LQ mais cette fois avec prise en compte
des bruits. Cette syntheése permet d’obtenir un systéme robuste au bruit, mais avec toutefois
une perte en performance. Une technique alternative existe avec la synthése LQG/LTR (Loop
Transfer Recovery), capable de profiter des avantages des deux techniques de synthese (plus
de détails dans [41]).

En parallele le passage par une représentation d’état a aussi permis le développement de
techniques basées sur le placement de structure propre par retour d’état. L’objectif
ici, pour un systeme de la forme © = Az + Bu, est de créer un correcteur sous la forme
u = — Kz, avec K choisie de telle sorte que la matrice du systeme en boucle fermée, A — BK,

18. Multi-Inputs/Multi-Outputs

19. Individual Channel Design

20. Single-Input/Single-Output

21. Individual Channel Analysis and Design
22. Linear Quadratic
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contienne les poles désirés. Cette forme de synthése permet un découplage du systéeme fermé et
ol la stabilité est atteignable. Cette technique a depuis été étendue, par exemple par Kimura
[42] dans le cas ou ’état complet n’est pas observé : si on considére n,r et m le nombre
d’états, d’entrées et de sorties, alors un placement de pole est possible sin < r+m — 1. Le
compensateur dynamique doit toutefois vérifier un ordre minimal de n — m — r + 1. Andry,
Shapiro et Chung [43] ont proposé plus tard une extension pour un retour de sorties partielles,
i.e. dans le cas ou le retour est contraint par ’architecture de commande. Sobel, Yu et Shapiro
[44] ont ensuite proposé une technique pour « alléger » la matrice de retour K par suppressions
de gains. L’idée était d’estimer quelles valeurs sont négligeables par rapport aux autres gains
de la matrice, puis de les fixer a zéro. L’impact de cette procédure réduit le nombre de gains
a déterminer pour le placement de structure propre.

Compte tenu du niveau de complexité rencontré avec certains systémes, soumis a des
aléas parfois importants, et grace aux travaux sur la commande LQG, la fin des années
1970 voit apparaitre la commande prédictive. La contribution la plus retenue est celle de
Richalet [45], qui introduit la commande prédictive basée modele?®. L’idée générale se base
sur I'utilisation d’un modele du systéme pour prédire a chaque instant I’évolution du systéme
sur un horizon fuyant - en général plusieurs pas de temps - ceci dans le but de générer une
commande adaptée aux objectifs donnés en consigne. Ces objectifs sur la commande et I'erreur
sont gérés via une contrainte & optimiser pour générer les futures consignes. La consigne
finalement appliquée est la consigne prédite initiale. Le concept de commande prédictive a
ensuite été généralisé par D.W. Clarke en 1987 [46], celui-ci pose les contraintes sous la forme
d’un critéere quadratique & minimiser ol erreur et commande sont pondérés. La contribution
de Camacho [47], en 1993, a permis de prendre en compte les contraintes aux entrées et sorties
du systeéme. En parallele des méthodes similaires ont aussi été appliquées a des systemes a
temps continu par Gawthrop [48].

Malgré toutes les techniques citées précédemment certaines problématiques liées aux per-
turbations et changements brusques persistent, et c’est dans le but d’y remédier que les
techniques de commande robuste ont fait leur apparition. L’objectif de ces méthodes est
de garantir la stabilité face aux perturbations et aux erreurs du modele. Cette exigence a
permis a la commande robuste de connaitre un essor considérable ces derniéres années, y
compris dans le milieu industriel, et ce grace a deux atouts majeurs : sa contribution & la
systématisation du processus de synthese, et son aspect pratique pour prendre en compte les
problemes de I'ingénieur automaticien. Dans la famille des méthodes de synthese robuste on
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FIGURE 1.14 — Interconnexion entre un systéme M (s) et des perturbations A

23. Model Predictive Control
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peut tout d’abord citer la technique de syntheése Hoo proposée par Zames en 1981 [49]. Cette
méthode repose sur la résolution d’un probleme d’optimisation basé sur la norme Ho, : mis
sous forme standard, le systeme M (s) = F(P(s), K(s)) - contenant le modele dynamique P
et la commande K en boucle fermée - est soumis a des perturbations et incertitudes repré-
sentées par A(s), tous deux linéaires et stables. Cette interconnexion peut étre symbolisée
par la Figure 1.14. Sous cette forme, si on suppose que la norme de A est bornée tel que
IAl|s < 1/7, alors grace au Théoréme du Faible gain on peut dire que le systeme M (s) est
stable si et seulement si :

IM(5)]loe < (1.25)

L’objectif de la synthése Ho est donc de choisir le correcteur K (s) du systeme M (s) de sorte
a minimiser la norme H., du systéme M (s). En effet, le systéme est d’autant plus robuste
que |A|lo est grand, i.e. d’autant plus robuste que v est faible. L’établissement du probléme
d’optimisation a résoudre est présenté plus en détail dans I’Annexe C.

Un probleme H,, est un probleme convexe, et la résolution classique passe par la résolution
de deux équations couplées de Riccati dont I’algorithme de résolution est connu, sous condition
que K et P soient de méme ordre. Ce probleme peut aussi étre reformulé de sorte a étre résolu
a l'aide de techniques d’optimisation non lisses introduites par Apkarian [50]. Avec cette
approche, la structure du correcteur K est indépendante du systeme, i.e. P et K peuvent
étre d’ordres différents - ce qui constitue un avantage par rapport a la résolution classique.
Toutefois le probléme reformulé est non-convexe, ce qui nécessite un réglage adéquat. Les
méthodes de synthése robuste peuvent aussi étre décrites par le biais d’inégalités matricielles
linéaires (LMI?4), comme explicité par Boyd en 1994 [51]. La formalisation sous forme de LMI
permet de combiner en une fois I’ensemble des contraintes sous forme d’une LMI commune, et
autorise ainsi davantage de flexibilité. Ensuite, I’emploi d’algorithmes d’optimisation permet
de résoudre chaque inégalité pour finalement en extraire un compensateur d’ordre plein.
Toutefois cette stratégie est vite limitée pour les systémes d’ordre élevé compte tenu de
la puissance de calcul requise (maximum 20-30 états), et la condition forte associée & cette
résolution nécessite d’utiliser des inégalités convexes. D’autres techniques similaires existent,
comme par exemple la synthese Hs ou la p-synthese, détaillées entre autres dans 'ouvrage
de Daniel Alazard : « Robustesse et Commande Optimale » [41].

D’autres alternatives existent, telles que la commande adaptative. Ce type de commande
se base sur l'utilisation d’un modeéle de référence pour définir les performances obtenues en
boucle fermée et d’un systeme adaptatif. La combinaison des deux va permettre de modifier
les parameétres du controleur selon les écarts estimés entre états prédits et estimés. Plus de
détails sont donnés dans un ouvrage d’Astréom [52]. Une autre approche existe via la logique
dite floue proposée en 1985 par Takagi-Sugeno [53], et couplée a l'utilisation de réseaux de
neurones. A ceux-ci s’ajoutent aussi les techniques de séquencement de gains qui permettent
de palier les changements de modele, généralement variable dans le temps. Les systemes non-
linéaires sont approchés en des états donnés par des séries de modeles linéaires invariables dans
le temps, et pour chaque modele un jeu de gains pour correcteur est trouvé. Le séquencement
de gains permet de faire varier les gains en fonction de I’état du systéme, lui permettant de

24. Linear Matricial Inequalities
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choisir a chaque fois les gains les plus appropriés. Plus de détails peuvent étre trouvés dans
le livre de Briat [54].

Dans le cadre de ce mémoire on s’intéresse aux applications pour hélicopteres, mais avec
utilisation de tous ou certains critéres de QdV a respecter. De cet historique on peut en
extraire de nombreuses méthodes pour paramétrer des lois de commande pour hélicopteres.
Sans chercher a étre exhaustive la sous-section suivante présente certaines applications de ces
techniques.

1.3.2 Applications au réglage de lois de pilotage d’hélicoptéres

Dans la littérature on trouve des applications des techniques citées précédemment pour
la synthese de lois pour hélicopteres, parfois combinées.

Quelques approches « exotiques » En 1997 Zein-Sabatto et Zheng [55] sont passés par
une structure de commande complexe alliant de la commande adaptative (avec des correc-
teurs PIDs paramétrables en temps réel), des réseaux de neurones, de la logique floue et des
algorithmes génétiques. Cette structure complexe était destinée a un hélicoptere électrique,
mais dans une configuration de laboratoire spécifique. Enns et Si [56] ont choisi une approche
neuronale, mais avec apprentissage, pour définir une loi de commande. Cette logique neuro-
nale a été couplée par Lu et Zhang [57], [58] avec une commande floue pour les mouvements
latéraux de l'appareil. En 2001, Zhang et son équipe [59] ont développé un outil d’étude
comparative de lois de commande réglables pour hélicoptere, ceci par le biais de simulations
linéaires pour obtenir rapidement des résultats comparatifs. L’outil ne se base cependant que
sur un hélicoptere & deux degrés de liberté. Enfin, De Carvalho [60] est parti sur une technique
empirique ou il a couplé réseaux de neurones et retour de sorties, ceci pour que le systéme
s’adapte aux variations non-linéaires imprévues.

Evidemment il existe des méthodes plus usuelles, proches des lois de commande recom-
mandées par la norme ADS-33. Dans le cas présent on souhaite générer des lois de commande
plus usuelles, telles que celles définies par la norme ADS-33. Un regard particulier est donné
aux publications prenant en compte les criteres de QdV. Le paragraphe suivant se focalise
sur ces applications.

Des méthodes plus usuelles Une des techniques les plus testées a été le placement de
structure propre. Andry, Shapiro et Chung [43] ont appliqué en 1983 cette technique pour
une loi & retour d’état destinée au contrdle de vol pour avion, le long de 'axe latéral. En
particulier ils ont testé avec contraintes sur les éléments de la matrice de retour d’état, avec
une méthode de sélection des vecteurs propres dans le but de limiter les couplages roulis-lacet.
Pour leur loi de commande hélicoptere, Apkarian, Champetier et Magni [61] ont allié & la fois
un retour d’état basé sur du placement de poles pour les performances dynamiques et des
techniques fréquentielles pour optimiser la robustesse. Du fait de ce choix les critéres employés
sont ceux de 'automatique classique. Garrard, Low et Prouty [62] ont ensuite mis en pratique
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le placement de structure propre pour la synthése de lois ACAH et RCAH, lois classiques pour
hélicopteres, par le biais d’un retour inverse. Les objectifs étaient d’améliorer le découplage
modal, d’obtenir les caractéristiques consigne-réponse désirées et une bonne stabilité robuste.
Antequera, Santos et de la Cruz [63] ont comparé ces méthodes de placement de poles avec
la synthese LQ en termes de robustesse, et les résultats démontrent une efficacité similaire.

On peut relever ’emploi de techniques ICD et ICAD, tant pour la synthése que pour I’ex-
tension de robustesse du systeme, en particulier face aux couplages. Dans ces travaux dédiés a
la commande d’hélicopteres on notera les contributions de Dudgeon et Gribble, avec en 1995
[30] un premier ensemble de lois de type ACAH, RCHH et RCDH paramétrées en fonction de
criteres de QdV de niveau 1 dans la norme ADS-33. Suite a cela ’ajout d’un niveau supérieur
de commande de type TRC [8], de sorte & imbriquer en cascade les modes TRC et ACAH,
a été effectué de fagon similaire. Dans ces deux articles les criteres de QdV sont traduits
dans les criteres usuels de 'automatique de sorte & obtenir les dynamiques équivalentes, et
dans le cadre de spécifications pour des variations de basse amplitude. L’étude est prolon-
gée aux amplitudes larges et modérées en 1997 [64] pour la prise en compte de phénomenes
non-linéaires. En parallele, Liceaga-Castro [65] a aussi employé ce type d’approche sur un
hélicoptere 4 entrées/4 sorties pour réduire les couplages latéral-longitudinal en vol d’avance-
ment. La méthode a permis de valider une loi de pilotage composée de 2 sous-systemes SISO
avec un niveau LEVEL 1 de QdV.

Les méthodes de synthese robuste sont aussi couramment utilisées. Yue [66]-[68] a employé
des techniques Ho, pour le développement de lois de commande découplées, avec amélioration
des criteres de QdV d’un hélicoptere de combat. Toutefois ces critéeres n’entrent pas en compte
dans la synthese et n’interviennent qu’a titre de vérification des performances. Luo, Liu,
Yang et Chang passent aussi par une syntheése Ho, en 2003 [69]. La loi ainsi générée a été
comparée avec un correcteur issu d’'une synthese LQG pour évaluation des QdV. Cependant
la loi proposée n’est pas une loi standard 2° pour le pilotage d’hélicoptére. Postlethwaite [70] a
quant a lui employé les techniques de synthese H, quadratique en performance sur un modele
non-linéaire d’hélicoptére muni d’une loi de commande & 2 degrés de liberté et basée sur le
séquencement de gains. Les spécifications en performance permettent de valider des qualités
de pilotage de niveau 1 sur 1’échelle HQR de Cooper-Harper, tant en simulations qu’en vols
pilotés.

D’autres techniques sont aussi comparées spécifiquement pour de 'appontage automa-
tique. A partir d’équations non-linéaires pour simuler un hélicoptére autonome, Shim [71]
se focalise sur trois techniques de commande pour pilote automatique : la p-synthese pour
effectuer de la commande robuste linéaire multi-variable, la logique floue appliquée a des cor-
recteurs PID pour du réglage évolutif de gains, et la commande par bouclage linéarisant pour
le suivi. De son c6té, Sandino [72] compare trois autres techniques de commande linéaires :
la commande linéaire quadratique intégrale, la commande prédictive, et la synthese Ho, par
loop-shaping, technique qui a pour but de modeler les modes propres du systéme ouvert.
Enfin, Hu [73] passe par de la commande adaptative robuste pour son correcteur, ceci dans
le but d’adapter la loi de commande pour compenser l'effet de sol ressenti a ’approche du

25. Telle que celles proposées par la norme ADS-33
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sol. En parallele un module génére les consignes & apporter pour le suivi de trajectoire par
le biais d’une commande optimale. Toutefois son étude ne se focalise que sur 'axe vertical.
Toujours dans le cadre de missions d’appontage, cette fois pour des vols en pilotage, Soneson
[9] a généré ses lois de commande pilotées ACAH, ACVH 26 et TRC/PH en utilisant a la fois
des techniques d’inversion dynamique non-linéaire et des correcteurs de type PI.

Pour finir, seule une poignée d’études se sont penchées sur I’exploitation directe des criteres
de QdV de la norme ADS-33. Les contributions majeures sont celles apportées par Tischler
dans le cadre de développements avec 'US Navy. A partir d’'une premiére étude [11] qui a
proposé de corriger les limites de la norme, inhérentes au mode de réglage utilisé a cette
époque, une décennie de développements a permis d’aboutir & 1’élaboration de CONDUIT®©
(Control Designer’s Unified Interface), un outil d’optimisation interactif. Cet outil a permis
avec succes de respecter les spécifications de la norme ADS-33, tout en maintenant un bon
niveau de robustesse et une faible activité aux actionneurs. En 2001 une étude compare cet
outil de synthese avec d’autres techniques de synthese de 'automatique plus classiques, telles
que l'inversion dynamique, la commande LQ et la synthése Hoo [74]. Dans sa these [14] et
ses articles [10], [75], [76], Antonioli s’est penché sur le cas particulier d’une loi en assiette
proche de 'ACAH, la loi ATT, construite a partir de correcteurs PID. Il a mis en place des
méthodes de calculs de gains avec prise en compte des QdV selon une démarche par étapes :
une premiere phase pour obtenir un jeu de gains initial pour ses correcteurs avant de procéder
a un recalage itératif, et la génération d’abaques pour initialiser la loi selon les QdV espérées.

1.3.2.1 Quelques techniques pour systémes non-linéaires

D’autres approches permettent aussi de commander des systémes cette fois non-linéaires.
On peut par exemple citer les techniques de commande par platitude différentielle, décrites par
Fliess [77] en 1995, qui permettent de calculer les entrées & appliquer au systéme afin d’obtenir
une trajectoire désirée. On peut aussi citer I'inversion dynamique, citée précédemment pour
les lois pilotées de Soneson [9]. Des méthodes de linéarisation par bouclage permettent aussi de
commander des véhicules volants, comme effectué par [78] sur un quadrotor. Pour autant, de
telles méthodes ne sont employées que sur des modeles réduits. Elles ne sont pas envisagées
pour des aéronefs plus gros pour des raisons de sécurité et de simplicité, et les méthodes
appliquées se contentent d’une approche linéaire.

26. Acceleration Command/Velocity Hold
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1.4 Asservissement visuel

L’objectif de cette section est d’introduire ’asservissement visuel, ou commande basée vi-
sion, ainsi que les différents aspects d’intérét pour cette thése. Nous présentons tout d’abord
quelques définitions et concepts employés par ce type de commande. Ensuite les aspects géo-
métriques sont expliquées afin de mieux aborder la synthese des lois, i.e. 'aspect commande,
qui est I'objet de la partie suivante. Cette derniére partie permet de faire un état de 'art des
techniques employées dans la littérature, mais se focalise en particulier sur les applications
pour engins volants de type VTOL.

1.4.1 Présentation générale

Cette premiere partie introduit ’asservissement visuel et les concepts principaux. Elle est
aussi 'occasion de souligner les subtilités de ce type de commande, qui peut étre caractérisé
par différentes approches.

1.4.1.1 Concepts généraux

Définition 1.2 (Asservissement Visuel)

L’asservissement visuel, ou commande basée vision, est une technique de commande qui ex-
ploite les informations issues d’une caméra vidéo afin de contréler les déplacements d’un
systéme, par exemple un robot, un drone, etc.

SIHISAINBIA Hennes

LRI 1HISA/INHIA Hennes yue extarsure

(a) (b} (c)

FIGURE 1.15 — Exemple d’asservissement visuel, avec (a) la position caméra désirée par rap-
port & une cible, (b) la position initiale, et (c¢) les images correspondantes initiale (bleu) et
désirée (rouge) (extrait de [6])

En tant que loi de commande l'asservissement visuel oppose des mesures (les images
caméra) et des consignes de référence a atteindre (images de référence). Dans les deux cas, les
images correspondent & des positions dans l'espace 3D. La technique est tres bien expliquée
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par Frangois Chaumette et Seth Hutchinson dans leurs tutoriels en 2006 [6] et 2007 [7], et la
Figure 1.15 illustre ce propos.

Asservissement visuel vs. vision dynamique La vision dynamique consiste a se servir
des informations tirées des caméras sans pour autant étre dans une logique de contréle. Un
exemple type de vision dynamique est le Simultaneous Localization And Mapping (SLAM),
qui se base sur 'analyse des images pour reconstituer ’environnement autour de la caméra.
A contrario I’asservissement visuel se base sur ces informations pour générer une commande.
Une distinction entre ces deux procédés est donc nécessaire.

Deux configurations Il faut aussi souligner la présence de deux configurations possibles
pour I'asservissement visuel. Dans la premiere configuration la caméra est embarquée sur le
robot et est ainsi entrainée dans son mouvement (cas « Eye-in-Hand »). Cette configuration
est visible dans la Figure 1.15c. Dans la seconde la caméra est déportée et observe le robot
(cas « Eye-to-Hand »), en général depuis un point fixe, par exemple au sol et en face de la
cible et du robot, comme affiché sur les Figures 1.15a et 1.15b. Dans le cadre de cette these
on ne s’intéresse qu’au premier cas, avec une caméra embarquée par 1’hélicoptere.

1.4.1.2 Différentes approches

Un probleme d’asservissement visuel est usuellement formalisé & 'aide d’une approche
par fonction de tache. Cette approche définit des variables d’état, dites « fonctions de tache »
[79], et objectif est de commander le systéme de sorte que cette fonction atteigne une valeur
cible. Le formalisme adopté pour une approche par fonction de tache dépend de la fonction de
tache choisie. De ce point de vue la commande basée vision va privilégier deux sous-approches :
I’asservissement visuel basé images ou ’asservissement visuel basé position, appelés Image-
Based Visual Servoing (IBVS) et Position-Based Visual Servoing (PBVS?27) en anglais.

L’approche IBVS Dans ce cas particulier la fonction de tache s’exprime en fonction d’élé-
ments extraits directement de 'image. Par exemple, si I'objectif est de se positionner par
rapport a une cible observée, la fonction de tache choisie peut s’écrire sous la forme de coor-
données de points ou de formes spécifiques détectées, telles que des lignes, des cercles, etc.

L’approche PBVS Dans le cas PBVS la fonction de tache représente des grandeurs car-
tésiennes, estimées grace aux mesures images. La fonction de tache usuelle est la position de
la caméra, définie dans un repere de référence. Pour la définir le correcteur doit procéder par
une reconstruction de cette pose, et va pour cela utiliser un modele 3D des cibles identifiées

sur I'image et un modeéle de caméra 8.

27. Position-Based Visual Servoing
28. Pour accéder a ses parametres intrinseques tels que la longueur focale, la résolution de 'image, etc.
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Approches avancées D’autres approches dérivées existent et tentent de combiner les avan-
tages de 'IBVS et du PBVS sans les inconvénients. On peut citer par exemple une approche
hybride expliquée par Chaumette [7] qui mélange PBVS en vitesse angulaire et IBVS pour le
reste de la commande, et découple alors rotation et translation. D’autres approches hybrides
existent telles que le d2D/dt [80] ou le 2D3 [81]. On trouve aussi 'approche par partition ot
la loi de commande est totalement découplée sur les six degrés de liberté, comme expliqué
dans le tutoriel de Chaumette et Hutchinson [7].

1.4.1.3 Relation image/monde réel : la matrice d’interaction

Définition 1.3 (Matrice d’interaction)
La matrice d’interaction L est la matrice qui lie la dérivée de la fonction de tdache s et les
vitesses linéaires v et angulaires w de la caméra, tel que présenté ci-dessous :

5= L(s) (”) (1.26)

w

Cette matrice est importante car elle permet de lier dynamique réelle 3D et image 2D, ce
qui est indispensable pour établir une loi de commande. Son expression differe selon le type de
fonction de tache, et évolue en fonction de celle-ci. La relation induite est donc non-linéaire.
On peut aussi souligner que par sa construction la matrice d’interaction se rapproche d’une
matrice jacobienne.

Pour construire cette matrice il faut prendre en compte la fonction de tache choisie et les
aspects géométriques qui régissent la formation d’images. Une fois ces aspects géométriques
traités, les aspects commande peuvent étre énoncés pour la synthese d’une loi de commande
basée vision.

1.4.2 Aspects géométriques et formation des images

Dans cette sous-section on s’intéresse a la formation des images par une caméra. En effet
la connaissance de ces aspects géométriques est nécessaire pour pouvoir profiter au mieux
des mesures détectées par le capteur, et ceci passe par une modélisation des relations entre
données image et observations du monde réel.

1.4.2.1 Une affaire de projection

La création d’une image par une caméra est le résultat d’une projection de la scéne observée
par cette caméra sur le capteur. Des lors cette image générée dépend du modeéle de caméra
employé, car elle conditionne la nature de cette projection. Le type de projection le plus
courant est celui que 'on retrouve avec les modeles de caméra dits sténopés : la projection
perspective. Il s’agit tout simplement d’une projection des objets visualisés sur un plan, comme
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visible sur la Figure 1.16. D’autres projections existent, avec par exemple les systemes de vision
centrale catadioptrique qui combinent miroir de révolution et caméra, et qui équivalent a un
systéme de projection sur une spheére unitaire [82], comme illustré sur la Figure 1.17. Ces
deux modeles de caméra sont illustrés dans les Figures 1.18 et 1.19. Plus de détails sur les
différents types de projection peuvent étre trouvés dans la theése de Tatsambon Fomena [83].

X

FIGURE 1.16 — Exemple de projection perspective

or

FIGURE 1.17 — Exemple de projection sphérique [82]

Une caméra sphérique n’existe pas, rigoureusement parlant, mais constitue un modele
idéal vers lequel on peut se rapprocher. La projection sphérique a ses avantages par rapport a
la projection perspective : une caméra sphérique permet de s’affranchir du besoin de conserver
la cible dans le champ de vision, et grace a son large champ de vision elle réduit une ambiguité
que l'on peut trouver sur les champs de flux optiques pour les mouvements de rotation sur
laxe X et de translation selon l'axe Y (voir 'article de Corke [84] pour plus de détails). De
plus Barreto [85] a montré qu'une caméra sphérique fournit une matrice d’interaction non
soumise a des singularités.
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b+ <s=——==— .1 Capteur
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\@j/
", . Champ de vision

FIGURE 1.18 — Caméra a modele sténopé [83]

il

Champ de vision

-

Champ de ?/

Miroir sphérique

FIGURE 1.19 — Caméra a vision centrale catadioptrique [83]
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1.4.2.2 Détection d’indices visuels

Les images sont traitées de sorte a détecter des indices visuels, utiles pour définir les
fonctions de tache. Les cas les plus simples permettent de relever ces indices directement
dans 'image, mais d’autres schémas plus complexes peuvent aussi servir. On releve donc deux
principales catégories d’indices : les indices 2D représentatifs des formes détectées directement
dans I'image, et les indices 3D issus d’une étape de reconstruction.

Indices 2D Ces indices, relevés directement dans l'image, sont repérables grace aux algo-
rithmes de traitement d’image. Ce traitement permet d’identifier bon nombre d’indices visuels
exploitables pour la commande basée vision. Une fois identifiés ces derniers sont exprimés sous
forme de fonctions de tache. En ce qui concerne la projection perspective la these de Frangois
Chaumette [86] passe en revue une bonne partie de ceux-ci, complétés plus tard avec un ar-
ticle [87] qui catalogue les fonctions de tache associées. On peut noter I'utilisation de points
[6], d’ellipses [88], de projections de sphéres [89], ou de lignes?® [90]. Pour une projection
sphérique les formes détectées définissent des fonctions de tache différentes. De nombreux
aspects de la projection sphérique en termes de modélisation, d’informations visuelles et de
commande ont été étudiés par Tatsambon Fomena [83]. Enfin, en complément des modéles
de projections précédents certains modéles unifiés ont été proposés. Celui de Shen et Chesi
[91], par exemple, inclut les modeéles de caméra perspective, fisheye et catadioptrique, et a pu
étre appliqué pour un suivi de trajectoire basé images.

Indices 3D Plusieurs méthodes permettent d’obtenir des indices 3D a I’aide des indices 2D.
La méthode générique consiste a se baser sur un modele 3D de ’objet observé et un modele
de caméra pour obtenir la pose entre caméra et cible. Dans ce cas on se raméne a un probléme
de localisation 3D [6]. Il est aussi possible de procéder par triangulation lorsqu’un systéme en
stéréovision, i.e. deux caméras, est utilisé. Une autre alternative existe aussi avec 1’utilisation
de la géométrie épipolaire, qui repose sur I’'observation d’une méme scéne sous différents points
de vue®’. Un procédé assez proche revient a estimer, & partir des deux images, la matrice
homographique qui relie coordonnées du repére courant, i.e. la pose en cours, et du repéere
désiré, i.e. de référence. Cette matrice homographique représente le déplacement linéaire et
en rotation a effectuer pour atteindre la pose de référence.

Indices alternatifs Une alternative a I'utilisation de formes détectées est I’emploi du flot
optique, qui est défini comme la vitesse de défilement des points dans 'image. Cette approche
est représentative d’une approche bio-inspirée, et permet de s’affranchir de tout hypothese
sur la scéne observée - au point d’étre qualifié de technique dite mapless [92].

29. Il s’agit d’une identification courante pour les procédures automatiques d’atterrissage d’avions
30. En général les deux points de vue sont la pose de référence et la pose en cours.
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1.4.2.3 Approche choisie : Projection d’un ensemble de points

L’application qui

nous intéresse le plus est centrée sur 'utilisation de points repérés dans

I'image. Les fondements théoriques derriere les équations de projection ci-dessous ont déja été
expliqués clairement par Chaumette et Hutchinson dans leur tutoriel [6].

Considérons un point de coordonnées m = (u,v) et un modele de caméra sténopé de
parameétres intrinseques a = (cy, ¢y, f, iz, ay) tel que :
— (u,v) : coordonnées du point repéré, en pixels,

— (cu, ¢y) @ coordonnées du point principal, i.e. du centre de I'image, en pixels,

— f : longueur focale de la caméra,

— (ag, ay) : taille des pixels pour chaque axe, en m/pixels (fonction de la résolution de

la caméra).

Vo

o

8

[}

Y8
o

Y. Y

FIGURE 1.20 — Schéma du plan image (projection perspective)

Dans le monde réel le point m représente le point X de coordonnées (X,Y, Z) dans le

repére caméra, dans

la configuration représentée précédemment sur la Figure 1.16. Soient

X = (Zp, Yp, 2p) la projection de X dans le plan image, et xg le centre du plan image aligné

avec l'axe optique z. de la caméra. En ’absence de phénomeéne de distorsion, la projection sur

le plan image meéne vers I’équation (1.27). Toutefois on préférera travailler sur I’expression

normalisée (1.28).

T, = f—=
Z
Y 1.2
2y = f
X
i = ?
_ Y (1.28)
vy = 7
z = 1
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Le point central de coordonnées (¢, ¢,) en pixels correspond au point central xg, et m
au point x. L’équivalence entre les coordonnées dans I'image et le plan de projection aboutit
finalement & ’expression ci-dessous :

f (1.29)

N~ N

Dans la situation actuelle la fonction de tache s correspond au point détecté, donc s =
(z,y). La matrice d’interaction associée & la fonction s; = (z;,y;) s’écrit donc :

—1/Z; 0 wi/Zi wy —(+x) w

Li(si) = 0 ~-1/Z; yi/Zi 1+y? —zy, -

(1.30)

Dans le cas ou plusieurs points (81, ..., 85,) sont observés, tous sont associés dans une seule
fonction de tache s = (s1, ..., s,)" de sorte & former une matrice d’interaction unique L(s) de
taille k x 6 (k = 2n), assemblée a partir des matrices d’interaction individuelles L;(s;).

Ll(sl)
L(s)=| .. (1.31)
Ln(sn)

1.4.3 Utilisation de lois de commande basées vision

Cette sous-section présente brievement le développement historique de ’asservissement
visuel, avant de passer en revue les applications de ce type de commande aux véhicules
volants, en particulier aux hélicopteres et pour les procédures de suivi et d’atterrissage.

1.4.3.1 Quelques étapes clés

Les débuts du concept L’idée d’un retour basé sur des observations visuelles apparait
avec les travaux de Shirai en 1973 [93]. Ce retour était alors utilisé pour de la reconstitution
3D de la pose de 'objet ciblé. Le terme d’asservissement visuel n’apparait qu’en 1979 avec
Hill et Park [94]. Dans les années 80 les travaux a l'université de Carnegie-Mellon font la
distinction des notions de « static look and move » et de « dynamic look and move » [95], [96],
ou le traitement prise de vue/commande est soit en série, soit parallele. En sus ces études
emploient pour la premiere fois les outils formels de la théorie de la commande avec retour,
fournissant ainsi une définition rigoureuse de ’asservissement visuel. Les notions de fonction
de tache ayant été formalisées par Samson [79] dans le cadre général de la robotique, la théorie
régissant ’asservissement visuel a été adaptée pour une approche par fonction de tache, en
particulier dans les papiers de Rives [97], Espiau [98] et Samson [79]. Plus tard un formalisme
basé sur la structure d’algebre de Lie appliqué aux transformations affines apparalt avec
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Drummond [99].

Développement des lois 2D et 3D classiques Les années 90 apportent leur lot de préci-
sions avec un premier référencement des besoins des lois de commande basée vision. Francois
Chaumette [86] a aussi effectué un état de l'art des différents types d’indices visuels recon-
naissables avec leurs matrices d’interaction associées. Un premier panorama des méthodes
appliquées aux bras manipulateurs est effectué par Hutchinson [100]. En parallele Chaumette
et Marchand [101] introduisent la vision active, un schéma de controle ou les mouvements
caméra sont guidés par un besoin de perception de cible a des fins de reconstitution 3D.

Apparition d’approches hybrides et de découplages Un début d’approche hybride
2D-3D apparait avec [102], suivi par d’autres études. Deguchi [103] introduit des schémas
avec découplage translation/rotation, ot la rotation maintient la cible en vue et la translation
obéit a une consigne de vitesse linéaire. Le concept d’asservissement 2D% émerge avec Malis
[104]. Dans ce schéma de commande la matrice homographique, qui traduit une erreur en
pose 3D du robot par rapport a la pose désirée, est utilisée pour générer le mouvement de
rotation pendant que les éléments 2D de I'image pilotent les autres degrés de liberté. Corke
et Hutchinson [105] proposent un schéma de commande par partition entre les axes x-y et z,
pour découpler les mouvements et éviter certaines singularités.

Développements annexes pour augmentation de stabilité et de performances Le
concept de mémoire visuelle apparait ensuite pour gérer des déplacements a fortes dynamiques
[106], [107], ou la trajectoire & suivre est modélisée non plus avec une image de référence seule
mais avec une « série d’images » a suivre au fur et a mesure, obtenues par interpolation. Des
contraintes similaires ont amené Mansard et Chaumette a proposer un schéma basé sur le
séquencement de taches [108]. Malis [109] a aussi remarqué que des approches habituellement
adoptées pour 'asservissement visuel se résumaient a un probleme de minimisation de I’erreur
sur la valeur de la fonction de tdche mais au premier ordre. Les résultats étant peu efficaces
celui-ci a proposé une réduction du deuxieme ordre basé sur 'algorithme de minimisation de
Newton, ce qui meéne & une amélioration des performances. D’autres méthodes vont chercher
dans des schémas de commande avancée, telle que la commande prédictive [110]. Enfin les
objectifs de maintien dans le champ de vision ou d’évitement d’occlusions apparaissent dans
les travaux de Marchand et Hager [111].

Quelques applications Les premieres applications envisagées pour ’asservissement visuel
concernent des 1973 les bras manipulateurs, ces derniers disposant d’un modeéle cinématique
simple [93]. Les études concernant ces robots ont d’ailleurs été résumées par Corke [112].
Ensuite des applications sont apparues pour des robots roulants [113], [114], puis pour des
véhicules mobiles comme des sous-marins [115] ou des engins volants. Cette application aux
véhicules volants est traitée dans la sous-section 1.4.3.3. La mise en pratique s’est aussi révélée
populaire dans le domaine médical, par exemple pour asservir une aiguille [116] ou pour
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compenser les mouvements du coeur [117] en alliant commande prédictive et asservissement
visuel.

1.4.3.2 Défis techniques

L’asservissement visuel est aussi soumis a des contraintes qui peuvent affecter les perfor-
mances. Les problémes et défis techniques cités ci-dessous ont été abordés dans la littérature,
apportant leur lot de réponses.

Maintien de ’objet dans 'image Ce défi technique est sans doute 'un des plus évidents.
Toutefois une quantité non négligeables d’approches font ’hypothése que ’objet ciblé demeure
dans le champ de vision sans pour autant appliquer cette contrainte qui, en pratique, mene a
Iarrét de I'asservissement visuel en cas de perte de vue de la cible. Heureusement différentes
solutions ont été proposées et sont présentées dans ce paragraphe. On peut tout d’abord noter
la présence de stratégies basées sur le calcul de trajectoire, en privilégiant une trajectoire
permettant le maintien de I'objet dans le champ de vision. Cette stratégie se retrouve dans
[118]. Une méthode similaire est employée dans [119] a 'aide d’une fonction de Lyapunov
pour démontrer le maintien de la cible dans I'image. Une autre stratégie privilégie se base sur
le basculement entre plusieurs modes de commande dans [120] : une trajectoire nominale est
suivie tant que la contrainte de visibilité est vérifiée, auquel cas la commande bascule vers
un autre mode. L’emploi d’un champ de potentiel est étudié dans [121], avec un calcul de
trajectoire par optimisation sous contraintes. Les contraintes traduisent des objectifs pour le
maintien dans le champ de vision. La traduction de cette contrainte de visibilité sous forme de
probléme d’optimisation se retrouve aussi dans [122]. L’utilisation de la redondance est aussi
utilisée dans [111] pour ajouter une tache secondaire, le maintien de la cible dans I'image, a
la tdche principale. Enfin, une stratégie basée saturation est employée dans [123]. Le procédé
utilise un backstepping saturé sur ’orientation pour limiter ’inclinaison d’un drone et ainsi
la conserver dans le champ de vision.

Erreurs de calibration Les erreurs de calibration font partie des causes d’incertitudes
dans les mesures image, et constituent tout particulierement un risque pour les performances
voire la stabilité des architectures basées position. Elles sont d’ailleurs parfois la cause de
singularités présentes sous certaines configurations engins-caméra [124]. Une premiére étude
d’impact a été effectuée par Espiau [125] sur des cas simples. Des méthodes ont donc été
développées pour améliorer la calibration. Marchand et Chaumette [126] calibrent une caméra
a l'aide d’une technique d’asservissement visuel virtuel : le modele de cible est projeté avec les
parametres caméra estimés pour obtenir une image courant, tandis que I'image réelle devient
lobjectif & atteindre. Spratling [127] introduit des perturbations dans la loi de commande, le
long des degrés de liberté, pour mieux estimer la jacobienne. D’autres études privilégient une
approche sans calibration de caméra. Par exemple Yoshimi [128] se base sur une loi purement
IBVS pour limiter les erreurs de calibration. On retrouve aussi des approches adaptatives
[129], de l'optimisation non-linéaire [130], ou 'utilisation de quaternions [131].
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Dynamique, stabilité et performances Pouvoir évaluer la stabilité robuste et les per-
formances permet de définir le domaine d’application d’un asservissement visuel. A 'aide de
fonctions de Lyapunov, Chaumette et Hutchinson [6] énoncent des conditions que doit respec-
ter la matrice d’interaction pour stabiliser le systeme. Ils soulignent ’avantage qu’a 'IBVS
par rapport au PBVS en termes de robustesse. Les considérations en performance sont aussi
prises en compte pour améliorer les lois dans la partie II [7]. Toutefois ils ne prennent en
compte que des considérations géométriques. Les considérations dynamiques, qui incluent la
dynamique contrainte de la caméra et du systéme commandé, ont des effets sur la stabilité
et la performance de l’asservissement visuel. Corke et Good ont étudié ces aspects pour cet
asservissement [112]. De son c6té, Deng [132] propose une étude de stabilité robuste de I'IBVS
et du PBVS par le biais d'une fonction énergétique. D’autres études proposent d’augmenter
la stabilité. Par exemple, Hashimoto [133] génere des images intermédiaires artificielles entre
images courante et désirée, de sorte a supprimer les minimas locaux sources de singularités.
Lohmann et Lietmann [134] utilisent un laser pour ajouter une information 3D & chaque point
détecté, ceci afin d’améliorer la stabilité.

Découplages et changement de coordonnées L’IBVS a des avantages en termes de
stabilité robuste, en particulier en ce qui concerne les erreurs de calibration, mais les trajec-
toires 3D générées peuvent parfois étre singulieres [6]. L’utilisation du découplage permet de
limiter ce probléme. Deguchi [103], par exemple, découple translation et rotation en utilisant
d’abord la translation, la rotation ne servant & ce moment qu’a conserver la cible en vue, et
seulement aprés le mouvement de rotation. Corke et Hutchinson [105] découplent par parti-
tion, en séparant mouvements selon l'axe z et les autres, par le biais d’une fonction potentiel.
Bourquardez [135] suggere plutot de bien choisir le type d’indices visuels pour découpler rota-
tion et translation, dans le cadre d’un alignement sur piste d’atterrissage par un drone avion.
Une autre alternative repose sur le changement de coordonnées. ’IBVS est particulierement
sensible aux singularités lorsqu’il est basé sur des coordonnées cartésiennes, et il est possible
d’éviter certaines singularités en employant un autre systeme de coordonnées. Le cas le plus
usuel repose sur l'utilisation des coordonnées cylindriques, comme Iwatsuki [136].

1.4.3.3 Applications sur hélicoptéres et autres véhicules volants de type VTOL

On s’intéresse ici aux applications de la commande basée vision aux appareils volants,
en particulier pour des VIT'OL tels que les hélicopteres ou les multi-rotors. Les applications
listées ici concernent surtout les modeles réduits.

Pallier les défauts d’autres capteurs L’emploi de la vision permet aussi de compenser
une perte de mesures, comme par exemple dans les travaux de Wu [137] a Georgia Tech
ou les informations de vision remplacent les données GPS en cas de défaillance. Toutefois les
applications liées a la vision qui nous intéressent concernent davantage les missions autonomes.
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Exécution de missions en autonomie De nombreuses situations dangereuses et difficiles
d’acces ont d’ailleurs motivé cette utilisation de ’asservissement visuel, tant d’un point de
vue civil, industriel, que militaire. Parmi les projets présents dans la littérature on trouve
I'utilisation de tels dispositifs pour la détection de feux de forét et la cartographie [138],
I'inspection de lignes électriques [139] ou de batiments [140]. Pour exécuter avec succes ce
type de mission de facon autonome, 'appareil doit étre capable de décoller, de se diriger vers
la zone d’intérét en évitant les obstacles, détectés au préalable, de localiser un objet/repére
particulier pour se positionner par rapport a celui-ci ou le suivre si nécessaire. Enfin il doit
pouvoir enregistrer les informations souhaitées puis revenir a la base et atterrir.

Développement sur des tidches de base Ainsi diverses études tournent autour de ces
besoins, a partir de taches de base que sont l'atterrissage, le positionnement ou le suivi par
rapport a une ou des cibles d’intérét. Par exemple, dans le cadre du projet COLIBRI mené a
I’université polytechnique de Madrid une loi de commande IBVS est mise en place sur un héli-
coptére pour le positionner en face d’une fenétre [141] ou pour atterrir d’urgence sur une zone
détectée au préalable [139]. Les recherches menées & l'université Carnegie Mellon [142] ont
permis d’implémenter une caméra a un drone afin d’effectuer des taches de stabilisation en vol,
du suivi de trajectoire, d’atterrissage et de reconnaissance, avec un algorithme d’estimation
de pose. En termes de suivi de cible on peut notamment citer I’hélicoptere HUMMINGBIRD
utilisé a l'université de Stanford pour le suivi d’un véhicule au sol [143], commandé & partir
de données GPS pour la recherche et de données visuelles pour le suivi. Dans ses travaux, de
Plinval utilise la mesure de la matrice homographique pour se stabiliser par rapport a une
cible plane, la loi de commande linéaire développée est validée en termes de robustesse sur
les incertitudes dans l'image [144]. Dans sa thése Bourquardez [145] compare différentes lois
IBVS basées sur la projection sphérique pour stabiliser un quadrirotor au-dessus d’une cible
visuelle via une commande en translation et un découplage entre translation et rotation. La
comparaison est faite avec 'IBVS classique avec projection perspective. Ceren et Altug [146]
utilisent 'IBVS classique a projection perspective avec une loi de commande en vitesse pour
faire atterrir un quadrirotor sur une plateforme fixe. Dans le cadre du projet BEAR (BErkeley
AeRobot) de l'université de Berkeley, Shakernia tente un atterrissage automatique d’hélico-
ptere basé sur ’ego-motion [147]. Dans les travaux de Saripalli 'atterrissage est effectué sur
une cible en translation en combinant une loi de commande optimale [148] et des algorithmes
basés vision pour détection de cible [149]. Toutefois la translation omet les mouvements ver-
ticaux et angulaires, qui sont les plus dangereux pour 'appareil. Une procédure similaire est
utilisée par Yu [150] avec une plateforme fixe, mais il proceéde en deux étapes - descente puis
atterrissage final - pour prendre en compte 'effet de sol dans la commande d’atterrissage.

Taches représentatives des opérations en mer Certaines des taches citées précédem-
ment sont appropriées pour des missions d’appontage. En effet, pour ce type de mission
I’hélicoptere doit pouvoir se stabiliser au-dessus d’un navire en mouvement et atterrir sur
une plateforme mobile. Quelques travaux démontrent d’ailleurs leur intérét particulier pour
ce type de procédure. Sanchez-Lopez [151] utilise une caméra pour estimer 1’état dynamique
d’une plateforme, prenant I’exemple d’une dynamique en mer. Toutefois ce papier n’inclut
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pas de loi de commande pour faire apponter automatiquement I’hélicoptére. Hérissé [152]
combine flux optique et mesures inertielles pour suivre et atterrir sur une plateforme mobile,
prenant la aussi I'exemple d’un helideck de navire. Lee [153] exécute les mémes taches élé-
mentaires mais avec une loi de commande IBVS pour générer des consignes en vitesse. La
commande bas niveau en vitesse qu’il emploie va plus loin car elle reprend une logique de
commande adaptative par modes glissants, de sorte a prendre en compte I'effet de sol lors de
I’atterrissage.

1.4.3.4 Architecture de commande

Il faut aussi noter que ce genre de pratique passe souvent par la mise en place de lois de
commande bas-niveau, compatibles avec un pilotage manuel, auxquelles on ajoute des lois de
commande haut-niveau par vision. L’asservissement visuel se substitue alors au pilote pour
« guider » la machine en fournissant les consignes a suivre au correcteur bas-niveau. L’appareil
évolue alors de facon autonome, comme lors de 1'utilisation d’un PA 3! avec le FMS 32.

Correcteur N
; + - + Correcteur Modele
consigne haut- N _ 5 :
b ”
X : » bas-niveau dynamique
niveau _

Capteurs (IMU,
GPS, ...)

A

Capteurs (GPS,
caméra, ...)

A

FIGURE 1.21 — Schéma-bloc d’une architecture de commande avec deux boucles imbriquées

Cette architecture a structure hiérarchique, présenté en Figure 1.21 avec une boucle de
commande interne (en rouge) et une boucle de commande externe (en bleu), se retrouve dans
la littérature avec trés souvent le controleur basé vision en tant que loi de commande haut-
niveau. Les travaux de Bourquardez [5], de Saripalli [148], [149] ou d’Altug [146] emploient
par exemple ce procédé. Dans cette situation la boucle interne n’emploie que peu les données
issues de la vision, et repose surtout sur les capteurs inertiels, GPS, etc. a I'image des lois de
commande présentées dans la section 1.3.2.

Dans le cadre de cette these ’architecture de la boucle interne est imposé sous la forme
de correcteurs PID imbriqués pour former une loi de commande en vitesse, comme présenté
au chapitre 2.

31. Pilote Automatique
32. Flight Management System
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1.4.3.5 Approche choisie : IBVS basé sur un nuage de points

Soient n points définis par des fonctions de taches s;. Tous sont regroupés dans une
fonction de tache s = (51, ..., 8,)7, liée & la vitesse 6D de la caméra par le biais de la matrice
d’interaction L(s) telle que construite dans (1.31). L’approche par fonction de tdche permet
de définir I'erreur sur cette fonction, que I’on cherche a réduire pendant 1’asservissement.

e=s"—s (1.32)

Lorsque la cible est supposée immobile on obtient la relation suivante entre vitesse caméra
v, = (v,w)? et erreur grace a la relation (1.26).

é=L.(s)v. (1.33)
Le = L(S) (134)

La stratégie de base est de choisir une loi de commande en vitesse de sorte que l'er-
reur suive une décroissance exponentielle. Cela revient a procéder par bouclage linéarisant
et d’inverser la matrice d’interaction, comme présenté par Chaumette et Hutchinson [6]. La
matrice d’interaction n’étant pas carrée il faut passer par le calcul de sa pseudo-inverse selon
Moore-Penrose. Afin d’éviter au maximum les problémes de singularités, Chaumette souligne
la nécessité d’identifier plus de 4 points dans 'image, i.e. n > 4. Finalement on obtient la loi
de commande v¢ définie ci-dessous, avec A € Rt gain proportionnel de la commande, et le
comportement du premier ordre de l'erreur (1.37).

vi=-AL'e (1.35)
Lf = (LIL)™ 'L (1.36)
e~ —Ne (1.37)

En pratique, dans le cas ou la caméra observe une cible mouvante il reste un terme da
au mouvement propre de cette cible dans ’expression de ’erreur. La loi de commande doit
prendre en compte ce terme, ’estimer, et I’éliminer pour revenir & la dynamique du premier
ordre de 'erreur.
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1.5 Synthese anti-windup

L’un des points souvent négligé lors de la synthese de lois de commande, mais néanmoins
important, est la présence de saturations au niveau de I'entrée du systéme a commander. Une
entrée saturée est en général ce que 'on retrouve dans la réalité, et un modele fidele devrait
normalement prendre en compte cette limitation. Par exemple un moteur est limité en termes
de couple délivré, un amplificateur fournit une puissance qui est bornée... Et typiquement,
pour un hélicoptere cela se traduit par une position et une vitesse limitée pour le déplacement
des vérins, comme énoncé dans le paragraphe 1.1.3.3. La non-prise en compte de ces limitations
peut avoir des effets indésirables, voire dangereux. En particulier, certaines configurations
de lois de commande engendrent un phénomene particulier appelé « windup », présenté ci-
dessous.

1.5.1 Le phénomeéne de windup et 1’utilité de Yanti-windup

Le « windup » est un phénomene traduisant une dégradation en performance qui se pro-
duit suite a I'apparition d’un événement non-linéaire particulier : la saturation des entrées
du systeme [12]. Habituellement ce terme décrit une situation ou la dégradation occasionnée
est sévere. A Dorigine il était représentatif des effets causés par la présence de lois de com-
mande analogiques faisant appel a un intégrateur, par exemple un PID, et ou la saturation
engendre une dégradation similaire a la présence d’une boucle ouverte. En effet, en présence
de saturation la réponse du systéme en boucle fermée est ralentie et le terme intégral tend
a croitre vers des valeurs de plus en plus élevées, source d’instabilités. Des lors, ces phéno-
menes non-linéaires dégradent les performances du systeme et tendent & réduire son domaine
de stabilité. Une solution de base repose sur un filtrage des consignes d’entrée. Toutefois un
filtre, de par sa structure, réduit les performances du systéme de facon systématique i.e. sans
prendre en considération la présence ou non de saturation [154].

C’est donc pour faire face a ce phénomene qu’est apparu ce qu’on appelle « lanti-windup ».
Ce dernier fait référence a l'ajout d’un compensateur dans la boucle de commande et qui
répond a deux objectifs :

(1) les performances du systéme en boucle fermée sont conservées en ’absence de saturation,

(2) lorsque les phénomenes de saturation se produisent, le systéme est stabilisé et conserve
un niveau de performance acceptable.

La synthese anti-windup fait alors référence a la synthese de ce type de compensateur.

1.5.2 Principaux développements

Historiquement la compensation anti-windup est née d’une propriété souvent observée sur
les correcteurs PID, dont l'intégrateur a tendance a dériver fortement lorsque les variables
a réguler sont éloignées de l'objectif. Cela conduit a des signaux de commande de forte am-
plitude activant les saturations en entrée du systéme. Ce dernier se trouve alors dans un
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fonctionnement de type « boucle ouverte » soumis a une entrée constante. Les sorties du sys-
teme n’étant plus maitrisées, elles sont susceptibles de s’écarter encore davantage de ’objectif
et les intégrateurs continuent de dériver, générant au mieux des oscillations de forte ampli-
tude, et au pire, une instabilité. Une approche assez naturelle et pragmatique pour contrer
un tel phénomene consiste & « geler » les intégrateurs des qu’une saturation est détectée. En
effet, en présence de saturations la priorité doit étre mise d’abord sur la stabilité avant de
chercher a assurer une quelconque précision, forcée par 'intégrateur.

Toutefois cette approche fait I'impasse sur les justifications théoriques, et il faut attendre
le milieu des années 80 pour obtenir des premieres approches analytiques avec les tentatives
de Glattfelder [155] ou Kapasouris [156], basées sur le critére du cercle. Viennent ensuite
les travaux de Doyle [157] puis ceux de Kothare [158], en 1994, pour bénéficier d’'un réel
formalisme pour la synthése anti-windup. Les nombreux travaux de cette période ont pu
profiter de ce formalisme. On peut citer par exemple [159] ou une méthode de syntheése basée
Hoo est exploitée. Une autre approche, multivariable cette fois, est proposée dans [160]. Ce
formalisme a été amené a évoluer vers une forme plus actuelle : la représentation par conditions
classiques de secteur [161]. Ces conditions nécessitent 'emploi d’algorithmes d’optimisation
dédiés & la résolution de BMI 33 et de LMI pour effectuer la syntheése du compensateur adéquat.

Les dernieres évolutions de ce formalisme, fondées sur les « conditions modifiées de sec-
teur » moins conservatives tout en préservant la convexité, introduites par J-M. Gomes da
Silva et S. Tarbouriech [162], ont permis le développement de méthodes de synthese alliant a
la fois un élargissement du domaine de stabilité [163][162] et un maintien des performances
a un niveau proche du comportement nominal [164][24]. En paralléle on peut aussi citer la
modélisation polytopique qui sert de base pour la représentation adoptée par Hu [165], et
équivalente aux conditions modifiées de secteur pour I’évaluation d’un domaine de stabilité.
De nos jours les techniques modernes de syntheése se basent principalement sur les conditions
de secteur, comme expliqué par Galeani dans son tutoriel [166]. Les principales techniques de
synthese sont expliquées dans la sous-section suivante.

1.5.3 Historique rapide sur la synthese anti-windup

Les premiers correcteurs anti-windup privilégiaient une approche plus intuitive, faute de
caractérisation théorique précise a I’époque, mais les derniers développements en termes de
formalisme ont permis 'apparition d’autres approches de synthese, plus modernes.

1.5.3.1 Les premiéeres approches, plus intuitives

C’est 'approche qui a dominé jusque dans les années 90, avant les principaux développe-
ments théoriques autour des saturations. Initialement les travaux portaient sur 1’élimination
du windup dans des structures de type PID et issu du terme intégral. L’idée était donc d’ajou-
ter un compensateur qui puisse inhiber les comportements « boucle ouverte » des intégrateurs.

33. Bilinear Matricial Inequalities
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Dans son ouvrage « PID controllers : theory, design and tuning » publié en 1995, Astrom [167]
cite quelques solutions populaires apportées a 1’époque. Les plus classiques sont :

— Les limitations aux entrées, i.e. 'emploi de limiteurs pour brider les variations de la
consigne (par exemple un filtre).

— Le Back-Calculation : un retour proportionnel (paramétré par un gain « de suivi »)
de I’écart entre avant et apres saturation est envoyé dans le terme intégral, avant
intégration, pour compenser dynamiquement 'intégration.

— L’intégration conditionnelle : I'intégrateur classique est remplacé par un « intégrateur
intelligent », proposé une premiére fois par Krikelis [168], [169], qui coupe l'intégration
en présence de saturations. Il s’agit d’un procédé non-linéaire, agissant par commuta-
tions entre deux états de fonctionnement.

— Des combinaison des divers exemples ci-dessus.

Ces méthodes « linéaires » ou non ont fourni des solutions intuitives mais peu justifiées d’un
point de vue théorique, faute de modele théorique adéquat. Toutefois I’émergence d’un forma-
lisme des saturations et de conditions LMI pour systémes saturés a fait naitre des approches
plus modernes.

1.5.3.2 Approches modernes

En parallele des développements propres & la caractérisation mathématique des satura-
tions et fonctions zone morte, les vingt dernieres années ont vu I’émergence de deux approches
spécifiques pour la synthese anti-windup et dépendantes de la structure utilisée pour le com-
pensateur. Ces méthodes modernes sont abordées en détail dans le tutoriel de Galeani [166] et
dans les ouvrages de Tarbouriech [13] et de Zaccarian [12]. Les modeles employés pour le sys-
teme (1.38) et le correcteur (1.39) sont notés ci-dessous sous forme de représentation d’état,
avec les indices « p » pour le systeme (plant) et « ¢ » pour la loi de commande du correcteur.
En mode nominal les connexions respectent (1.40). Les composantes (v, v,) représentent les
retours anti-windup, pour l'instant inexistants, et w les entrées exogenes.

Ty, = Aprp, + Bpu + Bpyw
yp = Cpxp, + Dpyu + Dpyw (1.38)
z = Cyxp, + Dypu + Dyw
. = Awwe + Beue + Bey,w + vy (1 39)
Yye = Cexe + Deue + Deyw + Vy ‘
U= Ye,Ue = Yp,Vzp = 0,2y =0 (1.40)

Approche DLAW La premiere approche, appelée « Direct Linear Anti- Windup » (DLAW),
repose sur la définition d’un compensateur linéaire que ’on peut caractériser par une repré-
sentation d’état classique (1.41) avec les connexions (1.42). Ce type de compensateur fait
partie d’une famille plus large de compensateurs anti-windup, regroupés par Kothare dans
[158]. La structure de ce compensateur anti-windup, qui peut aussi bien étre statique [170]
que dynamique, doit permettre au systéme en boucle fermée de répondre & des criteres de
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stabilité et de performance. Ces objectifs de synthése se traduisent par la résolution d’un pro-
bleme LMI obtenu grace aux conditions de secteur. Les premiers développements se basaient
sur les conditions globales de secteur, avec des résultats de stabilité exponentielle3? que ’on
peut retrouver dans [171], [172] ou [173]. L’utilisation des conditions générales de secteur a
permis d’élargir la synthese anti-windup de type DLAW & des systemes stables seulement
localement, comme dans [162], [174] ou [175].

Taw = AwTaw + Baw(satuo (yc) - yc)
v 1.41
|:Ux‘| = Cawl'aw + Dgy (Satuo (yc) - yc) ( )
)
u = satyo(Ye), Uc = Yp (1.42)

Au-dela du choix de modele de saturation adopté pour la synthese DLAW il est intéressant
de souligner que ’architecture libre de la représentation d’état du correcteur permet ’emploi
de techniques non limitées a la résolution de LMI. On peut par exemple appliquer des mé-
thodes de synthése Ho, structurée de sorte a allier maintien des performances nominales et
robustesse aux saturations. Par exemple, dans [176] la synthése d’un correcteur PID et d’un
compensateur anti-windup est effectuée en résolvant un probleme H,, multi-objectif a ’aide
d’une méthode d’optimisation non lisse.

Approche MRAW La seconde approche est appelée « Model Recovery Anti-Windup »
(MRAW), et a la différence du DLAW la structure - forcément dynamique - du compen-
sateur est imposée par le modele du systéme, comme présenté dans (1.43). En effet, dans
cette approche la représentation d’état du compensateur anti-windup inclut les matrices
(Ap, Bpu, Cp, Dpyy) du systeme et la matrice B. du correcteur utilisé pour le commander.
La seule composante non imposée est la sortie v,, non spécifiée pour étre paramétrée se-
lon les besoins de la synthese. L’avantage principal ici est que dans ce cas le compensateur
anti-windup, d’état x4, peut suivre I’évolution de I’état x;,, du systeme et détecte ainsi plus
efficacement les écarts causés par des saturations pour les compenser au mieux. Ainsi, stabi-
liser x4, revient a stabiliser ’état x;,, du systeme. En particulier, le compensateur peut étre
employé pour des systémes et des lois de commande non-linéaires, comme dans [177].

jjaw = Apxaw + Bpu(yc - SatuO(yc) - 'Uy) (1 43)
Vg = Bccpxaw + Bchu (yc - SatuO(yC) - Uy)
u = satyo(Ye), Ue = Yp (1.44)

Les enjeux derriére cette approche ont été d’abord présentés dans les papiers de Teel [178],
[179] sous le nom de Ly anti-windup, avant d’étre complété par des contributions comme [180],
[181] pour des systémes linéaires exponentiellement stables. Le concept a depuis été étendu a

34. Typique lors de 'utilisation de LMI.
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des systémes asymptotiquement stables, par exemple dans [182].

1.5.4 Anti-windup et asservissement visuel

Des stratégies proches de I'anti-windup sont expérimentées dans le cadre de ’asservisse-
ment visuel. Il ne s’agit pas d’anti-windup a proprement parler car ces stratégies ne concernent
pas des saturations sur les actionneurs, mais elles concernent plutét 'ajout de limitations pour
améliorer la robustesse de ’asservissement sur des objectifs dans I'image. L’exemple typique
est le maintien de la cible observée dans I'image : on y retrouve par exemple les travaux de
Metni [123], ot une saturation est utilisée sur l'orientation du drone pour limiter son incli-
naison par un retour de type back-stepping. Une autre approche de maintien dans I'image
fait appel a de la commande conditionnelle [120], ou le comportement en deux modes (nomi-
nal/saturé) se rapproche du principe derriere l'intégrateur intelligent.

1.5.5 Stabilité et performance des systémes saturés

L’étude de la stabilité et de la performance d’un systeme soumis a des saturations passe par
I’emploi d’une classe spécifique de systémes non-linéaires décrits par les équations ci-dessous,
et qui peuvent étre représentés sous forme standard comme dans la Figure 1.5.

t = Ar + Biw + DBg(y)
z = Ciz + Dpw + Dlggf)(y) (145)
= Cyr + Dyw

La non-linéarité de ce modele est introduite par la fonction zone morte ¢(.) définie par 1'ex-
pression (1.11). En fonctionnement nominal on a ¢(y) = 0, et le systéme en boucle fermée est
supposé stable grace au bon réglage préalable de ses lois de commande.

1.5.5.1 Caractérisation d’un domaine de stabilité

Caractériser un domaine de stabilité via les courbes de niveau d’une fonction de Lyapunov
repose, pour des raisons essentiellement calculatoires, sur 'utilisation conjointe d’une repré-
sentation simplifiée des saturations (via des conditions de secteur classiques ou modifiées) et
des fonctions de Lyapunov bien choisies (le plus souvent sous forme quadratique). Les bons
choix conduisent alors a I'obtention de conditions convexes (LMI) que 'on sait aujourd’hui
résoudre assez facilement grace aux algorithmes appropriés et & une puissance accrue des cal-
culateurs. Cette démarche se retrouve par exemple dans les travaux de Pittet [183], Biannic
[184], de Kiyama [161] ou de Hu [185]. Dans ces travaux la représentation des saturations s’est
faite selon les conditions classiques de secteur, et meénent a des représentation de domaines de
stabilité de type ellipsoidale ou plus complexe. Or ce type de représentation donne une image
pessimiste de la vraie stabilité du systeme.
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Une premiere alternative aux conditions classiques de secteur, basée sur une modélisa-
tion polytopique, a été proposée par Hu et Lin [165]. Ces derniers ont aussi mis en place
des conditions d’analyse et de syntheése spécifiques. En parallele 'apparition des conditions
modifiées de secteur [162] a permis I’émergence d’une nouvelle méthode de caractérisation du
domaine de stabilité, toujours basée sur des LMI. Dans les deux cas le conservatisme a été
réduit, avec de meilleurs résultats dans le cadre des conditions modifiées de secteur en termes
de conservatisme et de simplicité des tests.

1.5.5.2 Caractérisation de la performance

La notion de caractérisation de performance fait aussi partie des facteurs d’évaluation d’un
systéme. Dans le cas d’un systeme saturé cet élément est d’ailleurs d’autant plus essentiel que
la saturation, avant de menacer la stabilité, dégrade d’abord la performance.

Le critere employé par défaut est basé sur le gain Lo du transfert Ty, . , que I'on re-
trouve dans [170], [186]. Dans ce transfert w, correspond & la consigne d’entrée, et z, traduit
Pécart entre la sortie du systéme non-saturé (nominal) et la sortie réelle du systéme non-
linéaire : en 'absence de saturation z, est nul, mais en présence d'une amplitude d’entrée
wp croissante 'erreur augmente jusqu’a faire tendre le gain vers l'infini. Il s’agit donc d'un
domaine de performance inclus dans le domaine de stabilité. L’emploi du gain L2 en fonction
de 'amplitude initiale de I’entrée introduit toutefois des contraintes sur le signal d’entrée w,
dans la mesure ou ces signaux doivent appartenir a la classe des signaux L9 bornés. Or cette
classe est trop large pour convenir aux systemes saturés, ces derniers ayant leur niveau de
performance qui dépend seulement de quelques critéres sur le signal d’entrée [174]. Dés lors
cette sur-représentation induit un conservatisme supplémentaire, et le gain v tend vers un
niveau de performance trés pessimiste [24][174].

De fait une variante du gain £y a donc été définie en 2006 dans [174] pour limiter I’analyse
a une classe spécifique de signaux d’entrée w, regroupés dans 1’ensemble W(e, p), tels que :

vt > 0,w(t) = wee™, |wo| < p (1.46)

Ces ensembles sont définis avec € > 0 faible. Ce choix est justifié par le besoin d’employer
des signaux d’entrée proches des signaux de type échelon, qui est la forme privilégiée en
général pour évaluer la réponse temporelle du systeme en boucle fermée, mais d’énergie Lo
bornée 3°. L’avantage est de pouvoir caractériser la performance seulement & partir de quelques
caractéristiques précises du signal, par exemple son amplitude. De plus, mis sous cette forme il
est possible d’inclure cette entrée dans 1’état du systéme, de sorte a réduire ses caractéristiques
a une seule : son amplitude initiale. Cette restriction prise en amont permet de réduire le
conservatisme, comme constaté a l'issue de 1’étude [174].

35. Les signaux de type échelon n’étant pas d’énergie L2 bornée, cette alternative est la plus pratique pour
obtenir des signaux d’entrée proches de 1’échelon.

o6



1.5. Syntheése anti-windup

1.5.5.3 Outils d’analyse de stabilité et de performance

L’exploitation combinée des conditions modifiées de secteur [162] et de l’ensemble des
fonctions d’entrée de classe W(e, p) permet de caractériser les domaines de stabilité (via ses
bornes) et le niveau de performance de systémes saturés. Cette sous-section présente les outils
associés.

O (@)

FIGURE 1.22 — Représentation de la fonction zone morte par des conditions modifiées de
secteur

Conditions modifiées de secteur Pour une fonction zone morte ¢(.), les conditions mo-
difiées de secteur peuvent étre représentées par la Figure 1.22, et s’écrivent :

Va,y € R,z 4yl < 1= ¢(2)(p(2) +y) <0 (1.47)

L’exploitation de cette propriété sur le modele LFR (1.45) permet de mettre en place les
problemes LMI a résoudre. Une extension de ce modele est toutefois & mettre en place avant
exploitation des conditions modifiées de secteur. Les entrées w étant de classe W(e, p), w peut

étre per¢u comme une composante du systeme étendu ci-dessous, d’état £ = [z, w]T.

& = AL+ ng¢
x n z = le+Dlw¢
= |?| e R, 1.48
¢ [w] y = G (1.48)
wy = d(y)
A= A Bl‘| € RPaXna By = [BQ] € Rnaxm
0 —e 0
(1.49)

Ci=1|C1 Dq1| € RP*MNa D1 = Dqy
Cg = 02 D21 € R™M*"a

Conditions de stabilité Le théoréme suivant a été défini une premiere fois dans [162].
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Théoréme 1.1 (Critere de stabilité)

S’il existe des matrices :
Q=Q" >0 R

S = diag(s1, 82, ...; Sm) > 0 (1.50)
Z € Rmxne

De sorte que les conditions LMI (1.52) soient respectées (ot Z; et Co, désignent les i™¢ lignes
de Z et de Cy), alors Uellipsoide Eg-1 (1.51) définit un domaine d’attraction du systeme (1.48)
avec w = 0 au sein duquel le systéme est stable.

T
Eg1 = {ac e R"/ [g‘| Q!

(AQ+QA &s_zv<w

x
0

< 1} (1.51)

SBY -7 -2
o 27+ ot (1.52)
i 2 L
(Zi+c2iQ I ) >0,2=1...m

Comme le souligne la définition de ’ensemble W(e, p), le terme p désigne 'amplitude
maximale telle que, pour n’importe quel signal w € W(e, p), le systéme (1.48) demeure stable
malgré la présence de saturations. Cette borne permet alors de caractériser le domaine de
stabilité, et I’estimer revient a résoudre le probléme d’optimisation suivant :

max p /
Q *
({0 p} 1) >0
AQ+ QA ByS— 277 —0 (1.53)
SBY -z —28
Q zl +Qc3. o
<Z¢+CQ,-Q I >0,2=1...m

Caractérisation de la performance Le calcul de la performance est une extension du
Théoreme 1.1. Le théoréme reprend les conditions de stabilité introduites via les LMI (1.52).
Le niveau de performance est borné par le scalaire 7, et est propre a 'amplitude initiale du
signal wg = p.

Théoréme 1.2 (Calcul de performance)
On considére le systéme (1.48). S’il existe des matrices @, S et Z telles que définies dans
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(1.50) et des scalaires positifs (7, p) respectant les LMI ci-dessous :

({fp} )0

AQ+ QA ByS— 2T QcT

SBY — 7z —25 DL | <0 (1.54)
1Q Do -1
Q zl +Qc3. o
<Zi+CziQ I >0,i=1...m

Alors le systéme (1.48) demeure stable pour toute entrée w € W(e, p) et pour toute condition
initiale xo contenue dans le domaine Epe,y défini par :

x

T
T
Epert = x €R” P
per f { /[p] P

< 1} (1.55)
Avec P = Q™. Par ailleurs, I’énergie de sortie en performance satisfait la condition (1.56).

/0 T 0T () dt < (1.56)

Application des outils mathématiques, en pratique La toolbox SMAC (Systems Mo-
deling, Analysis and Control) est une toolbox MATLAB® développée & PTONERA et dédiée
a la modélisation et I’analyse de systémes.

La librairie SAW (Saturated systems analysis & Anti-Windup design), fournie par cette
toolbox, contient des fonctions dédiées a I’étude des systémes saturés. En particulier, la routine
satsan est utilisable pour la caractérisation du domaine de stabilité et de la performance, et
c’est cet outil qui a été appelé dans les développements du chapitre 4.

En parallele la fonction awlsyn peut étre employée pour la synthese anti-windup de type
DLAW par résolution d’un probleme LMI. Toutefois, la syntheése de compensateurs d’ordre
plein n’étant pas étudié et la résolution de LMI étant plutét lourde en calculs, la technique
privilégiée est plutot une synthese Ho, structurée du compensateur a l'aide de la routine
hinfstruct de la toolbox Robust Control, disponible depuis MATLAB® 2012a.
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CHAPITRE 2

Méthode de calcul de gains basée
sur les criteres de Qualité de Vol,
pour lois de commande en vitesse

Sommaire
2.1 Différentes architectures pour lois de commandes en vitesse ... .. 62
2.2 Calcul de gains basé sur des critéres de Qualité de Vol . . . . . . . .. 64
2.2.1 Simplification desmodeles . . . . . . .. ... o oL 64
2.2.2 Calcul de gains pour lois de commande bas-niveau . . . . . . ... .. .. 69
2.2.3 Calcul de gains pour les lois en vitesse (TRC) . . . . . ... ... ... .. 80
2.3 Validation des lois de commande . ... ... .. ... ..., 83
2.3.1 Réponse temporelle - Simulations avec HOST . . . . . ... .. ... ... 83
2.3.2 Respect des criteres de la norme ADS-33 . . . ... ... ... ... ... 88
2.3.3 Analyse de robustesse . . . . . . ... o 91
2.4 Autres tentatives de synthése envisagées . . . ... .. ... ... .. 94
2.4.1 Synthese multi-modele pour lois bas-niveau . . . . . . ... ... ... .. 95
2.4.2  Synthese robuste avec réduction des couplages inter-axes . . . . . . . . .. 98
[ Résumé

Ce chapitre est consacré a la synthese de lois de commande en vitesse (loi TRC)
avec prise en compte de criteres de QdV. Les correcteurs, construits a partir de
PIDs montés en cascade, servent a définir des lois TRC basées sur des modes de
pilotage de stabilité plus réduite que sont les lois ACAH et RCAH, menant ainsi
vers deux architectures de type TRC. La méthode de synthése employée pour
prendre en compte des criteres de QdV se base sur une représentation linéaire
du systéme ainsi que sur des simplifications de ce modele, a I'image des travaux
effectués par Antonioli [76]. Ce processus a été complété par des techniques de
synthese robuste H suffisants pour répondre aux objectifs de QdV, eux-mémes
évalués a l'aide de simulations sous HOST. Enfin, les outils de la p-analyse sont
ensuite utilisés pour analyser la robustesse du systéme.

Cette méthode de calcul de gains a été abordée a 1’occasion de deux communica-
tions en congres ([15], [16]).
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Chapitre 2. Méthode de calcul de gains basée sur les critéres de Qualité de Vol,
pour lois de commande en vitesse

2.1 Différentes architectures pour lois de commandes en vi-
tesse

L’objectif ici est de proposer un ensemble de lois de commande & méme d’exécuter des
manoeuvres d’appontage, tant pour ’approche que le posé. Dans le cadre du PR CONTAHCT
on souhaite proposer un systéme d’assistance et non un pilote automatique. Au vu du souhait
affiché un soin particulier est donc donné dans le développement de lois de commande avancées
qui soient utilisables par un pilote d’hélicoptere, de sorte & pouvoir lui laisser la main pour
le pilotage. Pour le pilotage manuel il est aussi primordial de lui permettre d’effectuer des
manoeuvres a différents niveaux de commande, selon ses besoins. Par ailleurs, toute tache de
pilotage implique un niveau minimum de Qualité de Pilotage, ce qui se traduit par une série
de criteres de Qualité de Vol (QdV) a respecter.

Partant de cet objectif, il est donc naturel de devoir développer des lois qui respectent les
criteres de QdV habituellement pris en compte a la fois pour la certification mais aussi pour
I’acceptabilité des pilotes lors de 'exécution des commandes.

u
,UC
R¢ = —> oU* oU Model
w* Loi TRC > Actionneurs N > Y
e Hélicoptere
FIGURE 2.1 — Commande en vitesse d’un hélicoptere - Schéma de principe
] Lois ‘ Consignes ‘ Mesures ‘ Sorties ‘

T
RCHH, AC, RCDH | w¢, §¢¢, 66, r¢ yAC:(w W b p 80 ¢ v 7;) SU°

T
RCHH, RC, RCDH we, p¢, ¢°, r¢ YRC = (w w p p oqg ¢ r 7'“) oU*¢
T
TRC — AC UC,UC YTRC = (U, I‘I/)U?i}) 5¢C’500
T
TRC — RC u®, v° YTRC = (U, a,v,i;) %, q°

TABLE 2.1 — Entrées/Sorties utilisées pour les lois incluses dans le controleur TRC (RCHH,
RCDH, AC, RC, TRC — AC et TRC — RC)

L’architecture de base du systéme commandé en vitesse est représenté comme dans la
Figure 2.1, avec y vecteur de mesures utilisé par le correcteur TRC. En « mode TRC »,
le pilote commande les consignes en vitesse (u®, v w®) et taux de lacet r° par le biais des
manches et palonnier. Autrement dit, le mode TRC inclut les lois RCHH (commande de w),
RCDH (commande de r) et TRC (commande de (u,v)) présentées dans la norme ADS-33.
Cette méme norme impose, concernant le TRC, d’éviter tout dépassement violent en assiette,
ce qui sous-entend que l'attitude est controlée d’une certaine fagon. Dés lors on se place dans
une configuration en cascade similaire a celle proposée par Dudgeon [8], avec une commande

62



2.1. Différentes architectures pour lois de commandes en vitesse

bas-niveau en assiette proche de 'ACAH (basée sur de 1'Attitude Control (AC1)) et une
commande haut-niveau en vitesse. Dans le but de donner plus de flexibilité au pilote dans
le cas ou celui-ci aurait besoin de manoeuvrer plus rapidement, quitte a devoir gérer une
dynamique moins stabilisée, une loi de type RCAH (basée sur du Rate Control (RC?)) est
aussi configurée pour le pilotage manuel et avec un re-bouclage de niveau supérieur pour se
ramener a une commande en vitesse. On définit donc deux correcteurs de type TRC obtenus
suite a cette manipulation, représentés par les Figures 2.2 et 2.3, avec les notations exposées
dans le Tableau 2.1.

Yac —> S
" Lois AC, 5CO
e <Tc> ——> RCHH et |— 0U = 5;‘”
<uc) Correcteur N RCDH Oped
Y7 RO > TRC — AC (5¢c>
06¢

FIGURE 2.2 — Architecture d’une loi TRC basée AC - Schéma de principe

Yro —> Seol
W Lois RC, (;O
Ve (TC> —> RCHH et — 00U = 5llat
<uc) Correcteur N RCDH Oped
Y7 RO | TRC — RC <pc>
qC

F1GURE 2.3 — Architecture d’une loi TRC basée RC - Schéma de principe

Les lois sont basées sur des correcteurs PID. Ce choix se justifie dans la mesure ot les PIDs
ont l'avantage d’étre simples & paramétrer et a certifier, et un réglage intelligent des gains
peut étre effectué pour réduire les couplages dynamiques (un exemple de critere de découplage
a d’ailleurs été émis par J.-C Antonioli dans sa these [14]). Dans les deux configurations les
lois RCHH et RCDH sont définies par le regroupement (2.1). En ce qui concerne le TRC il se
dégage les deux configurations suivantes, avec les lois réparties comme suit :

(a) Configuration TRC basé AC : Equation (2.2),

(b) Configuration TRC basé RC : Equation (2.3).

o = Kaww + Kp(w—w) + Ky [w—u (2.1)
ved =  Kar?  + K.(r—r% 4+ Kj[r—r°

1. Attitude Control
2. Rate Control
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e = Kpp + Kg(6¢—09°) + Kiy [0 —d¢°
e = Ku + Kp60—50°) + Ky [060—50° 2.2)
5¢¢ = Ki%h 4+ KMw—1°) + K [v—1°
60° = Ki% + KA%u—u®) + KAC [u—ue
Ofe = Kapp + Kpplp—p°) + Kiplp—p°
Ofon. = Kagqg + Kplg—q°) + Kigfqg—q° (2.3)
p¢ = KR + KFCw-—v) + KEC[v—v°
¢ = Kﬂcu + KEC(u—u®) + KEO[u—uc

Compte tenu de 'architecture adoptée on se retrouve avec un total de 15 gains a paramé-
trer, pour chacune des deux configurations. L’étape de réglage des gains ne semble donc pas
triviale, en particulier s’il faut en plus prendre en compte les criteres de QdV. La section sui-
vante présente une méthode de calcul permettant de bien choisir ces gains, en se rapprochant
des critéres définis dans ’ADS-33.

2.2 Calcul de gains basé sur des criteres de Qualité de Vol

Comme précisé dans la section 1.2.6 les critéres de QdV tels que spécifiés dans I’ADS-33 ne
sont pas des criteres usuels de 'automatique. Pour autant il est possible de faire un lien entre
les criteres utilisés en automatique avec ceux de la norme ADS-33 dans la mesure ot les outils
de l'automatique fréquentielle sont a disposition. La procédure de calcul des gains consiste
tout d’abord a se ramener & un modele simplifié et découplé, capable de refléter les criteres
usuels de 'automatique. Cette procédure est a I'image de ce qui a été fait par Antonioli dans
sa these [14]. Ensuite, les gains sont calculés a 1’aide d’analogies faites entre le comportement
dynamique et les criteres de la norme ADS-33 afin d’obtenir les résultats désirés, soit par une
démarche itérative, soit par une synthese robuste.

Dans le cas présent les objectifs de réglage sont focalisés sur le critere de stabilité dans un
premier temps. Ce dernier a ’avantage d’étre le méme que le critére traditionnel de stabilité,
avec des contraintes en termes de placement de pdéles qui sont relativement aisées a quantifier.

2.2.1 Simplification des modeles

2.2.1.1 Mise en place d’'un modéle équivalent simplifié du systéme en boucle
ouverte

La méthode de simplification du modele en boucle fermée repose sur des simplifications
du modele hélicoptere et des relations inter-axes. L’objectif est multiple :
— Découpler le systeme pour un paramétrage axe par axe. En effet chaque loi de com-
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mande a pour objectif de commander un seul axe, et non les autres.
— Se ramener a un modele proche d’un comportement caractéristique, avec fréquence
propre d’oscillation et amortissement pour placement des pdles.
Ces objectifs meénent donc vers un ensemble de quatre modeles simplifiés, un pour chaque
axe piloté, ou on définit de fagon indirecte un lien entre réponse du systeme et criteres de la
norme ADS-33.

Le point de départ de ce travail commence par la représentation d’état (1.2) établie en
section 1.1.4, page 14. Par abus de notation on discutera directement des petites variations
0X comme étant 1’état principal noté X, et les composantes (u, v, w, p,q,, ¢, 0,1) s’annulent
a I’état d’équilibre. Dans le cadre de la procédure de simplification on va faire la distinction
entre 'axe d’intérét et les autres axes commandés. Le processus de simplification présenté
ci-dessous se focalise sur I'axe latéral/de roulis a titre d’exemple. Ce processus est similaire
sur les autres axes dans la mesure ou les lois de commande sont similaires. Les résultats finaux
sont résumés a la fin de cette section.

Dans le cas d’étude sur I'axe latéral les composantes d’intérét de I’état 6 X sont (v, p, ¢). La
composante principale de la consigne concernée sur cet axe d’étude est 9;,:. Dés lors on peut
réorganiser le modele linéaire de maniére a séparer les différentes composantes des vecteurs
commande et d’état. On pose donc X1, Xo,U1,Uj tels que :

Ul = [5lat]T

U2 = [5col7 5lon; 5ped]T

X, = [v,p,¢]" 24
X2 = [uawv(Ia r, 9,1/)]T

Des lors, par le biais de permutations 1’équation d’état du systéme hélicoptére peut se ré-
écrire sous la forme exprimée dans 1’équation (2.5). Aprés développement celle-ci équivaut a

I’équation (2.6) :
X1 _ (An A (Xa i Bii B2\ (Ui (2.5)
X Agr Az ) \ X By B ) \Us '

{Xl = AnXi,+ A1 Xo+ B11U; + B12U>

2.6
Xy = AnXi1+ A»Xo+ ByU; + BpU, (26)

Le premier objectif est de découpler axe par axe, ce qui dans le contexte de I’équation (2.6)
revient a annuler le vecteur d’état X 5. Physiquement ceci équivaut a une stabilisation de la
part du pilote ou des lois de commande, de sorte que les variations de X o soient négligeables
par rapport a celles liées aux mouvements de roulis, contenus dans X ;. Par ailleurs, maintenir
I’état au trim revient a maintenir aussi les commandes annexes aux valeurs de trim.

Hypotheése 2.1 (Stabilité de I'état X o)
L’état X o est maintenu constant au trim, donc Xo = 0.
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Hypotheése 2.2 (Equilibre des commandes secondaires Us)
La consigne Us est maintenu constante au trim, donc Ug = 0.

Ainsi on obtient le modele simplifié suivant, avec les notations issues du modele linéaire

complet :
Xl = A11X1 —|—BHU1 (27)
: Y, Y, Y\ (v Vi,
]? = L, Lp Ld) p + Lﬁlat Stat (28)
10) 0 1 @4 10) 0
Yy = g.cos b, cos ¢ (2.9)

Hypotheése 2.3
Les termes de sensibilité Y, L,, Ly et ®4 sont négligeables®.

v = Yyu + Y¢¢ + }/(Slatdlat
b= Lip + Ligdi (2.10)
¢ = p

Compte tenu de "approximation possible entre roulis ¢ et taux de roulis p, il est possible
de conserver une seule équation différentielle sur ¢, présentée ci-dessous.

¢ = Lyo + Ls,,, Olat (2.11)

Le temps de réponse des actionneurs entre consigne des correcteurs et le systeme est
normalement a prendre en compte, ce qui induit 'utilisation de la fonction de transfert F.;
définie par (1.8) a la section 1.1.4.2; de sorte que :

Otat(s) = Fact(5)jar(s) (2.12)

2.2.1.2 Simplification du modéle du systéme en boucle fermée

Pour la loi de type ACAH Dans l'espace de Laplace, la loi de commande en roulis
combinée a I’équation (2.11) permet d’établir la fonction de transfert du systeme (2.14) :

¢—9¢°

S

56.(5) = Kpps + Kygo(6 — ¢°) + Kig (2.13)

3. A noter que ce type d’approximation est courant, Padfield en présente certaines dans son ouvrage « He-
licopter Flight Dynamics » [22]
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¢ (L§l13 + L&lO)Fact( )

R 2.14
¢¢ =834 Lps? + (Loias® + Lons + Lsio) Fact(s) @14)
Lsw = Ls, Kig
Lsn = L, Ky (2.15)

Lsiz = Lg, Kp

Pour la loi de type RCAH De la méme fagon, avec la commande en taux de roulis et
I'équation (2.10) on obtient la fonction de transfert (2.17) :

p—p°

8ini(s) = Kap.p.s + Kpp(p — p°) + Kip—— (2.16)
£ — (L;lls + L:SlO)FaCt(S) (2 17)
pe =%+ Lyps + (Lyps? + Ly s + L) Fact (5)

Lo = Lo Kip
L611 = L6lathp (2-18)

’
Lsy = Lsj Kap

Pour les lois de type RCHH et RCDH Sur les axes vertical et de cap, les simplifications
donnent les modélisations suivantes :

W = Zyw + Zs,,,0col (2.19)

7= Ny1 + Ns,,0ped (2.20)
Une fois écrite dans ’espace de Laplace, les lois de commande sont combinées avec les expres-
sions précédentes pour donner les fonctions de transfert ci-dessous :

c

8.y = Ky s + Ko(r — 1) + K% (2.21)
L _ (N5p1$ + N§p0) act( ) (2 22)
r¢ =82+ Nps+ (Nop2s® + Nop1s + Nopo) Facr(s) |
N5p0 = NépedKiT
Now — Neo (2.23)
N6p2 = NépedeT
w — we
w _ (chls + Z(Sco)Fact( ) (2 25)
we —52 + Z s+ (Z50232 + Z&cls + Z&cO)Fact( ) ‘
Z500 = Z(scolK
2661 = cholK (226)
Zse2 = L5 Kaw
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Pour les lois de type TRC Le paramétrage des lois TRC peut aussi passer par ’emploi
d’un modele simplifié découplé. Par exemple il suffit alors de reprendre I’expression (2.10) pour
exprimer §;,; en fonction des autres composantes angulaires, et ainsi établir une fonction
de transfert entre la vitesse v et 'angle de roulis ¢ (respectivement le taux de roulis p).
Connaissant le transfert entre ¢ et la consigne ¢¢ (2.14), ainsi que la loi de commande TRC
— AC (respectivement le transfert p/p® et la loi TRC — RC), on peut alors remonter a une
fonction de transfert en vitesse v/v¢ du systéme simplifié. Cette procédure de simplification
a été suivie dans l'article présenté a la conférence Automatic and Control in Aerospace [15].

Résumé des modeles en boucle fermée Les différents transferts simplifiés et associés
aux boucles fermées de commande bas-niveau sont résumés dans le Tableau 2.2. A partir
de ces modeles simplifiés on peut procéder au calcul des gains pour les lois de commande

bas-niveau.
’ Loi ‘ Fonction de transfert ‘ Parameétres

Lsiw = Lg,, K

¢ _ (Ls115+Ls10) Fact(s) Lsn = L, Ky

ACAH ¢c _53+Lp82+(L6l252+L5l15+L5l0)Fact(5) L6l2 e Lalat Kp
0 _ (Mis1154+Ms10) Fact (s) Mso = Ms,, K

oc —53+M452+(M5l252+M511S+M§lo)Fact(s) ]\4511 — Mlgloan

MMQ _ Méloan

T

Lsjy = L, Kip

A (Léz}s‘*‘Lézo)Fact(sl) L§ll = Ls, Ky
RCAH pe _52+L1‘°s+(f’61252+’[/511S+L510)Fact(S) L5/l2 — L5lathp
94 _ (Mg 5+Mgio) Fact(s) M§ZO = M5lonKiq
@ — 824+ Mgs+(Mgyy 52+ Mgy, s+Mgyo) Fact (s) Mg, = Ms,, Ky
Mél2 = Maloanq

. 4 = Zs K;
Vertical | w (Zsc18 + Zseo) Fact () Z(SCO ~ Zécoz sz
HH e 2 2 ocl = Oeor X w
RC w §%2 4+ Zys + (Zscas? + Zsc1s + Zsco) Fact () Zser = Zs. Kaw

N, = Ns K;
RCDH r o (N5p13 + N&pO)Fact(S) Nip(l) . ]\ngd KW
r¢  —824 N,s+ (Nsp282 + Nsp15 + Nspo) Fact (8 Pt ped T
r ( op2 opl 5p0) act( ) N5p2 _ N(Speder

TABLE 2.2 — Fonctions de transfert (systéme simplifié) pour les différentes lois de commande
bas-niveau

Procédure suivie pour le choix des gains des lois bas-niveau Les gains des lois de
commande bas-niveau sont calculés dans les paragraphes suivants en suivant la démarche
ci-dessous.
— Prendre pour référence le modele simplifié associé, i.e. découplé et sans actionneurs,
dont les poles ont été choisis au préalable a 'aide de critéres classiques de ’automa-
tique.
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2.2. Calcul de gains basé sur des critéeres de Qualité de Vol

— Avec les gains estimés passer au modele découplé avec actionneurs, tel que présenté
dans le Tableau 2.2, et identifier les correcteurs mal réglés (sous-systémes instables).

— Passer au systeme linéaire complet et comparer les modes propres du systeme complet
avec ceux des sous-systemes découplés.

— La proximité de certains poles permettent ensuite d’identifier les correcteurs mal para-
métrés. Un recalage itératif est effectué, grace a une analyse préliminaire de sensibilité
placement/gains pour en déduire I'influence de chaque gain.

2.2.2 Calcul de gains pour lois de commande bas-niveau
2.2.2.1 Un premier jeu de gains

Hypothése 2.4 (Actionneurs parfaits)
Dans un premier temps, on considére les actionneurs parfaits. Dans ce cas la fonction de
transfert des actionneurs est unitaire :

Faet(s) =1 (2.27)

Loi en vitesse verticale RCHH La fonction de transfert est réduite a une fonction d’ordre
2. Les parametres de choix sont la bande passante w,, ’'amortissement désiré & et un terme
de retard 7. Ce retard caractérise le terme en exp(—7j}s) de 'équation (1.22), issue de la
norme pour la réponse verticale et dont on souhaite se rapprocher. On pose 'approximation
(2.29), avec 7, < 0.

w Z6015 + Z500

- = 2.28
we (=14 Zse2)s? + (Zw + Zse1)s + Zseo @28
exp(7s) = 1+ 7s (2.29)

w o (1+ TwS)w? (2.30)

we  $2 4+ 28wps + w?

Apres identification, on peut établir le systéme suivant, & résoudre. Il existe un choix unique
de gains tant que 7, vérifie la condition (2.32). Dans la mesure ou le terme 2§ /w,, est positif
et 7, négatif, la condition est bien vérifiée.

0 -1 Tw Z&JQ 0
w2 0 1| | Zsa | =wn|wn (2.31)
0 —w, 2¢ Zsco Zw
2
Tw 2 (2.32)

Dans la mesure ou le vecteur (Zsca, Zse1, Zsen)" et les gains sont liés, comme montrés dans le
Tableau 2.2, les gains sont donc déduits a partir des valeurs désirées de bande passante wy,,
d’amortissement £ et de retard 7,.
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Loi ACAH Dans le cadre d'une loi de type ACAH la fonction de transfert associée a la
dynamique en roulis est réduite a une fonction d’ordre 3. Ce méme type de modele peut se
retrouver aussi sur ’axe de tangage, pour le méme type de loi - une commande angulaire.
Ainsi le modele réduit devient :

b 1+ T(;S w2

+r n 2.33
¢ 1474582+ 28w, s + w3 (2.33)
[ n

On peut souligner la présence d’une pulsation propre w, > 0, d'un coefficient d’amortissement
§ et de deux termes liés au déphasage 74 > 0 et 7'(; > 0. Une identification termes a termes
entre 'expression du modele réduit et la fonction (2.14) permet d’établir que :

—7oLsn = T(;w,%

~ToLaw - W (2.34)
—7‘¢(Lp + L5l2) = 1+ 2§wn7'¢

—T¢L5“ = 2fw, + w%’i}b

Les premiere et derniére lignes permettent d’établir le lien suivant entre les deux termes de
déphasage, ce qui ne laisse finalement que les trois parametres (w,&,74) pour le modele :

§

Wn

Ty = Tp +2 (2.35)
Les termes de sensibilité équivalente Lgy, Ls;1 et Lgio dépendants des gains du correcteur
ACAH, on peut réécrire I'ensemble tel que présenté ci-dessous, et en extraire la relation
(2.37) entre les parametres du modele équivalent. (wy,&,74) et les gains (K, Ky, K;p).

~Tols, Kis = wp
—7¢(Lp + Lo, Kp) = 1+ 28wnTy (2.36)
—T¢Ls,, Ko = 28w, + w%%
L 1+ 2¢w,T,
Kp = - ( P + 5 “ ¢>
Ls,,, ToLis,q,
2 2
K, — _ 28wn + Tow;, (2.37)
To L,
2
w,
K = __n
Z¢ T¢L6lat

Lois en taux angulaires RCDH et RCAH La méthode d’initialisation des gains est
identique a celle employée pour la loi RCHH dans la mesure ou la fonction de transfert de ces
lois a la méme structure. Si on se base sur I’exemple de la commande en taux de lacet r, on
obtient un modele simplifié comme celui-ci-dessous, avec les parametres (wy, &, 7,) a retrouver
a partir de ’expression de référence.

T N5p18 + N5p0

T 2.38
r¢ (=14 Ngp2)s? + (N + Nsp1)s + Npo 2%
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T s+ 1)w?
ro_ J”‘* )n2 (2.39)
e 544 28wps + wi
Apres identification, on a un systéme a résoudre pour trouver des premiers gains :
0o -1 Nsp2 0
w2 0 -1 Nsp1 | = wn | wn (2.40)
0 —w, 2¢ Nspo N,

Valeurs numériques Les valeurs numériques des parameétres utilisés et des gains initiaux
obtenus sont répertoriées dans le tableau ci-dessous.

Gains PID
Loi Wn, £ T D \ P \ I
RCHH 0,67 | 0,75 | -0,20 | -0,0405 | -0,0012 | 0,0060
RCDH 2,5 10,75 | -0,20 | 0,3776 | 0,0277 | -0,1384
ACAH(¢) | 1,0 | 0,75 | 1,0 | -0,1140 | -0,2851 | -0,0061
ACAH(9) | 2,0 | 0,75 | 1,0 1,3433 | 2,6865 | 1,0641
RCAH(p) | 1,0 [ 0,75 | 1,0 | -0,4438 | -0,5579 | -0,5579
RCAH(q) | 2,0 0,75 | 1,0 | -0,6150 | -1,1168 | -1,1168

TABLE 2.3 — Parametres choisis pour premiere syntheése de correcteurs

ot

—— LEVEL1/LEVEL2
5 LEVEL2/LEVEL3
4 —— Natural Helicopter |
—e— Full (gains 1)
—+—Dec/w (gains 1)
31 —— Dec/phi (gains 1)
—+— Dec/theta (gains 1)
Dec/r (gains 1)

1-&

wﬂ
N
\
\

|
)
S
T

N OG-
e Sacan

! !
—40 -30 —-20 —10 0 -3 -2 -1 0 1

_‘fw’n _gwn

+
®

FIGURE 2.4 — Placement des modes propres avec lois ACAH, RCHH, RCDH
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2.2.2.2 Analyse des premiers résultats

La décomposition en sous-systemes découplés avec actionneurs a pour but d’aider a as-
socier modes propres du systéeme complet en boucle fermée et lois de commande. Le tracé
tel que présenté dans la Figure 2.4 permet cette identification dans le cadre d’un systéme en
configuration ACAH, et la Figure 2.5 représente les podles identifiés pour une configuration
RCAH. Les péles du systéme complet (notés « Full » dans la légende) sont mis en évidence
aux cotés des poles des sous-systémes découplés avec actionneurs (notés « Dec »). Cette phase
d’identification permet de cerner les correcteurs mal réglés qui, compte tenu des nombreux
couplages inter-axiaux, dégradent les performances sur les autres axes.

40 5 : ‘ ‘
R —— LEVEL1/LEVEL2
. LEVEL2/LEVEL3

20 i 4 |- | —— Natural Helicopter =

—e— Full (gains 1)

—+— Dec/w (gains 1)
—+— Dec/p (gains 1)
—+ Dec/q (gains 1)

(010 ++ 0O O

Wny/ 1- 52
=
@]
0]
Wn\/ 1- 52
T

) Dec/r (gains 1)
—20 N L o 10 |
++ e
—40 ! | ! ! ! 0 Ly ] o Y
—100 —80 —60 —40 —20 O 20 —4 -3 -2 —1 0 1
—Ew, —Ewy,

FIGURE 2.5 — Placement des modes propres avec lois RCAH, RCHH, RCDH

En I'état les résultats sont plutot bons pour les lois en vitesse verticale (RCHH) et pour
les lois angulaires ACAH. A contrario les lois de commande en taux angulaires (RCAH et
RCDH) géneérent des modes propres instables. De tels changements étaient prévisibles dans
la mesure ou on a négligé les actionneurs, car ces derniers rajoutent du retard suffisant pour
déstabiliser la qualité de la commande. Enfin, ces actionneurs ajoutent des modes propres a
haute fréquence dans le systéme, que 'on peut retrouver grace a ’étude du modele d’action-
neurs avec retard (2.41), présenté au paragraphe suivant. Dés lors un affinage des gains est
donc nécessaire, et cette fois avec prise en compte de la fonction de transfert des actionneurs.

Analyse avec prise en compte des actionneurs L’hypothese d’actionneurs parfaits
étant exclue, il faut maintenant prendre en compte sa fonction de transfert (2.41). On pose
Foct(s) = An(s)/Aq(s) ou retards (T1,T5), amortissement & et fréquence de coupure du filtre
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wy sont pris en compte.

An(s) _ Tos+1
Aa(s)  (Tus+1)(s2 + 28 wyps + w]%) (2.41)

Grace au quadruplet (T7,75%,£¢,wy) les poles/zéros sont déja connus. On retrouve aisément
les modes complexes conjugués a haute fréquence des Figures 2.4 et 2.5 générés par (wy,&y).

T Ty (s) | & | wy (rad/s)
~0,0033 | 0,1 |0,87 | 3202

TABLE 2.4 — Parameétres Actionneurs

Exemple avec la loi RCDH La prise en compte des actionneurs nous ramene a I’équation
de transfert définie dans le Tableau 2.2. On obtient donc apres développement ’expression
non triviale ci-dessous.

r (Nsp15 + Nspo) An(s)

— = 2.42
e = 2 T N,3)Aa(s) - Mapas? 1 Napas + Noyo) An(s) (242

L’analyse de ce transfert montre la présence de 5 pdles. Dans l'idéal on aimerait donc se
ramener a une fonction de transfert écrite sous une forme canonique (2.43), avec des pdles
positionnés dans la zone de niveau 1 du critere de stabilité. Par le biais de certaines analogies
on peut réécrire ce transfert sous la forme (2.44). On y retrouve la fonction de transfert
associée au systéme simplifié de type ACAH.

r _ (aus -+ 1)(&128 + 1) (2 43)
rc (agls + 1)((1228 + 1)(@238 + 1)(&248 + 1)((1258 + 1) '
o (a11s +1) (148 + 1w? (2.44)
r¢  (ag1s+ 1)(ags + 1) (75 + 1)(s2 + 28w, s + w?) '
’ Type ‘ Valeur ‘ Amortissement ‘ Fréquence (rad/s) ‘ Parameétres liés ‘
Pole | —32,5693 + 22, 5854 0,822 39,6 asi (&, wy)
Pole | —32,5693 — 22, 5854 0,822 39,6 ass (€, wy)
Pole 0,2548 + 1,7773¢ —0, 142 1,8 a4 (&, wr)
Pole 0,2548 — 1,77731 —0, 142 1,8 ags (&, wr)
Pole ~1, 4019 1 1,4 a3 (&, wr)
Zéro 303,0303 -1 303,0303 ar =15
Zéro -5 1 5 a12 = N(Spl/N(SpO

TABLE 2.5 — Poles et Zéros du systéme découplé, sur 1'axe de cap (loi RCDH)

Les 5 poles et 2 zéros obtenus avec les gains initiaux sont répertoriés dans le Tableau 2.5.
On y retrouve tout d’abord les 2 zéros prévus par le modele découplé, a savoir les racines du
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numérateur. Ensuite les résultats montrent deux pdles a haute fréquence qui s’averent proches
des poles de la fonction de transfert des actionneurs. Les pdles restants sont davantage diis
a linteraction entre Th (respectivement A, (s) et les gains PID du correcteur, reflétés dans le
triplet (Nspo, Nsp1, Nsp2). Le signe de To < 0 semble étre a l'origine de l'instabilité provoquée
sur les poles restants. Le choix des gains doit donc pouvoir ramener les poles dans le domaine
de stabilité, i.e. le demi-plan gauche.

L’analyse avec prise en compte des actionneurs laisse penser que les problemes de place-
ment proviennent majoritairement des correcteurs en taux angulaires, a commencer par celui
de la loi RCDH. Un recalage des gains est donc nécessaire, et pour cela on va appliquer une
méthode itérative de recalage des gains, basée sur les résultats d’une analyse de sensibilité
placement/gains.

2.2.2.3 Recalage itératif des gains par analyse de sensibilité placement/gains

Cette méthode permet d’améliorer les caractéristiques du systéme pas a pas. La méthode
s’apparente a celle utilisée par Antonioli [75]. La différence principale avec la méthode ap-
pliquée ici est qu’il étudie I’évolution des trois criteres de QdV, alors que l'on se focalise
uniquement sur le critére de stabilité. Pour la procédure de recalage chaque gain est modifié
individuellement, et on observe I'impact sur le critere de stabilité.

Le point de départ est le jeu de gains RCDH calculé précédemment et noté dans le Tableau
2.3 (n°1). Ce jeu de gain est problématique car ’examen des pdles du systéme découplé montre
qu’il géneére un mode instable. L’examen des poles du systeme découplé (2.42) fait déja état de
ces deux modes instables avec des gains de signes différents entre eux. Or, par convention les
gains doivent comporter le méme signe afin de ne pas créer d’instabilités, ce qui suggere qu’une
erreur de convention de signe est apparue a l'issue des calculs précédents. Dans le cas de la
loi RCDH employé sur le modele linéaire, pour que le mouvement aux actionneurs/pédaliers
(représentatif de 'entrée d,cq) soit en accord avec la consigne r¢, les gains (Kg, K, Kjy)
doivent étre a priori de signe négatif.

Le premier recalage a pour objectif de vérifier le signe adéquat, et les suivants d’obtenir
les performances souhaitées. L’ensemble des recalages nous ameéne aux jeux de gains 2 a 4.
Le Tableau ci-dessous répertorie les principaux jeux de gains testés, et les Figures qui suivent
montrent I’évolution du placement des modes propres.

Jeu n° Ky, K, K;
1 0,3776 0,0277 | —0,1384
2 0,3776 0,0277 0,1384
3 —0,3776 | 0,0277 | —0,1384
4 —0,3776 | —0,0277 | —0,1384
5 —0,03 -0,6 -0,3

TABLE 2.6 — Différents jeux de gains pour la loi RCDH
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Poles avec gains déplacés (ACAH) Péles avec gains déplacés (RCAH)
5 T I I 5 T I I
, —— LEVEL1/LEVEL2 , —— LEVEL1/LEVEL2
s —— LEVEL2/LEVEL3 —— LEVEL2/LEVEL3
4 —— Natural Helicopter [ 4 —— Natural Helicopter [
—e—Full (gains 1) —e—Full (gains 1)
—+—Dec/r (gains 1) —+— Dec/r (gains 1)
S 3F Ry
| [
i i
5 of 5
l -
0 +
-3 -2

_fwn - fwn

FIGURE 2.6 — Changement de signe du gain intégral (gains 1 — 2)

La Figure 2.6 montre que le changement de signe du gain intégral K. envoie les deux
modes instables conjugués dans la zone de niveau 1, toutefois le passage vers un gain intégral
positif amplifie 'instabilité du mode propre réel. La configuration a 3 gains positifs est donc
a éliminer pour cette loi, que ’on soit en configuration ACAH ou RCAH.

La Figure 2.7 montre le changement de signe du gain dérivé K. dans le cas avec lois
ACAH et RCDH. Ceci permet de stabiliser le systéme, et le choix judicieux du signe semble
en étre la raison. Pour autant, méme si ce changement stabilise les modes basses fréquences
il réduit le niveau de qualité des modes hautes fréquences (baisse d’amortissement). Dés lors
on limite la variation de K, afin d’éviter de détériorer la réponse.

Dans la Figure 2.8 on remarque qu’augmenter le gain proportionnel |K,| améliore la
réponse du systéme. Les modes haute fréquence sont peu affectés mais les modes lents le sont
fortement, tant sur la fréquence que I’amortissement.

Résultats de analyse Le procédé d’analyse est étendu aux autres correcteurs. L’analyse
placement/gain pour chaque correcteur est alors résumée dans le Tableau 2.7. Elle permet
d’effectuer le constat suivant :

— les modes a hautes fréquences sont sensibles au gain dérivé : lorsque le gain dérivé tend
vers zéro, certains poles se rapprochent, dans le plan complexe, de la position des poles
caractéristiques du modele d’actionneurs : on peut alors supposer que le gain dérivé
traduit d’une certaine facon les efforts appliqués aux actionneurs.

— le gain proportionnel ne recale que les modes a basse fréquence : lorsque l'orientation
(signe) des gains est respectée le gain proportionnel améliore la qualité de la réponse
grace a une réduction des oscillations, et le coefficient d’amortissement augmente. Ceci
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-
5 ‘ ‘
20 F \|— LEVEL1/LEVEL2
@ —— LEVEL2/LEVEL3
4r —+— Natural Helicopter [
10 —e— Full (gains 1)
—+— Dec/r (gains 1)
T %
' |
= O e 2
3 3
3 3
—10 +
—20
—40 —30 —20 —10 0
_'gwn

FIGURE 2.7 — Changement de signe du gain dérivé (gains 1 — 3) - ACAH

permet de respecter le critere de stabilité.

Procédure de recalage A partir des gains calculés initialement le processus itératif em-
ployé est le suivant :

(a) Repérer les correcteurs générant des modes propres instables et les recaler en priorité.

(b) Dans le cas ou les gains sont déja de méme signe, on inverse les signes. Dans le cas
contraire, i.e. si un des gains est de signe opposé, alors on inverse le signe de ce gain. Si
une instabilité se crée alors on inverse le signe des autres gains a la place. Les signes des
gains a corriger sont maintenant alignés selon la convention trouvée.

(c) Faire varier le gain dérivé pour placer les modes hautes et basses fréquences dans la zone
de niveau 1 en QdV.

(d) Augmenter le gain proportionnel pour améliorer la réponse (réduction d’amortissement).
(e) Ajuster le gain intégral pour améliorer le temps de convergence, via ’amélioration de
précision occasionnée.
(f) Passer au correcteur suivant.
Dans le cas présent les étapes (a) et (b) concernent les lois mal réglées, i.e. la loi RCDH,
commune aux deux configurations bas-niveau, et la loi RCAH sur le taux de tangage ¢q. On
peut aussi souligner que le signe des gains, supposé commun dans chaque triplet, peut étre

retrouvé en connaissant la relation physique entre les variations d’inclinaison aux manches
(entrée du systéeme dynamique) et celles occasionnées sur les états d’un hélicoptere.

Gains post-recalage La procédure de recalage a été appliquée aux autres correcteurs.
Dans le cas présent le correcteur RCDH a été stabilisé en premier, suivi du correcteur RCHH.
Les lois horizontales ACAH et RCAH viennent ensuite, avec une priorité pour la loi RCAH
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Jeu Effets sur les Modes
Gain | Initial \ Final Lents Rapides Remarques
Ky, 0,3776 | —0,03 | Amélioration | Dégradation ACthHIl‘el‘H‘/S plus
sollicités
K, | 0,0277 | —1,2 | Amélioration | Négligeable Modes lents plus
amortis
K; —0,1384 | —0,3 | Amélioration I/Je'gere.
amélioration
Kgo | —0,0405 | 0,05 | Amélioration | Dégradation Act1onn.e1.1r/s plus
sollicités
Ko | —0,0012 | 0,175 | Amélioration | Négligeable Modes lents plus
amortis
K; 0,006 | 0,03 | Amélioration Légere
amélioration
Actionneurs plus
K, —0,1140 | —0,32 | Dégradation | Amélioration rapides, modes lents
moins amortis
Légere L. Ralentit les modes
K, —0,2851 | —0,9 dégradation Négligeable lents
o - . Amortit les modes
K;y | —0,0061 | —0,25 Négligeable Amélioration lents
Légore Modes lents moins
K, 1,3433 1,2 dégradation Négligeable amortis, ceux rz.lpldes
plus amortis
Légere 1 Modes moins amortis,
Ko 2,6865 2,0 dégradation Négligeable moins rapides
K, 10641 0.9 Légere Néoliceable Amortis les modes
i ’ ’ amélioration 18 lents
Kgp | —0,4438 | —0,01 | Amélioration Forte Amortit la majorité
amélioration des modes
1 Légere
K, —0,5579 | —0,5 Négligeable amélioration
Légere —
K, | —=0,5579 | —0,5 amélioration Négligeable
Ka | 0,6150 | 0,03 | Amélioration | Amélioration | ‘-mOrtit la majorité
des modes
Léobre Un gain plus faible
K, 1,1168 0,8 Amélioration , 'g . dégrade les modes
amélioration
lents
K | 1,1168 | 0,4 | Négligeable | Amélioration |  “iodes lents plus -
rapides, moins amortis

TABLE 2.7 — Résumé de 'analyse de sensibilité, par gain
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Chapitre 2. Méthode de calcul de gains basée sur les critéres de Qualité de Vol,

pour lois de commande en vitesse

: 1.4 \ I I
o0l o —— LEVEL1/LEVEL2
© 1.2 —— LEVEL2/LEVEL3 H
’ —+— Natural Helicopter
1o 10 —e—Full (gains 1) H
—+—Dec/r (gains 1)
J‘T’ 0.8 1
— e
> 0.6 .
3
—10 |- 0.4+ B
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o
| | 1= | +...Q Q8D - |+ Q -
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—Ewn —Ewn

FIGURE 2.8 — Changement de gain proportionnel (gains 3 —+ 4 — 5) - ACAH

longitudinale (sur ¢). Le Tableau 2.7 résume les étapes de I'analyse qui aboutissent au jeu

de gains final. Dans le cas des gains de la loi RCAH sur ¢ le point de départ est le jeu de

4

gains initial mais avec des gains de signe opposé “, c’est dans cette situation que les principales

instabilités sont fortement réduites. A l'issue de cette procédure on obtient les gains suivants :

Gains PID
Loi D \ P \ I

RCHH 0,05 0,175 0,03

RCDH —0,03 -1,2 -0,3
ACAH(¢) —0,32 -0,9 —0,25
ACAH(09) 1,2 2,0 0,9
RCAH(p) —0,01 —-0,5 -0,5
RCAH(q) 0,03 0,8 0,4

TABLE 2.8 — Nouveau jeu de gains (G1), apres recalages

Analyse des résultats pour le nouveau jeu de gains Dans le cas présent le placement
des poles, que I'on soit en configuration de commande ACAH ou RCAH, montre I'existence
de trois poles instables proches de zéro lors de I'utilisation du modele linéaire complet d’hé-
licopteére (1.2), énoncé dans 1’état de l'art. On peut supposer que ces poles caractérisent
principalement les états de vitesse (u,v) et de lacet 1, non commandés ici, et dont la dyna-
mique peut se résumer a des intégrateurs des angles d’assiette (¢, 0) et de taux de lacet r. En

4. Tl faut souligner que, pour un axe donné, la convention de signe entre les lois RCAH et ACAH sont
supposées étre les mémes
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I K I
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FIGURE 2.9 — Evaluation du critére de stabilité pour des vitesses d’équilibre u, de 0 & 30 m/s
- Boucle de commande ACAH

effet, en se basant sur le modele d’état (1.2) on obtient en premiére approximation que :

T —(gcosb.)0
0 = (gcosb.cosop.)p (2.45)
b = A

Dans le cas de la configuration RCAH on y trouve aussi deux poles supplémentaires instables
proches du zéro, et qui peuvent caractériser les angles d’assiette (¢, 8), obtenus par intégration
de (p,q) en premiére approximation. Par ailleurs cette méthode de réglage a un inconvénient
de taille :

— Ce type d’approche se base sur un modele linéaire pour générer le placement de poles.

Or un systéeme « hélicoptére » est plutot assimilé & un systeme LPV S, que I'on peut
approcher par une série de modeéles linéaires autour de points de vol spécifiques.

— Compte tenu de son aspect itératif la méthode de recalage est lourde en calcul, et ne

peut donc pas étre appliquée successivement sur chaque modele.

Idéalement il convient donc de mettre en place une approche alternative permettant un
réglage plus rapide et plus systématique des gains sans recours a une étude spécifique de
chaque modele pris séparément. L’approche proposée et mise en ceuvre dans cette theése repose
sur une stratégie de commande Ho, robuste multi-modele qui sera présentée en section 2.4.

Pour autant, les modes propres respectent le critére de stabilité et restent dans le domaine
de qualité de niveau 1 (LEVEL 1) pour des vitesses d’avancement inférieures a 19 m/s (dans
la configuration RCAH, cf. Figure 2.10), voire 30 m/s (configuration ACAH, cf. Figure 2.9).

5. Linear Parameter-Varying
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Chapitre 2. Méthode de calcul de gains basée sur les critéres de Qualité de Vol,
pour lois de commande en vitesse

40 . I - I 1.2
$ —— LEVEL1/LEVEL2
—— LEVEL2/LEVEL3 1L |
‘ —— Natural Helicopter
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FIGURE 2.10 — Evaluation du critere de stabilité pour des vitesses d’équilibre u, de 0 & 19
m/s - Boucle de commande RCAH

Un autre jeu de gains D’autres gains ont aussi été retenus pour les correcteurs agissant
sur la dynamique longitudinale, i.e. (g, €), qui modifient le modele. Ces derniers sont en effet
ceux qui influencent la variation entre modeles LPV hélicopteres, et on obtient avec ce nouveau
jeu de gain (G2) des modes propres qui varient moins lors de I’évolution du modele, avec un

niveau 1 de QdV pour des vitesses d’avancement allant jusqu’a u, = 30m/s.

Gains PID
Loi D \ P \ I

RCHH 0,05 0,175 0,03

RCDH —0,03 -1,2 -0,3
ACAH(¢) —0,32 -0,9 —0,25
ACAH(0) 1.5 1,8 0,9
RCAH(p) —0,01 —-0,5 -0,5
RCAH(q) 0,03 0,6 0,2

TABLE 2.9 — Nouveau jeu de gains (G2), plus approprié pour du multi-modele

Employer des gains stabilisant les variations du modele s’avere utile pour la synthese des
gains des correcteurs TRC, comme on pourra le voir dans la sous-section suivante.

2.2.3 Calcul de gains pour les lois en vitesse (TRC)

L’objectif ici est de calculer des gains permettant au systéme commandé en vitesse d’at-
teindre une réponse proche de la fonction de transfert (1.23) donnée par ’ADS-33. La norme
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2.2. Calcul de gains basé sur des critéeres de Qualité de Vol

impose comme contrainte temporelle (donnée dans la section 1.2.4.4 sur la loi TRC) d’avoir
le temps de montée équivalent T, entre 2,5 et 5 sec, mais aussi de limiter les pics d’attitude
lors des accélérations.

Il est possible de procéder d’une facon similaire a la sous-section précédente, c’est-a-dire
par initialisation a ’aide du modéle simplifié puis recalage progressif, mais compte tenu de la
forme complexe qu’aurait le modele simplifié une alternative a été privilégiée : une synthese
robuste Hqo. L’objectif est double, conformément aux recommandations de la norme ADS-33 :

— En performances : se rapprocher du modeéle de référence pour la dynamique en vitesse,

i.e. la fonction de transfert (1.23) définie a la page 26,

— En robustesse : limiter les pics angulaires, i.e. 'amplitude des variations sur (¢, 6).

Dans ce cas précis la méthode de synthese robuste se base sur le schéma présenté dans
la Figure 2.11. A partir d’une entrée w = u® I'objectif est de minimiser la norme H, des

transferts en performance T, et en robustesse Ty, , -

—Zperf

Référence : —
uc > Upef 1 — > Zperf
u® T Theqs+1 +
> Correcteur o _ .
>l TRC: K Loi e [ S| Modele | -
U AC ou > Actionneurs > Linéaire
U (9) s RC Hélico.
q 2

FIGURE 2.11 — Modele pour synthése Hoo robuste d’une loi TRC (exemple pour loi TRC
basée AC sur u)

C — —>Zperf:u_uc

vt P(s) > oy = 0

A4

FIGURE 2.12 — Mise en forme LFR du probleme Ho, & résoudre (TRC(u))

Dans cette configuration le modele de référence choisi est la fonction de transfert définie
par la norme ADS-33 (1.23), avec Tjeq = 2.5 sec. Le modele linéaire d’hélicoptere choisi
est le modele découplé, tel que présenté dans 'équation (2.10), avec comme exemple une
application sur 'axe longitudinal. Le modele actionneurs, supposé linéaire, est représenté par
la fonction de transfert Fpe(s) (1.8). Le correcteur AC (respectivement RC) est construit
comme les correcteurs ACAH (respectivement RCAH), avec les gains (G2) correspondants.
Enfin, le correcteur K représente la loi TRC dont les gains sont a paramétrer. Le modéle de
synthese est présenté sous forme LFR dans la Figure 2.12. Les objectifs de performance sont
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Chapitre 2. Méthode de calcul de gains basée sur les critéres de Qualité de Vol,
pour lois de commande en vitesse

symbolisés par zpe,r, et ceux de robustesse par zop.

L’approche standard, basée sur le théoréme du faible gain, pour obtenir a la fois stabilité
robuste et performances repose sur la minimisation de la norme H ., des fonctions de transfert
de w & zperp et z.0p. Cet objectif double est symbolisé par le probleme H, multi-objectif ci-
dessous :

2.46
IToom o P K)o < €5 (2.46)

{ ”Tw—>zperf (pri?“fa Koo <

Ici Pperp représente le systéme P(s) avec le couple entrées/sorties (w, zperr) seul (respecti-

vement P,y avec (w, z,0p) seul). Plus précisément ces deux éléments représentent des systémes

traduisant les transferts en performance et en robustesse, chacun associé a des coefficients de

pondération. Afin de combiner ces deux objectifs sous une seule et unique forme, le probléme

Ho & résoudre se base sur la représentation ci-dessous, avec (c1, ¢2) constantes de pondération
entre performance et robustesse :

%Tw_)'zperf (PPeTf(S)7 K) 0
0 CiTw_}ZTob (P"‘Ob(S)? K)

2

H(K,s) = (2.47)

Ce type de probleme Hso est résolu a l'aide des techniques d’optimisation non lisses
introduites par Apkarian [50]. Pour cela la routine hinfstruct de MATLAB®, contenue
dans la Robust Control Toolboz, est appelée.

Avec cette représentation H(K,s), les contraintes (2.46) sont équivalentes au probléme
d’optimisation ci-dessous, avec ¢ valeur singuliere, ou K (s) est la solution optimale pour le
choix de correcteur K :

A

K(s) =min max o(H(K, jw
(s) K wel0,00] (A ) (2.48)
soumis &  stabilité nominale

Il s’agit alors d’une résolution de probléme d’optimisation multi-objectifs, et ou les valeurs
du correcteur K (structure fixée) sont a optimiser. Mis sous cette forme ’algorithme de -
itération trouve une solution dés lors que la norme de H(K,s) converge vers une valeur
minimum. Idéalement les objectifs doivent permettre d’atteindre une norme |[|H (K, jw)||co < 1
pour obtenir une bonne marge de robustesse et performance. Pour chaque systeme P, s et
P,,, on a pondéré les sorties exogenes z avec les fonctions de pondération W, s et W.qp, dont
les valeurs ci-dessous ont été obtenues a 'issue de nombreux essais :

_ 1
Wyerf = 100511 (2.49)
Wrob = 1

Par ailleurs (c1,cz) sont choisis de sorte a privilégier la performance par rapport a la
robustesse : ¢g > c¢1. Dans le cas présent on a (¢c1 ¢2) = (1 2).

A Tissue de la synthése Hoo on obtient les gains notés dans le Tableau 2.10.
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2.3. Validation des lois de commande

Gains PID
Loi D \ P \ I
TRC basé AC (u) | 0,0883 0,0626 0,001
TRC basé AC (v) | —0,0226 | —0,0411 | —0,0012
TRC basé RC (u) | 0,1080 0,0331 0
TRC basé RC (v) | —0,1410 | —0,0439 0

TABLE 2.10 — Gains obtenus pour lois TRC, a associer aux gains (G2)

2.3 Validation des lois de commande

Dans cette section les lois de commande sont testées une a une. Tout d’abord la réponse
temporelle & des consignes en échelon est observée au travers de simulations avec HOST ©,
pour chacune des lois utilisées, a ’exception du criteére de précision qui repose sur un balayage
en fréquence : pour ce critere le balayage est effectué avec une modélisation linéaire des boucles
de commande. Ensuite les critéres de la norme ADS-33 sont évalués a I'aide des données ainsi
obtenues. Enfin le niveau de robustesse est évalué par le biais d’une u-analyse, cette fois sur
le modele linéaire.

2.3.1 Réponse temporelle - Simulations avec HOST

Les configurations suivantes sont réparties dans les tests qui suivent :

TRC TRC

RCHH | RCDH | RCAH | ACAH | b~ | .6 AC

X X X

X X X

X X X X

X X X X

TABLE 2.11 — Sélection des lois pour différentes configurations de pilotage

2.3.1.1 Réponse temporelle a un échelon - Lois communes a toutes les configu-
rations

Les lois RCHH et RCDH sont communes a toutes les configurations de commande utilisées
dans ce chapitre. Les courbes présentées dans les Figures 2.13 et 2.14 montrent la réponse a
une consigne en échelon, non maintenue pour la réponse avec RCDH afin de correspondre au
profil suggéré par la norme ADS-33 pour I’évaluation. Les éléments d’intérét pour 1’évaluation
des criteres de QdV sont notés sur les graphes, tels que le temps équivalent de montée T}, 4

6. Pour des résultats plus réalistes qu’avec un modele linéaire
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Chapitre 2. Méthode de calcul de gains basée sur les critéres de Qualité de Vol,

pour lois de commande en vitesse

pour la commande RCHH et I'angle de lacet a l'instant ¢y, qui correspond a la fin de la

consigne ¢ de variation en taux de lacet.

””””””””””””” @ 2
< —
—w
I
—o—w(t = T)
6 8 10 )
o0
t (sec) 2
0
S
= 5t -
3 X 05 — Oped
S ~ 0
2 05
—10 |- s 0.
\ \ \ \ | - -1 | \ | |
0 2 4 6 8 10 0 5 10 15 20
t (sec) t (sec)

FiGURE 2.13 — Loi RCHH - Réponse & un

FiGURE 2.14 — Loi RCDH - Réponse pour

échelon sur w atteindre la consigne 9¢ (manceuvre 1)

Une autre manoeuvre a été testée pour le taux en lacet de sorte a atteindre plus rapidement
I’angle désiré en lacet, et est basée sur une consigne envoyée par un correcteur proportionnel
utilisé sur 'erreur sur I'angle . Cette manoeuvre est visible dans la Figure 2.15.

L’observation des courbes permet d’affirmer que les réponses temporelles sont satisfai-
santes au sens ou les profils obtenus correspondent aux attentes initiales, et sont confirmées
plus tard par I’évaluation des QdV. Par exemple le temps équivalent de montée Tj q mesuré
de 0,66 sec correspond aux spécifications initiales.

2.3.1.2 Réponse temporelle & un échelon - Lois bas-niveau angulaires (ACAH,
RCAH)

Les deux lois ACAH et RCAH sont testées dans un méme but : atteindre des angles

d’assiette désirés (¢€,0°). 1l existe toutefois deux approches, selon la loi adoptée :

— Dans le cas d’un pilotage par loi ACAH, atteindre les consignes (¢¢, 6¢) reviennent a
envoyer des consignes de type « échelon » aux correcteurs.

— Dans le cas d’un pilotage par loi RCAH, atteindre les consignes (¢, 60°) revient a
augmenter temporairement les consignes au niveau des lois RCAH sur (p,q). Cette
méthode est la méme que celle effectuée sur la dynamique en lacet (loi RCDH).

Les résultats concernant ces deux approches sont visibles dans les Figures 2.16 (RCAH) et

2.17 (ACAH).
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Y (deg)
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FIGURE 2.15 — Loi RCDH - Réponse pour atteindre I’angle de consigne ¢ (manceuvre 2)

En pratique 'approche RCAH est plus complexe a tester car les nombreux couplages font
que modifier p revient & modifier (q,6). Or, pour tester efficacement la réponse de p pour
un changement d’angle de roulis il est nécessaire de maintenir le comportement longitudinal
a un niveau stable : c’est le réle du pilote lors des essais en vol effectués dans le cadre de
I’évaluation des critéres de QdV. Dans le cadre de simulations le pilote a été remplacé par un
modele basique, a savoir un correcteur proportionnel.

2.3.1.3 Réponse temporelle & un échelon - Lois en vitesse (TRC)

Deux configurations de lois TRC sont testées :
— Une configuration basée AC, qui reprend les gains du correcteur ACAH pour le cor-
recteur bas-niveau,
— Une configuration basée RC, qui reprend les gains du correcteur RCAH pour le cor-
recteur bas-niveau.
Dans ces deux cas les gains du correcteur haut-niveau TRC sont adaptés pour atteindre le
méme objectif en termes de vitesse. Pour chaque configuration TRC les réponses sur (u,v)
sont affichées dans les Figures 2.18 et 2.19. L’observation des courbes montre une dynamique
trés proche de ce qui était attendu, avec un profil de vitesse proche d’une convergence expo-
nentielle. Les résultats en termes d’agilité (voir 2.3.2.2) vont d’ailleurs dans ce sens.

85



Chapitre 2. Méthode de calcul de gains basée sur les critéres de Qualité de Vol,
pour lois de commande en vitesse
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FIGURE 2.16 — Loi RCAH (p, q) - Réponse & une consigne échelon de changement d’attitude
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FIGURE 2.17 — Loi ACAH (¢, 0) - Réponse a une consigne échelon de changement d’attitude
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TRC (AC) - Réponse/v TRC (AC) - Réponse/u
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FIGURE 2.18 — Réponse a une consigne échelon de changement de vitesse (TRC basé AC)
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FIGURE 2.19 — Réponse a une consigne échelon de changement de vitesse (TRC basé RC)
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pour lois de commande en vitesse

2.3.2 Respect des critéres de la norme ADS-33
2.3.2.1 Critere de stabilité

Les modes propres des systemes TRC basés AC et RC sont tracés ci-dessous, pour des
vitesses d’avancement allant de 0 a 20 m/s.

I K I
20l —— LEVEL1/LEVEL
- —— LEVEL2/LEVEL3
® |+ Natural Helicopter
10 - —e— Full model (u, = 0) [
—— Full model
Ry
| E: |
— () aH-+-+HbD - —
< i <
3 3
—10 |
: %ﬂ%
& . #‘EH%
—920 |- |
1 1
—40 -30 —20 —10 0
7&’-)71 75(’-}'@

FIGURE 2.20 — Evaluation du critere de stabilité pour des vitesses d’équilibre u. de 0 a 20
m/s - Boucle de commande TRC basée AC

Pour des variations entre 0 et 20 m/s le critére de stabilité est respecté pour un niveau
1 de QdV par le systéme commandé par la loi TRC basée AC. Au-dela certains poles sont
déplacés vers la zone de niveau 2. Pour les applications envisagées ici, I’appareil se déplace a
25-30 noeuds tout au plus”’, ce qui correspond & 13 m/s. Le critére est donc respecté.

En ce qui concerne le systeme commandé par une loi TRC basée RC, pour des variations
entre 0 et 20 m/s le critere de stabilité est presque respecté pour un niveau 1 de QdV. Il
existe une plage des vitesses ou certains podles sont présents dans la zone de niveau 2, avec un
amortissement légerement plus faible que la limite usuelle £ = 0.35. Pour autant ils retournent
dans 'espace de QdV de niveau 1 pour des vitesses d’avancement plus élevées. Compte tenu
du faible niveau de dégradation (amortissement £ > 0,3) on peut considérer que ce critére
est respecté.

2.3.2.2 Critere d’agilité

A partir des courbes obtenues par simulations sous HOST, le niveau d’agilité est calculé
pour chaque systeme commandé par correcteurs.

7. Les navires considérés ici sont des frégates, et se déplacent en général a 25 noeuds maximum.

88



2.3. Validation des lois de commande
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FIGURE 2.21 — Evaluation du critere de stabilité pour des vitesses d’équilibre u, de 0 & 20
m/s - Boucle de commande TRC basée RC

Lois en vitesse (TRC, RCHH) Le tableau 2.12 donne les temps de montée équivalents,
mesurés a partir des données temporelles sur (u, v, w) tracées dans les Figures 2.13, 2.18 et
2.19.

. TRC TRC | TRC (RC) | TRC (RC)
Lo ROFH ) | a0y | wo @ | m v)
Temps de montée
équivalent Theq Tieq Tyeq Tiieq Tyeq
Valeur 0, 6652 2, 6365 2, 9294 3,8541 3,5159
numerique

TABLE 2.12 — Temps de montée équivalents des lois en vitesse (toutes configurations)

Pour rappels les objectifs sur les lois TRC étaient d’avoir T}, (respectivement Tye,) entre
2,5 et 5 sec. Cette condition est donc validée. A ceci s’ajoutent les objectifs relatifs aux mesures
de pics sur les angles d’assiette, respectés ici puisque ils sont d’amplitude raisonnable et les
oscillations angulaires sont évitées.

En ce qui concerne la loi en vitesse verticale RCHH la norme ADS-33 impose un temps
T; eq < 5 sec pour un niveau 1 de QdV. Dans le cadre d’'un appontage on dispose d’un critere
encore plus restrictif car le pilote souhaite apponter en moins de 5 sec. L’altitude de départ
étant d’environ 15 pieds (5 m), la consigne type est une vitesse de 1 m/s maintenue 5 sec : le
temps de montée doit donc étre inférieur a 1 sec.

Lois angulaires (ACAH, RCAH, RCDH) La Figure 2.22 illustre I’évaluation du critére
d’agilité tel que défini dans la norme ADS-33. Les niveaux de QdV des systémes pilotés avec
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pour lois de commande en vitesse

des lois ACAH ou RCAH (et RCDH) sont présentés, pour chaque axe.

Agility criterion Q(¢)

Agility criterion Q(0)

Apmin (deg)

--- LEVEL1/LEVEL2 --- LEVEL1/LEVEL2
ol - -~ LEVEL2/LEVEL3 2| o~ (RCAH)
< J ——@Q (RCAH) < ——Q (ACAH)
5 Lo ——(Q (ACAH) g
5 el 2 .
= el £ 10
&) I B EEER © S
0 | | | | | J 0 | | | | | i J
10 20 30 40 50 60 0 5 10 15 20 25 30

Abpin (deg)

FIGURE 2.22 — Criteres d’agilité, sur (¢, 0), avec lois ACAH et RCAH

Agility criterion Q(v))

Criterion @
[
I

--- LEVEL1/LEVEL2
--- LEVEL2/LEVEL3
——Q (cas 1)
—o—Q (cas 2)

Awmin (ng)

FI1GURE 2.23 — Critere d’agilité sur v, pour loi RCDH

Grace a ces courbes on constate que les gains choisis, tant pour les lois ACAH que RCAH,

permettent de respecter les critéres de QdV. Dans le cas de la configuration RCAH ce res-

pect des criteres est conditionné par la stabilité des états annexes :

par exemple, lors d’une

manceuvre sur (p, @) les états annexes (g, #) doivent étre stabilisés lors du pilotage.

L’estimation de l'agilité sur I’angle de lacet est plus complexe. En effet, pour obtenir

une mesure concrete de ’agilité de I'appareil il faut effectuer une manceuvre rapide avec un
changement d’attitude 1) assez important. La manceuvre 2 (Figure 2.15) a été réalisée dans
ce sens, et permet d’avoir de meilleures caractéristiques en termes d’agilité comme on peut le

constater dans la Figure 2.23.
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2.3.2.3 Critére de précision

Le critére de précision est mesuré ici a l'aide d’une analyse fréquentielle des différents
modeles linéaires en boucle fermée. Dans la Figure 2.24 on peut ainsi relever le niveau de
QdV selon le critere de précision pour les lois de commande de type ACAH. Comme prévu
le critere est pleinement respecté, avec un niveau 1 de QdV sur la précision, et pour divers
états d’équilibre.

Critére de précision 7,(¢) Critére de précision 7,(0)
0 4 T T Yl 0.4 T T
—— LEVEL1/LEVEL2 /
—— LEVEL2/LEVEL3
031 i Tpo 031 —— LEVEL1/LEVEL?2
——Tph
202 1 2 o2f .
W
" +
0.1} e 0.1{ S .
| | | |
OO 1 2 3 4 00 1 2 3 4
WBW¢ WBWo

FI1GURE 2.24 — Critere de précision sur ¢ et 8, pour loi ACAH

11 est toutefois plus difficile d’évaluer sans pilote les lois de commandes de type RCAH et
RCDH dans la mesure ou le balayage en fréquence a effectuer est exécuté pour des fonctions
de transfert en angle et non en vitesse angulaire. Dans la pratique un pilote emploie alors
ces lois dans le but de contréler directement 'attitude. Or, dans le cas présent ’emploi d’un
pseudo modele pilote basé sur un retour proportionnel (comme pour le calcul du critere
d’agilité) ne renvoie pas vers un comportement que 1’on pourrait qualifier de fidéle d’un point
de vue fréquentiel. Pour illustrer, un retour proportionnel sur I’écart en tangage 6 implique
une consigne p¢ importante si ’écart § — ¢ est important, peu importe la fréquence des
variations. Or, pour des écarts angulaires & forte fréquence un pilote aurait plutot tendance a
moyenner ou serait trop lent : un retour proportionnel n’est donc pas fidéle au comportement
d’un pilote réel. Des lors ce critere n’est pas vérifié avec ces lois.

2.3.3 Analyse de robustesse

Avant de passer a une validation dans un environnement réaliste (cf. chapitre 5) le proces-
sus de validation doit permettre de garantir un fonctionnement correct des lois de commande
développées, tant au niveau des performances attendues qu’au niveau de la stabilité robuste.
Certes les méthodes de synthese employées dans la section précédente sont basées sur la réso-
lution d’un probléme de stabilité robuste et de performance, mais sous condition de disposer
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d’un modele linéaire fidele. En effet, au-dela de 'hypothése de linéarité il s’agit surtout de
produire des correcteurs adaptés a ces modeles, sous couvert qu’ils soient proches de la réalité
avec une certaine marge d’incertitudes. C’est dans ce contexte que des outils dédiés a I’ana-
lyse de robustesse de systemes incertains sont apparus. Certains procédés d’analyse tels que
la p-analyse permettent d’étudier la robustesse de maniére moins conservative qu'un simple
recours a la norme Hy, du systéme. Face a des dynamiques non-modélisées telles que les per-
turbations aérologiques ou les bruits de mesures la p-analyse délivre de meilleures estimations,
et c’est ce choix qui prévaut dans cette étude.

Ay
uC
c v° N
Re = we | T Correcteur Acti Modele
e TRC ,| Frevonneus »| Hélicoptere > Y
F SU° sU
Y Capteurs |
Ag

FIGURE 2.25 — Mise en forme pour p-analyse du systéme commandé par une loi TRC

La premiere étape de 1’étude repose sur la modélisation sous forme standard du systéme.
Dans le cadre d’une p-analyse seules les perturbations sont répercutées sur la représentation.
La Figure 2.25 affiche les parametres incertains intervenant dans la p-analyse du systeme
commandé par une loi TRC :

1. Une incertitude additive complexe A (s) caractérisant les perturbations non modélisées
dans le modele telles que 'aérologie singuliére (due & la trainée du navire pendant
I’approche) et leffet de sol.

2. Une incertitude additive complexe As(s) caractérisant les bruits de mesure des 8 états
(u,v,w,p,q,7,0,0) et de leurs dérivées.

Ces deux incertitudes (A1(s), Aa(s)) sont définies par des matrices diagonales - par exemple,
comme dans (2.50) - et sont bornées en norme.

51u(5) 0 0
Al(S) = 0 (511,(8) 0 (2.50)
0 0 d1w(s)

L’impact des incertitudes A se limite a des effets sur les vitesses linéaires de 'appareil
(u,v,w), tel que défini dans ’équation (2.51). Cette représentation est obtenue a partir du
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modele d’hélicoptere (1.2) p. 14, par séparation des états impactés :

(X1 [An Aw) (I+A 0\ (X,
T
X, = [u v w} (2.52)

Les bruits de mesure symbolisées par As(s) s’ajoutent aux mesures théoriques y, ce qui meéne
vers la mesure réelle ¢ définie ci-dessous :

g =1+ Axs))y (2.53)

Les Tableaux 2.13 et 2.14 donnent les valeurs nominales a priori des incertitudes. On
suppose une tres forte incertitude sur les dynamiques longitudinales et verticales, du fait de
la présence d’un effet de sol qui tend a augmenter la portance prés du sol - et donc réduit
laccélération w - et du sillage des hangars qui réduit nettement la vitesse du vent incident.
Quant aux bruits de mesure, l'incertitude augmente avec le niveau d’intégration : les erreurs
(10 %) sont supposées mesurées au niveau des accélérometres et gyroscopes de la centrale
inertielle embarquée.

Incertitude 0w | 910 | 01w
Valeur max
nominale (%)

700 | 300 | 700

TABLE 2.13 — Amplitude maximum a priori des incertitudes complexes sur les perturbations
aérologiques, regroupées dans A

Incertitude sur u‘u v‘i) w‘w p\p q\cj r\f‘ 1) 0

Valeur max

nominale (%) 30 30 30 10 10 10 20 20

TABLE 2.14 — Amplitude maximum a priori des incertitudes complexes sur les mesures, re-
groupées dans Aq

Pour effectuer cette analyse la routine muub_mixed, présente dans la toolbox MATLAB®
SMAC?® et développée & PTONERA, a été utilisée. Le systéme a au préalable été mis sous
forme standard pour interconnexion directe avec la matrice de perturbation, diagonale par
blocs, A = diag(Aj, Ag). Les gains utilisés pour les lois sont les gains (G2) retenus pour la
validation des critéres de I’ADS-33.

Résultats Les résultats obtenus suite a la p-analyse ont permis de cerner avec plus de
précision les marges de stabilité robuste face aux incertitudes additives complexes précédentes.
A Tissue des calculs on obtient une valeur maximale 1 = 1,0398. Ceci revient a dire que le
systeme en boucle fermée est stable pour toute valeur des incertitudes de normes inférieures

8. http ://w3.onera.fr/smac/
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Incertitude O1u 010 0w
Valeur max
nominale (%)

673,2 | 288,5 | 673,2

TABLE 2.15 — Amplitude maximum estimée des incertitudes complexes sur les perturbations
aérologiques, regroupées dans A

Incertitude sur u‘u v‘i; w‘w p‘p q‘q r‘i’ 10) 0
Valeur max
nominale (%)

28,85 | 28,85 | 28,85 | 9,62 | 9,62 | 9,62 | 19,23 | 19,23

TABLE 2.16 — Amplitude maximum estimée des incertitudes complexes sur les mesures, re-
groupées dans As

a % = 0,9617. Cela donne donc des incertitudes qui doivent respecter les conditions des

Tableaux (2.15) et (2.16), apres correction par %

2.4 Autres tentatives de synthese envisagées

Au cours de cette thése deux procédés de syntheése particuliers ont été testés : une syn-
these « manuelle » par méthode itérative, et une synthese par résolution d’un probleme H ..
Dans la section précédente 'objectif de cette synthese Hoo était de s’abstraire de la méthode
itérative pour régler les gains des lois TRC, et ceci a ’aide d’un seul modeéle de référence pour
représenter la boucle fermée : un transfert du premier ordre, tel que suggéré par la norme
ADS-33 (cf. transfert (1.23) page 26). La méthode de syntheése H, peut pourtant étre em-
ployée pour améliorer la synthése des lois bas-niveau (ACAH, RCAH, RCDH, RCHH), et ceci
pour deux situations.

Tout d’abord la synthese des lois bas-niveau n’a fait appel qu’a un seul modeéle d’héli-
coptere de type LTI. Or, dans les faits ce dernier n’est pas un modele LTI mais un modéle
variable, fonction de la vitesse d’avancement a 1’équilibre de I'appareil u.. Cette caractérisa-
tion du modele ne dépendant que d’un seul parametre il a été possible d’en extraire un modele
hélicoptere de type LPV. Dans ces conditions, une synthése de lois multi-modéle semble donc
appropriée, autorisée grace a une décomposition discontinue du modele LPV en sous-modeéles
LTI. Effectuer une synthese multi-modele est ensuite possible avec les méthodes Hoo struc-
turées. Le principal intérét d’une telle approche est de permettre, a l’issue de cette synthese,
d’obtenir des correcteurs avec les qualités souhaitées sur tout ou partie du domaine de vol,
i.e. avec un modele adapté a n’importe quelle vitesse d’avancement.

Par ailleurs 'existence des couplages inter-axes? tend a perturber la qualité du pilotage,
et seul un choix adapté de gains permet de réduire I'influence de ces couplages. Il serait inté-
ressant de pouvoir améliorer le découplage par un choix approprié des gains des correcteurs.
Cette problématique était d’ailleurs présente dans la thése d’Antonioli [14], et ce dernier a

9. Voir les effets indésirables présents lors d’un pilotage d’hélicoptere dans le paragraphe 1.1.3.3, page 11
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défini un critere spécifique pour la réduction des couplages et s’ajoutant aux criteres de QdV
de la norme ADS-33. Dans le cadre de cette thése ce critere n’est pas employé, toutefois il
est possible de prendre en compte 'existence de ces couplages sous la forme de perturbations
présentes en entrée du modele linéaire d’hélicoptere utilisé pour les lois. Sous cette forme, le
probleme H, associé aurait pour objectif de générer un correcteur permettant au systéme
d’atteindre une stabilité robuste aux couplages.

Les objectifs de synthese de cette section renvoient donc vers les deux cas ci-dessous :

1. Une synthese multi-modele des correcteurs qui prend en compte les différents modeles
linéaires d’hélicoptere, chacun correspondant & un état d’équilibre u,. € [0, 20 m/s].

2. Une syntheése qui prend en compte les couplages et les considere comme des perturba-
tions a réduire.

Dans le premier cas on peut se contenter des modeles découplés employés dans la synthese
des lois bas-niveau. Les transferts (critéres) a prendre en compte pour cette synthése reposent
essentiellement sur la performance zy.,y par rapport a un modele de référence, et la robustesse
Zrob des commandes en sortie des lois de commande - qui ne doivent pas étre d’amplitude ou
de vitesse élevées.

Dans le second cas il faut aussi prendre en compte les éléments négligés : en effet, les
simplifications utilisées pour la synthése des lois bas-niveau ont permis d’éliminer certains
états, initialement regroupés dans un vecteur Xs5. Or X9 a une influence dans le modéle
hélicoptere, qui peut étre représenté par une perturbation sous la forme d’une entrée exogene
Wpert- A partir de X9 on peut des lors définir une sortie exogeéne spécifique zper¢ qui aura
une influence directe sur wpe,+. On suppose toujours 'absence de commandes de la part des
autres correcteurs.

Le modele générique considéré avant mise en forme LFR est affiché dans la Figure 2.26,
avec les entrées et sorties exogénes suivantes :

Entrée | Sortie | Transferts sur | Cas 1 | Cas 2
w Zper f Performance X X
w Zrob Robustesse X X
Wpert Zpert Perturbations X

TABLE 2.17 — Définition des critéres employés, en fonction du cas de synthese

2.4.1 Syntheése multi-modele pour lois bas-niveau

On se focalise ici sur la synthése multi-modele des correcteurs bas-niveau (ACAH, RCAH,
RCHH, RCDH). L’objectif est de réduire les différences en termes de réponse temporelle et
de placement des modes propres lorsque le modele LPV d’hélicopteére varie.

Dans le cadre de la synthése multi-modele, le schéma de synthése adopté est présenté
par la Figure 2.27. Ce schéma reprend la structure affichée par la Figure 2.26 avec quelques
différences. Pour la syntheése multimodele d’une loi dont les gains sont a calculer :
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w Modele de - 2
> r02 > F—> <perf
référence

A

Jr
> Loi de . U
> Actionneurs >
> commande Modele
Jor] N ———> Zpert
Hélicoptere
Zrob €——— Wpert —>

FIGURE 2.26 — Modele générique avant définition du probléme Ho,

— Le modele de référence est le modele simplifié en boucle fermée correspondant a cette
loi, et symbolisé par une fonction de transfert L;(s). Cette derniére équivaut & l'un des
modeles linéaires utilisé dans la section 2.2.2, et correspondant aux correcteurs munis
des gains (G1).

— Les entrées exogenes considérées sont celles relatives a la performance et a la robustesse.

— Dans le cadre de la synthese Ho les sorties z sont filtrées, ici la sortie zpe, s est soumise
a un filtre passe-bas et z.,, est soumise & un coeflicient constant.

Ll(s) _>O—) Wpe7>f(5) —> zpe’rf

j
Yperf

YK

g
4

A4

K(s) —45 Sl m () 2] Hi(s)

A4

> me(s) —> Zrob

FIGURE 2.27 — Mise en forme pour synthése multi-modeéle Ho, d’une loi bas-niveau

Exemple choisi - Synthése pour loi ACAH latérale Dans la Figure 2.27, la loi de
commande & paramétrer est la loi ACAH sur ¢. Le modele de référence Li(s) est donc le
modele simplifié du transfert, calculé auparavant '°

o :

, entre la consigne w = ¢¢ et I'état ype, 5 =

(L5l13 + LélO)Fact(S)
—83 + Lps® + (Lsizs? + Loins + Lsio) Faet (s)

Lyi(s) = (2.54)

Le modele hélicoptere est représenté par la représentation (2.55) qui reprend le modeéle
découplé (2.10) mais prenant en compte uniquement les états (p, ¢), et avec comme entrée

10. Voir section 2.2.2, équation (2.14)
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u = d1q¢- La matrice de transfert équivalente est notée Hi(s).

p LP 0 p L5lat
é 1ol lel T o [

T (2.55)
Yk = {p cﬂ

Yperf = ¢

Les actionneurs sont représentés par la fonction de transfert F,.;(s) sous sa forme linéaire,
telle que présentée dans I’état de 'art. Comme précisé dans le Tableau 2.17 une seule entrée
est prise en compte : la consigne w = ¢°. Les sorties z sont filtrées par les fonctions de
pondération (Wpeyf, Wyop) définies dans (2.56).

Wherf(s) = ﬁz(—]i—l (2.56)
Wrob(s) = 1

De fagon similaire au probléme a résoudre pour la synthese d’une loi TRC, la routine
hinfstruct est appelée avec le transfert ci-dessous :

%Tw—thgrf (Pperf(s), K) 0
0 i1—1“)_)27‘01) (PTOb<s)7 K)

c2

H(K,s) = [ (2.57)

Dans cette matrice de transfert par blocs se retrouvent les deux matrices de transfert relatives
a la performance et a la robustesse, pondérée par les coefficients (c1,c2) ol ¢; < co. Ainsi le

probléme d’optimisation & résoudre peut étre énoncé avec l’expression (2.58), K (s) étant le
correcteur munis des gains PID optimum & déduire apres résolution du probléme.

A

K(s) =min max o(H(K, jw
() =min _max 7(H(K.jw)) .

soumis a stabilité nominale

Comparaison des résultats entre jeux de gains G1 et G3 On obtient les gains ci-
dessous pour les correcteurs ACAH (¢, 0).

Gains PID

Loi D \ P \ I
ACAH(¢) | —0,2031 | —0,6816 | —0,1616
ACAH(09) 0, 7282 1, 2567 0,4116

TABLE 2.18 — Nouveau jeu de gains (G3), apres syntheése robuste multi-modele

La Figure 2.28 affiche le placement des pdles avec les jeux de gains (G1) puis (G3). Par
rapport aux poles du systéme munis des gains (G1), les poles du systéme avec gains (G3) se
déplacent davantage dans le plan complexe lorsque la vitesse d’avancement augmente. Ainsi
les gains (G3) soumettent le systéme & une plus grande variabilité de ses modes propres. Le
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—— LEVEL1/LEVEL2

20 \ —— LEVEL2/LEVEL3

' —— Natural Helicopter
—o—Full model (G1) (u=0)
—+— Full model (G1)

—e— Full model (G3) (u.=0)
—+— Full model (G3)

10 |-

wpy/1 — &2
-

—10

—20 ; - '
—40 -30 —-20 —10 0

_gwn _Swn

FI1GURE 2.28 — Comparaison des modes propres du systéeme en boucle fermé, avec les gains
G1 ou G3

réglage choisi pour la synthese n’est donc pas encore au point, principalement a cause d’'un
mauvais choix de fonctions de pondération.

2.4.2 Synthese robuste avec réduction des couplages inter-axes

Dans la section 2.2.2 le point de départ de la simplification du modéle reposait sur une
stratégie par répartition, c’est-a-dire que les états hélicopteres étaient séparés en deux vecteurs
d’états :

— Un vecteur d’état principal, X1, ou les états liés a la loi de commande & paramétrer

étaient regroupés,

— Un vecteur d’état secondaire, X o, ou les états des autres axes étaient regroupés.

La modélisation obtenue était le modele (2.6), page 65. L’évolution du vecteur d’état X est
d’ailleurs représentatif des effets de couplage entre 'axe d’intérét (celui commandé) et les
autres axes : les variations du vecteur d’état X génerent des variations du vecteur d’état
X, qui par la suite influencent X par couplage.

Par la suite les hypotheses 2.1 et 2.2 ont permis de réduire la complexité du modele mais au
détriment du réalisme, le vecteur X o étant des lors délibérément omis. Le point de départ de
la synthese Hoo pour réduction des couplages est donc de ne pas négliger ces états secondaires.
Pour cela, les variations dues aux états de X9 sont considérées comme des perturbations dpert.
Par ailleurs les correcteurs installés sur les autres axes géneérent une consigne U pour recaler
les états, et sont donc pris en compte pour le modele de perturbation, ce qui donne :

Opert = A12X o + B12U> (2.59)

98



2.4. Autres tentatives de synthése envisagées

Le modele découplé (2.7) supposait dpert = 0. Dorénavant ce terme est non-nul et peut étre
percu comme une entrée exogene Wyert = Opert Par le systeéme, ce qui donne :

X1 =AnX1+ BuiU1 + wpert (2.60)
w > Lo(s) — ><>—> Wperf(s) —> Zperf
+l\
Yperf
| K(s) —4 5] Fpo(s) —1
> HQ(S) > Wpert(s) —> Zpert
Wpert —> Ypert

YK

> Wrob(s) —> Zrob

FIGURE 2.29 — Mise en forme pour synthese Ho, avec réduction des couplages

L’objectif de la synthese avec réduction des couplages est de réduire I'influence des pertur-
bations dpert, i.e. des couplages, sur la commande de I'état X ;. En parallele on souhaite aussi
préserver les performances, de sorte que la réponse du systeme se rapproche au maximum de
celle du systéme découplé (2.7). Ceci nous mene alors vers un processus de syntheése robuste,
et le choix a été fait de passer par des techniques de synthese Ho, structurée.

Le schéma de synthese (Figure 2.29) reprend la structure affichée par la Figure 2.26, avec

quelques différences. Pour une loi & paramétrer :

— Le modele de référence est le méme que pour la synthése multimodele, et symbolisé par
une fonction de transfert La(s). Cette derniere équivaut a I'un des modeles simplifiés
définis dans la section 2.2.2, correspondant aux correcteurs munis des gains (G1).

— Les entrées exogenes considérées sont celles relatives a la performance zpe, s, aux cou-
plages Zpert, et a la robustesse z.op.

— Les sorties z sont filtrées : les filtres sur (zperf, 2rop) sont identiques aux filtres utilisés
pour la synthese multimodele, et le filtrage sur zp¢ est de type passe-haut.

Exemple choisi - Synthése pour loi ACAH latérale Un exemple d’application est
donné sur I’axe latéral, pour la synthése de la loi ACAH. Le modele de référence est le méme
que pour la synthése multimodele, i.e. le transfert entre la consigne w = ¢¢ et 1’état ¢ :

(L6l15 + LEZO)Fact(S)

Lo(s) =
2(s) —83 4+ Lps? + (Lsjas? + Lein s + Lsio) Fact (s)

(2.61)

En ce qui concerne le modele hélicoptere, noté Ha(s) sous sa forme de matrice de transfert,
on peut donc reprendre le systéme (2.11) utilisé pour la synthése multimodéle et y ajouter le
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terme de perturbation w = dpert. Le modele hélicoptere devient donc :

- - e
Ypert = A2 X +  BU: (2.62)
Yk = [p ¢}T

Yperf — 0

Le contexte est donc le méme que pour la synthése multi-modele présenté en Figure 2.27,
mais avec un couple entrée/sortie exogenes (Wpert, Zpert) Supplémentaires. On peut noter que
le vecteur perturbation est de taille 2.

)
Wpert = (5pert = [5PQTZp] (263)
perty

Le probleme a résoudre est ici basé sur le transfert ci-dessous, chaque sous-transfert étant
pondéré par les coefficients (¢, 2, ¢3).

éTw_mp” (Prerf(s), K) 0 0
%(K7 8) = 0 éTw*)Zrob (PTOb(S)7 K)
0 0 = Twszpere (Ppert(s), K)
c3 pert per ?

(2.64)

Les gains de K (s) sont a calculer par résolution du probléeme H, (2.65), afin de déterminer
le correcteur K (s) le plus approprié.

A

K(s) =min max o(H(K,jw
(s) K wel0,00] (A ) (2.65)
soumis &  stabilité nominale

Plusieurs tests ont été effectués avec différents réglages des fonctions de pondération
Wher(8), Wron(s) et Whert, sans que ’on observe toutefois d’amélioration sensible par rapport
aux lois développées préalablement de maniere empirique.

Bilan des tentatives de synthése Bien qu’en principe la synthese H., structurée per-
mette un calcul facilité de lois de commande en prenant en compte simultanément plusieurs
objectifs et plusieurs modeles, tout en imposant des contraintes de structure sur le correcteur,
la qualité des résultats dépend fortement du choix des fonctions de pondération et du poids
relatif attribué a chacun des critéres et & chacun des modeles. A ce niveau, les bons choix
reposent encore sur des heuristiques parfois chronophages selon I’application traitée. Dans la
mesure ou cette méthodologie de synthése n’était pas au centre de nos travaux, le processus
de réglage n’a pas été complétement optimisé ici.
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CHAPITRE 3

Mise en place d’une boucle de
commande utilisant
I’asservissement visuel et lois de
commande en vitesse
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Résumé

Ce chapitre est consacré a la mise en place d’une loi de commande haut-niveau
basée vision et destinée & commander un hélicoptere de fagon autonome pour une
procédure d’appontage, de la fin de 'approche au posé sur navire.

Les deux lois TRC du chapitre 2 sont associées a une loi d’asservissement visuel
basée images (IBVS). En particulier deux lois sont proposées, pour deux niveaux
d’approximation, et sont évaluées par le biais de scénarios de test proches de la
mission a exécuter. L’étude comparative permet de choisir la loi IBVS a conserver
pour le reste de la these.

Parmi les lois de commande IBVS proposées la 1°™ a fait I'objet d’une communi-
cation en congres [16].
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Chapitre 3. Mise en place d’une boucle de commande utilisant 1’asservissement
visuel et lois de commande en vitesse

3.1 Contexte opérationnel

3.1.1 L’appontage : une mission, plusieurs manceuvres

L’appontage d’hélicoptére est une mission en mer dont 1’objectif est d’atterrir sur le pont
d’un navire et qui peut étre caractérisée par plusieurs manceuvres élémentaires :

(i) Une phase d’approche et de descente pour étre en position et a vue du navire.

(ii) Une phase de stationnaire relatif, dans le cas ou tenter un atterrissage est risqué a
I’instant présent, et dont I’objectif est de suivre le navire tout en maintenant une altitude
relative constante.

(iii) Une phase de transition ou le pilote effectue une translation de I'appareil pour le placer
au-dessus de la plateforme. Dans ce cas il se retrouve au-dessus de la plateforme et
derriere les hangars.

(iv) Une phase finale d’atterrissage vertical dont le démarrage est conditionné par des condi-
tions favorables a I'instant t, et ou le pilote souhaite atterrir le plus rapidement possible.

Ces manoceuvres élémentaires se retrouvent dans pratiquement toutes les armées, mais avec
différents angles d’approche, comme expliqué par Hoencamp dans sa these [2]. Les principales
procédures d’approche sont au nombre de quatre : fore-aft, oblique, cross-deck et astern. Elles
sont illustrées dans les Figures 3.1 a 3.4.

Ahead fl :
) W
\ Fd

- Take-off ]
' Landing

|“ L

Bk bt

\._l

AN A

Approach Approach

FIGURE 3.1 — Procédure Fore aft [2]

Les procédures d’approche Fore-aft, Oblique et Cross-deck sont courantes au sein des
marines étrangeres, et le choix est a l'initiative du pilote lors de son approche. La derniére
procédure, Astern (Figure 3.4), est appliquée surtout en cas d’atterrissage d’urgence.

Dans le cadre de cette étude c’est cette derniere approche qui est privilégiée. En effet il
s’agit de 'approche la plus couramment utilisée dans la marine francaise. Cette approche a
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Ahead
III || K 1
_, AV
Landing Take-off
G- 1
Approach
&V
FIGURE 3.2 — Procédure Oblique [2]
Ahead
il
Ahead
il Landing

Landing
Take-off
T =) | i
Approach
Approach
IH
FIGURE 3.3 — Procédure Cross-Deck [2]

FIGURE 3.4 — Procédure Astern [2]
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FIGURE 3.5 — Appontage d’un hélicopteére sur une frégate

aussi I'inconvénient de donner le moins de visibilité au pilote, i.e. que la plateforme est moins
visible dans cette configuration. C’est sur ce point particulier que I'utilisation d’une caméra
peut s’avérer utile.

3.1.2 Description de la cible : I’helideck du navire

Les algorithmes d’asservissement visuel se basent sur des formes spécifiques pour générer
les commandes haut-niveau a suivre. Comme précisé dans I’état de I'art, en section 1.4, les
indices visuels repérables par la caméra peuvent étre des points particuliers, des lignes ou des
ellipses.

A ce niveau-la une plateforme d’atterrissage dédiée a I'appontage des hélicopteres com-
porte en général un disque central, positionné la ou ’appareil est supposé atterrir, ainsi que
diverses lignes continues et pointillées utiles pour le positionnement. L’exemple de motifs vi-
sibles sur la Figure 3.5 donne un apercu de ce que 'on trouver, méme si le motif n’est pas
universel (les marquages dépendent du navire).

La loi de commande basée vision introduite dans ce chapitre utilise un nuage de points
identifiés dans le plan image de la caméra. Ces points correspondent & des points caractérisant
la cible, et la fonction de tache choisie se base sur les coordonnées de ces points. Des lors
l’objectif de 'algorithme de reconnaissance est de détecter différents points de la plateforme
pour asservir ’hélicoptere. Typiquement on peut positionner les points en question sur les
rebords, le long des lignes et du cercle central, comme représenté dans la Figure 3.6. La section
suivante va introduire la loi de commande utilisée, basée sur les points repérés dans I'image.

Remarques En fonction de I'inclinaison de la caméra il peut étre intéressant d’inclure aussi
des motifs présents sur les hangars du navire, positionnés en face de ’appareil une fois posé.
C’est d’ailleurs sur celui-ci que des dispositifs d’aide & I'approche (par exemple PALAH !,
composé d'un IPD 2 et d'une BRH?) sont placés.

1. Aide Lumineuse a I’Appontage pour Hélicoptéres
2. Indicateur de Pente de Descente
3. Barre de Référence Horizon
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500

100 200 300 400 500

Apres traitement

S .

Motifs : lignes,
“ _cercles, ..

FIGURE 3.6 — Utilisation d’une caméra pour l’asservissement visuel (identification de points)

3.2 Architecture de commande basée vision pour appontage
d’hélicopteres

3.2.1 Avantage de 'IBVS comme technique d’asservissement visuel

Parmi les stratégies d’asservissement visuel existantes le choix a été fait d’opter pour une
loi de commande de type IBVS pour assurer les taches de suivi et de posé. Les raisons sont
multiples : tout d’abord I'IBVS permet de faire abstraction de 1’étape d’estimation de pose
car ce type de loi utilise directement les mesures dans 'image. Gréace a ce fonctionnement la
caméra est utilisée comme un capteur 2D et permet & 'IBVS d’étre remarquablement robuste
aux erreurs de calibration et bruits dans 'image comparé a d’autres stratégies de commande
basées vision, comme résumé par Chaumette et Hutchinson [6]. De plus, bien que 'IBVS reste
sensible aux estimations grossieres dans 'image celles-ci n’introduisent que des perturbations,
alors que d’autres schémas de commande ménent vers une perte de précision.

3.2.2 Loi de commande basée vision (version de base)

La fonction de tache est définie comme dans la section 1.4.2.3, avec une stratégie de
commande similaire a celle énoncée dans la section 1.4.3.5. On reprend l'erreur sur la fonction
de tache et on souhaite la réduire. Dans la situation actuelle cette erreur dépend de deux
facteurs, le mouvement propre de la caméra et celui de la cible (le navire), ce qui donne :

Oe

e = L,v, + — 1
e v+8t (3)

105
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Comme énoncé dans ’état de l'art I'asservissement visuel repose sur une commande en
vitesse de la caméra, ceci dans le but de réduire ’erreur e avec une réponse du premier ordre.
Pour atteindre cet objectif la loi de commande prend en compte le terme d’erreur causé par
le déplacement de la cible ainsi que 'erreur sur la fonction de tdche. On obtient finalement la
loi de commande ci-dessous avec la convergence d’ordre 1 de l'erreur :

—~ =7
C= ALle—Li— 2
v e L (32)
é~—M\L.Lie (3.3)

Le systéeme dynamique étant déja régi par une loi de commande en vitesse il est aisé de
commander la vitesse v. de la caméra. Toutefois la loi de commande IBV'S nécessite d’estimer
le terme d’erreur dii au mouvement de cible, noté %. Estimer ce terme, qui caractérise les
mouvements du navire, nécessite idéalement la connaissance d’informations supplémentaires
telles que des données de pose. Bien entendu un navire peut tout a fait envoyer ses coordonnées
a l'appareil, mais pour des considérations pratiques I'hypotheése est faite que le navire ne
communique pas ce type de données avec 'appareil. A la place le choix est fait d’estimer ce
terme directement & Paide des mesures en vol de la vitesse caméra ¥, et de Perreur e sur la
fonction de tache.

g‘: —é— L.v, (3.4)
e=35 (3.5)
—de Oe
L ld— ~— :
ot ot (3:6)

Conditions de convergence En termes de réglages cette loi semble simple a paramétrer
dans la mesure ou un seul gain, A, est présent et celui-ci a pour seule contrainte de devoir
respecter la condition :

A>0 (3.7)

C’est sans compter sur le caractére non-linéaire de la loi de commande, car cette loi
nécessite de pouvoir estimer la matrice d’interaction L., qui varie au cours du temps, puis de
pouvoir calculer sa pseudo-inverse LT. En pratique il s’agira surtout d’estimer ces matrices
pour les inclure dans la loi de commande, ce qui revient a faire appel & aux formes estimées

Z/L\e de la matrice d’interaction et Lg de la pseudo-inverse.

Une difficulté supplémentaire montrée par I’équation (1.30) est que la matrice d’interaction
dépend de la fonction de tache, i.e. des coordonnées des points identifiés, mais aussi de la
distance Z entre la caméra et le point identifié. Cette hypothése suppose que la distance Z
est estimée pour chaque point, & chaque instant. Dans le cas ou cette mesure de distance n’est
pas disponible, une autre approche tres populaire simplifie cette estimée car elle se contente
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f, ot L est
la valeur de L. quand la caméra a atteint la position de consigne (e = e* = 0). Bien qu’elle
occasionne quelques larges déplacements cette approximation n’empéche pas la convergence.

de calculer la pseudo-inverse relative & la consigne s*. Dans ce cas on a L& = L.

Enfin, la loi doit aussi prendre en compte le temps de réponse du systeme car la consigne
en vitesse n’est pas suivie instantanément. Dans la situation présente ceci revient a inclure la
vitesse d’exécution des lois TRC et RCDH. Pour autant, et dans un premier temps, on peut
adopter la démarche usuelle qui consiste a considérer les lois bas-niveau suffisamment rapides
par rapport a la loi haut-niveau pour pouvoir paramétrer aisément le correcteur haut-niveau.
Des lors on fait 'approximation suivante :

Ve R VS (3.8)

C

3.2.3 Conditions usuelles de stabilité

Comme démontré par Chaumette et Hutchinson [6] la stabilité globale peut étre estimée
a I’aide du théoreme de Lyapunov. On pose la fonction candidate de Lyapunov définie par la
norme d’ordre 2 sur Uerreur : £ = 1/2||e||?. La stabilité globale selon Lyapunov dit que si la
condition suffisante (3.9) est assurée alors le systéme/gst stable globalement. Cette condition
est atteignable si trois points sont détectés, i.e. si LoLd € R¥*¥ avec k = 6, et si cette matrice
est de rang plein.

Lol >0 (3.9)

Or cette condition est difficile a atteindre avec 'IBVS car trés souvent, et pour limiter les
singularités, plus de trois points sont utilisés (k > 6), ce qui engendre ’existence de minimums
locaux. En /eﬁ'et cette matrice carrée de taille k 23 k est au mieux de rang 6 a cause de la taille
limitée de L. Dés lors un domaine K = Ker L existe et est non vide, et les erreurs e € K
correspondent & des minimums locaux. Chaumette [6] souligne que pour 'IBVS seule une
stabilité locale est possible, sous condition de respecter la condition (3.10).

LiL. >0 (3.10)

Les principales limites de la stratégie IBVS reposent donc sur 'existence de minimums
locaux et de singularités, obtenus avec la matrice d’interaction dans des situations particu-
lieres. Il s’agit donc d’éviter ces situations, en particulier car elles peuvent mener vers des
trajectoires imprévisibles.
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3.2.4 Applications sous-actionnées, avec architecture en cascade IBVS-
TRC

Le principal défaut de cette configuration repose sur I’hypothése suivante : la loi IBVS
génere des consignes 6D qui sont toutes suivies, ce qui implique un systeme pleinement ac-
tionné. Or, dans le cadre de la commande d’hélicoptere le systeme est sous-actionné, et on se
retrouve donc face & une situation ou seuls 4 degrés de liberté sur 6 sont controlables. L’IBVS
ne fournit alors des consignes qu’aux entrées du TRC (sur (u,v)), du RCDH (sur r) et du
RCHH (sur w). En adoptant une approche par partition, ou la consigne en vitesse caméra v¢

est décomposée en deux vecteurs?, on peut réécrire la dynamique sous la forme (3.12).

C C C C CT
’UTRC:|:’U’C vé ws rc} (3.11)
. Oe
é = Lrpevine + Lo |X¢] + = (3.12)
qe ot
L - I
TRC Cr (3.13)
Lpg = LeCpq
10000 0]"
010000
Cr=100100 0 (3.14)
00000 1
00010 0"
Cpq:[o 00010 (3:.15)

Compte tenu du manque de controle des vitesses angulaires cette mise en forme ne per-
met pas d’émettre les mémes conclusions que dans les sous-sections précédentes. Une autre
approche est donc privilégiée en travaillant sur un nouvel état e’, défini comme suit :

e = [X] (3.16)

La variable X représente le vecteur d’état du systeme hélicoptere commandé par les
lois TRC, RCHH et RCDH. Il s’agit donc du systéme obtenu a la fin du chapitre 2. La
représentation d’état correspondante du systéme en boucle fermée, commandé en vitesse par
v§, (4 composantes) et avec en sortie y le torseur cinématique vy, est notée ci-dessous :

X = Arre X + BTRCUz
3.17
{y = CrreX (3.17)
T
yzth[u v w p oqrT (3.18)

4. Les notations utilisées sont similaires a celles employées pour les états hélicoptere définis dans le Tableau
1.2 page 10, mais écrites dans le repére caméra (indice c)
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Le torseur cinématique de 'hélicoptere vy, représente ’ensemble des vitesses de translation
et de rotation. Moyennant un changement de repere, traduit par la matrice de passage on
peut se ramener a la vitesse caméra v.. En parallele I'erreur e s’exprime aussi en fonction de
I’état X, moyennant un changement de repére entre engin et caméra.

Ve = T;’:}_w'vh = T}’:}_wCTRCX (3.19)

L’erreur e peut alors s’exprimer directement en fonction de ’état X, et on obtient la
représentation d’état (3.21) relative a 1’état e’.

é= LTy, .CrroX + ?; (3.20)

X Arre o] [x Brrol . 0
) 21
[ é] [Le(S)TﬁHCCTRC 0} [ e] + [ o |¥rT % (3.21)

La consigne v§, envoyée au correcteur TRC peut étre définie via la loi de commande IBVS

v¢ en passant par un changement de repere adapté. La matrice de changement de repére pour

v
c—h>

consigne IBVS v¢ est prise en compte est traitée dans les paragraphes suivants. Un choix

ce vecteur de consigne, appelée a été introduite dans l'annexe B. La maniere dont la

judicieux de cette consigne permet de se ramener a la représentation d’état (3.23) dont les
termes A;; dépendent de la stratégie de commande v¢ choisie.

X X
l ) 1 = Apvs [ ] (3.22)
e e
A A
Aipvs = [Aﬂ Aﬂ] (3.23)

En termes de stabilité globale on peut définir, & partir de ce modeéle, une fonction candidate
de Lyapunov fournissant une condition suffisante de stabilité : £ = 1/2|€’||?. La condition &
vérifier est donc :

e

L= {eT XT} Arpvs X

<0 (3.24)

Plusieurs stratégies de commande v¢ sont donc testées et comparées dans les paragraphes
qui suivent.

3.2.4.1 Choix 1 : ignorer le sous-actionnement

C’est le choix par défaut, justifié par I’hypothese que 'image de consigne est prise & partir
d’un état de trim (d’équilibre). Une fois cet équilibre atteint par I’appareil /la caméra en termes
de position linéaire et de lacet I'inclinaison de la caméra revient & une position d’équilibre
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aussi. Dans le cas d’une cible en stationnaire cette hypothese est valide, mais moins si la cible
est constamment en mouvement. Dans ces conditions les taux angulaires sont commandés
seulement indirectement via la boucle de commande en vitesse. Dans ce cas précis la loi (3.3)
est reprise, de sorte a obtenir la consigne envoyée au correcteur TRC ci-dessous :

me = OF (—/\Ee _ ?gj) (3.25)

Cette loi telle que montrée ici a été abordée dans un article présenté & la conférence
IFAC Automatic and Control in Aerospace [15]. Dans cette configuration la dynamique sur
lerreur peut se rapprocher de la dynamique du premier ordre ci-dessous, sous 'hypothese
VTRC ~ V7po- Toutefois le terme d. n’est pas nul dans la mesure ot on a difficilement

L.CrCELE = 1.

e~ ~AL.CrCEL e+ Ly CLTY, CrroX + 6. (3.26)
Oe —de
be = — — L,CpCELE = 2
de

L’approximation (3.4) sur 32 étant toujours valide, la loi de commande devient :

vj, = T2, VTRe (3.28)
vf, = T2, CF LE (~Xe — &+ LT}, Crrc X) (3.29)

Hypotheése 3.1
On suppose le terme 0. négligeadble : 0. ~ 0.

On reprend donc (3.26) pour remplacer e par é avec 'hypothése (3.1). On obtient alors :
vf, = T2, OF LE (<A (1 - L.0rCRLE ) e+ (Le — LypgCh) T7., Crre X)) (3.30)
Apres remplacement de v, la dynamique du systéme commandé en vitesse (3.17) s’écrit :

X = (ATRC + BrreT?,,CFLE (Le — quC'Z])Tﬁ’_)cCTRC) X
— ABrre TP, CELE(I — L.CrCELE)e (3.31)
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La représentation d’état relative a 1’état étendu e’ s’écrit donc avec les A;; suivants :

—

Ay = Argrc+ BTRCT&;LC%LE\(E\@ - quczj;;)%cCTRC

A = ~ABrre TP, CELE(I — L.CrCELE) (3.32)
Ao LeCquZqT;@cg{RC

A = ~AL.CrCELY

Conditions de stabilité Les différentes composantes de A;pys ne permettent pas de
vérifier de fagon triviale la condition (3.24).

3.2.4.2 Choix 2 : éliminer le terme dii a la vitesse de la cible

Pour améliorer le suivi de la cible une légére variation est effectuée dans la loi de com-

mande, avec l'utilisation de la matrice L; RO

— e
v =-ACELfe— L;R(,ai: (3.33)
v, =T, w VTR (3.34)

Avec cette variation le terme J, est modifié de sorte & réellement « inverser » Lrgrc. Par
'emploi de la pseudo-inverse L. et de I'approximation (3.4) sur % on obtient alors I’ap-

proximation ci-dessous, et la dynamique sur ’état étendu est donc officiellement du premier
ordre avec I'équation (3.36).

—

de ——Oe
0o = i LTRCL}“RCa ~ 0 (3.35)
é~ —AL.CrCtLEe + Ly ClL Ty, Crre X (3.36)

Cette 2°™¢ loi ne sera pas développée dans ce manuscrit. En effet elle est davantage assi-
milable & un intermédiaire entre la loi IBVS1 et la suivante, I'IBVS3.

3.2.4.3 Choix 3 : prendre en compte le sous-actionnement

Pour retrouver le comportement du premier ordre initialement désiré la loi de commande
en vitesse est adaptée, cette fois-ci en travaillant uniquement avec la sous-matrice d’interaction
Lrro plutot que la matrice d’interaction complete L.. On obtient alors la loi de commande
(3.37).
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de
vire = ~ALtrce — Liro g, (3.37)
vj, = T2, VTR (3.38)
— -1
Lipc = (CZZ:LZLSCT) CTLY (3.39)

Lorsque les conditions d’inversibilité sont vérifiées et que le terme % est toujours estimé

en utilisant ’expression (3.4), alors I’équation dynamique équivalente sur 'erreur e devient :

—

é~ —ALrpcLipce + LpgCr T, .Crre X (3.40)

Au niveau de I'état X on obtient le systeme différentiel suivant, apres développement de
la consigne en vitesse :

—

’Uﬁ = _AT;L)h(I - L%RCLTRC)L;RCe + T:ﬁhL;RC(Le - quTg;)TﬁQcCTRCX (3‘41)

X = (ATRC + BTRCT:%hL%RC (I//\e — qucg;> T}’f—mC’TRC) X

— ABrrcT2 (1 — L;RCLTRC)CE‘FFLje (3.42)

L’équation d’état du systeme étendu a donc ses parametres définis avec :

A = Arge + BrreT?. ,Line (LAe — quC,ZD Ty . .Crre

Ag = —ABrreT?,,(I — LipoLrre)CELE (3.43)
A = quCg;T;z}ecCTRC

Ay = —ALrrcLipe

Simplification dans le cas de bonnes estimations A premiére vue la condition (3.24)
est difficile & vérifier. Pour autant, si I’estimation de la matrice d’interaction réduite Lrrc est
suffisamment précise alors quelques simplifications sont possibles : dans ce cas L; roLlrre = 1,

et Ao = 0. Dés lors il est possible d’établir un critere de stabilité basé sur une autre fonction
candidate : £ = 1/2|| X%

L=XTAX <0 (3.44)
Cette condition suffisante permet de prouver que la loi de commande choisie stabilise
le vecteur d’état X, donc les états (p,q). Si on revient sur I’hypotheése que 1'état X est

stabilisé plus rapidement que l'erreur e, car commandé par une loi bas-niveau plus rapide,
alors I’équation dynamique sur I'erreur peut étre approchée par une équation du premier ordre
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3.3. Analyse des lois proposées

de type :

—

é~ —ALrgcLipoe (3.45)

A partir de la fonction candidate de Lyapunov £ = 1/2|/e||? on trouve que cette dynamique

est stable globalement si LTRCL;RC > 0. Ainsi, pour prouver la stabilité de €’ il suffit de
prouver la stabilité de I'état X.

Loi Commande en vitesse Caractéristiques

—_— —0Oe Sous-actionnement du systéme négligé
IBVS1 | 550 = —ACELEe — CRLE— | : : L
YTRC The€ T brhe 5y réglage classique haut-niveau/bas niveau

- ——0Oe Sous-actionnement pleinement pris en
IBVS3 g = —\L% — Lt — e s .
YTRC TRC® ™ FTRC 1 | compte pour stabilité exponentielle de e

TABLE 3.1 — Résumé des deux lois IBVS retenues et leurs particularités

3.3 Analyse des lois proposées

Dans cette section deux?® des trois lois de commande IBVS retenues, résumées dans le
Tableau 3.1, sont comparées suite a des essais avec HOST et les lois de commande en vi-
tesse définies dans le chapitre 2. Les actionneurs sont simulés a ’aide du modeéle non-linéaire
présenté dans 1’état de l'art, en section 1.1.4.2. Les modeles utilisés ne disposent pas d’un
mécanisme traduisant le touché de 'appareil une fois au contact du sol. Dés lors la manceuvre
d’appontage est arrétée avant, avec un maintien d’altitude relative de 50 cm au-dessus du
sol. Enfin, dans le cadre des simulations les images de référence sont construites a l'aide de
positions de référence souhaitées, ou la pose par rapport a la cible est connue.

3.3.1 Scénarios

Plusieurs scénarios ont été mis en place pour se départager les différentes lois.

(A) Ce premier scénario est un cas classique de changement de pose par rapport & une cible
immobile, et se décompose en 4 déplacements (consignes) élémentaires. L’objectif est de
comparer la qualité de la réponse du systéme et d’évaluer la réduction de ’erreur sur la
fonction de tache e. Les déplacements requis sont faibles afin de conserver une trajectoire
non déstabilisante - les actionneurs limitant la marge de manceuvre du systéme.

(B) Un deuxiéme scénario se focalise sur un cas simple de cible mobile : le mouvement est
sinusoidal, de sorte a pouvoir atteindre un régime permanent. La qualité du suivi est
évaluée au travers de l'erreur e, supposée bornée une fois en régime permanent, tout
comme les performances € f.

5. La loi n°2 étant un intermédiaire aux lois n°1 et n° 3, celle-ci est ignorée pour la suite de ce mémoire.
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(C) Le scénario suivant met en ceuvre un modele dynamique de mouvements de navire obtenu
par des essais en mer ®. Dans ce scénario représentatif d’une situation réelle de navire en
mer, on constate I'efficacité des deux lois considérées, tout en soulignant certaines limites
de la stratégie IBVS adoptée.

(D) Ici la cible est stationnaire et un seul déplacement est a effectuer sur l'axe z, et est
d’amplitude plus élevée. Ce cas d’étude illustre 'influence des limites dynamiques de
I’appareil lors de I’exécution de consignes fournies par 'IBVS.

(E) Ce scénario est focalisé sur les phases longues que sont le suivi de navire (stationnaire
relatif hélicoptere/navire) et les déplacements horizontaux pour maintien du stationnaire
au-dessus du pont. Il illustre la nécessité de ne pas suivre avec exactitude les mouvements
du navire. Les mouvements du navire sont les mémes que pour le scénario (C).

Pour chaque scénario différents criteres sont pris en compte tels que la convergence de
Ierreur e sur la fonction de tache s et les performances désirées sur les coordonnées spatiales
€perf défini par (3.46). En parallele des observations sont faites sur la réponse en vitesse
(u,v,w) et en assiette (¢, #) ainsi que la réponse aux actionneurs, ceci afin d’identifier d’éven-
tuelles causes de limites pour le systéme. Par ailleurs les scénarios (A) a (C) permettent de se
fixer une loi IBVS a conserver, qui sera la seule & étre concernée par les scénarios (D) et (E).

c c c \7
eperf:<w_x Y-y 22—z ¢_1/}> (346)
DDZ col
REAREY
DDx = | o= ||+ U (3.47)
DDN Oped
| | e | epers | (wovw) [ (6,0) | DDz
Sc. (A) X X
Sc. (B) | X X
Sc. (C) | X X X X
Sc. (D) X X X X
Sc. (E) X X X X

TABLE 3.2 — Bilan - Criteres examinés pour évaluation des lois IBVS en fonction du scénario

3.3.2 Choix d’une loi IBVS
3.3.2.1 Scénario (A)

Ce scénario est illustré par la Figure 3.7.

6. Ces mémes données sont utilisées par J. M. Pereira dans le cadre de sa these effectuée & 'ONERA, tel
que présentée dans [187]
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IBVS1 (RC) - Position IBVS1 (AC) - Position
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o o Z
z
s—— | ‘ ‘ S——" | ‘ ‘
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t (sec) t (sec)

FIGURE 3.7 — Scénario (A) - Consignes et réponse temporelle du systeme - Position

Performances en position Les courbes sur (z,y, z) et sur 'erreur en position ey, s (Fi-
gures 3.7 et 3.8) montrent que, dans le cas d’une cible statique, et quelles que soient les lois
de commande IBVS et TRC employées, les performances sont quasi identiques en termes de
déplacement.

IBVS1 (RC) - Erreur en position IBVS1 (AC) - Erreur en position
0.5 1 0.5 1
E o eSS T o s
o
= e(y) = e(x)
g 0.5 e(2) o 0.5 ely) 1
e(z)
1 | | -1 \
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
t (sec) t (sec)
IBVS3 (RC) - Erreur en position IBVS3 (AC) - Erreur en position
0.5t 1 05 1
E o - E o < 7]
E e(x) g o
g 05 1 e(y) & 05t e) |
o) e
1 | | -1 \
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
t (sec) t (sec)

FIGURE 3.8 — Performances - Position - Scénario (A)

Convergence de ’erreur e sur les fonctions de tdche La Figure 3.9 montre I’évolution
des erreurs e sur les fonctions de tdche s pendant ’asservissement avec IBVS 1 et 3. Pour
les deux lois IBVS les erreurs tendent a s’annuler, comme prévu. On dénote toutefois deux
comportements :

— une phase de transition ou ’erreur augmente : I’hélicoptere s’incline pour accélérer, ce
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qui augmente les différences (donc l’erreur) entre image mesurée et image de référence.
— la présence de dépassements, caractéristiques d’une réponse du second ordre.
Cette réponse du second ordre est due au temps de réponse du systeme hélicoptére commandé
en vitesse, et que l'on peut grossiérement assimiler a un systéme du premier ordre. L’intro-
duction de ce retard du premier ordre dans la relation (1.33) entre l'erreur et la vitesse caméra
engendre alors une dynamique proche d’un second ordre pour ’erreur e, avec dépassement et
amortissement.

IBVS1 (RC) - Erreur image

IBVS1 (AC) - Erreur image

0.15 0.1
’ 0.1 . 0.1
@ @
¢ 0.05 | ¢ 005 ¢
() (0]
5 0 5 0
e o
i -0.05 0 -0.05
-0.1 -0.1 : : : :
0 10 20 30 40 50
t (sec)
0.15 0.15
01 r 01 F
® ®
¢ 005 | ¢ 005 |
[0 (0]
5 0 5 0
2 o
g -0.05 W -0.05
-0.1 . : : ; -0.1
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
t (sec) t (sec)

FIGURE 3.9 — Scénario (A) - Erreur sur la fonction image

Une observation plus fine des courbes révele peu de différences entre les différentes ar-
chitectures d’'IBVS. Le peu de variabilité se concentre surtout au niveau des faibles erreurs,
comme entre 5 et 10 sec sur les courbes : ces dernieres traduisent une convergence légérement
plus rapide avec la loi IBVS3.

3.3.2.2 Scénario (B)

Dans ce scénario, illustré par la Figure 3.10, la cible est mobile : en translation sur 'axe
longitudinal, oscillant sur les autres axes. Le recalage en position relative de I’hélicoptere, qui
se caractérise alors par un suivi de cible, exige d’effectuer une translation de I’hélicoptere sur
les 3 axes. Le déplacement vertical effectué n’est pas un atterrissage complet car 1'objectif
a partir de l'instant ¢ = 20 sec est de tenir un stationnaire relatif de 0,5 m au-dessus de la
cible (de hauteur 2peipaq). Enfin, par souci de stabilisation du systeme commandé par IBVS
la consigne en descente est effectuée progressivement grace a 'emploi d’un filtrage passe-bas
d’ordre 1, de sorte a « atterrir » en 5 sec.
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Position (m)

IBVS1 (RC) - Position
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FIGURE 3.10 — Scénario (B) - Consignes et réponse temporelle du systéme - Position

Performances en position L’examen des courbes de suivi, via la Figure 3.11, révele une
meilleure convergence en position pour la loi IBVS3. C’est tout particuliérement vrai sur
(2,9).
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FIGURE 3.11 — Scénario (B) - Performances - Position

Autres critéres Toutefois, en termes d’erreur image e la convergence est plus sensible
aux oscillations, comme présenté dans les Figures 3.12 et 3.13. Cette variabilité provient
directement de la dynamique du systéme hélicoptere, plus prompt a faire varier son attitude
pour le suivi des consignes. La Figure 3.14 illustre ce constat : on remarque que les oscillations
sur (¢,0) sont d’amplitudes légérement plus élevées entre les IBVS 1 et 3. Pour autant le
mouvement est plus « fluide » dans le cas de I'IBVS 3, avec moins de pics en assiette. Cette
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IBVS1 (RC) - Erreur image IBVS1 (AC) - Erreur image
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FIGURE 3.12 — Scénario (B) - Erreur sur la fonction image (1/2)

dynamique plus fluide est d’ailleurs mieux tolérée par I’équipage de I’hélicoptere, tant du
point de vue des QdV que du confort en vol.

IBVS3 (RC) - Erreur image

S-S
S-S

I Il
o) [0}

= =
=} >
o o
= =
AN} Ll

FIGURE 3.13 — Scénario (B) - Erreur sur la fonction image (2/2)

3.3.2.3 Scénario (C)

Ce scénario est visible dans la Figure 3.15. La trajectoire du navire est caractéristique
d’une mer de niveau 5 sur I'échelle de Douglas 7, ce qui constitue déja un cas défavorable pour
I’exécution d’une mission d’appontage. Le suivi des consignes généré par I'IBVS doit donc
étre robuste aux fortes variations de position du navire.

L’examen de la Figure 3.15 montre clairement une différence sur la qualité du suivi des
consignes en position. De facon générale le caracteére aléatoire des oscillations du navire est
mieux compensé par 'IBVS 3, ce qui est d’autant plus notable lorsque de fortes vagues se
produisent (par exemple dans l'intervalle de temps ¢ € [40s,43s]).

Dans cette situation le systéme avec IBVS 1 n’arrive plus a suivre et se déstabilise peu a
peu, comme visible sur les courbes d’attitude de la Figure 3.16 et les courbes de position des
actionneurs de la Figure 3.17.

7. Voir Annexe A pour le détail des niveaux de mer
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IBVS1 (RC) - Attitude

IBVS1 (AC) - Attitude
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FIGURE 3.14 — Scénario (B) - Attitude

Choix de la loi de commande IBVS Dans le cadre d’un atterrissage sur cible statique
les deux lois conviennent pour un asservissement visuel, mais pour un suivi de cible mobile
tel qu'un navire en mer la loi IBVS 3 fournit des consignes plus & méme de suivre sa cible.
Le choix se porte donc sur la loi n° 3.

3.3.3 Limites de la loi choisie

La loi choisie, 'IBVS3, n’est pas idéale pour autant. Les scénarios (D) et (E) reviennent
sur les limites actuelles. Dans cette sous-section seules les courbes de I'IBVS3 avec TRC basé
AC sont présentées, 'allure des courbes étant similaires avec le TRC basé RC.

3.3.3.1 Performances limitées par les performances du systéme commandé en
vitesse

Meéme avec une loi IBVS bien réglée pour une convergence de ’erreur image e, les per-
formances sont dépendantes du paramétrage de la loi TRC qui conditionne la rapidité du
systeme.

Pour un réglage avec les jeux de gains du chapitre précédent, issus des Tableaux 2.9 et
2.10, on dénote déja des performances peu satisfaisantes. La Figure 3.18 montre que le réglage
actuel entraine un dépassement de 1'ordre de 12,6 % lors d’un recalage en position de 5 m.
Ceci s’explique aisément si on considere que le temps de réponse en vitesse du systeme est
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FIGURE 3.16 — Scénario (C) - Attitude

supérieur a 2,5 sec, conformément aux réglages effectués au chapitre précédent. Les consignes
en vitesse étant fournies dynamiquement il semble plus judicieux d’augmenter les gains pour

réduire ce temps de réponse.
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IBVS1 (RC) - Position actionneurs 100 IBVS1 (AC) - Position actionneurs
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FIGURE 3.17 — Scénario (C) - Actionneurs

Une simple augmentation du gain proportionnel de la loi TRC sur u suffit pour réduire
ce dépassement. Dans la Figure 3.19 pour une valeur doublée du gain K, le dépassement en
position est réduit a 1,26 %. Un constat similaire peut étre relevé pour le suivi en vitesse,
amélioré aussi si on se fie aux Figures 3.20 et 3.21.

Toutefois les actionneurs sont plus sollicités : en comparant les Figures 3.22 et 3.23 on
remarque rapidement la présence de saturations, plus nombreuses si on augmente les gains.
Cette saturation aux actionneurs n’est pas surprenante mais reste indésirable car elle peut
menacer la stabilité du systéme.

Ce phénomene est d’autant plus dommageable qu’il ne s’agit que d’un simple déplacement
de 5 m au-dessus d’une cible. Or, dans le cadre d’un appontage il est plutét d’usage de
procéder a un déplacement au-dessus du pont de 'ordre de 30m. Pour un déplacement de
cette amplitude exige d’augmenter la vitesse de 8 m/s pour la loi IBVS. Les tests ont montré
que pour atteindre une telle marge de manoceuvre il était nécessaire ici de réduire les gains de
la loi TRC, ce qui n’est pas désiré compte tenu des dépassements occasionnés.

3.3.3.2 Un suivi de navire a aplanir

En I’état 'IBVS fournit des consignes en vitesse aptes a remplir une mission de type « suivi
de cible » sans connaissance préalable de sa trajectoire. Toutefois, dans le cas d’une cible telle
qu’un navire en mer, la dynamique de la cible suivie peut rapidement devenir imprévisible,
avec de fortes oscillations, et 'IBVS aura tendance a générer une consigne tout aussi rapide
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IBVS3 (AC) - Position
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FIGURE 3.20 — Scénario (D) - IBVS3 - Vitesse (gains Chapitre 2)

et variable. Or, dans les faits le pilote et ses passagers privilégieront un suivi du navire qui
réduit les oscillations, et ce pour effectuer un suivi moyen de la trajectoire du navire. Les

Figures 3.24 et 3.25 donnent un exemple de suivi de cible et des performances sur le suivi
actuellement mis en place.

En automatique, par définition, un suivi de cible implique de conserver une position re-
lative constante par rapport a la cible. Ceci dit, dans le cas d’un hélicoptere piloté avec des
passagers, suivre un navire n’implique pas de devoir respecter la méme dynamique due a
la houle. C’est plutét 'inverse : le pilote aura tendance a moyenner la trajectoire a suivre.
L’objectif, des lors, revient a ne conserver que la direction et la position horizontale relative
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FIGURE 3.21 — Scénario (D) - IBVS3 - Vitesse (gain K, plus élevé)
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FIGURE 3.23 — Scénario (D) - IBVS3 - Actionneurs (gain K, plus élevé)

par rapport au navire, et a faire abstraction des mouvements dus & la houle. Il est d’ailleurs
courant se contenter de conserver une altitude quasi-constante par rapport au niveau de la
mer. De par cet objectif la stratégie IBVS adoptée n’est pas forcément la plus appropriée dans
le cadre du suivi de navire.

En termes de suivi pur ces mouvements de mer ont aussi un autre inconvénient : les
dynamiques peuvent étre ponctuellement tres élevées. Sur les courbes de la Figure 3.24 on y
retrouve en général des vagues d’amplitude modérée, et d’autres vagues d’amplitude élevées
comme par exemple dans l'intervalle de temps entre 40 sec et 46 sec, puis dans celui qui
commence a 60 sec. Dans ces deux cas une perte de performance est notable sur le suivi le
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IBVS3 (AC) - Position
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FIGURE 3.25 — Scénario (E) - IBVS3 - Performances - Position

long de 'axe latéral y, plus prononcé la seconde fois avec la présence d’oscillations induites qui
se renforcent autour des 70 sec. En effet, les gros écarts détectés dans 'image - suite a de forts
mouvements du navire - génerent des consignes de vitesse d’autant plus élevées que 'appareil
tente tant bien que mal a atteindre. Du fait des oscillations induites par ces consignes, le
comportement observé semble se rapprocher de ce qu’on observe lorsqu’un appareil dirigé
manuellement par un pilote est soumis & des PIO® : les PIO se produisent lorsque le pilote,
qui essaye de suivre des consignes, génere de lui-méme des oscillations déstabilisantes. Dans le
cas automatisé, cela revient a remplacer le pilote par la loi IBVS, ou les consignes en vitesse
générées se situent dans une gamme de fréquence favorisant un comportement de type PIO.
Ces oscillations induites se répercutent sur tout I’état, en particulier l'attitude (Figure 3.26)
et les actionneurs (Figure 3.27). L’appareil n’en est que plus déstabilisé lorsqu’il doit suivre
de tels mouvements.

3.4 Bilan

L’IBVS tel qu’employé ici ne correspond pas pleinement aux besoins en mer dans le cas ou

le navire est soumis & une mer un minimum agitée. Certes, pendant la phase de descente et de
M

posé un suivi précis de la trajectoire du navire est préférable pour compenser les oscillations,

8. Pilot-Induced Oscillations (pompage piloté)
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FIGURE 3.26 — Scénario (E) - IBVS3 - Attitude
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FIGURE 3.27 — Scénario (E) - IBVS3 - Actionneurs

mais le reste du temps le pilote s’oriente plutét vers un suivi moyen de la trajectoire du
navire, ce qui ne concorde pas vraiment avec les objectifs d’un asservissement visuel pur. Cet
asservissement demeure toutefois utile, ne serait-ce que pour le suivi sur le plan horizontal.

Dans la Figure 3.28 on peut constater qu’une stabilisation manuelle d’altitude améliore
aisément le confort lors du suivi de navire : en effet celui-ci se traduit par une réduction
des oscillations en roulis et tangage (voir Figure 3.32), et moins de sollicitations aux action-
neurs (voir Figures 3.30 et 3.31). Pour autant la qualité d’un recalage en position peut s’en
retrouver réduite, comme on peut le constater en Figure 3.29 avec un dépassement de 5 m
suite a un recalage de 30 m. Cette perte peut s’expliquer pour deux raisons : tout d’abord
I’asservissement en vitesse horizontale n’est que partiel, les lois RCHH et RCHH comman-
dant les vitesses engin (u, v, w) et non les vitesses sol (&, ¢, 2). Controler seulement (u, v) avec
I'IBVS équivaut a une perte de consignes sur (&, 9), et la réponse apportée sur la vitesse w
ne correspond pas aux besoins initiaux pour la translation sur le plan horizontal. Ensuite les
actionneurs saturent lors du recalage, comme visible dans la Figure 3.31.

Prochains objectifs La suite du travail doit permettre de s’affranchir de ces dynamiques de
mer d’amplitude élevées pendant le suivi et de réduire le risque d’instabilités de type windup.
En parallele il est nécessaire d’étendre le domaine de stabilité de la loi TRC, actuellement
limité par ces phénomenes de windup, de sorte a pouvoir effectuer les déplacements relatifs
nécessaires. Ce travail est le sujet du chapitre suivant.
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CHAPITRE 4

Augmentation du domaine de
stabilité et maintien des

performances du systéeme par ajout

d’un filtre anti-windup
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Résumé

Ce chapitre est consacré a la mise en place d’'un compensateur permettant de
stabiliser le systeme lorsque celui-ci est soumis aux phénomeénes de windup. Ces
phénomenes se produisent lorsque les actionneurs de ’appareil saturent et que les
lois de commande ne sont pas paramétrées pour gérer ce type de situation. Cette
perte de contrdle engendre alors une instabilité du systeme. L’objectif premier est
donc de prévenir cette saturation.

Dans le cadre de ’asservissement mis en place dans les chapitres 2 et 3 le choix a
été fait de recourir a un compensateur alliant a la fois du pré-filtrage de consignes
pour fluidifier le pilotage et une stratégie anti-windup pour aider a la réduction
des saturations. La structure privilégiée se présente alors sous la forme d’un filtre
actif. Diverses architectures ont été testées avant d’aboutir a ce résultat, et une
partie des travaux a été présentée & 'IFAC World Congress 2017 [17].
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Chapitre 4. Augmentation du domaine de stabilité et maintien des
performances du systéme par ajout d’un filtre anti-windup

4.1 Le contexte

4.1.1 Les limitations actuelles et leurs conséquences

Comme présenté dans la sous-section 1.1.3.3, 'hélicopteére est un appareil munis d’action-
neurs naturellement limités en position et vitesse. Ces actionneurs sont soumis aux phéno-
menes de windup, causés par la présence d’intégrateurs dans les correcteurs PIDs. Ce windup
est encore plus marqué dans l’architecture TRC basée AC du fait de la présence d’une double
intégration, comme illustré dans la Figure 4.1.

u 0
L+ Ll
e —= O e P se st
~__ 7 ~_ 7
Ju—u [6—6°

FIGURE 4.1 — Structure en cascade : double intégration donc double windup (cas basé AC)

A cause de cette architecture la perte de stabilité est d’autant plus marquée en présence de
saturation, comme l'illustre la Figure 4.2. Pour une consigne en vitesse u® de type échelon, le
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FIGURE 4.2 — Variation de vitesse longitudinale et activité des actionneurs - Systéeme avec loi
TRC basée AC (gains chapitre 2)

premier graphe affiche la réponse u du systéme soumis & saturations. A titre de comparaison
la réponse dans un cas nominal u,omina €st affichée aussi. Le second graphe montre 'activité
des saturations, notées wy. Cette activité représente la sortie des fonctions zones mortes,
définies dans I’état de l'art a la page 16 par I’équation (1.11) : elles sont utilisées ici pour
représenter ’écart avant/apres saturation, comme visible dans le modeéle actionneurs écrit
sous forme LFR (1.13). L’activité traduit alors I’ampleur des dépassements non-linéaires.
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4.1. Le contexte

Les 4 actionneurs disposant de limitations a la fois en position et en vitesse on peut alors
relever 8 activités wg, dans le systeme. L’amplitude de cette variation de commande n’a pas
besoin d’étre élevée, comme l'illustre la Figure 4.2 : une variation de +2 m/s de la vitesse
longitudinale u suffit pour générer des saturations en vitesse des vérins, visibles par le biais
de la mesure d’activité wg;3.

L’utilisation des Théorémes 1.1 et 1.2 (p. 58) pour le calcul du domaine de stabilité et des
performances des systémes commandés par les lois TRC (AC et basée RC) nous donne, avec
les gains du chapitre 2, les résultats répertoriés dans le Tableau 4.1 et la Figure 4.3.

’ Loi ‘ Marge/u (m/s) ‘ Marge/v (m/s) ‘ Marge/w (m/s) ‘ Marge/r (deg/s) ‘
TRC (AC) 1,43 4,39 1,36 9,81
TRC (RC) 12,19 7,55 1,36 9,38

TABLE 4.1 — Marges de stabilité p,,q. par degré de liberté, selon ’architecture TRC employée

Performances (TRC-AC)
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FIGURE 4.3 — Courbes de performance pour les systemes avec lois TRC
On peut noter que le systeme commandé par un TRC basé RC dispose d’un domaine de
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Chapitre 4. Augmentation du domaine de stabilité et maintien des
performances du systéme par ajout d’un filtre anti-windup

stabilité plus large que lautre systeme basé AC. Ceci n’est pas étonnant dans la mesure ou il
n’y a pas de double intégration : comme on peut le constater dans le Tableau 2.10 les gains
du PID du correcteur TRC basé RC n’incluent pas de terme intégral.

Du fait de ces faibles marges sur les vitesses d’entrée le systeme est donc rapidement
limité pour des manceuvres rapides ou d’amplitude élevées, et ce défaut est particulierement
marqué lorsque les gains sont augmentés pour une utilisation adaptée & 'IBVS!. Cest le cas
ici puisque I'on souhaite augmenter le temps de réponse en vitesse du systéme, de sorte a
améliorer les performances de 'IBVS.

4.1.2 Les besoins supplémentaires pour un appontage par commande IBVS

Dans le cadre de cette thése, le systéeme commandé en vitesse est utilisé soit pour du
pilotage manuel soit pour du pilotage automatique. Pour rappel les lois développées sont
couplées avec 'IBVS dans le cadre des taches suivantes :

(i) suivi de navire,
(ii) translation au-dessus du pont,
(iii) descente et fin de ’appontage.

De fagon générale, I’exécution d’une mission exige d’allier a la fois le remplissage de ces
objectifs, la sécurité et le confort de vol. La tache (ii) requiert un minimum de précision de
sorte & ne pas dépasser excessivement la position désirée au-dessus de la plateforme, ce qui
peut étre dangereux si ’on considere la présence de hangars situés a quelques metres.

Pour un pilotage manuel ces fonctions sont exercées par le pilote, ce dernier ayant un
controle total des commandes et peut s’adapter. Dans le cadre d’un pilotage automatique la
gestion est plus complexe car 1’équilibre entre ces objectifs dépend de la méthode privilégiée
pendant la synthése de la loi de commande. En effet certaines techniques de synthése per-
mettent de privilégier plusieurs objectifs, mais a condition de bien poser le probléme pour les
associer dans un seul critere. En fonction de la loi de commande générée le pilotage automa-
tique obtenu peut alors étre proche d’un pilotage naturel avec pilote, ou au contraire étre peu
réaliste.

Se rapprocher d’une trajectoire réaliste La loi de commande basée vision choisie pour
cette these a été paramétrée de sorte a remplir les objectifs pour le suivi, la translation
au-dessus du navire et la descente, mais les autres critéres n’ont pas été pris en compte
pour la synthese. En particulier, le choix de 'IBVS se place dans le cadre d’une convergence
exponentielle dans 'image qui toutefois ne tient pas compte d’autres critéres. Ainsi cela peut
causer des trajectoires peu réalistes voires singuliéres, comme précisé a la fin du chapitre 3. Des
lors quelques ajustements sont nécessaires pour remplir les critéres de sécurité et de confort

1. Comme signalé dans le chapitre précédent, 'IBVS manque de précision avec les gains actuels pour les
manceuvres de recalage en position par rapport a des cibles tant statiques que mobiles. Une hausse des gains
est alors nécessaire pour réduire le temps de réponse.
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pour le pilote et ses passagers. Par exemple, lors d’un fort changement de vitesse ’appareil
s’incline d’autant plus : une premiere action possible serait alors de limiter I’inclinaison de
I'appareil de sorte & ne pas pencher excessivement 'appareil lors d’une accélération. D’autre
part l'autre tdche a réaliser qu’est le suivi du navire dépend de la dynamique de celui-ci :
en pilotage manuel une trajectoire réaliste s’adapte a ces mouvements de navire, soumis a la
houle.

Une dynamique navire soumise a la houle La trajectoire que doit suivre I’hélicoptere
pendant les manoceuvres de suivi, d’approche et de posé, dépendent des mouvements du navire.
En effet, selon ’agitation de la mer le pilote va soit pouvoir suivre avec précision le navire
(cas de mer calme), soit pouvoir le suivre en moyenne seulement (cas de mer agitée). Dans ce
scénario de mer agitée on peut voir I'action du pilote comme une sorte de « filtrage » de sa
part. Appliquer un tel filtrage dans un cadre automatisé implique de caractériser au préalable
la dynamique de la houle.

En I’état ces mouvements de mer décrivent un profil qui peut sembler assez aléatoire et
dont la caractérisation peut rapidement étre difficile tant le nombre de parametres & considérer
est élevé. Le critére de classification le plus usuel est basé sur les états de mer 2, quantifiés par
I’échelle de Douglas. Toutefois ’efficacité est relative car, comme précisé dans la sous-section
1.2.5, ce critere seul ne suffit pas. Fort heureusement les états de mer peuvent étre liés & des
modeles de mouvements de mer, et permettent ainsi de caractériser la dynamique de houle.
Dans ce cadre on peut citer le modeéle du JONSWAP 3 [188] ou celui de Bretschneider [189)].
Ce dernier permet de tracer le spectre des variations de houle selon ’état de mer a partir de
la formule suivante :

S _ 5 w%@ 2 —bw /4wt
(w) = EﬁHl/:se m (4.1)
Dans cette formule w est la fréquence, wy, est la fréquence modale (la plus probable) de la
vague, Hy 3 est la hauteur significative de la vague. Les valeurs numériques de wy, et Hy/3
sont fonctions de I’état de mer et choisies grace au Tableau suivant :

Etat de mer (SS) ‘ 27 Jwp, (sec) ‘ Hy/3 (m) ‘

2 6,3 0,3
3 75 0,9
4 8,8 1,9
5 9,7 3,3
6 12,4 5,0

TABLE 4.2 — Valeurs des parametres d’intérét en fonction de ’état de mer [189]

La formule de Bretschneider permet donc de caractériser I’évolution de 1’élévation du
niveau de la mer d’un point de vue énergétique et fréquentiel.

2. Les fameux « sea states » présentés plus en détail dans ’annexe A.
3. JOint North Sea WAve Project
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FIGURE 4.4 — Spectre de houle, en fonction des états de mer (sea state (SS))

Solution envisageable pour un suivi plus réaliste Grace a ces courbes il est possible
de cibler les gammes de fréquences a éliminer dans la dynamique verticale du suivi. Un
filtrage de ces fréquences permettrait d’obtenir une trajectoire a suivre qui aurait ’avantage
d’étre peu agitée pour I’hélicoptere et ses passagers. En effet, le pilote privilégiera un suivi
moyen du navire plutét qu’un maintien a tout instant du stationnaire relatif, contrairement
au pilote automatique basé sur 'IBVS qui tend vers un suivi précis. Dans ce cas la dynamique
basse fréquence est conservée. En paralléle 'appareil doit pouvoir disposer d’une marge de
manceuvre en cas de danger : la dynamique haute fréquence doit donc étre conservée aussi.

Ceci équivaut alors a filtrer les oscillations du navire et a ne conserver que les variations a
hautes et basses fréquences. La réponse naturelle a apporter se résume donc a I’emploi d’un
filtre coupe-bande. La fréquence centrale serait alors choisie proche de la fréquence modale
Wm, avec une bande couvrant les fréquences a fort spectre S(w). Dans le cadre des états de
mer considérés on peut centrer le filtre au niveau des fréquences des états de mer 4 et 6.

4.1.3 Objectifs du chapitre

A l'issue de cet état des lieux on se retrouve donc dans une situation ou on souhaite a la fois
augmenter le domaine de stabilité, en limitant le windup, et réduire la présence d’oscillations
dans les consignes générées par 'IBVS pour le suivi du navire, en particulier sur ’axe vertical.
Les objectifs de ce chapitre sont donc de :

1) Modifier les consignes envoyées par 'IBVS pour obtenir des accélérations moins agressives
i.e. avec une inclinaison peu importante, donc plus réalistes,

2) Traiter les consignes de 'IBVS pour filtrer les oscillations réguliéres provenant de la houle
tout en conservant au maximum l’agilité pour les autres dynamiques,

3) Protéger le systéme en boucle fermée d’un éventuel windup, en particulier dans le cadre de
larges variations de vitesse. Comme présenté a l’issue des résultats du chapitre 3 1'objectif
est de pouvoir procéder a une variation de vitesse longitudinale v de +8 m/s.

Au vu du domaine de stabilité déja correct du systéme commandé par un TRC basé
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RC (cf. Tableau 4.1) la stabilisation envisagée dans ce chapitre aura pour but d’améliorer
principalement I'architecture TRC basée AC.

4.2 Un premier compromis intuitif pour augmentation de sta-
bilité

Les objectifs tels qu’énoncés précédemment ne permettent pas de se contenter d’une com-
pensation anti-windup classique. En effet, un retour anti-windup ajouté directement dans les
lois de commande n’a a priori pas pour objectif de rendre les consignes réalistes, ni de filtrer les
dynamiques de houle. Cette section présente une premiere démarche adoptée pour atteindre
ces objectifs, ceci de fagon intuitive.

4.2.1 Architecture adoptée

Une alternative possible a un simple anti-windup repose sur la pré-compensation des
consignes. On se place alors dans une perspective de limitations des consignes d’entrée. Le
raisonnement de base consiste a filtrer les consignes haut-niveau, en 'occurrence les consignes
image s*, pour un déplacement plus progressif. Pour autant, méme si des variations progres-
sives dans I'image stabilisent généralement 1’asservissement  la dynamique induite n’en est
pas plus naturelle pour autant : il s’agit toujours d’une loi IBVS basée sur une convergence
des fonctions image s et non de la position.

A e
08 bT]E{iC > Helic'optere + >y
> Précompensateur (basé AC) Actionneurs |
[ N
! o() < 2

FIGURE 4.5 — Architecture avec pré-compensation (cas général)

Plutét que de repasser par une loi de type PBVS, une possibilité est de passer par un
filtrage des consignes en vitesse v§ générées par 'IBVS avant leur envoi vers les entrées du
correcteur TRC, comme présenté dans la Figure 4.5. Dans le cas présent les consignes brutes

4. Comme souligné dans la littérature, section 1.4, dans le paragraphe dédié, page 45
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v§, et compensées R® envoyées par le correcteur IBVS se décomposent en 4 consignes :

Py — [wco ,UCO UCO 7,‘CO T
4 (4.2)
R = [wc v uc TC}
T
Wy = |:’UJ¢1 Wphs2 - w¢8} (43)

Cette stratégie permet d’obtenir une trajectoire de référence plus réaliste ou la consigne en
vitesse évolue progressivement. Un mauvais choix de filtre pouvant augmenter les temps de
convergence, et donc impacter les performances, la bande passante doit étre choisie de sorte
a inclure celle du systéme initial (le systeéme hélicopteére commandé par la loi TRC, en boucle
fermée). Selon le degré de liberté adopté les objectifs ne sont pas les mémes :

— sur les axes verticaux et latéraux un filtrage coupe-bande est requis pour éliminer les
dynamiques dues a la houle, de méme que pour la commande en lacet,

— sur l'axe longitudinal il s’agit surtout de pouvoir limiter l'inclinaison de ’appareil
lorsque de fortes variations de vitesse sont requises. Cette situation se produit plus
souvent que sur les cotés.

Aucune contrainte n’est imposée sur la dynamique de lacet. Celle-ci étant stable pour des
consignes assez larges (9 deg/s), aucune pré-compensation n’est ajoutée.

En ce qui concerne ’axe vertical, 'objectif est toujours d’atterrir en moins de 5 sec, i.e. de
parcourir 5 m dans ce laps de temps limité. Compte tenu de la marge de stabilité disponible
sur l'axe vertical, actuellement de 1,3 m/s, 'ajout d’une limitation des consignes ne semble
pas nécessaire. Deés lors on se contente seulement d’un filtrage de type coupe-bande sur la
consigne verticale w, choisi de sorte & filtrer les oscillations dues & la houle.

Sur ’axe horizontal les contraintes limitantes concernent les angles d’assiette (¢, ). D’un
point de vue dynamique ces angles sont équivalents aux accélérations (u,v). En effet, une
fois simplifié, le modele linéaire d’hélicoptere (1.2) permet d’obtenir la relation dynamique
ci-dessous :

= XGG + X5l0n5lon (44)
b .

= Y¢¢ +  Ysiat01at

Compte tenu des écarts en ordre de grandeur entre les différents termes, un lien direct peut étre
obtenu entre les accélérations et les angles d’assiette apres simplification. On en déduit alors
qu’une limitation d’inclinaison équivaut a une limitation d’accélération, grace aux relations

U~ X99

Le moyen choisi ici pour limiter 'accélération  (respectivement v) est ’emploi d’un filtre
c0

ci-dessous :

passe-bas du premier ordre sur la consigne u® (respectivement v°’). La particularité de ce
filtre est qu’il est construit de sorte que l'intégration puisse étre limitée dynamiquement en
présence d’un événement €, comme présenté dans la Figure 4.6. Dans le cas contraire le filtrage
s’exécute de facon classique, avec une fréquence de coupure f.. Cette fréquence est choisie

grande de sorte a conserver le fonctionnement nominal du systéme (i.e. sans saturation ni
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4.2. Un premier compromis intuitif pour augmentation de stabilité

limitation d’inclinaison).

M

+ e )
uco > uC

¥

FIGURE 4.6 — Pré-compensateur - Filtre avec retour anti-windup (exemple pour 'axe longi-
tudinal)

Dans le cas d’étude actuel l'intégrateur et e sont choisis pour étre fonction de l'activité
des actionneurs wg ou de 'accélération. Afin de prévenir tout dépassement menant vers une
inclinaison trop importante ’accélération est limitée en amont directement dans le filtre. Pour
cela on s'impose une accélération maximale L; (respectivement L;), forcée par un bloc de
saturation, avant intégration pour obtention de la vitesse de consigne. Ce processus de filtrage
est construit comme présenté dans la Figure 4.7. Le choix de Ly (respectivement L;) dépend
alors de l'inclinaison maximale 6,4, (respectivement ¢,,q,) que 'on souhaite autoriser.

L'zl = XQGmax (46)

W

u® _—i;?_@_@* / “ f > ¢

FIGURE 4.7 — Filtre « de Krikelis » avec accélération de consigne bridée (noté Filtre 1)

En outre on a pu remarquer que limiter ’accélération permet aussi de limiter les risques
de saturation en vitesse. Toutefois, les saturations en position peuvent encore se produire,
empéchant toute accélération supplémentaire. Pour prévenir ’apparition de tels phénomenes
un intégrateur de Krikelis est donc utilisé dans ce filtre de sorte a se bloquer lorsque 'activité
w,, est non-nulle. L’événement €, représenté par un gain, prend les valeurs suivantes en fonction

de l'activité wy :
0 sinon

(wg) = { 1 sif|lwgl2>0 (4.7)

Le filtre présenté ici a fait 'objet d’une présentation a I'TFAC World Congress 2017 [17].
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Chapitre 4. Augmentation du domaine de stabilité et maintien des
performances du systéme par ajout d’un filtre anti-windup

4.2.2 Résultats

Le systéeme commandé en vitesse et muni du pré-compensateur présenté en Figure 4.7
dispose d’une marge plus importante en termes d’utilisation. Les scénarios suivants sont
employés pour évaluer D'efficacité du filtre :

(a)

systéme avec commande TRC, pré-filtré, soumis & un échelon de vitesse u®® d’amplitude
élevée (i.e. supérieure a la marge pp,q, initiale),

systeme avec commande IBVS, pré-filtré, soumis a une consigne de position en échelon,
pour évaluation de 'activité en saturation,

systeme avec commande IBVS, pré-filtré, automatisé pour un suivi de navire,

méme architecture de commande que précédemment, mais pour un recalage en position

sur z (axe longitudinal).

4.2.2.1 Test (a) - Consignes en vitesse d’amplitude élevée

Ce cas concerne surtout la commande en vitesse longitudinale u. La Figure 4.8 montre
la réponse du systeme pour 6 valeurs de vitesse de consigne, avec u¢ la consigne initiale,
u%;, la consigne pré-filtrée et u la réponse en vitesse. Le choix d'une fréquence de coupure f.
du filtre assez élevée par rapport a la fréquence propre du systéeme permet de conserver les
performances en termes de suivi une fois 'erreur e suffisamment faible.

Vitesse u (m/s)

10 -
,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, 1 =
Ugye |
,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, L
Q
E 5 A 2 e e e e e
< e e S S S
0
| | | | | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24
t (sec)

FIGURE 4.8 — Systéme avec Filtre 1 - Réponse a un échelon de vitesse u¢

4.2.2.2 Test (b) - Réponse a un échelon de position (échelon dans 1’image)

La réponse du systeme avec IBVS est affichée dans la Figure 4.9, pour un déplacement
de 5 m. Le dépassement est faible grace a une augmentation des gains des lois TRC, avec
des performances proches de la situation évoquée au chapitre précédent (Figure 3.19 p. 122).
Pourtant on peut noter 'absence d’activité saturante, avec des variations plus lisses de la
position des actionneurs.
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4.2. Un premier compromis intuitif pour augmentation de stabilité

IBVS3 (Filtre 1) - Position
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S~— | - y
El 2
p= ‘ X
0 |
CE -4 : Z B
76 | | | | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t (sec)
IBVS3 (AC) - Position actionneurs
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FIGURE 4.9 — Systéme avec Filtre 1 - Déplacement de 5m, cible statique
IBVS3 (AC) - Position
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FIGURE 4.10 — Systéme avec Filtre 1 - Déplacement de 30m, cible statique - Position

Par contre, pour une amplitude large i.e. un déplacement de 30 m on note malgré tout
un dépassement assez conséquent de 2,5 m, soit 8,33 % visible en Figure 4.10. Les raisons
sont simples : 'emploi d’'une limitation d’accélération sous forme de saturation entraine une
perte d’agilité de l'appareil. Une illustration est visible dans la Figure 4.12 dans le cadre
d’un déplacement sur 30 m par rapport a une cible statique : I’agilité, illustrée par les angles
d’assiette (¢, 0), est limitée en amplitude comme prévu lorsque 'accélération de consigne est
saturée (Figure 4.13). Ainsi la décroissance sur l’erreur en position ne s’accompagne pas d’une
décélération adaptée.
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Chapitre 4. Augmentation du domaine de stabilité et maintien des
performances du systéme par ajout d’un filtre anti-windup

IBVS3 (AC) - Position actionneurs
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| | | | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t (sec)

FIGURE 4.11 — Systeme avec Filtre 1 - Déplacement de 30m, cible statique - Actionneurs

IBVS3 (AC) - Attitude
| T T

] 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t(sec)

FIGURE 4.12 — Systeme avec Filtre 1 - Attitude lors d’un changement de position de 30m

En parallele on note que I'activité reste faible, bien qu’a un niveau critique sur la vitesse des
actionneurs (de position DDZ), comme visible dans la Figure 4.11. Il est possible de réduire
ce dépassement en augmentant la bande passante du filtre et la saturation L;. Procéder
ainsi entre toutefois en contradiction avec les objectifs pour suivi de navire - le filtrage et la
protection aux saturations.

4.2.2.3 Test (c) - Suivi du navire

La configuration choisie permet de filtrer la gamme de fréquence relative aux oscillations
verticales de la houle. Ce filtrage vient en complément du filtre actif ajouté sur les degrés de
liberté horizontaux et représenté en Figure 4.7.

Bien que le systeme soit capable de filtrer les oscillations verticales le filtrage n’est donc
pas aussi efficace qu’il ne devrait 1’étre : les oscillations demeurent sources d’instabilités. Sur la
Figure 4.14 on constate un maintien du suivi avec un filtrage des oscillations, mais ’apparition
de fortes vagues tend toujours a déstabiliser le systéme. En effet, & partir d’'un certain niveau
de dégradations on note 'apparition d’oscillations proches d’un comportement caractérisant
des PIO. Autrement dit, si un pilote suit exactement ces consignes et les envoie aux manches
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4.2. Un premier compromis intuitif pour augmentation de stabilité

IBVS3 (AC) - Vitesses et consignes avant et aprés filtrage
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FIGURE 4.13 — Systeme avec Filtre 1 - Vitesse lors d’un changement de position de 30m
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IBVS3 (AC) - Position
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FIGURE 4.14 — Systeme avec Filtre 1 - Comportement pour une tache de suivi de navire

IBVS3 (AC) - Erreur en position
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FIGURE 4.15 — Systeme avec Filtre 1 - Erreur en positionnement pendant le suivi de navire

alors des PIO apparaissent. Dés lors 'IBVS, a force de voir le systéme limiter sa vitesse,
génere des consignes de plus en plus importantes que 'on peut distinguer sur les courbes de
vitesse de la Figure 4.16.

D’une certaine facon on peut dire que le Filtre 1 a supprimé le risque de windup mais au
détriment de la stabilité globale du systéme nominal. Le seul moyen d’influer sur la stabilité
de ce systeme est de modifier les caractéristiques fréquentielles des filtres, a savoir la bande
passante. Toutefois, réduire la bande passante du Filtre 1 permet de stabiliser lors du suivi,
mais au détriment de la qualité du positionnement, testé dans le cas (d).

4.2.2.4 Test (d) - Recalage en position lors du suivi

Sur la Figure 4.17 on remarque que les déplacements sont toujours accompagnés de dé-
passements, bien que dans ce scénario ils sont principalement dus aux mouvements du navire.
On peut aussi noter que ce déplacement d’amplitude élevée sur x entraine aussi un fort ac-
croissement d’altitude (de I'ordre de 10 m), ce qui est peu appréciable si I'on prend en compte
que 'IBVS envoie en retour des consignes pour redescendre.
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4.2. Un premier compromis intuitif pour augmentation de stabilité

IBVS3 (AC) - Vitesses et consignes avant et aprés filtrage
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FIGURE 4.16 — Systeme avec Filtre 1 - Vitesse lors d’une tache de suivi de navire
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FIGURE 4.17 — Systéme avec Filtre 1 - Comportement pour un recalage en position lors d’un
suivi de navire
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IBVS3 (AC) - Erreur en position
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FIGURE 4.18 — Systeme avec Filtre 1 - Erreur en positionnement pendant le

IBVS3 (AC) - Vitesses et consignes avant et aprés filtrage
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FIGURE 4.19 — Systeme avec Filtre 1 - Vitesse lors d’un changement de position avec suivi de

navire

4.2.2.5 Bilan - Filtre 1

Ce filtre actif est aisément utilisable pour des consignes en vitesse rapides ou d’amplitudes
élevées, ou pour de 'IBVS employé avec une cible statique. Dans ces situations il est possible
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d’éviter une dégradation des performances si :

— la fréquence de coupure f. est augmentée,

— la limite d’accélération de consigne est augmentée.
Cependant, dans le cadre d’un suivi d’une cible mobile ce pré-compensateur atteint rapide-
ment ses limites. En effet, le filtrage de la dynamique de houle introduit une contrainte sur
la bande passante qui ne va pas de pair avec le besoin de précision d’un recalage en position.
Dans le cas d’un suivi de navire on souhaite réduire la bande passante, alors que dans le cas
d’un repositionnement (suivi de cible statique) on souhaite plutoét la conserver. Lorsque la
structure est figée un compromis est donc nécessaire.

Le deuxieme point notable est qu’avec la dynamique de houle les consignes IBVS tendent a
rentrer en conflit avec les limitations des consignes sur le long terme. Ce conflit entre consignes
d’entrées et filtrées constitue & lui seul un facteur de déstabilisation que ’on peut remarquer
sur les courbes de vitesse (Figures 4.16 et 4.19). Or ce facteur n’est pas présent en ’absence
du Filtre 1, comme on a pu le constater au chapitre précédent (exemple dans la Figure 3.24,
page 124). Il serait donc tentant de laisser un certain degré de liberté dans ces limitations, de
sorte a conserver ’agilité nominale du systeme lorsque les erreurs sur les consignes de vitesse
diminuent. Or, pour ce type de pré-compensateur il serait utile de prendre en compte les
caractéristiques du systeme lors de la synthese. Ce procédé fait I’objet de la section suivante.

4.3 Une autre approche basée DLAW alliant stabilisation et
performance

Dans la section précédente les solutions apportées et basées sur des considérations in-
tuitives ont vite trouvé leurs limites. Une des raisons possibles est que lors de la syntheése
seuls les objectifs ont été pris en compte, et non la connaissance du systéme. Or, grice a la
modélisation de systemes saturés sous forme LFR, la connaissance du systeme est exploitable
pour moduler les limitations d’accélération et ainsi améliorer les performances sans menacer
la stabilité. Cette approche de syntheése pour des systémes saturés a d’ores et déja été traitée
dans la littérature, au travers des techniques de synthese de type DLAW ou MRAW présen-
tées dans la sous-section 1.5.3.2 de I’état de 'art. En particulier, modéliser le systeme permet
d’employer les Théoremes 1.1 et 1.2 (p. 58-58) pour caractériser le domaine de stabilité et la
performance de ce systéme saturé avant, pendant et apres la synthese.

En paralléle la modélisation du systéme saturé permet d’employer d’autres outils modernes
de synthese pour la génération de compensateurs anti-windup. Dans ce cas-la les techniques
basées sur la résolution de LMI conviennent, tout comme celles basées sur la résolution d’'un
probléme H o par optimisation non-lisse. Dans cette section le choix d’orienter la synthese d’un
pré-compensateur sous la forme d’un filtre avec anti-windup est conservé. Plusieurs structures
de pré-compensation ont été mises en place en utilisant ces techniques modernes. Dans cette
section ces structures ont été calculées uniquement pour influencer les mouvements sur ’axe
longitudinal, c’est-a-dire pour agir sur les consignes u¢, et se présentent sous la forme :

(A) d’un retour anti-windup linéaire directement sur la consigne,
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(B) d’un filtre actif, dérivé du Filtre 1 mais avec un retour linéaire,

(C) d’un filtre a fréquence variable f.(e), dont la valeur varie en fonction de l’erreur en vitesse
de consigne e = u§ — us, de sorte & garantir la stabilité sur un domaine prédéfini grace
a la connaissance du systéme.

Les sous-sections suivantes abordent le processus de synthese et les résultats obtenus avec ces
pré-compensateurs.

4.3.1 Mise en forme LFR pour la synthese anti-windup

Avant de pouvoir procéder a la syntheése anti-windup il faut tout d’abord mettre en forme
le systeme de sorte a considérer les effets de saturations comme des perturbations. Cette mise
en forme, présentée dans la Figure 4.20 et sous forme standard dans la Figure 4.21, est un
dérivé de la représentation (1.45) décrite dans I’état de l'art.

< £

c Modele de
référence

Y
> L(S) vt + rO_> Zperf

g

<
o

re L TRC |8U®
»| (basé AC) y
u¢ > i U >

Précompen- . - N
S Hél t
sateur AW Actionneurs élicoptere
We 2 Ze We ¢ zZp wa A ZA

FIGURE 4.20 — Mise en forme du systéeme avec saturations en fonctions zones mortes, avant
définition d’une forme standard

La premiere étape consiste a représenter les saturations sous forme de fonctions zones
mortes ¢(.). Ensuite, dans le cadre d’une synthése robuste on considére aussi ’existence
d’incertitudes et de dynamiques non modélisées : une perturbation A est donc prise en compte
par le modele d’hélicoptere, ce qui permet l'introduction de (wa, za) comme entrées/sorties
exogenes. Enfin, et selon la structure choisie, le pré-compensateur peut étre muni ou non d’une
saturation en accélération. Cette saturation est symbolisée aussi via une fonction zone morte

T

c C C

¢1(.). Les consignes d’entrée du systéme sont regroupées dans le vecteur (uc v wt r )
Toutefois, dans le cadre de cette section seule la consigne sur I'axe longitudinal est prise en
compte, c’est-a-dire que les autres consignes (v¢, w¢, r¢) sont fixées a 0. Ce choix se justifie
par le fait que les mouvements de grande amplitude concernent principalement ce degré de
liberté, les autres étant normalement limités par le contexte opérationnel. On définit alors la

consigne d’entrée w, = u€. La représentation ainsi obtenue est résumée ci-dessous, appropriée
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vaw

A ZA
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FIGURE 4.21 — Modele LFR pour synthese anti-windup

pour une syntheése anti-windup via des techniques Ho, robustes structurées :

z = Ax +
) = Ciz +
24 = Chyr +
Ze = (Csr +
Zperf = Cyx +
ZA = 651‘ +

Biw,

Dyywe
Dojw,
Dsjw,
Dywe
Dsiw,

+

+ 4+ + +

Bap(zg) + Bazwa + Big(ze)

+ Dizwa
Doop(24) + Daswa + Daso(ze) (4.8)
D32p(z4) + Dzzwa + D3zsg(ze) '
Dyrp(24) + Dazwa + Dasd(ze)
Dsap(zy) + Dsswa +  Dsad(ze)

Afin d’utiliser les Théoreémes 1.1 et 1.2 cette représentation doit étre simplifiée. Les in-

certitudes sont tout d’abord supposées négligeables, donc wa = 0. Les sorties des fonctions

T
7 A ’
zones mortes wg et wg, sont regroupées dans un méme vecteur w,, = <w¢T 'w¢,1T) . De

A LN Ve Ve ’ 7
la méme maniere les entrées (zg, ze) sont regroupées sous z o Enfin, les entrées w, = u¢ sont

supposées de classe W(e, p), ce qui nous permet de poser l'expression suivante :

We = —€W, (4.9)

Il est ainsi possible de travailler sur I'état étendu £. Cet état étendu et les hypotheses précé-

dentes meénent alors vers la représentation (4.10), variante de I’expression (1.48).

|

We

x

| eme

§ = AL+ B,

y = G¢f

25 = Co+Dawy (4.10)
Wy = d)(%)
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-A By By By
— RMaX"Na — R7aXxm
A 0 —e € Bs [ 0 0 €
Ci = -01 D] € RMX"a (4.11)
Cy Doy Doy Doy
Co = € RPX"a Dy = € RPXP
2 C3 Ds 2 D3> D3y

4.3.2 Application des outils d’analyse et de synthese

4.3.2.1 Cas des structures (A) et (B)

La structure (A) repose sur un simple retour anti-windup v directement sur la consigne
u®, tel que présenté dans 1’équation (4.12).

uf =u+v (4.12)

Ce retour, représenté par v, est fourni par un compensateur anti-windup qui traite I’informa-
tion d’activité wy et que I'on peut représenter sous forme complexe par J(s), tel qu’employé
dans I’équation (4.13).

v=J(s)wy (4.13)

La structure (B) représente une variante du Filtre 1 mais avec un retour linéaire v en lieu
et place d’une saturation sur u¢, comme représenté dans la Figure 4.22. Le retour v est calculé
de la méme fagon, sous la forme 4.13.

(Y
¢ + e + l—i_ c
u %?—%O—» J

FIGURE 4.22 — Filtre actif avec retour anti-windup linéaire - Structure (B)

Dans la mesure ot, dans la structure (A), le retour est directement envoyé dans la consigne,
le choix est fait de passer par un compensateur J(s) dynamique et non statique afin d’évi-
ter tout phénomeéne de boucle algébrique. A contrario, pour la structure (B) des structures
statiques ont aussi été employées.

Dans les deux cas la synthése du compensateur anti-windup J(s) est effectuée par le
biais d’une synthese H, structurée, et en se basant sur une partie de la représentation (4.8).
Le probleme associé est résolu a l'aide des méthodes d’optimisation non-lisse exposées par
Biannic et Apkarian [176]. Grace a la forme standard du probléme (Figure 4.21), et sous
couvert de bien choisir les fonctions de pondération W,y pour la performance zpe,r et Wy
pour la robustesse face aux saturations zy, le probleme Ho, a résoudre peut étre défini autour
de la matrice de transfert H(J, s), avec ¢; < co. Le probléme H, & résoudre est donc énoncé
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par (4.15), avec J(s) sa solution.

1
*Tw—>z (P erf(3)7 ']) 0
H(J,s)=|@ perf P 4.14
(,) 0 Ty sz (Paw(s), J) (4.14)
J(s) =min max o(H(J,jw
() J w€[0,00] ( ( J )) (415)

soumis &  stabilité nominale

Lors de la synthese la priorité est donnée a la stabilité plutot qu’a la performance grace a un
choix adapté des fonctions de pondération. Toutefois les différentes syntheéses ont mené a des
résultats peu concluants, avec des marges de stabilité variant peu avec ’ordre du compensateur
J(s) : pour une structure statique le compensateur n’était pas adapté, et le choix d’une
structure dynamique passe par une prise en compte du systéme complet pour une synthese
d’ordre plein - ce qui peut étre assez laborieux en calcul pour des améliorations limitées.

= 60| " Systéme initial ‘ ‘ ‘ |
o —— Avec AW direct j
.03 -~ Avec filtre (f. = 10Hz) ! |
=~ n |
8@ 401 Avec filtre (f, = 10Hz) + AW |
z |
2 20| ! |
— /
3 ,
M -

0 \ : \

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

Consigne en vitesse u® (m/s)

FIGURE 4.23 — Structures (A) et (B) - Courbes de performances

La Figure 4.23 montre le niveau de stabilité et de performances pour les deux meilleurs
pré-compensateurs (A) (noté « AW direct ») et (B) (« Filtre f. = 10 Hz + AW ») obtenus
apres synthese. Pour rappel, v représente un nombre bornant 1’énergie en performance, tel
que présenté dans ’état de I’art avec le Théoreme 1.2, page 58, et pyq. représente le domaine
de stabilité. En parallele les courbes du systeme sans pré-compensateur et celles du systéme
pré-filtré par un filtre passe-bas classique sont aussi affichées a titre de comparaison. La
fréquence de coupure f. de ce dernier est choisie pour obtenir un domaine de stabilité de
valeur équivalente a celle de la structure (A). Les résultats montrent que :

— un retour anti-windup direct augmente le domaine de stabilité de 28 %, mais un simple
filtre de fréquence de coupure a 10 Hz produit ce méme résultat. Toutefois avec un
filtre la performance est plus réduite : le maximum d’énergie v du systeme filtré est
trois fois supérieur a celui du systéme avec anti-windup, i.e. la structure (A).

— Combiner filtrage et anti-windup (structure (B)), par le biais d’un retour sur le terme
dérivé avant intégration, fournit aussi une bonne extension. Cependant il semble né-
cessaire de limiter la fréquence de coupure du filtre : si tel est le cas, le filtre serait
assimilé a 'approximation (4.17), et le retour anti-windup risquerait d’étre ignoré dans
le calcul de la dérivée ujc
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— d’un autre c6té il est possible d’étendre la stabilité du systéme grace a des filtres,
méme avec une bande passante plutdt faible. La seule contrainte est de devoir choisir
la fréquence de coupure f. plus grande que celle du systéme nominal, aussi assimilable
a un systeme passe-bas du premier ordre.

s = fe(u® —uf) +v (4.16)
uG) (4.17)

L’augmentation du domaine de stabilité par le biais des anti-windup envisagés n’est donc
a priori pas assez significative pour les applications souhaitées. Il est possible d’élargir encore
davantage en employant un filtre passe-bas de bande passante plus faible. Cependant, avec ce
choix les performances diminuent davantage, quel que soit 'amplitude de la vitesse d’entrée
u€. Dans ’idéal, une faible variation de la consigne d’entrée devrait étre suivie d’une réponse
aussi rapide que celle du systeme, alors que pour une variation élevée la réponse devrait étre
plus lente. Ce comportement est impossible a avoir avec un filtre a fréquence fixe. La structure
(C), présentée ci-dessous, est un moyen d’atteindre cet objectif.

4.3.2.2 Structure (C) - Un filtre actif construit griace a la caractérisation du
systéme

Comme précisé précédemment, ’ajout d’un filtre en pré-compensateur augmente le do-
maine de stabilité. Considérons le systéme initial pré-compensé par un filtre passif, de fré-
quence de coupure f.. Grace au Théoreme 1.1 un lien entre marge de stabilité ppq, et fré-
quence f. a été trouvé : ce lien est représenté par la fonction g de I’équation (4.18), et tracé
dans la Figure 4.24.

p=g(f.) (4.18)

—
o

Marge pmax (m/s)

| | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2

l l l

0 |
Constante de temps du filtre 7 = 1/ f.. (sec)

FIGURE 4.24 — Marge de stabilité du systéme initial pré-filtré, en fonction de la fréquence du
filtre
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Ce comportement est intéressant car il est désormais possible de générer un filtre a partir
de la marge de stabilité désirée. La structure choisie est un filtre de fréquence variable f.(e),
fonction de l'erreur en consigne de vitesse e. Le but est d’obtenir un filtre qui s’adapte en
fonction de la situation, selon les objectifs suivants :
— agir comme un filtre rapide (fréquence de coupure f. = fo.) lorsque lerreur e entre
vitesse de consigne u€ et vitesse filtrée de consigne u§ est faible,
— agir comme un filtre lent (f. < fo.) lorsque l'erreur est grande.

FI1GURE 4.25 — Filtre actif avec retour anti-windup

Le choix se porte sur le pré-compensateur modélisé dans la Figure 4.25. Mis sous équation
cela revient a écrire la relation (4.20). Les objectifs sont traduits par la relation (4.21), qui
dépend d'un objectif de stabilité p,,; que 'on souhaite atteindre avec ce filtre et caractérisé
par la fréquence de coupure fiin.

e=u’—uj (4.19)
T fe(e)e (420)
€ = Pobj = fe(pobj) = fmm (4'21)

La définition de f,(.) est ouverte, mais dans le cadre de cette these elle est définie par la
relation (4.22). L’idée générale est de reprendre en partie la structure du Filtre 1 : la saturation
de l'erreur L. sert de seuil limite en-dessous duquel le pré-compensateur fonctionne comme
un filtre standard de fréquence fy.. Une fois cette limite dépassée la fréquence équivalente f,
commence a décroitre. Le gain ky est alors défini pour moduler cette baisse de fréquence de
sorte a obtenir la fréquence f(e) = fmin associée a la marge de stabilité p,p; souhaitée.

Wy = foesatr, (e) + kior, (e) (4.22)

_Joe if |e] < Le
satr.(€) = { sign(e)Le otherwise (4.23)
or.(e) = Led(e/Le) (4.24)

D’un point de vue physique cette limite sur I’erreur est directement liée a une limitation
sur I'accélération filtrée de consigne 11? a ne pas dépasser. On peut le constater facilement
dans la Figure 4.25. A partir de certaines simplifications du modele, déja employées pour le
Filtre 1, on peut y retrouver une limite sur I’angle de tangage 6°.

1 Xy
Le=—0Lje~—
‘ fOc “ fOc
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Enfin, combiner les relations (4.20) et (4.22) avec l'erreur initiale e = ppq, permet d’en

déduire la valeur du gain ky :

ky = Jminfots = ];fOcLe (4.26)
Pobj e

Cette définition de fe(.) permet finalement d’obtenir le profil présenté dans la Figure 4.26,
calculé avec les données numériques du Tableau 4.3.

—— Freq. équivalente f.(e) |

s
T I 10
B L —— Marge espérée pmax
= i
g o Erreur e
~_ =

. &

EE 5 2
Q.g

L

0.8

< .
e
= ;&j 0 I I I I [ I I

0 1 2 3 4 5 6 7 8

Erreur en vitesse e = u® — u$ (m/s)

FIGURE 4.26 — Fréquence de coupure et marge de stabilité estimée, en fonction de ’erreur en

vitesse e

£0 foe Pobj Jmin Lie
1,078 m/s | 10 Hz || 8 m/s | 0,57 Hz || 1 m/s?

TABLE 4.3 — Valeurs numériques pour cet exemple

La stabilité et la performance de ce filtre est évaluée en comparaison avec le systéme initial
et le systéme filtré - avec un filtre soit de fréquence fo. « élevé », soit de fréquence f,in plus
faible. L’évaluation fait appel aux Théoréemes 1.1 et 1.2, ainsi qu’a des tracés temporels.

Une stabilité a priori plus grande que prévue La Figure 4.27 montre les marges de
stabilité ppqz et les niveaux de performance v pour deux filtres standards, pour le filtre actif
avec deux valeurs différentes de seuil L., et pour le systeme initial. On peut noter que la
combinaison de foc, popj (respectivement fmin) et Le fournit plus de stabilité que prévu. En
effet, dans les deux cas de filtrage actif la marge estimée pp,q, est supérieure a 1’objectif de
départ p,p;. La contribution du seuil L. est aussi significative :
— Une valeur plus élevée de L. permet au systéme pré-filtré de répondre rapidement pour
des consignes u¢ d’amplitude plus élevée. Ainsi la marge et la performance augmentent.
— Toutefois une valeur trop élevée revient a ramener le filtre actif au comportement du
filtre classique, de fréquence f. = fo. vu que le seuil L, n’est pas dépassé. Dans ce cas
précis la marge de stabilité chute.
Du point de vue des performances, les résultats sont meilleurs avec ce filtre actif qu’avec des
filtres standards : pour chaque valeur de consigne u® € [0, poy;] I'énergie v est plus élevée dans
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T T I I ‘

= so0ll— Systeme initial .
G;J —— Filtre standard (fo.)
3 —— Filtre standard (fonin)
& 400 H . = |
: —— Filtre fu(e) < foo (Lae = 1)
1) — Filtre fe(e) < fOc (LUC = 1’5)
S 200 | |
3
aa)]

0 JJ | w : ‘ \ \ ‘ ‘ ‘ :

0 1 2 3 4 ) 6 7 8 9 10 11

Consigne en vitesse u¢ (m/s)

FIGURE 4.27 — Niveaux de stabilité et de performance pour le systéme avec filtres actif ou
classiques, et pour le systeme initial non-précompensé

le cas des systemes pré-compensés par le filtrage classique.

Comportement dynamique Les déductions issues de la Figure 4.27 sont vérifiées dans le
domaine temporel. Dans la Figure 4.28 on remarque que pour 'amplitude maximale autorisée
Pmaz la consigne d’entrée u¢ engendre un début d’activité saturante wy mais comme prévu
sans risque d’instabilité. Le comportement du systéme saturé pré-filtré rejoint d’ailleurs celui
du systéme nominal (sans saturation) au bout de 5 secondes. Comme prévu, on remarque

T T T T T T T T T
.10
£@
2E
< s
? o 51
2=
g /
§ "8 ,//’ - ;‘jnominal
0 | | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
2 I I I I I I I I I
—— W¢1
s | — We2 |
i ! —— W¢3
= —— Wg4
.z ” | ‘ S w
= | | | 45
Z o0 . ”\”(Mluhlrll‘nl'i.i‘ ‘]"\‘[“ '17i‘“\;]'"”“l'lf . I”'lw ”\Ilu\”‘lh\‘nlh“f"l"'}‘llj I"l” - 5 i‘; MWMM
- - - Wes
_1 | | | | | | | | |

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

FIGURE 4.28 — Systeme avec filtre actif, avec les données du Tableau 4.3 et la consigne

Cc __
U _pmax

aussi via la Figure 4.29 que pour n’importe quelle entrée u® € [0, pop;] la réponse temporelle
est un intermédiaire entre les filtres classiques rapide (fo.) et lent (fmin). Compte tenu du
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S N
B R B T e | P B S T
=
ﬁ{ ---u (fmin)
%Oé 0 — (f min)
o i 4+ u® (fOc)
;Gg Té —u (fOc)
57T 2r — - uf (fele))
; w(fle) | |
0 2 14 16 18 20
4r I
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FIGURE 4.29 — Systeme avec filtre actif, avec les données du Tableau 4.3 et la consigne

Cc __
U _pmaac

comportement visible entre les deux Figures 4.28 et 4.29 la réponse du systéme avec filtre actif
tend plus aisément vers celle du systéeme nominal. Ces conclusions confirment les observations
de la Figure 4.27 sur ~.

Contraintes sur fy. et L., en pratique La Figure 4.30 donne un meilleur apercu des
marges de stabilité possibles en fonction du jeu de parametres (foe, Le). Comme écrit précé-
demment il semble pratique de maximiser la valeur de L.. Cependant, comme montré dans
la relation 4.25, les consignes en tangage 0¢ et en vitesse u€, ainsi que 'erreur, e sont liées.
Un seuil L, élevé signifie une inclinaison 6 tout aussi grande, ce qui n’est pas désirable. Des
lors, afin de conserver une dynamique hélicoptere plus réaliste ce seuil est maintenu sous une
valeur maximale. Le choix a été fait de choisir L. tel que son équivalent sur 6¢ (Lgc) soit
maintenu assez faible, par exemple en-dessous de 6 degrés.

De plus, on peut augmenter fy. car une bande passante élevée permet de conserver le
comportement initial du systeme. La Figure 4.30 montre aussi que les marges de stabilité
augmentent, & f;, constante. Un comportement asymptotique est aussi visible, mais ce n’est
pas si surprenant : le comportement du systeme reste le méme pour des hautes fréquences
foe, comme on pouvait le deviner grace a la Figure 4.18.

Utilisation avec 'IBVS Le comportement en vitesse dans le cadre d'un changement de
consigne en échelon est validé, il reste donc a étudier le comportement dans un cadre plus
dynamique comme par exemple avec I'IBVS. La Figure 4.31 montre le comportement pour
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FIGURE 4.30 — Marge de stabilité théorique, en fonction de I’écart en fréquence fo. — fimin €t
L. (exemple pour fpm, = 0,57 Hz)

un recalage en position de 5 m, et la Figure 4.32 pour un déplacement de 30 m.

On constate que le filtre actif (Filtre 2, noté « F2 ») est plus rapide et plus précis, comme
espéré. Cette amélioration se paye cependant sur des manceuvres de plus grande amplitude,
pour lesquelles on peut observer ’apparition d’oscillations voire d’instabilités.

Dans un cas de forte mer avec recalage en position, ce comportement est retrouvé dans
la Figure 4.33. Les courbes, tracées sur 150 secondes, témoignent d’une meilleure stabilité
vis-a-vis des oscillations de mer. Pour autant, on releve des dynamiques verticales de ’ordre
de 2 m : il serait donc plus judicieux de procéder différemment.

4.4 Bilan

Dans ce chapitre différentes stratégies ont été testées afin de pallier la principale faiblesse
de la commande IBVS pour l'appontage, a savoir ’élimination du phénomeéne de windup
mais surtout des dynamiques de houle. Ce dernier critere étant indépendant de I'image et de
I’appareil, 'option adoptée a été de filtrer les consignes générées par 'IBVS pour éliminer en
partie cette dynamique. Pour cela, deux pré-compensateurs ont été privilégiés, appelés Filtre
1 et Filtre 2.

Le Filtre 1 permet de réduire ces problémes de windup et de houle de maniére intuitive
et efficace. Cependant ’absence de retour sur I’état du systeme, en particulier sur le conflit
entre consignes d’origine et filtrée, peut mener vers des dynamiques a suivre peu viables dans
le temps. En effet, au-dela d’une minute de simulation le systéme tend a créer des instabilités.

Le Filtre 2 apporte des améliorations notables en termes de performance, globalement
meilleures que le Filtre 1, mais aussi sur la stabilité - avec une marge de stabilité plus élevée
que les prévisions initiales. Néanmoins des améliorations restent nécessaires dans le cadre de
forts déplacements.
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FI1GURE 4.31 — Comportement des Filtres 1 et 2 pour un déplacement de 5 m

156



4.4. Bilan

IBVS - Position
il e —
. D ____________ '?_: __________ e R PR —
E
51T -
T x(F1)
8 20f x(F2)
a0 " I 1 I I 1 I I
0 5 10 15 20 25 30 35
t(s)
IBVS - Position Error
—_ _.__-__::_—__.'_ —_—__——_—_:____,____s____
E 0
5 e(x) (F1)
S 10t ely) (F1)
s elz) (F1)
= 201 e(x) (F2)
8 ely) (F2)
o a0 " | | | | | elz} (F2) [ 4
0 5 10 15 20 25 30 35
t(s)
IBVS - Speed
T B8R
E gHV u {F1})
E- — = Tuf(F1}
=4 u (F2)
32 -~ —ut(F2)
k5
o O = =
[«
[43] _2 | 1 | 1 1 1 I
0 b 10 15 20 25 30 35
t(s)
IBVS - Command
Bor DDZ (F1)
s T DOL (F1)
= ) DDM (F1)
0 Bl pe— |
= DDN (F1)
= — e o ) B DDZ (F2) |
£ DOL(F2) |
g DDM (F2)
& DDM (F2)
| 1 1 1 T T
10 15 20 25 30 35

FIGURE 4.32 — Comportement des Filtres 1 et 2 pour

tis)

157

un déplacement de 30 m



Chapitre 4. Augmentation du domaine de stabilité et maintien des
performances du systéme par ajout d’un filtre anti-windup

IBVS - Position

5 |
|I ]. il Fa - - _zplajim'n
E 0 - |-—\ N SN S ,'!r._')‘-." A D = S e = '\‘.-f-"_/'\. - = = —xC
= | o "
S 5rf. , Ay A zC
@ i i "
o .
o -0 . ¥
f z
15 | | | 1 1 | | |
0 20 40 60 80 100 120 140
t(s)
IBVS - Position Error
-
= 0 f=esor / B T R e S xf-'}-"»s-q-"ha_/* A e P S “;\Jr-\-ﬂ'-_"_'_:"_'_‘-.ﬂ;r‘,ﬂ
= //x/\/ S \J;" ANANN NN «f\/\_.x---»z\ S
E o e(x)
5 ely)
-1;; 201 e(z)
o T atiorm
-30 -“f 1 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140
t(s)
IBVS - Speed
14 - u
)
£
4
=
=
=]
ik}
b}
j=1
wn 2r f i Ny g
. |,|!I_!»’\,\ ',' P A M et e R
0 [ el ‘v" "' FNTATE Lﬂ. M) LV 11' St Ry, L AROT R, A Ay Sy
vy ] w i W
o I l‘ | |
0 50 100 150
t(s)
IBVS - Command
— 80 'F ft ' n
E ,""/‘ f\ufv WAVAYAYA '1 J’“\;V‘III‘{' /\ '| |' ”'N"Un' }(\f J'nlllfr'l.f\\/\ﬁ |'Inlllf'v\a".ll/ﬁ"||
= LT} | | \
=
c 60 w’\/\J‘J AN f‘\f\f f»/““fﬁ vava “"‘u“wﬁf\fw\/\f"» AVA=SYAY _—
E v - — Fh— e - e ] ooL
£ DOM
S 40 DON
| 1 ]
1] 50 100 150
t(s)
FI1GURE 4.33 — Comportement du Filtre 2 pour un suivi de navire avec recalage en position
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CHAPITRE 5

Evaluation des lois de commande
sur simulateur temps-réel pour
application réaliste
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Résumé

Ce chapitre traite de la validation les lois de commande dans un contexte
plus réaliste que dans le cadre des simulations hors ligne, ceci grace a
I’existence de phénomenes non-modélisés précédemment tels que Deffet
de sol ou le sillage navire. A défaut de pouvoir tester sur un appareil
réel, 'ensemble des tests des différentes lois de commande est mené sur
I’environnement de simulation PycsHEL.

Dans un premier temps la plateforme PycsHEL est présentée, avant
d’aborder I'architecture du modele de lois de commande ajouté au banc
de simulation dans le but d’expérimenter différentes lois de commande.

La seconde partie est l'occasion de présenter les différents tests de vali-
dation employés pour I’évaluation des lois de commande développées au
cours de ces trois derniéres années.
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Chapitre 5. Evaluation des lois de commande sur simulateur temps-réel pour
application réaliste

5.1 PycsHEL, un simulateur temps-réel pour hélicopteres

IONERA Salon-de-Provence dispose dans ses locaux d’un simulateur de vol pour voi-
lures tournantes appelé PycsHEL. Celui-ci fait partie d’un ensemble plus vaste de moyens de
simulation, le LABSIM !, composé de trois moyens physiques :

— PycsHEL : un banc de prototypage et d’essais de systemes pour hélicopteéres,

— SCHEME : un banc de prototypage pour interfaces innovantes,

— LIPS : un banc d’expérimentation pour I’étude des interactions homme/systéme.
Dans le cadre de cette these seul le moyen PycsHEL est utilisé.

FI1GURE 5.1 — Apergu du banc PycsHEL

Le banc PycsHEL est visible sur les photos de la Figure 5.1. L’objectif de ce support est
de permettre I’évaluation par Iessai de différents systemes pour hélicoptéres. Le simulateur
PycsHEL dispose :

— des commandes : le manche collectif, le manche cyclique, les palonniers,

— d’un tableau de bord, avec un affichage proche de 'existant avionique mais simplifié,

— d’un affichage graphique de 'environnement extérieur (météo, reliefs), par le biais

de quatre vidéo-projecteurs fournissant une image de l’environnement vers ’avant, a
gauche, a droite, et une vue basse - cette derniere étant indispensable pour la simulation
des opérations hélicopteres.

Architecture du PycsHEL Le simulateur PycsHEL est composé de plusieurs systemes
communiquant entre eux :

— HOST : modeéle dynamique non-linéaire d’hélicoptere, il se configure comme pour les
simulations hors ligne.

— un modele dynamique générant la houle et les mouvements du navire. En particulier
le sillage est modélisé.

— un modele pour les manches actifs installés sur le simulateur : le modele Wittenstein
(du méme nom que la marque des manches) permet de considérer les manches sous
forme de boite noire, avec des sorties telles que la position des manches et 1’état des
différents boutons, etc.

1. Site internet, pour plus de détails : https ://labsim.github.io/
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— VESA (Visual Environment for Simulations in Aeronautics) : environnement gra-
phique pour 'affichage du terrain (terre, ciel et mer) et des conditions météo autour
de I'appareil,

— un modele de moteur pour rotor,

Il est & noter que jusqu’a peu il n’existait pas de modele générique destiné & contenir
I’ensemble des lois de commande a tester dans PycsHEL. Or un tel modele, dont le contenu
interne serait facilement modifiable, serait utile pour la validation de chacune des lois dé-
veloppées dans cette these. Ce défaut est compensé pour les besoins de cette these avec un
nouveau modele appelé ControlLaw.

5.2 Procédure d’implémentation sur simulateur

5.2.1 Création d’un modele « boite noire » pour lois de commande

Dans l'optique d’une validation de diverses lois de commande, le modéle ControlLaw a
été intégré a l'environnement d’origine du simulateur. Concrétement il s’agit d’un modele
Simulink construit sur le principe d’une boite noire, avec des entrées/sorties prédéfinies et
destinées a étre figées pour communiquer avec le reste du simulateur i.e. sans modifications
ultérieures des communications entre systémes. Toutefois le contenu du modele ControlLaw
reste personnalisable : il suffit de mettre a jour le fichier source Simulink puis de recompiler le
code source généré. L’intérét de cette démarche est de pouvoir se passer de toute modification
des autres couches logicielles.

5.2.2 Architecture du modéle ControlLaw

Le modele Simulink ControlLaw.slx a été construit afin de permettre non seulement
I'utilisation des lois définies dans cette these, mais aussi d’autres développements amenés a
étre testés dans le cadre d’autres projets comme CONTAHCT. De fait, les entrées/sorties
permettent de prendre en compte a la fois les mesures de 1’état hélicoptere, la position des
manches Wittenstein, I’état du navire... mais aussi d’autres éléments non pris en compte ici,
comme par exemple 1’état des boutons du manche ou du FMS, affiché sur 1’écran.

Mode | Loi associée
0 RCAH

1 ACAH

2 TRC basée RC

3 TRC basée AC

TABLE 5.1 — Sélection des lois de commande dans PycsHEL

Afin d’exécuter les différents tests de validation envisagés, une logique de gestion des
modes de pilotage a été implémentée. Le choix d’une architecture de commande s’effectue a
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partir d’un entier mode mesuré en entrée du modele, paramétré en amont dans un fichier de
configuration. Chaque valeur d’entier correspond a une architecture de commande définie, et
I’ensemble des modes testés est répertorié dans le Tableau 5.1.

Dans le cadre des développements de cette these, la problématique des transitions (ma-
nuelle et automatique) entre les lois n’a pas été abordée.

5.3 Validation des modes de pilotage

Les modes de pilotage ne concernent que les lois pilotées, i.e. RCHH, RCDH, RCAH,
ACAH et TRC, a contrario de la loi IBVS dédiée a du pilotage automatique. Par manque de
temps 'IBVS n’a pas été testé et validé sur PycsHEL.

5.3.1 Tests unitaires et scénarios de validation

Les tests unitaires et le scénario de validation n°® 1 ont pour objectif de faire valider toutes
les lois pilotées. Une exception existe pour la loi RCAH : dans ce cas particulier les consignes
sont exécutées au travers d’un pseudo-modele de pilote pour effectuer des changements d’as-
siette (¢, 6). Ce choix permet d’obtenir un scénario de base identique a celui employé pour
tester TACAH.

Un second scénario consiste a faire valider I'utilisation des lois dans le cadre d’un appontage
en mer : le pilote aurait la pleine possession des commandes de l'appareil et aurait pour
consigne d’évaluer la robustesse des lois - au ressenti - dans différentes situations : 'approche,
le maintien de stationnaire relatif, la résistance au sillage navire, etc. Faute de temps ce
scénario a été testé non pas avec un vrai pilote d’hélicoptére mais avec un expert des systemes
hélicoptéres, interne & 'ONERA, et connaissant les problématiques liées a 1’appontage.

On distingue deux configurations particulieres qui nécessitent, pour les tests, 'utilisation
de deux approches différentes pour le choix des consignes d’entrée.

5.3.1.1 Cas des lois pilotables via des consignes en échelon

Toutes les lois pilotées, a 'exception des lois RCAH, sont utilisables lorsque soumises
a des consignes en échelon. Les tests unitaires associés sont donc définis comme de simples
déplacements aux manches sous forme de consignes en échelon. Les déplacements aux manches
sont limités entre 0 et 100 %. L’ensemble de ces tests est regroupé dans un scénario de test
de validation, présenté par la Figure 5.2.

Le scénario choisi, illustré par la Figure 5.2, permet de couvrir I’ensemble des tests unitaires
et a été choisi simple de sorte a pouvoir étre exécutés par n’importe quel sujet étant aux
commandes des manches. La procédure suivie par le sujet/pilote est la suivante :
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Position (%)

Action aux manches
I I I I I

100 - bbz® =
DDL® | ]
DDM°® \ 1
DDN°®

] —— S | e )

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
t (sec)

FI1GURE 5.2 — Consignes données via les manches collectif, cyclique et pédaliers

incliner le cyclique vers 'avant (DDM¢ = 100 %) pendant une durée 77, et revenir a la
position initiale (de trim),

incliner le cyclique vers l'arriere (DDM¢ = 0 %) pendant T, secondes, et revenir a la
position initiale (de trim),

incliner le cyclique vers la droite (DDL¢ = 0 %) pendant T3 secondes, et revenir a la
position initiale/d’équilibre,

incliner le cyclique vers la gauche (DDL¢ = 100 %) pendant T secondes, et revenir a la
position initiale/d’équilibre

tirer sur le collectif au maximum (DDZ¢ = 100 %) et maintien pendant T5 secondes, pour
une hausse d’altitude pendant 75 secondes,

baisser le collectif au maximum (DDZ¢ = 0 %) pendant Ty secondes, et revenir a la
position initiale,

pousser sur les pédales pour entamer une rotation en lacet (DDN¢), et changer de sens

apreés un certain temps.

Les actions aux manches sont converties en consignes adaptées pour les différentes lois :

toute variation s’effectue autour de I’état d’équilibre, mesuré a ’état initial, 'amplitude maxi-

male des consignes étant choisie en amont. Les résultats enregistrés sur PycsHEL sont com-
parés avec ceux obtenus sur les simulations hors-ligne avec HOST en employant les mémes
consignes d’entrée. A des fins de stabilité les amplitudes maximales des consignes aux manches

sont bornées a de faibles valeurs pour les tests unitaires, conformément au Tableau 5.2.

Loi RCHH RCDH RCAH ACAH TRC
Amplitude max 1,5m/s | 1deg/s | 0,5 deg/s 1 deg 1 m/s

TABLE 5.2 — Amplitude maximale des consignes aux manches, pour chaque lois pilotée

5.3.1.2 Cas particulier de la loi RCAH

En I’état, la loi RCAH définie dans ce manuscrit est utilisée pour effectuer des change-

ments de vitesse angulaire (p,q), et donc indirectement des changements d’assiette (¢,0).
Dans l’idéal cette loi devrait étre munie d’une sous-loi de type Attitude Hold pour aider a
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maintenir 'angle d’assiette constant lorsque les consignes en vitesse angulaires sont nulles,
i.e. quand p¢ (respectivement ¢¢) est nul. Ce n’est pas le cas dans le cadre de cette these.
A défaut de disposer d’'un pilote capable de gérer un appareil commandé par RCAH, i.e. a
méme de maintenir I'assiette constante et d’éviter des oscillations induites par ses consignes,
un correcteur proportionnel est utilisé pour effectuer les changements d’assiette désirés. Le
scénario de validation suivi correspond ensuite a celui abordé précédemment.

5.3.2 Résultats des tests unitaires

Les différents scénarios ayant été exécutés d’un coté sur PycsHEL, de I'autre hors ligne
via Simulink et HOST, les performances de chaque loi de commande ont été évaluées dans les
deux situations avec les mémes conditions extérieures?. Le critéere employé pour juger de la
fidélité a été la moyenne quadratique dans le temps de 'erreur. A un instant k, pour un état
« asservi de sorte a atteindre une consigne o€, 'erreur e, est définie telle que :

ea(k) = a(k) — a®(k) (5.1)

Dans le cadre des enregistrements de simulation, « est mesuré de facon discrete a chaque pas
de temps k. La moyenne quadratique de I'erreur €, pour toute la simulation est donc définie
comme ci-dessous, avec N la taille de I’échantillon (nombre de points k).

6o = % i (calk))’ (5.2)

k=1

Le Tableau 5.3 résume les erreurs moyennes quadratiques obtenues dans toutes les configu-
rations possibles de lois de commande pilotées. Tres peu de variations sont notables entre les
simulations hors ligne et en ligne (sur PycsHEL) pour le mode TRC, ce qui est encourageant.

] Loi ‘ Modeéle ‘ €w ‘ €y \ €y \ ér \ € \ €p \ €p \ €q ‘
RCAH | PycsHEL | 10,77 | N/A | N/A | 42,58 | N/A | N/A | 28,42 | 81,97
RCAH HOST 11,02 | N/JA | N/A | 4234 | N/A | N/A | 28,23 | 82,00
ACAH | PycsHEL | 13,05 | N/A | N/A | 3580 | 18,77 | 13,49 | N/A | N/A
ACAH HOST 13,33 | N/JA | N/A | 35,04 | 1842 | 13,32 | N/A | N/A
TRC-RC | PycsHEL | 10,19 | 74,87 | 78,48 | 27,32 | N/A | N/A | N/A | N/A
TRC-RC HOST 10,44 | 74,87 | 78,48 | 26,92 | N/A | N/A | N/A | N/A
TRC-AC | PycsHEL | 10,79 | 76,48 | 76,22 | 29,30 | N/A | N/JA | N/JA | N/A
TRC-AC HOST 11,06 | 76,48 | 76,21 | 2890 | N/A | N/A | N/A | N/A

TABLE 5.3 — Performances pour chaque configuration de commande, sur PycsHEL et sur
HOST hors-ligne, pour le Scénario 1

Ces différences sont relevées alors que les conditions extérieures - vent et autres perturba-

2. Méme vent incident, altitude, vitesse d’avancement, ...
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tions - sont choisies identiques. Toutefois ces différences étaient prévisibles dans la mesure ou
des différences technologiques étaient a prévoir dans le cadre d’un passage & un simulateur
temps-réel : par exemple, différents délais de communication sont & noter entre les modeles
pour des tests sur PycsHEL, alors que dans le cadre des simulations hors-ligne avec HOST les
communications entre modeles sont instantanées. En parallele le degré de précision des valeurs
numériques n’est pas le méme entre le simulateur PycsHEL et le logiciel MATLAB/Simulink
muni de HOST.

5.3.2.1 Validation de la loi ACAH

Cette loi est validée dans la configuration ACAH, qui inclut aussi les lois RCHH et RCDH.
Les résultats sont visibles dans la Figure 5.3 pour I’évolution des angles d’assiette (¢, ). Les
consignes aux manches correspondent & des consignes sur les angles d’attitude (¢, 8). Un tracé
trés proche a été obtenu en utilisant le modeéle de simulation hors ligne avec HOST, et dans
les deux cas 'erreur moyenne quadratique sur ¢ et 6 est proche (cf. le Tableau 5.3).

PycsHEL - Attitude

4 — “ @c —
I — NS
P S s IS S| A
2 | f N
2 2 B ‘L .i’";'u N

—
1 ! ! !
0 50 100 150
t (sec)

FIGURE 5.3 — Validation de PACAH sur PycsHEL - Suivi des consignes (¢¢, 6°)

5.3.2.2 Validation des lois RCHH, TRC et RCDH

Les deux lois RCHH et RCDH sont validées dans tous les cas les plus stables, i.e. avec
les configurations TRC et ACAH. La Figure 5.4 illustre l'efficacité de la réponse dans la
configuration TRC basée RC mais ce résultat se retrouve aussi avec les autres configurations,
comme le démontre le Tableau 5.3 des erreurs moyennes quadratiques associées au suivi.

5.3.2.3 Validation de la loi RCDH

La loi RCDH est la derniere testée dans cette configuration. Comme prévu la réponse
face aux variations de consignes (mouvements des palonniers) correspond a celle attendue,
et est confirmée avec les simulations hors-ligne. Par ailleurs, sur les relevés de la Figure 5.6
on remarque la présence de pics avant les premieres variations de consignes r¢. Ces pics
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FIGURE 5.4 — Validation du TRC basé RC et du RCHH sur PycsHEL - Suivi des consignes
(uf, v¢ we)
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Fi1GURE 5.5 — Validation du TRC basé AC et du RCHH sur PycsHEL - Suivi des consignes
(u, v°, we)

de grande valeur sont essentiellement dus aux variations de vitesse verticale, causés par le
couplage naturel lacet/portance. Le retour a la consigne est vite atteint.
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FIGURE 5.6 — Validation du RCDH sur PycsHEL - Suivi des consignes r¢

5.3.2.4 Validation de la loi RCAH

La loi RCAH telle que définie ici mériterait d’étre munie d’une logique de transition pour
passer a un mode Attitude Hold en présence de consignes (p©,¢°) nulles. En ’absence de ce
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FIGURE 5.7 — Validation du RCAH sur PycsHEL - Suivi des consignes (p, ¢¢)

mode, les courbes temporelles donnent le comportement visible dans la Figure 5.7 pour un
changement d’assiette (¢, 6¢) (réalisé a ’aide d’un correcteur supplémentaire).

5.3.3 Validation dans le cadre d’un appontage

L’objectif de ce scénario de validation est de s’assurer que les lois de commande sont
« prétes » a étre utilisées pour I'ensemble des taches élémentaires qu’un pilote peut effectuer
lors d’une mission d’appontage. Les différentes taches élémentaires reposent sur :

a) un maintien de stationnaire en périphérie du navire (approche Fore aft),
b) un maintien de stationnaire au-dessus de la cible de la plateforme, derriére les hangars
c) une tentative de posé

Pour ces tests les valeurs maximales autorisées sont celles obtenues par évaluation du domaine
de stabilité a 1’aide du Théoreme 1.1 page 58. Les valeurs obtenues ont été répertoriées au
chapitre 4, dans le Tableau 4.1 page 131. En ce qui concerne I'amplitude des variations des
lois ACAH et RCAH les amplitudes maximales au manche cyclique sont maintenues a des
niveaux raisonnables, de 'ordre de 5 degrés.

A Tissue de ces tests, plusieurs observations ont été apportées par notre expert :

— Les lois de commandes sont robustes face aux perturbations aérologiques, en particulier
les lois TRC.

— Une mise a jour des gains reste toutefois d’actualité pour adapter 'amplitude et la
vitesse de suivi des consignes : les mouvements sont soit trop lents (TRC basé AC),
soit trop rapides (TRC basé RC).
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— Une transition serait intéressante entre ’ACAH pour la tadche d’approche, et les lois
TRC pour le recalage et maintien du stationnaire. Ce commentaire rejoint d’ailleurs
les tests effectués par ’équipe de Soneson [9].
Ces conclusions, encourageantes, démontrent la validité de ce type de lois de commande
pour des procédures de ce type. Il reste cependant a valider le ressenti avec un véritable pilote
d’hélicoptere.
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De ces travaux de thése se dégagent plusieurs points positifs. Tout d’abord ce travail a
permis de mettre en place toute une démarche de synthese de lois de commandes avancées
pour hélicopteres, et ceci pour différentes lois - tant des lois bas-niveau (RCAH, ACAH,
RCDH et RCHH) que haut-niveau (TRC). Ce processus mélange des méthodes itératives de
réglage des gains proches des applications industrielles et de la synthése Ho,. L’ensemble du
travail reste centré autour du respect des niveaux de Qualité de Vol (QdV) définis par la
norme ADS-33, et permet ainsi de compléter les travaux d’Antonioli [14] pour un spectre de
lois plus large. In fine, la procédure de synthese a permis d’obtenir toute une architecture
de lois validées en termes de QdV pour la majorité des critéres de la norme ADS-33, mais
aussi dans le cadre de tests simulés puis pilotés3. Ensuite ces mémes lois ont été exploitées
dans un cadre automatisé grace a la mise en place d’un troisieme niveau de commande, basé
vision. La prise en compte du contexte d’appareil commandé sous-actionné et 1’orientation
vers une architecture de commande en cascade ont permis de dégager deux lois principales de
type IBVS, symbolisant deux degrés d’approximation, avec des performances comparables.
Ces deux lois ont permis & un hélicoptere de procéder a un changement de position relative
par rapport a une cible, fixe ou mobile - typiquement un navire en mer pour une tache de
suivi. Cette architecture a ensuite été complétée avec ’ajout d’un pré-compensateur. A défaut
de modifier la stratégie de commande par images, ce pré-compensateur filtre les consignes en
vitesse et protege l'appareil des dynamiques de houle élevées. En parallele il contre-balance
aussi les saturations aux actionneurs qui peuvent menacer la stabilité du systéme gréace a
Penvoi de retours anti-windup. Ainsi, grace a cet ajout la marge de stabilité de 'IBVS a pu
étre augmentée tout en conservant un niveau de performance tout a fait correct.

Les apports de cette pré-compensation restent toutefois limités et ne compensent pas
completement les faiblesses de la loi IBV'S choisie. En effet, I'introduction du pré-compensateur
a montré que son utilisation lors d’un suivi de navire pour un niveau de mer élevé n’était pas
viable dans le temps, du fait de ’apparition d’effets déstabilisants. Les raisons pourraient se
trouver directement dans le choix porté sur les solutions : 'IBVS choisi se focalise uniquement
sur une convergence des erreurs en fonction de tache e = s* — s, et la pré-compensation limite
la dynamique en vitesse. Il aurait donc été plus intéressant de développer une loi basée vision
focalisée a la fois sur l'erreur e et la dynamique en vitesse v.. Ce type de stratégie est
envisageable si la loi de commande est multi-critere, par exemple en utilisant une fonction
cotit. Ce type d’exemple se retrouve dans la littérature dans des stratégies basées sur de la
commande optimale. L’utilisation de fonctions cotit peut potentiellement permettre d’imposer
des contraintes : par exemple une saturation en attitude reste envisageable pour conserver la
cible dans le champ de vision, et par la méme occasion pour ne pas incliner excessivement
lappareil, comme dans les travaux de Metni [123]. Ce dernier exemple permet de se rapprocher
du comportement du Filtre 1 sans toutefois générer de comportement en boucle ouverte. De
plus, ’emploi d’une fonction cofit & optimiser dans le cadre d’une commande prédictive serait

3. Avec les essais du Chapitre 5
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d’autant plus pertinent que I'une des tadches d’un pilote, dans le cadre d’un appontage, est
de prédire les mouvements du navire avant de démarrer la descente [190]. Une telle approche
permet alors de revenir sur une stratégie anti-windup plus classique, avec un retour au niveau
des correcteurs bas-niveau, rendue possible grace a ’absence de filtrage des consignes en
vitesse. L’autre aspect négligé concerne la gestion des mesures : la robustesse a été vérifiée pour
les lois TRC, mais ceci n’a pas été le cas avec les lois IBVS. Méme si 'IBVS est réputé pour
étre robuste aux incertitudes dans I'image [6], cette robustesse n’a pas été mise a I’épreuve avec
des incertitudes sur les fonctions de tache s dans le cadre de cette theése. Cette incertitude est
d’autant plus critique qu’une caméra seule n’est pas nécessairement fiable 4, et que la présence
de capteurs annexes peut s’avérer nécessaire par souci de mesures redondantes. L’impact des
incertitudes de mesures de distance a la cible n’est pas non évaluée, ce qui est d’autant plus
sensible que le nombre de points identifiés peut étre grand. Fort heureusement les algorithmes
restent valides si les distances Z; employées dans les algorithmes sont remplacés par la distance
Z* associée a I'image de consigne [7].

Par ailleurs les conclusions des Chapitres 3 et 5 rappellent que les criteres de QdV ne sont
pas pleinement définis pour un appontage. En effet, il faut se rappeler que ’absence de MTE
spécifique a l'appontage dans la norme ADS-33 ne permet pas de se baser sur des critéres
précis. Des lors la synthese appliquée dans cette these s’est basée sur des valeurs de critéres de
QdV génériques (en 'occurrence les limites entre niveaux de QdV). Cette absence de critére
corrobore les conclusions des essais pilotés dans des conditions de mer de niveau 6, ou il a été
admis que les temps de réponse choisis pour les lois TRC n’étaient pas adaptés et méritaient
une étude plus poussée en présence de pilotes. Ensuite, la forme des critéres employés pour la
synthese partent du postulat que la réponse caractéristique recommandée pour un appontage
est connue, ce qui n’est pas nécessairement le cas. Ce manque d’informations a d’ailleurs été
préjudiciable dans la mesure ou pour obtenir de bonnes performances avec I'IBVS il a fallu
augmenter les gains. Enfin, la démarche de synthése des correcteurs pour lois de commande
avancées serait avantagée par un développement plus complet : il est par exemple envisageable
d’utiliser certains des critéres d’Antonioli [14], tels que le critére de découplage, pour enrichir
certaines étapes de synthese.

Enfin il est utile de souligner que 'appontage est une mission hautement critique, a tel
point qu'un pilote préfere en général piloter directement I'appareil et non se fier & un pilote
automatique. En effet, en pratique un pilote aura du mal & avoir confiance en son ordinateur
de bord s’il ne comprend pas la logique derriere les commandes envoyées. Ce constat est
d’ailleurs la raison pour laquelle 'automatisation de l'appontage dans cette thése est un
moyen et non une fin. Parti de ce constat la suite des travaux a venir doit aussi considérer la
maniere dont les consignes fournies par I'IBVS seront traitées, en particulier par les pilotes.
Une automatisation partielle des commandes, comme tentée par exemple a la fin du Chapitre
3 (Figure 3.28 p. 3.28), a fourni des résultats suffisamment intéressants sur la qualité du suivi
de navire et du vol pour motiver une étude plus approfondie. Celle-ci pourrait se baser sur un
modele de pilote plus réaliste puis un opérateur réel. Pour autant un tel sujet est complexe
car la définition d’une interface efficace entre le pilote et son appareil constitue en soi un sujet
d’étude complet.

4. Selon les conditions extérieures ou 1’état du capteur.
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Conclusion et perspectives

Les objectifs de cette étude étaient de pouvoir mettre en place une architecture de com-
mande compléte basée vision, utilisable dans le cadre d’une mission d’appontage, et pouvant
servir de base pour un éventuel systeme d’aide dédié. Ce type d’architecture nécessitait au
préalable la définition de lois de commande avancées de plus bas niveau, en particulier de lois
de commande en vitesse TRC, tant du point de vue automatisé que piloté.

A T’issue des travaux de thése une méthodologie complete de réglage des gains a été mise en
place et a permis de paramétrer non seulement une architecture de commande de type TRC,
mais aussi des lois plus rapides comme ’ACAH, le RCAH, le RCHH ou le RCDH, tout en
prenant en compte les contraintes de Qualité de Vol. Cette méthodologie a d’abord nécessité
I'utilisation d’approximations du modele, destinées & découpler et simplifier le calcul des gains
dans le but d’obtenir de bonnes valeurs initiales. Par la suite les gains ont été réajustés, a
I’aide d’un processus de recalage itératif des gains, afin d’atteindre les caractéristiques désirées
sur le critere de stabilité de la norme ADS-33. Ensuite les lois TRC ont été paramétrées
par le biais d’une syntheése robuste Ho.. Enfin les lois ainsi obtenues ont été validés a la
suite d’une évaluation des criteres de QdV (selon la norme ADS-33) et de robustesse, puis
au travers d’essais pilotés sur banc de pilotage. Les lois TRC ont ensuite été associées a
un étage supplémentaire de commande, cette fois référencée vision, avec une logique basée
directement sur les informations des images caméra (IBVS). Deux lois ont été proposées, et
celle retenue a permis de mieux prendre en compte le caractére sous-actionné de la commande
d’hélicopteres. Cependant la stratégie adoptée ne permettait pas de prendre en compte deux
autres critéres, initialement non considérés : la marge de stabilité limitée par la saturation
des actionneurs, et le « filtrage » par le pilote des dynamiques de houle du navire suivi. Afin
de diminuer 'impact de ces facteurs extérieurs, I’emploi d’un pré-compensateur alliant a la
fois anti-windup et filtrage s’est imposé. Deux solutions principales ont été mises en avant :
une premiére, intuitive, suivie d’une autre basée sur les approches modernes d’analyse des
systemes saturés. Les deux structures ont permis d’améliorer significativement les marges de
stabilité dans les situations de cible statique, mais avec des résultats plus mitigés pour les
situations de suivi en mer agitée.

Les travaux issus de cette these permettent ainsi de remplir les objectifs initiaux, c’est-a-
dire qu’il est possible de mettre en place un asservissement visuel dans le cadre d’une mission
d’appontage. Pour autant I'architecture envisagée posséde des faiblesses difficiles a faire ac-
cepter a un équipage d’hélicoptere, en particulier a partir d’un certain seuil de dynamique
de houle. Ces défauts ouvrent toutefois la voie a de nouvelles études. D’une part, et afin de
tendre vers le comportement escompté, il est possible de partir sur un asservissement visuel
basé sur de la commande optimale, voire prédictive, multi-critere. Cette stratégie permettra
des le début de prendre en compte a la fois les contraintes de convergence sur I'image, mais
aussi celles dues a la houle et aux saturations. Le passage par de la prédiction pour cette méme
fonction cotit peut aussi apporter une réelle valeur ajoutée, en particulier en présence d’une
prédiction des mouvements du navire. Les problématiques liées aux mesures caméra méritent

171



Conclusion

d’ailleurs d’étre abordées afin d’améliorer la pertinence de celles-ci, par le biais d’une redon-
dance et de fusion de données de capteurs annexes, de sorte a fiabiliser la navigation. D’autre
part une étude paralléle est a envisager pour établir les moyens a développer pour servir d’in-
terface entre le pilote, les consignes IBVS et I'hélicoptere. Ainsi le pilote disposera de toutes
les informations et commandes nécessaires pour pouvoir naviguer en toute confiance.
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ANNEXE A

Description des niveaux de mer

Définition A.1

Un « état de mer » caractérise effet qu’un vent localisé produit sur les conditions en mer,

indépendamment des mouvements de houle produits au-delda de la zone localisée.

L’échelle de Douglas, développée par le Capitaine H. P. Douglas dans les années 1920,
est une échelle qui permet de quantifier cet état de la mer selon deux principaux criteres : la

hauteur des vagues et la bande passante de celles-ci (via un intervalle de longueurs d’ondes).

Cette échelle est admise par plusieurs organismes de météorologie, que ce soit en France ou

ailleurs. Elle se résume a 10 états qui caractérisent 1’élévation de la mer (Tableau A.1) et la

houle (Tableau A.2).

Etat de mer | Hauteur (m) | Description
0 pas de vagues Calme
1 0-0,1 Calme (ridée)
2 0,1-0,5 Lisse
3 0,5-1,25 Calme
4 1,25 -25 Peu agitée
5 2,5-4 Agitée
6 4-6 Tres agitée
7 6-9 Forte
8 9-14 Tres forte
9 > 14 Enorme

TABLE A.1 — Etat de mer et hauteur des vagues

Il existe aussi une autre échelle des niveaux de mer : ’échelle de Beaufort. Cette derniére

n’est pas utilisée dans le cadre de ces travaux.
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Annexe A. Description des niveaux de mer

Etat de mer Description (longueur & hauteur)

0 Pas de houle

Tres faible (longue et basse vague)

Faible (longue et basse vague)

Légere (courte et vague modérée)

Modérée (moyenne et vague modérée)

Modérée/Agitée (longue et vague modérée)

Agitée (courte et forte vague)

Forte (moyenne et forte vague)

Tres forte (longue et forte vague)

O 0| U x| W N~

Confuse (longueur et hauteur indéfinissables)

TABLE A.2 — Etat de mer et dynamique de houle
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ANNEXE B

Modélisation - Reperes et matrices
de passage

Z 7

Vi

l?.ll..ll. pREESSE

FIGURE B.1 — Repéres utiles pour ce mémoire

B.1 Définition des repeéres

Plusieurs reperes spécifiques sont utilisés dans cette these et illustrés dans la Figure B.1.

Repére sol Ry Représenté en vert dans la Figure B.1, le repere sol est relatif au référentiel

terrestre supposé galiléen. Le repére sol sert de repere de référence, et son triedre est orienté
Nord-Est-Sol ("North-East-Down" (NED) en anglais).

Repére hélicoptére R (Body frame) Représenté en bleu dans la Figure B.1, ce repeére

est aussi appelé « repere engin ». Le triedre est positionné au centre de gravité de I’appareil,
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Annexe B. Modélisation - Repéres et matrices de passage

défini par ses coordonnées (x,y, z) par rapport au repére sol, et orienté Avant-Droite-Bas de
lappareil par les angles d’attitude (¢, 6,1), qui traduisent la rotation a effectuer du repére sol
au repére engin. Ces angles d’attitude font aussi partie des états hélicoptere qui sont définis
au Tableau 1.2.

Repére navire R4, Représenté en rouge dans la Figure B.1, il correspond au repére engin
du navire : il est positionné au centre de gravité du navire, et aussi orienté Avant-Droite-Bas.
Le lien entre repére sol et repére navire est caractérisé par ses coordonnées (Tnav, Ynavs Znav)
et les angles d’attitude (¢nawv, Onav, Ynav)-

Repere plateforme R, Représenté en orange dans la Figure B.1, il correspond au repere

engin du navire, mais dont le triedre est centré sur la plateforme et orienté comme celui du

repére navire. Le repere plateforme est fixe par rapport au repeére navire, et la transformation

entre les deux reperes se résume a une translation sur (z, y, z). Ce repére est caractérisé par ses
, s pas X

coordonnées (zp, Yp, 2p) €t ses angles d’attitude (¢, 6, 1p) par rapport au repeére sol, sachant

que ((bmwa anavywnav) = (¢pa epﬂpp)-

Repére « référence navire » Ce repére est utilisé par le simulateur PycsHel pour évaluer
les phénomenes aérologiques a 'approche du navire. Ce repére est fixe par rapport aux reperes
navire et plateforme, et orienté de la méme maniere. Il est placé en hauteur au-dessus de la
plateforme et a ’arriere des hangars, et ce sont ses coordonnées qui sont fournies lors de la
simulation temps-réel.

Repére caméra R, Représenté en rose dans la Figure B.1, ce repere est utilisé pour la
projection des cibles visualisées (en particulier la plateforme) dans le plan image. Choisi
fixe par rapport au repére hélicoptere dans le cadre de cette these, 'axe Z est orienté selon
I’'axe optique, et les axes X-Y selon le repére horizontal-vertical utilisé pour les coordonnées
dans 'image - comme présenté dans la Figure 1.20 (section 1.4.2.3). Les coordonnées (z,y)
représentent les coordonnées normalisées des points de la cible dans le plan image, i.e. le
repere caméra.

B.2 Matrices de passage pour changement de repeére

B.2.1 Angles d’Euler et conventions pour la rotation

On considére un repeére initial (Xo, Yp, Zp) et on souhaite passer a un repere (X,Y, 7),
de méme origine. Pour procéder au changement de repere les rotations font appel aux angles
d’Euler (¢, 0,1)) selon la convention suivante :

— Lacet () : rotation dans le sens direct autour de l'axe Zp, axe vertical du repere de

départ. On obtient le repére intermédiaire (X', Y, Zp).
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B.2. Matrices de passage pour changement de repére

FIGURE B.2 — Représentation des angles liant le repére terre et le repere hélicoptere (schéma
issu de [14])

— Tangage () : rotation dans le sens direct autour de Y. On obtient le repére intermé-
diaire (X,Y’, Z").
— Roulis (¢) : rotation dans le sens direct autour de X. On obtient finalement le repére
désiré (X,Y, 7).
Ces trois rotations sont regroupées dans la matrice de rotation Rgr,_,r caractérisant le
passage de Ry a R dans I’équation B.1.

X Xo
7z Z0
Rry-r(9,0,¢) = Rrrr(¢) Rrr (0) Rry—r/ (V) (B.2)

La matrice de rotation s’écrit donc comme ci-dessous, avec le détail des rotations élémen-
taires détaillé dans I’équation (B.4).
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Annexe B. Modélisation - Repéres et matrices de passage

cos f cos cos 0 sin vy —sin6
Rry—r (¢, 0,1¢) = |sin¢sinfcostp — cospsiny sin¢sinfsiny + cos¢pcost)  sin ¢ cos b
cos¢sinf cosp + sinpsinyy cos¢sinfsiny — sin¢gcosyy cos ¢ cosld

(B.3)
10 0
Rpriyr(9) = {0 cos(¢) —Sin(¢)
|0 sin(¢) cos(¢
[cos(f) 0 —sin(@
Rpispe(0) =] 0 1 (B.4)
|sin(f) 0 cos(6
[ cos(zp)  sin( ) 0
Ry () = |~ sin(d) cos(s) 0
0 1

B.2.2 Changement de coordonnées - Matrice homogeéne

Lors d’un changement de repére une translation est aussi opérée. Prenons l’exemple du
changement de repére entre repére sol et repére hélicoptere : soit Pty le vecteur translation
employé. Dans le cas de la convention choisie, ce vecteur correspond aux coordonnées du
repere engin R écrites dans le repere sol Rg. Si I'on considére xp, les coordonnées d’un point
dans le repere engin R et xg les coordonnées du méme point dans le repére sol Ry, et la
matrice de rotation Ry_,, entre les deux repéres, on obtient I’équivalence suivante :

xn = Rono + "o = Roon(xo + °th) (B.5)

Il est plus pratique de traduire la transformation sous la forme d’une matrice homogene,
qui retranscrit & la fois rotation et translation. Pour cela les vecteurs position = (z,vy,2)"

T
sont augmentés sous une forme & = [wT 1} . On obtient alors :

&1, = Tosno (B.6)
Roon to
T =
0—h [ 01><3 1
- T B.8
T, = [ﬂfh Yn Zh 1} (B.8)
3 T
Ty = [560 Yo 20 1}
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B.2. Matrices de passage pour changement de repére

B.2.3 Cas des vitesses pour un changement de repére

Par dérivation de l'expression (B.5) la composition des vitesses permet de mettre en
relation la vitesse exprimée dans le repére engin vy, celle exprimée dans le repére caméra v,
la matrice de rotation R._.; du repere engin par rapport au repere caméra, et la translation
entre les deux reperes "tg. Sachant que le passage du repére caméra au repere engin est fixe,
on obtient la relation suivante :

Uy = Rcﬁh’vc (B.Q)
T
N - I
dt /wr,
d T (B.l())
Ve = (mc) = [uc (7 wc}
dt /R,

La formule de composition des rotations permet d’écrire une relation entre vitesses de
rotation des reperes A, B et C.

wa/c =wWa/B T Wp/C (B.11)

Retranscrit dans le contexte de cette these, avec A repére engin, B repére caméra et C repere
sol, on obtient donc :

Wh = Wp/e + We (B.12)
T
PR
We = {pc qc TcT (Blg)
Whje = [0 0 0}

Matrices de passage du repére caméra au repére engin pour les vitesses La matrice
introduite ci-dessous procéde au changement de repére pour le passage d’une mesure de vitesse
hélicoptere vj, & une mesure de vitesse caméra v, a 6 degrés de liberté (translation et rotation).
Cette matrice notée T}, . est définie comme ci-dessous :

’UC = T}:)—>C/UC (B14)
Ry, 0
cv_)h:[ e 13] (B.15)

Pour la transformation « inverse » destinée a passer d’une consigne de vitesse caméra v¢

a une consigne de vitesse v}, cette fois-ci a 4 composantes, on définit la matrice 77, .

= | e Opa (B.16)
01><3 1
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ANNEXE C

Synthese robuste par résolution
d’un probleme H o

Cet annexe décrit plus en détail la démarche qui conduit vers la synthése robuste par
résolution d’un probleme H, (aussi appelée « synthese Hoo »).

C.1 Pré-requis — Normes et propriétés

C.1.1 Définitions

Deux normes doivent étre rappelées ici : la norme Lo et la norme Hoo.

Définition C.1 (Norme L3)
Soit un vecteur x(t) d valeurs dans R™. On définit sa norme Lo par :

J(t) = ¢ | e @ateyar (©1)

Dans le cas matriciel, la norme Lo d’une matrice A est définie par :

[All> = sup 1242 (©2)
uzo [ull2

L’espace des fonctions de norme Lo finie est appelé « espace Lo ».

Définition C.2 (Norme Ho)
Soit G(s) un systéme LTI, d’entrée u(t) et de sortie y(t), dont les valeurs singuliéres sont
notées 0;(G(s)). On définit la norme Hoo de la matrice G(s) telle que :

1G($)lloc = sup max o3(G(jw)) (C.3)
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Annexe C. Synthése robuste par résolution d’un probleme H-infini

C.1.2 Propriétés de la norme H,
C.1.2.1 Interprétation dans le domaine temporel

Pour un transfert G(s) d’entrée u(t) et de sortie y(t), une consigne u fonction de 1’espace
L2 méne vers une norme H, de G(s) bornée, c’est-a-dire que ||G(s)||~ existe et :

N O,
661 = ma () ©

"
7 x NG(s)ll 2
2 oo Voowit

uit) ) - ‘ "-.\ ,{ )

| (U,

Ficure C.1 — Interprétation de la norme H, dans le domaine temporel

Une illustration est donnée par la Figure C.1. Grace a cette propriété la norme H., est
adaptée au traitement des performances, au sens ou pour une entrée d’énergie bornée en
norme L la norme H, associée au transfert 7,_,, en performance existe.

C.1.2.2 Théoréme du faible gain

>
—

(Va)
S—

7y

4

=
%
N—

FIGURE C.2 — Forme standard M (s) interconnecté avec des perturbations A

On considere le systeme interconnecté de la Figure C.2, avec (M(s), A(s)) systemes li-
néaires stables de dimensions compatibles. Le systéme est stable pour tout A(s) tel que
IA]|co < 1/7 si et seulement si :

[M($)]loo < v (C.5)

Cette propriété constitue la base du probleme H., et permet de traiter la problématique
de la robustesse et de la performance d’un systéme M (s) face a des entrées w issues de A.
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C.2. Enoncé du probleme

C.2 Enoncé du probleme

C.2.1 Hypotheses de départ

On considére un systéme M (s) interconnecté avec un modeéle de perturbations A, tel
que présenté par la Figure C.2. Dans le cadre de la syntheése Ho, le modele M (s) est le
résultat d'une LFT entre un systéme sous forme standard P(s) et un correcteur! (ou un
pré-compensateur ?) noté K (s), comme représenté dans la Figure C.3.

A4

F1GURE C.3 — Représentation LFT du systéeme M (s) représentant 'interconnexion (P, K)

Cette interconnexion fait appel a (u,y), signaux de commande et de mesure, et (w, z),
signaux d’entrée et de sortie exogenes. Les signaux, apres transformation de Laplace, sont
notés U(s),Y (s), W(s) et Z(s), et permettent d’obtenir la représentation LFR (C.6) :

<Z(s)> _ P(s) <W(s)> _ <P11(8) P12(S)> <W(5)>
Y (s) \U(s) Poi(s) Pa(s)) \U(s) (C.6)

L’objectif du probleme Ho, a résoudre est de maximiser la norme H,, de A par un choix
judicieux de K (s), de sorte a rendre le systeme M (s) stable lorsqu’il est soumis a des entrées
w (liées & A). L’application du Théoreme du faible gain dit qu’a des fins de robustesse on
aurait tout intérét a minimiser la valeur de v, et donc de réduire la norme || M (s)||~ grice a
un K (s) adéquat. Ainsi, & l'issue de la synthése, on doit obtenir K (s) tel que :

R (s) = min | M(5) | (1)
= min | Fi (P, K)(5) oo (€3)

Ou Fi(P, K) est la matrice de transfert correspondant au modele LFR (C.6) :

Fy(P,K) = P11 + PaK(I — Py K) ' Py (C.9)

1. Cas du Chapitre 2
2. Cas du Chapitre 4
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Annexe C. Synthése robuste par résolution d’un probleme H-infini

C.2.2 Spécification du probleme

Prise en compte de plusieurs critéres Le probleme H., porte en général sur deux
principaux criteres : un critere de performance et un critére de robustesse. Dans ces conditions
la forme standard du probléme peut se présenter comme sur la Figure C.4.

A4

A4

FiGURE C.4 — Représentation LFT du probléeme H., structuré

Le critere de robustesse est géré par la présence de l'interconnexion du systéeme sous
forme standard P(s) avec une premiére matrice de transfert A(s). Cette matrice A pergoit le
transfert 7,_,,. Le probleme de robustesse a résoudre est donc :

VA [[Alloo < 1/7 = [[Tw—2(P, K)o < (C.10)

Le critere de performance dépend dune entrée w, et d'une sortie z, indépendante de
toute interconnexion. Toutefois, la matrice de transfert associée au systeme F;(P, K) doit
aussi prendre en compte le transfert 7y, .,. Ainsi le transfert J;(P, K) peut étre percu

T
comme la fonction de transfert augmentée avec comme entrée W = (wT wT) et comme

P
T
sortie Z = (zT zZ) :

Fi(PK)=Tw-z (C.11)

Dans I'hypothese ou || F;(P, K)||s < 7, U'interprétation de la norme H, dans le domaine
temporel et le théoréme du faible gain permettent d’établir la relation ci-dessous :

VA, [|A]loo < 1/ = / 2(t)dt < 72/ w?(t)dt (C.12)
0 0

Répartition des critéres et pondération En général la structure de Fj(P, K) est plus
complexe, au sens ou le transfert n’est en général pas construit comme présenté par 1’égalité
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C.2. Enoncé du probleme

(C.11). En effet, sous cette forme les transferts w — z, et w, — z sont aussi pris en compte.
Dans les faits, seuls les transferts ci-dessous sont pris en compte :
— La performance, avec 7y, ., : pour une consigne wy, on souhaite une réponse z,
minimale,
— La robustesse, avec Ty—» : pour une perturbation w (respectivement incertitude, non-
linéarité, ...), on souhaite une réponse z minimale.
A la place, la forme standard M (s) = F;(P, K) est construite sous forme d’une matrice de
transfert par blocs avec tous les transferts sur la diagonale, pondérés par des coefficients c;.
Par exemple, pour les deux transferts en performance et robustesse on obtient :

LT 0 )

Fi(P,K) = (Cl 0 L1 (C.13)

Cette mise en forme permet de pondérer I'importance entre performance et robustesse. Par
ailleurs, la résolution du probléme Ho, sur F;(P, K) revient a résoudre le probléme sur les
deux sous-fonctions de transfert Ty, . et Tuy, 2, :

[Tzl <
FIP, K)o <1 <= L .14
7B )l < { 1ozl < e (1

Enfin, il est en général impossible - et irréaliste - de minimiser la norme H., de plusieurs
transferts sur toute la gamme de fréquences : le niveau de performance est critique seulement
a basse fréquence, alors que celui en robustesse due aux erreurs du modele (par exemple) doit
étre garanti aux hautes fréquences. En pratique il est plutét d’usage de pondérer les criteres
a l’aide de fonctions de pondérations sous forme de filtres du premier ordre.

z
w > > Wrob(s) > o/
Zp
Wp > P(S) > Wperf(s) > Zg
u > > Y

Py (s)

Figure C.5 — Forme standard avec pondération du probleme Ho, structuré

Les niveaux de garantie en performance et robustesse imposent alors :

— Wherf(s) : filtre passe-bas pour la performance garantie a basse fréquence,

— Wiyob(s) : filtre passe-haut pour la robustesse garantie a haute fréquence.
La forme standard a retenir pour la résolution du probleme H ., est donc une forme réadaptée
de (C.13), notée Py (s) avec les transferts vers les sorties filtrées 7,,_, .5 et ’7:%_)2 . Le probleme

d’optimisation & résoudre, de solution K (s), devient alors :

K(s) = min |73 (P (s), K (s))lloc (C.15)
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Résumé — Cette theése s’inscrit dans le domaine de 'automatique, et a pour but de
fournir des outils utiles a l'atterrissage en mer d’hélicopteres (sur navire ou plateforme) et
employés dans le cadre d’un potentiel pilotage automatique.

L’objectif a donc été de développer une série de lois de commande pilotées manuellement,
puis commandées de fagon autonome a ’aide d’informations caméra. Les lois ainsi développées
a 'aide de modeles dynamiques d’hélicopteéres, limitations mécaniques incluses, se basent sur
les criteres de Qualité de Vol issus de la norme ADS-33. L’ensemble a fait appel & une approche
anti-windup pour améliorer la robustesse face aux situations d’actionneurs en saturation.
Enfin les lois issues de ces travaux ont été testées en temps-réel sur le banc de pilotage
d’hélicopteres de TONERA Salon-de-Provence.

Mots clés : Controle-commande, Qualité de Vol, Asservissement visuel, Anti-windup,
Simulations temps-réel.

Visual servoing methods for ship landing

Abstract — This thesis is related to the automatic & control engineering field, and its
main goal is to provide useful tools for ship landing missions, tools that can be used for
a potential autopilot. The objective has been to develop a series of control laws manually
piloted, then automatically controlled by visual servoing using identified image features. The
laws developped thanks to helicopter models with mechanical limitations were based on flying
qualities criteria from the ADS-33 standard. The process also defines an anti-windup approach
to cope with actuator saturations. Finally the main results were assessed in real time with
the ONERA rotorcraft flight test bench at ONERA Salon-de-Provence.

Keywords : Automatic & Control, Flying Qualities, Visual Servoing, Anti-windup, Real-
time simulations.

ONERA, Département Traitement de I'Information et Systemes,
Unité Pilotage, Simulation et Expérimentation en Vol (PSEV)
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