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R rayon de cercle de la base supérieure d’'un cylindre

r parameétre des gains qui détermine leur limitation

M rayon de virage horizontal

ry facteur de charge vertical

s abscisse curviligne

S surface glissante de la commande

S S S taille des cellules composant le graphe

T force de poussée

t intervalle de réactualisation de la planificationrdséquentiel dans le modéle de
guidage, navigation et commande

tem température absolue a I'altituti€K)

temo température absolue au niveau moyen de la mer (K)
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u vecteur de commande
u,Vv,w composants de la vitesse relative de I'avion-poreeutour des trois axes dans le

repéere aérodynamique (RA)

Vv vitesse de I'avion-porteur

Ve vitesse de consigne ou vitesse caractéristique

V& vitesse finale de consigne au moment du largage

V; vitesse finale réelle au moment du largage

V, vitesse inertielle de I'avion-porteur

Vorop. vitesse propulsive de I'avion-porteur

w vitesse du vent

W fonction de Lyapunov

Wearburant consommation du carburant

W, amplitude de rafalent/9

W, W, W, composants de vitesse du véMNtsuivant les trois axes du repére aérodynamique
(RA)

X axe orienté vers la direction Nord dans le repeeetiel (RI)

X,Y,Z dimensions d’'un graphe de recherche de chemin

Xa états de configuration successive a partir d'urgtipo courante dans la technique
« RRT »

Xb dirigé respectant I'axe de symétrie longitudinal ld&ion dans le repére mobile
(RB)

Xh axe orienté vers direction Nord dans le repere iggbique (RG)

Xi état initial du véhicule aérien dans la techniquRRT »

X0, Yor Z point positionné hors d'un obstacle

Xs états de la configuration la plus prochex@edans la technique « RRT »

X axe de vent relatif qui se déplace dans la direa® mouvement de I'avion dans le

repéere aérodynamique (RA)

y axe orienté vers direction Est dans le repérei@iéRI)

Yo axe perpendiculaire de I'axevers dans le repéré mobile de I'avion (RB)
Vh axe orienté vers direction Est dans le repére g@bigue (RG)

Y axe perpendiculaire a I'axg dans le repére aérodynamique (RA)

axe orienté vers le centre de la Terre dans leaapertiel (RI)
axe vertical de 'avion dans le repére mobile (RB)

axe orienté vers la surface terrestre dans le egg&mgraphique (RG)

N N N N

axe perpendiculaire au plag.(y.) dans le repere aérodynamique (RA)
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O, Oy, Oz

P Brs Px

i
An
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angle d'incidence, I'angle entre la direction decteeir de vitesse V et l'axe
horizontal de I'avion

parametres du modéle de translation de l'aviongporipour une configuration
initiale utilisés par les polynédmes cartésiensrdisieme ordre

angle de dérapage, angle entre le plan de synu#rigvion-porteur et la direction
de la vitesse du vent

paramétres du modéle de translation pour une amafign finale utilisés par les
polyndbmes cartésiens de troisieme ordre

angle de pente (angle de tangage de la vitess)térsuivant I'axe,, dans le repéré
aérodynamique (RA)

pente finale au moment du largage

distribution d’accessibilité d’'un systeme

seuil de précision entre la valeur réelle et l#wate consigne

angle d’orientation de la région de recherche dbemin optimal par rapport au
systéme de coordonnées principal

constante utilisée dans l'initialisation des galescommande

angle de tangage ou angle d'assiette (angle dé&omtauivant I'axey,) dans le
repére mobile de I'avion (RB)

courbure

latitude de la surface terrestre dans le repergrgpbique (RG)

coefficient de transformation vers le systéme [pialod’un obstacle donné

masse volumique de I'air (kgAn

masse volumique de l'air au niveau de la mer (Kg/m

angle d’inclinaison latérale (angle de roulis devitesse) de la poussée orienté
suivant I'axex,, dans le repére aérodynamique (RA)

torsion

angle de roulis (angle de rotation suivant 'a¥edans le repere mobile de I'avion
(RB)

champ vectoriel

angle de cap (angle de lacet de la vitesse) origuntéant 'axey, dans le repére
aérodynamique (RA)

angle de lacet (angle de rotation suivant I'agedans le repere mobile de 'avion
(RB)
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Spécifications techniques de cette these
de doctorat

La faisabilité d’'un concept innovant de lancemedroporté par véhicule polyvalent
est actuellement étudiée au CNES (Centre Natioitetldes Spatiales), études auxquelles
nous sommes associées dans le cadre du projet RER@Hojet Etudiant de Recherche
Spatiale Européen Universitaire et Scientifiquepusl nous intéressons a un systeme de
Lancement Assisté par Avion-porteur Autonome Risatlle (L3AR) pour permettre une
réduction des colts de lancement. Le lanceur pastallumé au sol, mais il est transporté
pendant la premiere partie de la mission par uaragbrteur autonome, jusqu’a une altitude
donnée a laquelle le lanceur est largué puis allupevion-porteur constitue en fait le
premier étage du systeme de lancement et commuaiguanceur une certaine énergie. Le
porteur est stabilisé en pente nulle afin d’'injedéelanceur sur sa trajectoire optimale. Le
largage doit s’effectuer de facon a assurer degctmares divergentes entre les deux
véhicules, le porteur devant s’éloigner le pluse viiossible du lanceur. A linstant de la
séparation, le véhicule-porteur est le siege daqmnénes transitoires treés importants du fait
de la perte de masse qui peut atteindre le tierfadeaasse au décollage. Les phases de
descente et d’attente sont supposées s’effectygroxamité de I'aérodrome d’atterrissage,

mais correspondent néanmoins a une distance deupantotable.

L'autonomie est définie comme étant la capacitépmrod’'un systéme a capter,
percevoir, analyser, communiquer, planifier, prendes décisions et agir afin d’atteindre les
buts qui lui ont été assignés par un opérateur huenBaide d’'une interface homme/machine
dédiée. L’'autonomie est échelonnée sur plusiewsanix, qui sont caractérisés par des
facteurs incluant la complexité de la mission, ddficultés environnementales et le niveau
d’interaction nécessaire a l'accomplissement demiasion. Nous considérerons qu’un
systeme est autonome s'il est capable d’adaptecemportement a I'environnement. Ainsi,
au cours de cette mission de largage, des conslismosphériques défavorables peuvent
apparaitre dans I'environnement. Ces conditionssomt pas toujours prévisibles et elles
créent un danger potentiel pour la réalisation alenlssion qui peut finir par la perte du

systeme de lancement et de sa charge utile.
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Les objectifs de cette these sont les suivants :

Planification de Mission: L'intelligence embarquée permet au véhicule diatre
les objectifs au cours du passage sur les diffésephases de mission, en assurant sa
survie et en prenant en compte les aléas qui surerg en cours de mission. Dans ce
manuscrit, deux scénarios sont envisagés : migsioninale et mission en cas de
conditions atmosphériques défavorables (vent, tezspéUne replanification de
mission est prévue dans le cas non nominal. Urrithgee d’évitement d’obstacle est
alors nécessaire. Cet algorithme fait partie dpldaification de mission qui génere
une seérie de points de passage, pour accompbbiestifs de la mission.

Génération de Trajectoire: Le chemin brut produit par la planification désgion
doit étre transformé en une trajectoire réalisgide le systeme de lancement, en
respectant les contraintes de manceuvrabilité.

Commande: des commandes robustes prenant en compte lagér@aon linéaire de
la cinématique et de la dynamique de translation sonsidérées pour assurer le suivi

de la trajectoire de référence.



Résumé

Cette these de doctorat s’inscrit dans le cadre aitivites de recherche sur les
systemes de lancement aéroporté autonome. L'oliigindu travail est basée sur la
planification de mission effectuée par un algorighde type A*(A-étoile). Cet algorithme a
été amélioré pour répondre aux besoins de la mistgolargage d’un lanceur. Il effectue la
planification du chemin le plus court dans un espadimensionnel. Le meilleur chemin est
choisi a partir de plusieurs points de passagergsrdans la région de mission. Une région
peut étre une phase du vol ou une partie du ptefiol. Le chemin le plus court est identifié
par rapport a la présence de différents obstades tlespace de recherche et son objectif
consiste a atteindre un point désiré. Les obstaméglifférentes dimensions et orientations
dans I'espace. L’étude de leur comportement esica&ss aux incertitudes en provenance de
I'environnement. lls peuvent représenter des régimterdites au vol ou des conditions
atmosphériques défavorables. L’évolution de cesidex n'est pas prévisible a I'avance, ce
qui impose l'addition d’une fonctionnalité dansldiarithme. Il est possible de replanifier le
chemin a partir d’'un point de passage appartenam &hemin généré en fonction de la
position détectée récemment de I'obstacle en déplant pour arriver dans la configuration
finale désirée. Cette détection est possible gaéigecapteurs positionnés sur le premier étage
de ce systeme de lancement représenté par un porteur.

Les points de passage que le véhicule aérien dbitespour atteindre les objectifs
importants ne sont pas choisis d’'une maniere atéatbeur génération dans I'espace de
recherche du chemin est définie en rapport auxtdiions dynamiques de l'avion. Les
modeles cinématique et dynamique du véhicule aépigniécrivent son évolution sont aussi
développés dans cette these. Ces modéles sonégtddns un systéme de coordonnées
aérodynamiques. Le référentiel traite la présenceent qui influe sur le comportement du
véhicule. Cela nous permet de considérer d’'une @namrédictive plusieurs incertitudes en
provenance de I'environnement ou internes pourékdoule. Les perturbations internes sont
provoqueées par le largage du lanceur. Le réginmmesitire est relié a la perte de masse qui

pour certaines missions peut atteindre le tiers aeasse totale du systéme de lancement.

L’algorithme de planification traite une autre yisgon — la possibilité que le largage
ne soit pas réalisé. Cela peut arriver dans leotasne tempéte s’est installée dans la région
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de lancement ou il y a plusieurs obstacles domitéénent risque de consommer trop de
carburant et d’empécher le retour sur le site efatisage.

Les connexions entre les différents points de pgsgauvent étre souvent brutes et
difficiles a réaliser par le véhicule aérien. Paagoudre cette problématique dans le deuxiéme
module développé sur la génération de traject@etisable, nous utilisons I'approche des
polyndmes de troisiéme ordre. Ces polyndmes panorajaux autres techniques diminuent le
temps du calcul pour générer une trajectoire rdales entre deux points de passage

conseécutifs. Le chemin réalisable est facile arsypar le systeme.

Pour le suivi de la trajectoire, nous avons intibdans un troisieme module — la
commande par mode glissant. Le principe de cetten@nde consiste le choix de la surface
de commutation entre la trajectoire actuelle supée le véhicule et la trajectoire désirée
déterminée par I'algorithme de planification A-&oet générée par les polynémes cartésiens
de troisieme ordre. Les avantages principaux conmeng la robustesse par rapport a une
grande classe des perturbations ou des incertitedeprovenance du modeéle, de son
environnement qui correspond a plusieurs cas noninaux prévus pour cette mission de
lancement ; la quantité d’information est réduite papport aux techniques de commande

classiques et la possibilité de stabiliser dessyss non linéaires.

Notre objectif est de créer et relier trois modulg&rents de planification de mission,
de génération de trajectoire et de commande. Ceslleedoivent étre compatibles I'un avec
l'autre, mais aussi indépendants s’ils sont uslisé@ collaboration avec d’autres techniques
pour accomplir la mission de lancement. Ces moddes construits pour prendre en compte
le comportement du véhicule par rapport aux pestishs en provenance d'un

environnement dynamique.
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Abstract

This Ph.D. thesis deals with the systems of autau@airborne launch vehicles. The
originality of this work is based on the missiommbing released by a graph-based A* (A-
star) pathfinding algorithm. This algorithm was moped to respond to the specifications of
this launching mission. It carries out the plannaighe shortest path in a three-dimensional
space. The optimal path is selected from the interections of several waypoints generated
in the mission area. An area can be a specificiomgshase or a part of the flight plan. The
shortest path is identified according to the preseaf various obstacles during the path
search and its objective is to reach a desiredtpoithe region. The obstacles have various
dimensions and orientations in space. The studythefr behavior is associated with
disturbances coming from the environment. They aobé forbidden flight regions or
unfavorable atmospheric conditions. The evolutibthe latter cannot be always predicted in
advance, which still imposes an improvement that ba added in the operation of the
algorithm. The path replanning is also possiblartig from a safe waypoint from an already
generated path according to a recently detectethdbsa new path can be planned from this
point considering the new obstacle coordinatesrtveaat the desired final configuration.
This detection will be taken into account by thesses situated on the airborne launcher

called a carrier to define the final necessary asing time.

The waypoints which the airborne vehicle must fellto achieve the important
mission goals are not selected in a random mariieir generation in the search space is
defined according to the dynamic limitations of thehicle. The kinematic and dynamic
models of the carrier are also developed in thesith These models are studied in an
aerodynamic reference frame. This frame treatptegence of the wind which influences the
vehicle evolution in space. That enables to comsite a predictive manner several
uncertainties coming from the environment or indriior the vehicle. The internal
disturbances are caused by the launching modelriia significant loss of mass which for

certain missions can reach a half of the total no&#ise launching system.

The planning algorithm treats in a predictive m&m— the possibility that the
launching is not executed. That can happen if enldunching region a storm is settled or
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there are several obstacles that avoidance ig/ltoeetonsume the fuel of the carrier and to

prevent the successful return on the landing site.

The interconnections between the various waypaiatsbe often rough and difficult
to execute by the airborne launcher. To solve th@eblems a second module has to be
developed to generate a feasible trajectory usiagoblynomials of third order. Compared to
other techniques this one decreases the calculditioa of the trajectory between two

consecutive waypoints. The feasible path is easgitimv by the airborne launcher.

For the trajectory tracking we introduced into sdhmodule the sliding mode control.
The functionality of this control is in the choicé switching surfaces between the current
trajectory tracking by the vehicle and the desitegectory defined by the A* algorithm
waypoints and generated by the third order polyatsniThe advantages are its robustness
compared to a large class of the disturbances @pinim the model from the environment
which corresponds to many non nominal cases duhegmission and the possibility of

stabilizing nonlinear systems.

The main purpose is to create and build three iedéent modules for mission
planning, trajectory generation and tracking cdnffbese modules must be compatible with
each other if they are used collaboratively witheottechniques. They are built to handle the
vehicle motion compared to the disturbances corfrimm a dynamic environment in a high-

fidelity virtual environment.
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Chapitre I

1 INTRODUCTION GENERALE



24



1.1 Généralités sur les systemes de lancement autonomes

Avec I'augmentation du nombre de satellites nédesssa la fourniture de nouveaux
services, le marché des communications par satelit évolué. En EuropdayBG04, le
développement du lanceiriane a permis de placer en orbite géostationnaire ldiéndes
satellites qui sont actuellement en service. A, Ariane 5 le dernier lanceur autonome
de la familleAriane est le seul lanceur opérationnel capable de ladeax charges utiles
simultanément. L'inconvénient des lanceurs clagsgemportant différents engins mis en
orbite, dont la fonction principale consiste lenstert des données et de communication, est
gu’ils ne sont pas réutilisables et que la préparat’une mission de lancement nécessite
plusieurs mois. Leur structure exige une grandatipgade carburant qui rend le lanceur lourd
et diminue les critéres de performances par raaorisystemes de lancement réutilisables.

Avant d’entrer dans le détail de cette problématjgquous présentons les différents
systemes de lancement, leur classification etdenception.

Les systémes de lancement de satellites peuventlégsés selon divers critéres : la
structure, la taille, la puissance des moteurpgelformance et le type de mission, le poids de
leur charge utile ainsi que le nombre d’étages apristituent le systéme. On peut ainsi
distinguer les systémes de lancement par rappeur &éutilisation dans I'ordre suivant :

- Les systemes non récupérablesnt les systemes qui ne peuvent étre utilisés
gu’une seule fois, une caractéristique des systélmésncement actuels. Au cours
de mis en orbite des charges utiles, leurs compesaont détruites dans la phase
de rentrée dans I'atmospheére.

- Les systemes partiellement réutilisablesmme la navette spatiale de NASA
dont certaines composantes sont réutilisées ais amiplusieurs missions. C’est
un exemple d'un systeme réutilisable, qui n'estecglant pas autonome, il est
piloté par les membres de I'équipage. Elle conti@ntharge utile et elle est
ameneée en orbite par un lanceur non réutilisabépeis avoir effectué sa mission
destinée pour la Station Spatiale Internation8®)( la navette retourne sur le site
d’atterrissage. Malgré la fin définitive de ce pramme en 2011, c’'est une
technologie historique qui donne un espoir pourrdassite d’application de
systemes réutilisables dans le domaine des astisjiatiales.

- Les systémes de lancement réutilisabkpsi sont récupérables et peuvent étre

utilisés dans les missions ultérieures sont l'olgencipal de notre travail. Ce
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genre de systémes est souvent constitué d'un auidonome, une technologie
déja connue depuis plusieurs années.
Le travail présenté dans cette these de doctoraisie a proposer un ensemble de
modules algorithmiques de planification de misside, génération de trajectoires et de
commande dont l'interaction est appliquée pour mission de lancement réalisée par un

systéme réutilisable.

Les systemes de lancement sont distingués égalepamntleur plateforme de
décollage. Cette derniere peut étre située :
- Sur un site de la Terre, par exemple les basesakgzsatie Kourou (CNES) ou de
Cap Canaveral (NASA).
- Sur la surface de I'océan sur une plateforme qui pte :

o fixe: la plateformeSan Marcoun projet de I'’Agence Spatiale Italienne
développé au bord de lI'océan Indien au Kenya ;

0 mobile : les satellites seront envoyés en orbitestgionnaire depuis une
plateforme mobile située dans I'océan Pacifiqudaage de la Californie,
un projet élaboré par la soci&éalaunch

0 sous-marine : les projets russesSidil et Volna dont le lancement de la
charge utile est effectué a partir d’'un sous-marin.

Pour la mission de lancement nominale, la plateéoda décollage et d’atterrissage
aura une structure fixe sur la surface terrestrec@nsidere la base du Centre national d’étude
spatiale francais (CNES) a Kourou, en Guyane, dépent francais frontalier du Brésil

comme référence pour la planification de cette ioiss

La classification suivante peut définir le systémedancement par son type du porteur
réutilisable utilisé pour transporter la chargdeuti

- Le lanceur de satellites peut étre largué par ure avion-porteur par exemple le
lanceur Pegasus et les avions-porteurs comm®edalus et X-34, des
démonstrateurs qui servent a tester de nouvelbndbogies dans le domaine des
véhicules de lancement réutilisable.

- Le lanceur peut étre activé a partir d’'un ballomtgar qui est utilisé pour envoyer
le lanceur a une altitude de lancement a laquallpréssion atmosphérique est
faible. Le rayonnement solaire est utilisé pourhegédfer I'air a l'intérieur du

ballon, ce projet est étudié paARCASPACE- I'’Agence Spatial Roumaine.
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Le type de lancement auquel nous sommes intérgsadisla mission de largage dans
ce rapport de thése, est nommé «lancement aétop@tésenté par le premier type de
porteur ou le lanceur est amené par un avion agierjuosqu’a une certaine altitude a laquelle

il est largué ensuite active.

La classification suivante détermine les systeneglgaidcement par les dimensions et la

classe de leurs charges utiles mises en orbitestesr:

- Les systemes de lancement de nanosatellites dorddae est entre 1 et 10kg.

- Les systemes de lancement de microsatellites &atet 100 kgDedalus.

- Les systemes de lancement de faibles dimensiopaples d’envoyer un lanceur
dont la charge utile a une masse inférieure a 2p(@&gasus-XLAtheng.

- Les systéemes de lancement de moyennes dimensiapables d’envoyer un
lanceur dont la charge utile a une masse compnise 2000 kg et 20 000 kg
(Delta 11, 1V, Atlas VAriane 5.

- Les systemes de lancement de larges dimensionglargin lanceur dont la
charge utile a une masse comprise entre 20 000%@ @00 kg.

- Les systemes de lancement de trés larges dimensiapables d’envoyer un
lanceur dont la charge utile a une masse supéréebhfe000 kg.

Le systeme de lancement est composé par plusiéemsegts nécessaires pour un
meilleur fonctionnement. Dans cette section, naésentons les composantes principales et
importantes pour la réalisation de la mission dedaent :

- La cellule et le fuselage de I'avion comprennemsdsa structure les moteurs, le

carburant, le systeme de bord et la charge utile.

- Le type de moteurs dépend des dimensions du ppdeua puissance nécessaire
pour effectuer les difféerentes manceuvres pour esdar vitesse optimale de
largage de la charge utile.

- Le systéeme de bord dont objectif est le pilotageydvigation et la commande du
véhicule autonome assurés par les calculateursod# Kes calculateurs sont
capables de traiter la nouvelle information lideavironnement a partir des bases
de données déja intégrées. Pour traiter ces basatomhées, le systeme doit
posséder les modules suivants :

o0 Acquisition des données
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o Traitement des données a bord par des calculatdirsde les rendre
exploitables en vol ou au sol en temps réel oustepiori
0 Systémes produisant I'énergie électrique nécessairnctionnement de
'ensemble des équipements embarqués.
- La charge utile transportée qui doit étre placéesde plan de symétrie de I'avion-

porteur, elle est I'élément prioritaire dans cetission de largage.

Une autre classification encore possible est f@ten le type de séparation des étages

du systéeme de lancemdgaayNag06]

- Séparation a partir d'une fusée. Le lanceur estépkn orbite par le deuxiéme
étage d’'une fusée, c’est le principe de lancemesfuséesriane 5

- Séparation a partir d'une navette spatiale. La tbavest envoyée par une fusée
pour positionner le satellite sur sa trajectoire.

- Séparation a partir d’'un avion-porteur ou le seéetst positionné par un lanceur.
Il existe plusieurs systemes de séparation ensraléeix étages. Voici quelques
exemples :

0 Séparation a partir d'une activation du mécanisme reglie deux ou
plusieurs étages du systéme de lancement.

0 Seéparation a lI'aide d’écran thermique mis en péadee les étages.

Pour déterminer les parametres de la structure sygtéme de lancement réutilisable
a partir desquels on peut définir le type de fomtilu lanceur vers le porteur, il est nécessaire

d’étudier les caractéristiques suivantes :

Concept de I'opération de lancement qui comprend :
o Station de sol et vol
o Codt de lancement
- Fuselage et réservoirs
- Poids (fraction de masse)
- Charges utiles
- Stabilité de vol et commande
- Environnements de montée/descente
A partir de cette information on peut déduire lasgmétres de :
- Méthodes de fabrication

- Phase de qualification
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Ces concepts sont basés sur le nombre d'étagestdume de lancement réutilisables :
- Aun seul étage (Single Stage To Orbit-SSTO)

- A biétage, le second étage est injecté en orbit® (Ftage To Orbit — TSTO)

- Aplusieurs étages de séparatibtu(ti Stage To Orbit — MSTD

Aprés avoir considéré les composantes d'un systimancement réutilisable, il est
possible également de déterminer son niveau d’auten présenté par les catégories
suivantes :

- Systémes de lancement partiellement autonomesx qau ont besoin d’une
assistance par un pilote dans la station de sol dpample pour les phases de
décollage et d'atterrissage), mais exigent une raue de pilotage qui peut
s’étendre a la prise de décision opérationnelle péagir face a tout événement
aléatoire en cours de mission ainsi qu'assure kEs@lde séparation entre les
étages.

- Systémes de lancement entierement autonomes :, diencdécollage et

I'atterrissage font partie de I'autonomie décisielta

L’architecture du systéme informatique d’'un aviamo@mome qui traite les taches
définies par I'autonomie décisionnelle est détegmipar la nature et le profil de sa mission et
par la charge utile. A chaque demande de la comenemdespond pratiquement une solution
spécifiqgue que l'architecture du systeme informagigloit trouver. L'organisation de la prise
de décision est sa position dans les systemes mienande, guidage et navigation seront
présentés dans ce travail.

Les éléments constituant le systeme de lancemesedent les mémes composantes
gu’on peut trouver sur les autres moyens de trahggoien, notamment la cellule qui porte la
charge utile, le carburant, le moteur et les systde bord.

Nous nous intéressons a un systeme de lancememoa€ autonome contenant deux
étages principaux ou le premier étage est un gyooteur et le deuxieme étage est constitué
par le lanceur de satellite qui sera injecté ent@rbasse. La pratique mondiale nous offre
quelgues modéles dont la structure des porteursiragiire pour une mission de lancement.

Nous allons présenter quelques-uns dans les sedigvantes.

Les véhicules de démonstratiBegasusX-33 X-34, X-37, X-43 X-48 font partiedu
macroprojet« Reusable Combined Cycle Flight Demonstration » (RO de la NASA
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[MoRVi04] concernant les avions spatiaug€es véhicules sont destinés a tester de nouveaux
concepts a étage simple ou a étages multiples aquehétage doit retourner sur la Terre.
L’objectif est de remplacer la navette spatiale siaes missions de construction et de
maintenance de la Station Spatiale Internatiorlé én réalisant des réductions de codts de
I'ordre de 25 % [Gap00]. Cependant, les véhiculegénératiorX ne sont pas utilisés pour
les mémes objectifs prévus pour la mission étud#es cette thése, parce qu'ils représentent
le deuxieme étage du systéme de lancement. Legaoxoncepts sont étudiés dans le cadre
des structures avancées, des systéemes de protebhtomique et des technologies de
propulsion [FreT96]. lls sont réutilisables et latructure qui ressemble a un avion spatial
s’'approche d'un systéeme de lancement. Ces modeéksegent certains inconvénients. Par
exemple, le véhiculX-33 (fig.1) se caractéerise par son poids élevé. Lédscestimés sont
basés sur une combinaison des poids a vide, dis pleida charge utile, des conditions de
propulsion et des technologies de mises en ceuvre.

La génération suivante, le propulsetiB4 a été largué a une certaine altitude par un
avionBoeing 747l doit activer ses moteurs pour atteindre Iefipde la phase de montée de

Pegasusvec les tests de véhicules aéri¥ngsqu’a un nombre de Mach 20.

Figure 1 : X-33 Venture Star, Avion spatial pour lancement monoétage réutilisable, NASA, 2009

En 2002, urvéhicule de la génération suivatet3(fig.2) qui représente le deuxieme
étage d’'un systéme de lancement a était larguéaden B-52 Cette mission a permis de
tester le contrdle autonome entre les différenggmés de vol, la transition des modes de
propulsion et la capacité d’'un retour autononiel3 est réutilisable et retourne sur le site
d’atterrissage d’'une maniere autonome.sogiété Lockheed Martin, qui est a I'origine des
fuséedelta IV etAtlas V, a aussi développe-43
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Figure 2 : X-43 Scramijet, avion sans pilote de laésie Hyper-X, largué d’un avion-porteur, NASA, 2004

L’ensemble de ces véhicules permettra de couvergmande gamme des services de
lancement de charges utiles avec I'option des veyagterplanétaires dans le futur. Dans ce
programme, l'infrastructure des stations de sal également étre modernisée.

Tous les modéles de démonstration sont élaborésdémelopper la réutilisation du
deuxieme étage d'un systeme de lancement. Dans tteise de doctorat, nous sommes
intéressés d’'une étude concernant le principe detitmnement autonome des lanceurs
présenté dans la section précédente avec son mtdoute sécurité sur le site d’atterrissage,
mais appliqué pour le premier étage — pour 'aponteur qui aura une structure similaire.

Les données enregistrées a partir des futurs edsaol de ces modéles seront
utilisées pour améliorer la conception. Un dématstr doit posséder une capacité de
réutilisation minimale de vingt-cing missions paire rentable. Cette information permettra

d’obtenir une vision globale pour une conceptiorcycie de vie opérationnelle des véhicules.

Au début de 2010, I1&hiteKnight Two(fig.3) un avion-porteur bipoutre, trois fois
plus grand que son prédécess@lniteKnight Onga effectué son premier vol. Il est destiné a
transporter sous son ventreSpaceShip Twiargué a une altitude d’environ 15 000 m [FI09].
Ce concept s’approche des objectifs de notre mmssipais la catégorie des avions

WhiteKnightn’est pas faite d’avions autonomes.
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|
Figure 3: White Knight Two, avion-porteur, The Spacship Company, 2008

En Franceen 2005, le CNES et 'ONERA ont initié un projet intié DEDALUS
[DPRSO05 (fig.4), qui étudie la faisabilité d’'un systeme hncement aéroporté par un avion-

porteur basé sur le concept de drone comn@dbal Hawk

Figure 4 : DEDALUS, Véhicule polyvalent, ONERA, 2005

Ce concept innovant de lancement aéroporté pacwéhpolyvalent est actuellement
étudié au CNES, études auxquelles ce doctoratsestig dans le cadre du projet PERSEUS
(Projet Etudiant de Recherche Spatiale Européervddsitaire et Scientifique). Le projet
PERSEUS est un projet organisé par la Direction ldmsceurs (DLA) du CNES dont
I'objectif est de réaliser un avant-projet de lamcde nanosatellites (~10 kg en orbite basse)
en développant des technologies innovantes poursysgemes spatiaux tout en faisant
participer des étudiants de I'enseignement supégaufont des études de différents aspects
des systemes de lancement et de leur réalisaties .€@ides sont mises a la disposition des
sociétés industrielles qui réalisent leur fabrmatiPour parvenir a cet objectif, différents
types de lancement sont étudiés, et notammenhéetaent aéroporté. Le concept adopté par
le projet PERSEUS est un modéle & échelle rédoitenméEOLE (fig. 5). Ce démonstrateur

permettra de tester différents systemes de séparati’échelle d’une fusée expérimentale
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(1.5-2.5m pour 10-20kg). Les premiéres démonstiatievraient se dérouler au centre DGA-
EM a partir de 2012-2013.

Figure 5 : EOLE, démonstrateur de lancement aéroportéutonome, CNES-Perseus, 2010

1.2 Problématique du lancement aéroporté

Le nouveau concept de PERSEUS est réesumé ainkindeur n’est pas allumé au sol,
a vitesse nulle, mais il est d’abord emporté pentlapremiere partie de la mission par un
avion-porteur indépendant, jusqu’a une certainéudtt a laquelle le lanceur est largué puis
allumé. Le porteur constitue en fait le premiegétdu systeme de lancement et communique
au lanceur une certaine énergie. A masse totale,&galanceur aéroporté permettrait un gain
en performance plus élevé par rapport & un langadant du sol a vitesse nulle, parce que le
lanceur est envoyé a une altitude optimale paoteepr. Ce processus donne la possibilité de
diminuer la masse de combustible du lanceur pgora@ux lanceurs classiques. De plus, il
serait réutilisable, ce qui permettrait une rédurcties colts de lancement. La séparation du
lanceur de satellites de son porteur est suppdsfiectuer des que des conditions ad hoc
(altitude et Mach) sont atteintes et au plus tgmésle parcours d’'une distance de 50 km par
rapport au lieu de décollage.

Les hypotheses initiales du scénario de la misséséparation consistent a amener le
lanceur a une altitude de 16 000 m, a une vitesaeimale Mach 0.8, systéme porteur-

lanceur stabilisé et porteur a pente nulle afinjditer le lanceur sur sa trajectoire optimale.
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Le largage doit s’effectuer de fagon a assurertdgsctoires divergentes entre les
deux véhicules, le porteur devant s’éloigner lesplite possible du lanceur. A l'instant de la
séparation, le véhicule-porteur est le siege daqménes transitoires treés importants du fait
de la perte de masse qui peut atteindre le tieta deasse au décollage. C’est une difficulté
majeure dans le lancement aéroporte.

Les phases de descente et d'attente sont suppe&fésctuer a proximité de
'aérodrome d'atterrissage, mais correspondent méars a une distance de parcours
respectable. La phase d’attente se caractériseirpaelai de ¥ d’heure a une altitude de
3000 m (fig.6).

La mission de lancement est divisée en plusieugmenrts appelés phases pour la

mission de largage aéroporté autonome ; sthes visualisées sur la figure ci-dessous.

»~— Largage porteur

Croisiére aller
—  Croisiére retour

41000 ft ~ Descente
Mortée " Attente
Descente finale
Décollage

Atterrissage

Figure 6 : Phases de la mission L3AR

1.3 Contexte de la these de doctorat

Doter les systemes aérospatiaux d’'autonomie décisle est devenue un défi
important, nécessitant le développement des méshoee conduite et de décision pour
I'exécution des différentes opérations d’une missioa planification permet a un véhicule
non habité d’atteindre les objectifs de sa misgprassurant son intégrité tout en prenant en
compte les aléas qui surviennent au cours desanissiCette autonomie décisionnelle est
nécessaire dés que le véhicule évolue dans unoameiment mal connu, dynamique, voire
dangereux, avec risque de perte de communicatien l&xtérieur.

Actuellement, les missions effectuées par les systede véhicules autonomes sont

prédéfinies. Le véhicule suit un plan de vol élgbau départ tout comme un avion
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commercial équipé d’'un systeme de gestion de wbplan de vol est une séquence de points
de passage définis par leurs coordonnées inestietidonction des objectifs et de la mission a
accomplir. Or, le véhicule doit étre capable nonlament de suivre son plan de vol, mais
aussi de générer un nouveau plan en réaction aémegents survenant en cours de la
mission, pouvant ainsi invalider le plan de voluatt L’augmentation du niveau d’autonomie
de ces engins passe par la mise en ceuvre de fumatiérisionnelles a bord du véhicule
aérien. Le porteur doit étre capable de planifiernsission, c’est-a-dire de choisir quels
objectifs il va traiter parmi ceux qui lui sont pasés, dans quel ordre, et la maniére dont il va
effectuer ces opérations.

Dans la littérature, on peut distinguer plusieurseaux d’autonomie pour les
véhicules autonomes. La planification est le niveaplus élevé. Elle permet de déterminer
les zones d’objectifs importants pour la missionled régions en présence d’obstacles qu’on
considere comme des zones interdites au vol.

Le deuxieme niveau est la génération de I'ensemdbepoints de passage entre les
configurations initiales et finales. Le troisiemegau d’autonomie est la génération de la
trajectoire continue que le véhicule doit parcou@ette trajectoire servira de consigne au
pilote automatique. Le quatrieme niveau d’autonorest le suivi de la trajectoire de
référence. Cette tache est assurée par le pildbenatique ou le systéme stabilisateur. Cette
décomposition nous a servi pour établir le plamdie recherche. La figure 7 présente un
schéma-bloc de la relation entre les algorithmegpldsification de mission et le modeéle de

guidage, navigation et commande (GNC) d’'un systadapté pour cette recherche.

Capteurs Flanification
|
r
Mavigation Séguentiel
Foakipmat vin |
: t
] s
Guidage e
L
Origrfation |
T
commande
Pilotage

Actionneurs  p

Figure 7 : Modéle de guidage, navigation et commaredclassique pour un systéme de lancement aéropoagtonome
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La planification du séquentiel représente une ssioe ordonnée d’opérations
[Dim10]. Cette suite est traitée selon I'ordre d&gistrement des taches a réaliser. C’est une
relation plus spécifique entre la Navigation (géiedmine la position et la vitesse du systéme)
et le Guidage qui impose la trajectoire spatiade,l@ référence de la trajectoire donnée par un
planificateur de mission. La planification du séafied détermine I'attitude nécessaire pour
gue le systeme puisse suivre la trajectoire désCédte relation, présentée en orange sur la
figure ci-dessus, est 'objet principal de notvail. L'objectif est de trouver un algorithme
de planification que cet algorithme doit choisimdeilleur chemin pour accomplir la mission,
s’adapter a I'environnement et réagir aux événesneoih prévus.

L’algorithme est appliqué a un intervatlgui renouvelle les données de la localisation
actuelle du systeme par exemple toutes les cinix anohutes au moyen d’un interrupteur
automatique (fig.7). Le Guidage par itérations lesiprocédé consistant a appliquer des
corrections de trajectoires successives, résutfamt calcul instantané et itératif des trois
composantes de position et des trois composanteisedse. Le Guidage envoie les consignes
qui doivent étre traitées par la commande. Lesrpen@s représentent les entrées de la
commande qui assure I'orientation nécessaire désursode I'avion porteur pour positionner
I'engin spatial. La commande envoie ses donnéesetionneurs qui agissent directement sur
la dynamique du systéme. La boucle est fermée l@gedonnées mesurées par les capteurs.

La tache de la navigation est d’atteindre un osiplurs objectifs de mission prédéfinis.

1.4 Objectifs scientifiques

Les travaux effectués et présentés dans cette thes#octorat ont abouti a une
proposition de planification de mission, de génératle trajectoire et de commande. Notre
contribution a surtout porté sur le domaine delémification de mission et la génération de
trajectoires.

La planification de mission considere I'environneéme&ynamique dans lequel le
véhicule autonome va évoluer. Cette problématigégaésolue en appliquant un algorithme
A* (A-étoile) dans un espace tridimensionnel. Irtsa@ définir des points de passage en
prenant en compte différents aléas et en évitatolestacles. Cet algorithme permet de
trouver le chemin optimal brut pour atteindre unpbusieurs objectifs en fonction de leur
priorité. Une fois que ce chemin a été généré ragrxieme objectif scientifique consiste de
transformer ce chemin dans une trajectoire rédésaour les limitations physiques du
véhicule autonome. Nous avons donc ajouté un &fgoe de génération de trajectoire.
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Une méthode de commande pour I'avion-porteur essianécessaire pour assurer le
suivi de la trajectoire, ce que nous avons donpgse.

Toutes ces méthodologies doivent étre appliquées ppondre aux spécifications
d’'un modéle cinématique et dynamique d’'un systeméadcement. Nous ne disposions pas
d’'un modele concret pour une identification desapatres aérodynamiques donc nous avons
cherché un modéle universel pour la planificatieratrajectoire et son suivi. Notre objectif
était de prendre en compte les perturbations emepemnce de I'environnement donc un

modele qui considére le vent était important.

Cette recherche a permis de publier les articlessts :

PUBLICATIONS REALISEES

S. Dicheva, Y. Bestaoui « 3D Waypoint Generatioa iDynamic Environment for an
Airborne Launch Mission » Proceedings of the Ilnsitin of Mechanical Engineers,
Part G, Journal of Aerospace Engineering, to appe@ctober 2012, pp. 1283-1297,
DOI 10.1177/0954410011419565

S. Dicheva, Y. Bestaoui « Trajectory generatioa BD flight plan », ID 1067-1662-
1-RV, Flight Dynamics, GN&C, and Avionics VolumeVfol. 6 of the EUCASS

series

COMMUNICATIONS REALISEES

CONFERENCES INTERNATIONALES :

1. S. Dicheva, Y. Bestaoui « Trajectory generatioraiD flight plan with obstacle
avoidance for an Airborne Launch Craft §) Buropean Conference for Aerospace
Sciences, Saint-Petersburg, Russia, 4-8 July 2011

2. S. Dicheva, Y. Bestaoui « Route Finding for An Antmous Aircraft », 48 AIAA
Aerospace Sciences Meeting including the New HoszBorum and Aerospace
Exposition, 4 - 7 Jan 2011, Orlando, Florida

3. Y. Bestaoui, S. Dicheva « 3D Flight Plan for an édngmous Aircraft », 48 AIAA
Aerospace Sciences Meeting Including the New HoszBorum and Aerospace

Exposition, 4-7 January 2010, Orlando, Florida
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CONFERENCES NATIONALES :

1. S. Dicheva, Y. Bestaoui « Planning for Airborne hahing of Nano Satellites »,
The First Conference on Small Satellites Systent8SSS2011, 5-8 April 2011,
Paris, France

2. S. Dicheva, Y. Bestaoui « Planification Algorithifirajectory Generation for an
Airborne Launch System » Séminaire Perseus, ENé&yrier 2011

3. S. Dicheva, Y. Bestaoui « Planification de Misspur un Systeme de Lancement
Aéroporté Autonome », CIFA 2010, Sixieme Conférent@ernationale
Francophone d’Automatique, 2-4 Juin 2010, NancgnEe

4. S. Dicheva, Y. Bestaoui « L3AR : Planification déssion » Séminaire Perseus,
Evry, Février 2010

1.5 Plan du manuscrit

Ce manuscrit est divisé en cinq chapitres principa

Le premier chapitre introduit la problématique @wdlution du systeme de lancement
ainsi que les différents types des systéemes adéspor

Le deuxiéme chapitre commence par une revue bibldgque consacrée au
classement des algorithmes de planification deiomisst de génération de trajectoires suivies
par une présentation de la problématique étudiée datte thése de doctorat [Sha07]. Les
trois grandes sections d’une mission notamment préplanification, la planification et la
replanifcation sont présentées par leurs caratitgres. L’architecture d’un planificateur qui
permet la réalisation de la mission est choisienpafusieurs architectures récentes analysées
dans ce manuscrit. Une propriété supplémentaire Iglgorithme de planification doit
pouvoir traiter I'évitement d’obstacles. lls défisent les aléas qui surviennent au cours de la
mission non nominale. L'étape suivante comprenddétrminer I'algorithme qui est le
résultat de I'organisation de l'architecture d’ularpficateur de mission. L'état de I'art des
algorithmes connus dans la planification est amsisenté. Parmi ces algorithmes une
préférence particuliére est faite pour répondreumiaux spécifications de la mission de
lancement.

Pour cette raison le troisieme chapitre présentendaélisation du systeme et sa
performance. Les modeles cinématiques et dynamiquesiécrivent le comportement du

véhicule aérien sont présentés, suivis par une lisatién de I'environnement.
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Chapitre quatre réunit toute l'information étudiens les chapitres précédents pour
les introduire dans un seul algorithme de planiibea du chemin pour le véhicule aérien
autonome ou les contraintes cinématiques et dynasigont ajoutées. C’est notamment une
modification de I'algorithme A*(A-étoile) qui plafie les points de passage a partir d’'un
point initial pour atteindre différents objectifsiportants pour la mission, en choisissant le
chemin le plus court qui détermine les interconoesientre ces points de passage. La
deuxieme partie de ce chapitre présente des rissdiasimulation avec différents scénarios
introduisant divers obstacles qui peuvent intenvenicours de mission. La fin de ce chapitre
synthétise une technique de génération de trajesten utilisant les méthodes des polynébmes
cartésiens. La trajectoire est générée a la basavdmtages que la planification de chemin a
réalises.

Le cinquieme chapitre concerne une meéthodologisuild de trajectoire basé sur la
modélisation du systéme de lancement. La commandedes glissants est étudiée dans ce
cadre.

Nous concluons le rapport par un ensemble de cotaines sur les résultats obtenus
et quelques perspectives pour lapplication du dilaweffectué avec les éventuelles

améliorations pouvant y étre apportées.

39



40



Chapitre II

2 ETAT DE L’ART
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2.1 Introduction

Dans la pratique spatiale, il existe plusieurs w@#ls pour planifier une mission. Dans
ce chapitre, nous présentons une analyse de chsdamaétet algorithmes pour la modélisation
de la planification d’'une mission de lancement,censidérant plusieurs contraintes pour
assurer le succes de lancement. L'objectif de daifitation est de trouver le plan de vol le
plus approprié pour que le systeme de lancemeas@uffectuer la mission de séparation des

deux étages et traiter correctement les événementsominaux.

Une grande partie de ces algorithmes vient debatigue ou la génération des points
de passage, I'évitement d’obstacle et la planificatde chemin sont des caractéristiques
prioritaires pour les robots mobiles terrestreschemin représente un ensemble de points de
passage dont les caractéristiques déterminent un@lusieurs configurations. Dans le
contexte de ce manuscrit, on appelle une configurdd section d’'une phase de mission qui

posséde des caractéristiques similaires que lermgstnécanique doit respecter.

La planification de chemin qui consiste a trouerchemin sans collisions est souvent
un probleme cinématique/géométrique. Le plan de avddesoin d'un planificateur pour
résoudre cette problématique. Le planificateur westagent qui doit trouver un chemin
approprié pour effectuer la mission. Il doit étrapable de réaliser des actions de
mouvements, des actions sur I'environnement etdisctes d’informations entre le début et

la fin de la mission pendant lesquels ces opérasont réalisées.

Chaque mission a également un objet qui est I'ehkemes objectifs pour chaque
configuration qui représentent la réalisation d'ensemble d’actions. Le but de la
planification de mission est de sélectionner Igeabs a réaliser et de trouver la maniere de
les réaliser en tenant compte de I'environnemeatmP toutes les solutions possibles, le
planificateur doit choisir celle qui optimise uritere prenant en compte des récompenses
pour chaque objectif et des colts pour les réallseréalisation d’'un objectif est rarement
ponctuelle dans le temps et dans I'espace : il ynadébut de traitement et une fin de
traitement [Chan06]. Le véhicule autonome doit sinoet ordonner un sous-ensemble
d’objectifs a réaliser en séquence parmi tous Igsctifs de sa mission. Il doit optimiser le

choix de ses actions, connaissant ses propresafiams et I'environnement. Les termes
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statiques et dynamiques caractérisent I'environménaans lequel I'exécution du plan

s’effectue. L'environnement est statique quandyilanaucune incertitude.

On peut distinguer trois types d’algorithmes basgscette information :
1) algorithme statique — utilisé hors ligne afin dedarire un plan réalisable ;
2) algorithme dynamique — utilisé en ligne pour canstr progressivement la
solution adaptée aux aléas qui surviennent ;
3) algorithme prédictif — utilisé hors ligne pour pudek un plan unique qui peut étre

alors exécuté en ligne sans remises en cause.

Dans le cas d’'un environnement dynamique, plusimatsiques sont envisageables :

- conserver une approche prédictive hors ligne: d¢é@d@ par un ou des
algorithmes réactifs qui sont exécutés en lignedoiun aléa rend le plan initial
incohérent, remettant celui-ci en cause et obligkaplus souvent a replanifier.

- prendre en compte les incertitudes des la phagglaéfication hors ligne : on
parle alors d’approches proactives; dans le casl,ide plan ainsi produit
s’adaptera automatiquement en ligne aux aléaseqoiésenteront.

- planifier toujours de maniére prédictive, mais &dtis-ci en ligne, a court terme :
dans ce cas, l'exécution va progressivement lewataines incertitudes et
permettre de poursuivre la planification des étap@santes.

Pour la mission de lancement, nous avons choisiiodeer un algorithme convenable
basé sur la derniére technique pour planifier lasitanh d’'une maniere prédictive utilisée en
ligne, pour traiter correctement les événements nominaux. Les problemes que la
planification doit résoudre sont résumés dans [ige suivante. Ensuite, nous allons
présenter les parametres de la planification, @ lgqun appelle une mission réalisable, une
replanification de mission ainsi qu’un environnemean stationnaire. Ces définitions sont
suivies par une classification des architecty@s05], des méthodes de planification et

méthodes de génération d’'un chemin réalisable amdans la pratique aérospatiale.

2.2 Formulation du probleme

Une grande partie des recherches dans la plamiiicdé mission est destinée a décrire
I'opération d’'un véhicule aérien autonome évoludarts une région prédéfinie [Con99]. Pour

accomplir la mission, il est nécessaire de comnm#és parametres indispensables pour définir
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le plan de vol : la région du vol, les conditionétéorologiques et la durée de vol qui doivent
étre prises en considération. Le plan de vol esipusé par les phases de vol.

Les mauvaises conditions météorologiques comme rdexyes (fig.20) ou des
turbulences sont un probleme pour la sécurité dmitsion de lancement aéroportée. Les
nuages se caractérisent par leur morphologie quérd€d’une altitude comprise entre environ
0 et 11 000 m (la tropopause dont des paramétrasiégeloppés dans la section 4.5.3). Cette
altitude dépend de son c6té de la latitude dedeméou la mission sera réalisée. L’altitude
dans laquelle les nuages prennent place détermitempérature et donc la structure et la

composition des nuages.

L’atmosphére dépend également de son état deigidMIPAO8]. Cet état est défini
notamment par la structure des nuages. Dans uresplrre stable, les nuages ont une forme
allongée et un aspect flou, dont la dénominationtient le termestrate. En atmosphere
instable, un sujet qui concerne les systémes d=eta@nt autonome, les nuages sont bien
séparés les unes des autres et possédent desrsopigu déterminés. Leur dénomination
contient le termecumulus Les cumulus peuvent étre d’épaisseur variableqaelques
dizaines de metres a plusieurs kilometres. Sousuages la présence des différents courants
souvent déterminés comme des turbulences peutrpreiate. Ce sont des nuages denses et
puissants. Le cumulonimbus (fig. 20) est un nuagéble, tres dangereux et il est souvent
générateur de grains et d’orages.

Ces phénomeénes sont souvent rencontrés et leuemti sur le systéme de lancement
n'est pas négligeable. Leur présence doit étreepas compte par l'algorithme de
planification de vol. Récemment, le Centre Natia@la Recherche AtmosphériqidGAR
aux FEtats-Unis a développé un systéme qui réung oedeéles numériques de ces
phénomenes et des données atmosphériques mesurétsmsmps réel pour prévoir le
comportement des orages ou des secteurs de turbslpotentiels. La turbulence est la cause
principale des dommages au cours des missionsiaégeActuellement, les pilotes humains
ont peu d’'informations précises météorologiquesaus de leurs vols au-dessus des régions
lointaines ou les plus mauvaises turbulences péwemproduireNCAR propose une carte
globale de turbulences contenant les modéles nguoesi basés sur des conditions
atmosphériques. Les secteurs d'une possible turbelleet les plus grands nuages sont
présentés sur les images satellites ; cette intiwmaest transmise aux avions et aux
contréleurs au sol avec les plans des turbulenceg Hinformation est mise a jour

régulierement. Des techniques d’intelligence aibfle permettent de prévoir le mouvement
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et la force d'un orage quelques heures en avanes.slystémes de bord sur le lanceur

aéroporté pourraient utiliser ces données aveanise a jour réguliere.

Figure 8 : Cumulonimbus, Tempétes océaniques et ésihent d’obstacles problémes principaux pour les si@mes de

lancement aéroporté, photo CNES et www.nasa.gov

La planification du chemin doit produire un résutialisable par le véhicule aérien. Il
est possible de trouver le chemin le plus courtr mdtectuer toutes les phases a l'aide des
interconnexions entre différents points de passggerés par le planificateur. Chaque paire
de points de passage détermine un segment, plsisisegments qui possédent des
caractéristiques similaires composent une phasz méssion.

Nous présentons une approche prédictive qui ere ligimdaptera en traitant les
conditions non nominales qui surviennent avec léwon du porteur dans la région de la
mission. Dans le contexte opérationnel, on a dgpest de conditions pour définir un plan de
vol : conditions externes et conditions interness tonditions internes incluent les systemes
du véhicule. Les conditions externes constitueabvironnement dans lequel le véhicule
évolue et les conditions atmosphériques prévuesament de la mission. Un des aléas
considérés dans ce rapport de thése est la mé&gmavec ses conditions atmosphériques
défavorables. La dynamique du veéhicule est consgdélans un systeme de coordonnées
aérodynamique ou la vitesse du vent est prise epte Le systeme de gestion de vol doit
posséder une connaissance sur les zones considém@ese dangereuses et interdites. Le
choix de ces zones de passage est important padciaité des régions civiles, mais aussi
pour I'exploitation du systeme de lancement. Le doit étre effectué sur des zones non
habitées continentales. Il est recommandé que &siom de séparation du lanceur soit
accomplie au-dessus de I'océan. Le carburant clsngkavion doit étre suffisant pour éviter
la perte de l'avion. La distance au sol doit étespectée. La planification consiste a

déterminer les conditions pour le déplacement atdgtex ou plusieurs configurations données
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tout en respectant un certain nombre de contragttee critere qui dépendent généralement
des caractéristiques des taches a exécuter. Enuttence, les contraintes relatives au
véhicule concernent la cinématique et la dynamique nous allons présentées dans les
chapitres suivants. Dans la section suivante, @lusispécifications de mission de lancement

dans la planification, préplanification et replacation sont prises en compte.

2.3 Mission de lancement aéroporté

2.3.1 Préplanification

La phase de préplanification prévoit plusieurs @gts pour l'occurrence de la
mission. Comme précisé dans le chapitre précétiestructure des deux étages du systeme
de lancement n’est pas objet de nos études. Paecane étude du comportement de I'avion-
porteur basé sur l'intégration de différents aldjonies de prédiction pourrait étre intéressante
pour les objectifs de ces travaux scientifiques. pr&planification est une sorte de
planification de mission, mais développée horsdigion objectif est la reussite d’exécution
de toutes les taches que le systéme doit acconyairpremiere étape, qui introduit les
éléments de comportement du véhicule aérien, edétdEminer sa modélisation. Celle-ci et
les autres paramétres sont présentés comme degictwa® que les algorithmes de
préplanification doivent prendre en considératigiijRad03] dans I'ordre suivant :

a) Cinématique et dynamique du systeme de lanceageaporté — présenté en détalil
dans chapitre 1l introduit une étude sur les feregissantes, les angles d’orientation et la
vitesse de l'avion-porteur et son lanceur pour @Egsson déplacement dans I'espace. Une
contrainte spécifique est prise en compte : le mayonimal de virage que le systeme peut
réaliser. Il est nécessaire pour donner le chemiansuite la trajectoire du véhicule, des
résultats définis par la préplanification de lagios.

b) Le temps d’exécution — son analyse est nécesgaur limplantation des
algorithmes en ligne, utilisés pour prévoir lesseesces de calcul dont la capacité du
processeur est supposée assez efficace.

c) L'optimalisation — cette catégorie doit réduil@ possibilité de manceuvres
indésirables avec les chemins trés longs et I'éwet@ d'obstacles. L’optimisation est
déterminée selon la fonction de codt, il pourrait éasé sur la distance minimale, temps
minimal, ou chemins avec minimum de risque. Daakgdrithme utilisé pour la planification

de cette mission de lancement, le codt choisi ast fonction de distance minimale pour
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atteindre un objectif important en présence detaoles avec les contraintes de limitation en
provenance de la modélisation du véhicule aérien.

d) Contraintes de vitesse : une fois que le systaémeporté est arrivé dans le point
final d’'une phase, la prévision des futures contes sur la vitesse propre est aussi

importante.

Ces contraintes sont intégrées pour améliorer ¢tetx@n de la mission. Une grande
section est consacrée au principe et la nécessitéuitement des régions considérées comme
dangereuses pour le porteur développé dans lagnipation de mission hors ligne. Pour
intégrer la méthode en ligne le probleme peutditrisé en deux parties :

o planification du chemin — considere les paraméteeka région dans laquelle le
porteur va évoluer ;
0 manceuvrabilité de I'avion — considére les conteairtte I'avion-porteur.

Ces spécifications sont mises a jour dans la bas®dnées de la planification.

2.3.2 Planification

La planification présentée en fig. 7 appliquéeignd peut étre de deux types :

1. Planification avec des contraintes temporelleobjéctif principal est d’exécuter les
taches préedéfinies (évitement d’obstacles, atteitels objectifs) pour une période de
temps déterminée a I'avance en fonction de la cansation du veéhicule.

2. Planification dans un environnement non statiomaidans ce type d’environnement,
les obstacles et les objectifs changent de positipoours de la mission. Dans ce cas,
I'application d’'une planification dynamique est @&e. L’avion doit étre capable de
réaliser une replanification au cours de la misgibane prédiction des états futurs de
I'environnement. L’avantage est que I'on appligiaoproximation de la probabilité
d’intersection ou il est possible d’ajouter I'infoation pour les obstacles mobiles.
Immédiatement apres le démarrage du plan de \aljoh doit suivre le chemin

optimal pour lancer la charge utile.

Pour préparer la planification de mission, il fgéhérer les coordonnées de la position
initiale et la position finale du véhicule aéri¢es points de passage que le porteur doit suivre
pour atteindre ses objectifs, le temps nécesshiee\dtesse et I'orientation du véhicule pour

le suivi. Le critere & minimiser est la distancecparue, mais contrairement a la planification
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de chemin classiqgue pour un robot mobile, les wdbsc aériens évoluent dans un
environnement incertain. La planification de chenpiaut étre effectuée en discrétisant
I'espace de configuration par l'utilisation d’'unaghe de Voronoi, ou un graphe de visibilité
en connexion avec un algorithme de type A* ou DifkslLe graphe de Voronoi permet
d’optimiser le critere de survie des véhicules d@finissant des routes minimisant leur
exposition aux aléas, tandis que le graphe de iM&itpermet d’optimiser le critere de

distance.

Le plan de vol (le résultat de la planificationhqmosé par des phases est caractérisé
par les parameétres suivants :

- Les coordonnées des points de passage du velrulnsidére qu’une phase
est terminée quand le point de passage final peite configuration est atteint
pour une période de temps prédéterminée.

- Les objectifs ou sous-objectifs — on peut détermdex objectifs principaux
pour le succes de cette mission : le largage drelaret le retour sur le site de
décollage ainsi que plusieurs objectifs intermédgipour la réussite de la
mission.

- La trajectoire réalisable qui comprend les intereptions entre les points de
passage, satisfaisant les diverses contraintesrdgnas — le temps, la distance

minimale, la vitesse, les ressources qui étai¢és @ntérieurement.

2.3.3 Mission réalisable

Un plan impose généralement un comportement spéeifdu planificateur. Le plan
peut simplement spécifier un ordre d’actions aiséal S’il est impossible de prévoir les états
futurs, alors le plan peut déterminer des actiomsfomction de ces états. Dans ce cas,
indépendamment des états futurs, I'action apprepeigt déterminée. Le planificateur est
utilisé pour créer le plan réalisable défini pas teéthodes — les algorithmes de recherche
dans le plan géométrique, a condition que le gragheransition d’états soit indiqué par
I'application des actions. Les algorithmes de redie doivent étre systématiques. Si le
graphe est fini, ceci signifie que I'algorithmeitésa chaque état accessible, qui lui permet de
déclarer correctement en temps fini si une solutediste. Pour étre systématique,
I'algorithme devra connaitre des états déja visitémon le cycle peut continuer de tourner
avec les mémes états. Si le graphe est infinisahmus sommes disposés a tolérer une

définition plus faible pour étre systématiques.
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Si une solution existe, alors I'algorithme de reche doit encore étre appliqué en un
temps fini; cependant, s’il n’existe pas de solutib est nécessaire que I'algorithme continue
a chercher le chemin. Cette condition est réalemges’assurant qu’a la limite, le nombre
d’itérations de recherche tend vers l'infini, chaquoint accessible dans la discrétisation de

I'espace qu’on appelle un graphe étant exploré.

Dans la planification de mission, trois catégoras variables sont considérées
[LaValle06] :

- Etat— la planification implique un espace d'état qécut les variations des variables
qui pourraient surgir. L'espace d'état peut étrscdit ou continu et représenté
implicitement par I'algorithme de planification. B& la plupart des applications, la
taille de I'espace (en termes de nombre d’étatspesucoup trop grande pour étre
explicitement représentée. Néanmoins, la définitibm I'espace d'état est un
composant important dans la formulation du probléfeeplanification et dans la
conception et 'analyse des algorithmes qui lalxesd.

- Temps— tous les problemes de planification impliquentardre des décisions qui
doivent étre appliquées en fonction du temps. Alievement, le temps peut étre
implicite, en reflétant simplement le fait que &dions doivent se suivre. Le moment
particulier est sans importance, mais l'ordre appéo des événements doit étre
respecté.

- Actions — un plan produit des actions qui modifient I'étBtans le systeme de
lancement, les opérateurs des actions sont comneséimites sont les entrées des
commandes. Quelque part dans la formulation deifation, le plan doit aussi
spécifier comment les états changent quand lesractjui viennent des actionneurs
sont appliquées. Pour la plupart des problemedatefipation, la référence explicite
au temps est évitée en spécifiant directement @mcha travers un espace d’état

continu.

Le probleme de planification implique habituellathede commencer dans un certain
état initial et d’arriver a I'état d’objectif spdicjue ou a n'importe quel état dans un ensemble
d’états d'objectifs. Les actions sont choisies @'umaniere logique. Un critere code les
résultats désirés d’'un plan en ce qui concernatlét les actions exécutées, ce qui améne la

définition de deux types de planification :
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- Planification pratique — trouver un plan qui améeeporteur dans un état
convenable pour arriver dans un ou plusieurs afgechdépendamment de son
efficacite.

- Planification optimale — trouver un plan qui opt@il’exécution d’'une certaine
facon particuliere, complémentaire de simple agigéns I'état d’objectif.

Une fois que le plan est déterming, il y a troapés pour I'appliquer :

- Exécution — de réaliser une simulation ou le systeie lancement est mis en
conditions similaires avec le monde physique réel.
- Amélioration — un plan amélioré a la base des stians précédentes pour trouver

une nouvelle meilleure solution.

- Inclusion hiérarchique — impliqué comme une actlans le plan du niveau supérieur.

2.3.4 Replanification

La replanification caractérise une planification ndgique. La planification
dynamique du chemin est un processus continu qagestre un nouveau chemin adapté aux
parametres des chemins précédents, pour réalisenauvement futur basé sur I'étape
d’amélioration du plan. L’avion optimise la fonatiadde co(t de l'algorithme qui vient du

planificateur pour un plan statique effectué avamtébut de la mission.

Dans la suite on va présenter quelgues méthodesiesmpour la replanification.

Une extension d’algorithme de planification dansemvironnement dynamique peut
étre basée sur les algorithmes génétiques et dai¢hede I'évolution. La méthodologie utilise
les algorithmes hybrides pour éviter les obstaetegptimiser la planification d’'un véhicule
autonome dans un environnement limité [PonRy07]céwrs des missions de reconnaissance
de l'environnement, pour atteindre les objectifs wncontrer des nouveaux objectifs
prédéfinis, la séparation des taches en sous-t&shescessaire. Cette approche est faite a la
base de deux populations de décisions pour mininkkséemps de vol. L'application est
réalisée dans le domaine du transport urbain egHhecule doit atteindre des points prédéfinis
sur son trajet en fonction du temps préliminairasdie plan. La solution est applicable avec
une boucle de programmatierepeat-if-then-else.>»L’exécution doit continuer jusqu’a un
nouveau point sur le parcours est atteint pournupér le chemin et mettre a jour les
meilleures solutions. Si des événements non préwiislieu, les algorithmes génétiques
doivent s’arréter et redémarrer. Cette approchautdes problémes en temps réel en utilisant

la technique d’évolution et un modéle stochastigqueir I'environnement. En cours de
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mission ces deux parametres doivent assurer utemiigation et une adaptation du chemin
prédéfini du vol dans le cas des objectifs et albssaen déplacement. Le véhicule doit

localiser les objectifs intermédiaires, éviterdbstacles.

La planification dynamique sauvegarde l'informatides derniéres solutions pour
utiliser la base de données dans la génératiomalegelles solutions. Le planificateur met a
jour le chemin pendant que le véhicule avance.gbialhme de planification du chemin
dynamique fonctionne dans I'ordre suivant [PonRy07]

- Geénérer une nouvelle population de solution powhkemin a partir de la population
précédente en actualisant tous les chemins dagmspialation courante pour que I'on
puisse déterminer le point héréditaire. Le chersimeodifié en supprimant les points
initiaux déja passés et en ajoutant d’autres setgrmour joindre tous les nouveaux
chemins jusqu’au point final.

- Démarrer 'algorithme pour une planification statigpour mettre a jour la population
et trouver le meilleur chemin.

- Envoyer le meilleur chemin pour la navigation dinigcéle au moment ou le dernier
atteint le point de passage successif.

- Mettre a jour les estimations des localisationsgites spécifiques de I'environnement
dynamique.

- Retour a la premiére étape.

L’avion suit le chemin déja généré jusqu'a ce qualrangement d’environnement
apparaisse. A partir d’'une position courante, bathme peut replanifier le chemin pour
suivre le méme objectif jusqu’a un autre objed@wec cette flexibilité I'algorithme peut étre
appligué dans différents scénarios de mission descobstacles qui se déplace ou dont leur
position est connue en avance. Cette idée étafitée@our les besoins de cette mission de

lancement ainsi développé et appliqguée dans léfiglaeur du vol.

Le terrain contient des régions qui ne convienne® pour une mission speécifique
ainsi que des conditions atmosphériques défavaahlene sont pas prévisibles par avance.
Le seul inconvénient du chemin généré par ces ithgoes est qu’il n’est pas toujours
dynamiquement réalisable par les limitations physggde I'avion, il doit subir un niveau de
traitement supplémentaire adapté a un certain r®ndler spécifications cinématiques et
dynamiques. Pour simplifier la tache de planifioede certaines contraintes dynamiques

étaient introduites dans I'étape primaire de l'altpone notamment dans la génération de la
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population des points de passage que la régionetwntes obstacles sont détectés par les
capteurs des systemes de bord de l'avion, une niaion recue par instrumentation
météorologique. Souvent ces obstacles peuvent dedaibles dimensions et ils ne seront pas
détectés en avance, un phénomeéne qu’on appellactdstiu type « pop-up ». Pour éviter de
manceuvrabilité extréme de véhicule aérien aveagteal’incidence ou rayon de virage tres
élevé. Il faut prendre en considération que ledmifives possedent comme conséquence des
temps inférieurs. Le probleme d’une planificatiah présenté dans la section suivante ou les

contraintes imposées sur le temps et leur influsncée planificateur sont étudiées.

2.3.5 Planification avec des contraintes temporelles

Le but de la planification avec des contraintes perelles est de déterminer
I'exécution des taches prédéfinies. Pour introdlairgpécification du temps dans le probleme
de planification, un facteur fonction du temps eppliqgué. Dans le plan de vol, nous
proposons une structure hiérarchisée pour dédnague mise a jour de la génération d’'une
nouvelle liste de points de passage ou d’objeldfifsa un temps d’arrivée au point final prévu
a l'avance. Cet élément est composé par deux nivean niveau supérieur de prise de

décision et un niveau plus bas avec l'informatiartemps d’arrivée.

Tous les états de variables des sous-systemes hiagule aérien sont dans un
intervalle de temps pour suivre la chronologie a@anission. Le processus de planification
exige une détermination de position pour les diffiées activités sur la chronologie en

fonction des contraintes du vol.

Une horloge, associée au niveau le plus bas, pdamedlcul du plan de vol. Cette
horloge est remise a zéro a chaque mise a jowstruature a différentes interactions entre ses
niveaux :

- Les mises a jour périodiques représentent une getionentionnée au deébut (fig.7),
qui est la mise a jour de la séquence des objaniif® le nceud de la navigation et le
nceud de guidage. Sa valeur dépend de la nature chéssion et de la capacité du
systeme de lancement a effectuer les calculs reioesset elle est définie par
I'utilisateur.

- Les mises a jour anticipées font face aux pertiobstqui se sont produites entre deux
mises a jour périodiques ; dans ce cas, un noyMeaude vol est demandé. Un niveau
d’observation supérieur donne I'information quame mouvelle perturbation apparait,

cette information est basée sur les données désucap

53



- Niveau supérieur d’observation : il est basé sucritere spatio-temporel :

0 la partie spatiale est définie par les paramétses@és, comme :|Xr - X| -

I'erreur entre la configuration de référende = ()g, Y. Z. VX ) oux yetz

sont les trois axes d’orientation de la région dgsian ety ety sont les deux
angles principaux d’orientation du véhicule ddespgace. Ces parameétres sont

présentés dans le chapitviodélisation X est la configuration actuelle de la

position et de I'orientation du porteur avec lesmaé paramétreésx, Y, z,y,)().

Dans la condition que >€ . alors une mise a jour doit avoir lieu.

o la partie temporelle dépend de la valeur du panmav&t qui donne une
évaluation de I'écart entre le temps d'arrivée prdans la*™ mise & jour et
le temps d’arrivée prévu, mais eévalué de maniergimoe. Sie, > e, alors
une mise a jour doit étre effectuém,, est le parametre d’écart donné par

l'utilisateur. Les paramétres,et € . déterminent le nombre de mises a jour

total.

Les modules de guidage et de navigation utilisetteanformation ensuite prise pour
la commande des actionneurs du véhicule. Ce mattufgise de décision pourra effectuer la
mise a jour en temps réel. La qualité d’analysd’e®vironnement représente une partie
importante de I'évitement d’obstacle, ou le syst&amtwnome doit pouvoir suivre l'itinéraire
en sécurité. Une étape préalable a la formationedlétinéraire est la génération du chemin
brut et ses points de passage bruts. Quelquesitafges sont connus en robotique, mais
seulement quelques-uns donnent une solution rbligmur I'évolution de systeme dans un
espace tridimensionnel. La section suivante préslkest architectures les plus connues d’un

planificateur convenable pour une mission de laggag

2.4 Architectures de la planification

On a défini que la planification comprend la recher d'un chemin de la
configuration courante a une configuration finadiengssible en tenant compte du systéme et
de son environnement. Le plan contient alors ugaesgce de points de passage dans I'espace
géomeétrique. La planification du déplacement est¢aaerche de chemin vers des destinations

données dans l'espace en évitant les obstaclestégtation des algorithmes dans la
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planification doit prendre en compte le fait quactivation des calculs d’'un plan de vol

dynamique est déclenchée par des événements.

On peut distinguer trois classes d’architecturesysgemes autonomes :

- Les architectures réactives— le systeme réagit uniquement aux stimuli extemhe
I'environnement. L'absence de modélisation de limnwnement des architectures
réactives conduit a une navigation rapide et ddadetrés utile pour un véhicule
évoluant dans un environnement dynamique. Un inéoient majeur pour les
architectures réactives est qu’il n'est pas évidémtfaire prendre en compte une
mission par le véhicule (c’est-a-dire un comportetie haut niveau de type « aller-
a »). Dans les architectures réactives, le porteutispose pas d’une tache particuliere
a effectuer. L'intelligence du véhicule est un f&gudes interactions entre ces
composants et I'environnement. Une telle architecppeut résoudre des problemes
complexes des méthodes classiques de l'intelligemtcielle. Cette approche est
apparue comme une alternative aux critiques videstapproches symboliques,
notamment au niveau de la complexité des calculspagrait incompatible avec des
ressources limitées et la difficulté de trouvelbtan modéle cognitif pour certaines

applications.

- Les architectures cognitives ou délibérativescomprennent plusieurs niveaux
décisionnels, dont un niveau de planification poarsystéeme mobile. Dans ce type
d’architecture, le systeme doit réaliser de maraeitenome une tache particuliere. Le
véhicule aérien est doté d’'une fonction de délitiénaappelée aussi planification. Les
architectures comportent plusieurs niveaux déamdts) dont un niveau de
planification de plans. Les premiéres architectutésbératives sont basées sur une
boucle ouverte des fonctions « Perception/PlartiiodAction »: percevoir
I'environnement, transformer les données sur I'emnement en un modele, générer
un plan a réaliser basé sur ce modele, puis exéleufdan. L'exécution du plan en

boucle ouverte est un inconvénient majeur dansriggonnements dynamiques.

- Les architectures hybrides combinent les avantages des deux approches
précédentes : elles prennent en compte un ordreade niveau. Une architecture
hybride est composée d'un ensemble de modules isggamlans une hiérarchie,

chaque module étant soit une composante cognitiee eeprésentation symbolique
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des connaissances et capacités de raisonnementngoicomposante réactive. De
cette maniére, on combine le comportement prodetifagent dirigé par les objectifs,
avec un comportement réactif aux changements dwilemnement. En plus, on
espere obtenir simultanément les avantages degeatahnes cognitives et réactives,
tout en éliminant leurs limitations. Les dévelopgeis les plus récents convergent
vers l'utilisation d’architectures a deux ou troiseaux. Le planificateur utilisé dans
cette these de doctorat est basé sur cette atcingeElle considére I'élaboration d’'un
plan de mission en dirigeant le porteur vers sgectifs et également en traitant
I'information d’évolution de la région.

Voici quelques exemples d’architectures hybridemces :

0 Les architecture8T de la NASA — on retrouve dans ces architectureis tr
parties principales : un planificateur pour la jgadélibérative, un ensemble de
mécanismes de commande réactifs et un niveau iétkaime chargé de gérer
la séquence d’actions.

» Le niveau bas assemble plusieurs algorithmes daifipkion
implémentant des comportements réactifs simplesgeé le suivi de
trajectoire ou I'évitement d’obstacles. Ces compronts ne geérent
aucune meémoire sur l'état interne du systeme deelaent. lls
constituent une « boite a outils » utilisés a lmalede par les niveaux
supérieurs.

= Le niveau intermédiaire doit sélectionner quel cortgment ou quel
groupe de comportement doit étre actif a un mordenné : il joue le
réle de séquenceur en effectuant 'ordonnancemestt@ches. Il peut
eégalement fournir les parametres nécessaires pexeécltion des
différentes taches, mais ne s’occupe pas de I'e¢xécelle-méme de
ces taches. Le niveau intermédiaire peut étre vono® une interface
entre les composantes réactives et délibérativesysteme [MulSil06].

Il doit intégrer a la fois une capacité de réactapide aux évenements
internes ou externes, et une possibilité de reptésees informations
de haut niveau.

» Le niveau supérieur s’exécute dans une échellerdpg différente des
deux autres niveaux. Il a pour but de fournir léguences d’actions
utilisées par la couche intermédiaire. Les troieaux fonctionnels de

cette architecture se retrouvent dans les systeimests intelligents.



Cette architecture est appliquée dans la commaadeliptance de la navette spatiale de la

NASA et plus récemment dans certaines taches detenaince sur la Station Spatiale

Internationale ISS.

o L’architecture suivante -CLARATY est composée de deux niveaux: le

niveau fonctionnel et un niveau décisionnel exéalitine architecture globale

a étapes classiques :

Le niveau fonctionnel est congu suivant une apprambjective, pour
traduire la modularité¢ de la couche matérielle ernmgettre une
abstraction au niveau décisionnel.

Le niveau décisionnel prend ses décisions compie des ressources
du systéme et des contraintes de la mission. lutres fonctions de
planification, d’exécution, d’'ordonnancement et beses de données
des activités. Il planifie, ordonnance et exécatplan des activités. Ce
niveau décisionnel unique et générique a pour hitdr la gestion
d’'un modele du systeme différent pour chaque niveawnifiant les
représentations des activités, et de permettre eilleor contréle
réactif des domaines décisionnels concurrents. @etanet de tenir
compte des tendances actuelles des systemes décataom qui
incorporent des capacités de controle d’exécutt@s développements
visent des capacités de planification plus dévedepmfin de permettre

des missions autonomes de longue durée.

o L’architectureHARPIC est constituée aussi de deux niveaux :

Le niveau bas contient les fonctions de percepgtottaction. A partir

de données issues des capteurs, la fonction deptient « bas niveau »
modélise I'environnement. Cette modélisation estema disposition
des autres fonctions de l'architecture. Le niveas permet de définir
plusieurs paires « perception/action » indépendantgérant un

comportement. Cette approche est donc tres modulair

Le niveau haut est constitué de fonctions de pémeet de sélection
de comportements. La fonction de sélection a poéle ke choix et

I'activation (ou I'arrét) des comportements du éite. L’originalité de

I'architecture tient principalement dans la fonotide perception au
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haut niveau. Elle permet indépendamment du comperie en cours
d’exécution de percevoir I'environnement et donc \daller a la
sécurité du robot et d’étre réactif aux changemedatBenvironnement
du robot. Cette fonction signale des événements domction de
sélection lorsqu’un fait nouveau apparait ou qu’'@nesur survient.
Elle a aussi pour tache d’utiliser au mieux lesoesces de calcul. Les
tests de l'architecture sur de petits véhicules tneoi qu’'une telle
fonction permet d’accroitre la capacité d’adaptatio vehicule. Cette
architecture souligne le fait qu’'il est avantagedi@tre attentif a
I'environnement a tous les niveaux de I'architeetpour permettre une

meilleure réactivité et optimiser les ressourceséhicule.

0 L’évaluation des missions opérationnellddOCEF propose un systeme

d’automatisation en utilisant les contréleurs dihgence pour les véhicules, les
capteurs pour la charge utile et le systeme auisidéoel dans tous les domaines
de la missionMOCEF permet de poursuivre I'évaluation de l'automaicsat

dans plusieurs scénarios de missions pour de radtitypes d’environnement
[JarHO7]. Il enregistre les parametres au courfadaission comme les données
capteurs, le temps de vol, I'environnement du wdbicmais aussi les regles du
contrdle du trafic aérien qui doivent étre respestéCette information peut étre
utilisée dans les missions spécifiques pour an@lita performance et utilisant
« Google Earth » pour la visualiser, poursuivreplan de vol et localiser le

véhicule aérien. Pour la réalisation de cette sat, les caractéristiques
atmosphériques sont décrites dans ce logiciel, raassi les parametres du
véhicule. L'architecture dBIOCEF exige la machine virtuelle JAVA sur laquelle
est appliquée la plateforme du produit « GoogldlEar La figure 21 présente les

composantes de ce systéme.
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Figure 9 : Architecture du systeme MOCEF

Le modeleEnvironnementeprésente des simulations de I'environnement phgsi
dans lequel le véhicule se déplace. Le mod®&iécipitation contient les parametres des
régions avec de mauvaises conditions atmosphérigupkiie, il inclut aussi le mouvement
des orages pour simuler le chemin de la tempéteehg un autre événement important pour
le fonctionnement correct, est défini avec sa timacet vitesse, on introduit ce phénoméne
dans la modélisation du systerBeouillard est introduit comme les autres parametres dans le
Modele d’environnement

Le groupe dd’hénomeénes externgglut les événements spécifiques qui surviennent
pour les missions de surveillance. Par exempleasnparametres — Ranache de Fumésst
un phénomene physique variable dont I'évolution agique pour la sécurité du veéhicule
aérien. La section suivanteysteme de lancemeobntient tous les éléments pour que le
véhicule suive le chemin prédéfini a I'aide degétdntsContréleursenrespectant le plan de
vol. Les instrumentations de la secti@apteurstraitent les données en provenance de

I'environnement réel pour compléter I'informatioesddonnées. LEontréle du trafic aérien
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assure la surveillance dans les zones de paskagterface de Simulatiorpropose de
déterminer I'environnement informatique de simwlatpour le plan de vol initial basé sur
l'information de I'environnement actuel dans unniat que « Google Earthutilise. Les
résultats de ces simulations seront appliqués diuau@ere prédictive pour les plans réels des
trajectoires. Elles sont intéressantes pour I'étddela planification des missions. Cette
architecture correspond mieux a tous les élémentsnqveut inclure pour construire le

fonctionnement autonome de l'avion porteur.
2.4.1 L’architecture proposée dans la thése de doctorat

L’architecture proposée dans cette thése de dagperanet de mettre en place une
planification en ligne. Elle est hiérarchisée suntge niveaux (de la gestion de la mission
jusqu’au guidage). Le probléme de planificationndission de sélectionner et ordonner le
meilleur sous-ensemble d’objectifs parmi 'ensemids objectifs a réaliser représente un
probleme de sélection. Ces objectifs sont ass@cass récompenses dont les valeurs varient
selon l'importance de chaque objectif. Les systedeglanification existants sont pour la
plupart inadaptés pour résoudre de tels probleriegraitent un probléme ou le but est une
conjonction d’objectifs et échouent si un de cegdlis n'est pas atteint. Par ailleurs, la
sélection d'objectifs ne résout pas entieremenirtdbleme de planification de mission. La
plupart du temps, une solution pratique est obteamueombinant la sélection d’objectifs, la
planification conjonctive classique et I'ordonnamest de tadches dans une approche multi
niveaux : chaque niveau définit le probleme poatgbrithme de planification de niveau
inférieur. Contrairement a la planification réatistors de la préparation de mission, la
planification en ligne est caractérisée par le dag le temps mis pour trouver un plan est un

des principaux critéres de jugement de la qualitéeiméthode.

2.4.2 Méthodes de planification de mission

Les logiciels de détection des états internes girie de décision existent dans le
domaine des systémes spatiaux. Un logiciel capddblmaintenir les objectifs d’exploration
desquels NASA a besoin dans l'espace est préseams [@on07] Si on adapte cette
méthodologie pour les objectifs de notre missiomysnallons considérer quatre domaines
principaux pour une mission :

- Les missions opérationnelles — le maintien de famanication entre la station sol et

le systéme qui gére les missions du véhicule aérien
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- L’autonomie du véhicule — la capacité du véhicuke abntrdler les opérations en
situations nominales et non nominales.
- L’autonomie opérationnelle du systeme de lancemdattechnologie qui permet au

véhicule d’opérer avec moins d’interventions dstiion au sol.

On peut distinguer plusieurs niveaux d'interactiaqu’on appelle des modules,
également dans la mémoire :

- Module « prise des décisions » : peut géenérer auéw des décisions pour atteindre
les objectifs a partir des réponses dans le plamptaxe, mais aussi I'évaluation et
I'optimisation des décisions pour le plan futur.

- Module « procédure d’exécution » : la procédurepestéfinie a l'aide de plusieurs
types de processus multifonctions qui en méme tem@sutent le monitoring de tous
les états du systeme de lancement.

- Module « détermination de I'état » : il définitdformation nécessaire pour les écarts
du systeme, mais aussi I'état de la santé.

- Module « Vérification » : concerne l'attitude etslgparamétres de vol, vérifie la
commande, les étapes de procédure d’exécutionresaypes de décisions prises par
un logiciel autonome.

- Module « Echange des données » : représente lenisémintelligent d’échange de
données entre les différents modules et la statibn-

Tous ces modules sont utilisés dans la commandmecie fermée et en temps réel.
La mémoire qui définit I'intelligence artificiellest présentée avec « un centre de commande»
[Jon07] Ce « systéeme central de commande des missionpetéap« MCCS » soutient les
programmes des missions utilisées pour des « eavepiatiales » —SSP et la Station Spatiale
Internationale (ISS)Tav04]. Ce logiciel aide aux contréleurs de vol dans lanifileation, la
communication, la commande opérationnelle des myeste< MCCS » pour analyser en temps
réel a I'aide de la télémétrie, la trajectoiregrienitoring, I'analyse, mais aussi la transmission
du son et de vidéo de l'espace vers la Terre etrg@ment, I'échange des données, la
planification et la simulation en temps réel.

Le monitoring donne l'accés vers l'information sante [DimO05] : la commande des
réactions et des manceuvres du véhicule aérienjidage et la navigation des systemes, les
conditions thermodynamiques de la cabine de pikgtdgs systemes électriques et de

distribution, la propulsion et le contréle des atéis des modules, la capacité des systemes
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opérationnels d’intelligence aux autres unités tiojpes reliées ainsi que les bras robotiques
d’ISS et le service de tous les systemes mobiles.

D’autres méthodes existent pour la planificatienntission en temps réel en utilisant
une fenétre de temps dans des algorithmes géngtiieides pour résoudre les contraintes
dynamiques du véhicule [PonRy07] pour les missiales reconnaissance dans un
environnement qui possede des objectifs et desaadbstconnus ou non connus que nous
avons déja mentionnés. Cette approche contient plgolations de décisions pour minimiser
le temps du vol et utilise les opérateurs généique donnent des variations combinatoires.
Les fenétres de temps sont utiles surtout intégiaes les méthodes d’évitement d’obstacles.

Une troisieme méthode heuristique, appelée « tabtait une sélection entre les
mauvaises solutions en provenance de la générdiiomhemin étant un résultat de la
planification quand I'optimum local est atteint.t@etechnique est appliquée dans le domaine
du service des voyageurs dans I'organisation dwsprart urbain, quand I'objectif principal est
de localiser les clients et de diminuer le tempset®ice pour atteindre leurs positions, mais
aussi d’'assurer la communication entre les agantexgcutent les actions et de déterminer le
chemin le plus court. Ce sont les critéres qui iadéterminent la planification de réalisation
d’'une mission en utilisant la fenétre de temps.

La recherche dans la planification s’est surtaliessée aux missions considérées
comme courtes : des missions de surveillance eedennaissance plutdt qu’aux missions
aérospatiales dans les aspects qui traitent taujme planification du vol en temps réel et les
algorithmes d’évitement d'obstacles. Peu d’eff@tsit consacrés aux parameétres de haut
niveau comme l'allocation des taches en temps ksl possibilités des décisions autonomes
qui soutiennent l'allocation des ressources powolamande a I'aide des capteurs réduisent
effectivement le travail, attirant I'attention sles taches et les objectifs alternatifs pendant
gue I'on donne les taches compliquées aux agetifisials.

Cette organisation de planification d’'une missiang les différents scénarios est
possible si les caractéristiques du véhicule Spatat connues a l'avance. Nous avons
préféré nous diriger vers un planificateur de vaolvarsel, capable d’étre appliqué pour
différents types de véhicules aériens. Le planiéigadéveloppé dans ce chapitre, étant un des
éléments principaux de la planification de missisatisfait les conditions de planifier les
aléas qui peuvent survenir au cours de la misdloast capable de traiter de nouveaux

événements a la base de cette information déja prisconsidération pour une planification
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générée antérieurement. Une fois qu'on a déternd@se modules qui contiennent le

planificateur du vol, I'étape suivante est de défmtype de présentation de planification.

2.4.2.1

Présentation de la planification de mission

Les méthodes associées a la planification de missiigent une classification plus

précise par leur type de représentation.

types :

Les modeles pour formaliser un probleme de plaatifim sont classés en trois grands

les représentations de typegique — elles constituent une référence a laquelle la
plupart des autres approches se rattachent, notaimere ce qui concerne la
formalisation du raisonnement. Cependant, la cantidu cadre de représentation
logique est a la fois un avantage et un inconvémans la mesure ou les informations
ne sont pas structurées — ainsi, la représental&otype logique ne donne aucune
indication de préséance.

les représentations de typbjet — elles se sont répandues du fait de leur adéxuati
avec les langages de programmation orientée objet.

les représentations de typeaphe — elles offrent un cadre de représentation mieux
structuré. On s’est arrété a cette représentatioauge de ses niveaux d’interaction
bien structurés qui permettent d’introduire plussecontraintes ainsi que I'évitement
d’obstacles prévus comme des aléas au cours derl&erou de descente du systeme ;
des phases considérées avec de présence desamnditnosphériqgues défavorables.
Parmi les approches, on peut citer les réseawéttg/Barll] et les réseaux bayésiens
[Xu05] et [Guo08].

L’'approche logique fait généralement référence ae udescription statique

éventuellement révisable, alors que I'approcheatl’@nplique souvent une représentation

dynamique, et donc la prise en compte de I'évatutien effet, la dynamique d’'un systeme est

basée

par une séquence d'états consécutifs. Lalieme « état — action » permet d'utiliser

I'approche logique dans un cadre dynamique. Lets &ant décrits par un ensemble de

propositions logiques et une action est un opérgiteumettant de passer d’'un état a un autre.

Pour réaliser la planification de mission dansecéktése les algorithmes de type

graphe donnent une solution optimale pour préseaterégion de vol, pour traiter des

différents aléas qui surviennent au cours de laionsavec I'option de générer un chemin a
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partir de plusieurs points de passage en évitanbhestacles qui exposent le véhicule au
danger. La génération d’'un chemin en sécurité pewysteme est le résultat final de la
planification. Aprés avoir défini le type de repgatations de la planification, I'étape suivante
est de préciser les algorithmes de planificationygpe graphe qui correspondent mieux aux

exigences que nous avons exposées.

2.4.2.2 Agents de planification

La planification peut définir I'efficacité d’'une s8ion dans le plan d’organisation d’'un
« systeme de planification multiagentfRwi05]. Dans cette planification tous les agents qui
accomplissent différentes tdches communiquent@térent I'un avec I'autre pour réaliser le
plan. L’agent responsable de la planification esnmé PMA (Planning Manager Agent).
Pour qu’il soit capable de gérer plusieurs actvig@multanément — le temps continu
d’actualisation pour réaliser une tache, les rasssuet les différentes limitations dans les
« systémes de planification multiagents », il eStassaire de préciser les composantes du
« systéme de planification multiagents » :

1. L’organisme principal qui gere la planification (RYet recoit les commandes d’un
agent positionné dans la station au sol ou d’'uneaagent intermédiaire décompose
les taches en sous-taches. Chaque agent s’occupe skule tache ou sous-tache. La
sélection des taches est basée sur la capaciténdéohnement de chacun de ces
agents. PMA est transformé dans un serveur de cooation qui sauvegarde
I'information en provenance de tous les agentsinsagent doit communiquer avec les
autres, il envoie un message directement a PMA.

2. L’agent de planification (PA) ajoute les tachesuespar le PMA dans une liste et les
exécute l'une apres l'autre. Pour la mission diattkee un objectif, le PA cherche
I'action correcte dans la base de données qui enties activités importantes.
Pendant cette procédure, il est capable de commengimultanément avec les autres
agents. Le résultat du travail de PA est une reptétion d’'un plan déja accompli.
Pour faciliter la mission, le terrain d’évolutioh @autres parameétres sont divisés en
sous-sections qui sont traitées séparément pdardipation.

Les agents font partie également de l'assistamcgesdtion de vol. Le systeme de
gestion du vol FMA (Flight Manager Assistant) eslisé dans la gestion des opérations de
transport pour les unités des commandes de trana@oen, pour différentes missions ou le
monitoring des données est indispensable parceegudécisions prises pour une mission

peuvent avoir de mauvais effets sur d’autres missgui se déroulent en méme temps.
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Le FMA est basé sur deux technologies — le momi¢pappliqué aux opérations de
commande du systéme [DimNal0], et un outil quidéfune planification dynamique et
réagit aux changements dans I'environnement :

1. le Monitoring ou la surveillance donne linformatiales conditions atmosphériques,
du trafic aérien, de I'état de systeme de lanceneémiermet de prévoir certaines
conditions pour une bonne planification.

2. la Planification dynamique des missions offre lagbilité d’élaborer un plan de
mission en avance en prenant en compte des scermdrie prendre en compte les

changements dans un plan actuel.

Ces deux groupes de problémes définissent I'assistnécessaire pour la commande
et ont pour objectifs d’avoir une vue globale damiement de I'environnement et de diriger
des actions adéquates. Le systéeme de gestion asstvasponsable de la vérification de tous
les parametres au cours des missions. Dans |€was @nomalie, le module de planification
doit réaliser un diagnostic et redémarrer la missRour une mission aérienne, ce processus
est plus difficile, car une grande quantité desnées est disponible pour modifier le plan en
temps réel, si possible. Dans ce cas, on peut gliee le monitoring est utilisé pour la
planification, mais aussi pour la replanificatiom mhissions basée sur une gestion rationnelle.
Le monitoring nécessite la gestion de données auvedle d’échange dynamique
d’'information et distribue cette information auxeags pour I'exécution des différentes

taches.

Apres cette présentation des éléments de gestionlden peut définir les parametres
et criteres sur lesquels la planification doit ssdy pour assurer une mission réalisable, cela
est fait dans les sections suivantes. Tout d’ablerdiéhicule aérien a besoin d’'un niveau
d’autonomie décisionnelle pour prendre les meidsusolutions basées sur l'information de
'environnement. La mise a jour réguliere de cenpilmplique le développement d'une
architecture hybride, intégrant le déclenchementaleuls de nouveaux plans en cas d’'aléas

et la prise en compte du résultat de ce calcul.

Dans l'architecture de planification du type gragjiu’on va introduire, il y a plusieurs
agents qui s’occupent des différentes taches poague élément de PMA puisse effectuer
une mission compléte. Les actions que le véhicwé cBaliser sont déterminées par

I'algorithme de planification a la base des difféss méthodes.
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2.4.3 Méthodes d’évitement d’obstacles

2.4.3.1 Introduction

La résolution du probleme de planification dansemvironnement encombré par des
obstacles ou des zones restreintes et interdiées,§bre obtenue par une méthode consistant a
assimiler un systeme de lancement jusqu’a unecpé&ticontrainte a se déplacer dans un
champ potentiel fictif obtenu par la compositiorurd’ premier champ attractif fait pour
présenter I'objectif et d’'un ensemble de champsilsffis qui représentent les obstacles dans

I'espace.

Le but de notre travail est notamment de trouvealgorithme qui distingue les trois
champs, définit leurs propriétés et trouve de diffiées solutions pour les traiter. Les
déplacements du systeme mobile sont alors caldtééativement par un algorithme du
gradient du potentiel obteriGe02]} Un tel concept, introduit par O. Khatib, estigélpour la
pour un bras manipulateur, et étendu par la swite [a planification de mouvement. Si une
méthode de type potentiel peut étre implantée glicqage en temps réel pour des taches de
manipulation ou de navigation d’'un robot mobilde ekste sensible a I'occurrence de minima
locaux engendrant des configurations de blocage dmscillation. Ces minima sont
généralement liés a la géométrie et a la répartidies obstacles dans I'espace de travail du
robot et surtout aux coefficients de pénalitéslgui sont associés pendant la construction du
champ de potentiel.

Afin de remédier a ces problemes, Barraquand einhla¢[Barr89] proposent d’intégrer
a la minimisation du potentiel appliqué a un rolbeploration d’'une représentation
hiérarchique de I'espace des configurations. L&wint ou plutdt la sortie d’'un minimum
local est effectué par I'application de mouvemetéatoires browniens. Dans le cadre d’'une
approche par champs de potentiel, un autre typmétbode basé sur le calcul variationnel
pour la minimisation des contraintes considére séenble des chemins admissibles.
Contrairement a la premiére méthode ou le systépi@lenest réduit a un point, les méthodes
basées sur ce calcul variationnel considérent queatiable est donnée par une courbe
déformable reliant les deux configurations suceessiL’'évolution de la courbe est définie
par la résolution d’'un systeme dequations correspondant a la discrétisation dpalia la
courbe em points. La fonctionnelle a minimiser est généraatrtomposée de divers termes,
dont un potentiel de non-collision aux obstaclesdet criteres de continuité et de

différentiabilité de la courbe. Enfin, la méthodmupfournir des solutions locales au probléme
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de minimisation de la fonctionnelle considéréelket est sensible a la position de la courbe
choisie initialement avant le début de la recherche

Les techniques continues n'ont pas le caractergéderalisation. Elles s’adressent a
une catégorie bien particuliere de systémes, sgstesans dérives, plats et etc. Il arrive
parfois que certains systéemes possedent une dynartiés complexe et non transformable
en une forme canonique. Par rapport a cette sityde probléme de planification devient trés
compliqué a résoudre par les techniques continBesr remédier a cette situation, des
techniques plus générales et de caractéeres digetetque la Technique de Feuille de route
« Road map » [Kav94] et la technique de « Rapidkpl&ing Random Tree (RRH
[LaValle06] ont été développées.

Dans la revue bibliographique qui suit, les aldones d’évitement d'obstacles
sont classés selon leur nature: les algorithmes aemps potentiels, les approches
probabilistes, la technique de « Rapidly Explofendom Tree (RRT) » et les graphes ou la
planification de chemin est étudiée le plus souveldide des algorithmes Dijkstra et A*(A-
étoile) [MulPamO08], Voronoi [Epp94] ainsi que cebasés sur la programmation orientée
objet [GuaTra04]. On va les présenter en détailsdas sections suivantes ainsi que la
solution qu’on a choisie pour les besoins de nwoiission de lancement.

2.4.3.2 Algorithme des champs potentiels

Dans la méthode d’évitement d'obstacles par chaseppotentiels, on représente le
systéme par une particule qui se déplace suivantpotentiel créé en fonction de
I'environnement [Filll]. Ce potentiel représentdfadents objectifs pour la mission d’'un
objet mobile, la présence d’obstacles ou une dineale déplacement préférée. Le chemin
récapitulatif est calculé par la somme totale d&gintes primitives de potentiels décrivant
chacun de ces éléments. Le gradient du potentiegieleen chaque point de I'espace, présente
la direction de déplacement du robot comme c’é@éja montré dans lintroduction. On ne
considere pas la valeur absolue du potentiel, @i gradient. Il est possible de calculer
directement en chaque point sa valeur par une soweut®rielle en ajoutant les valeurs
finales des différents potentiels primitifs. Poévitement d’obstacles, le potentiel est calculé
dans I'espace relatif du véhicule étudié et ne ged décider de la vitesse et de la direction
courante. Il est nécessaire d'estimer le potermgair déterminer la position courante du

véhicule, en sommant les différents éléments paunsou
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Le principal inconvénient de cette méthode est idtexce, pour certaines
configurations d’obstacles de minima locaux du pt¢$ qui ne permettent pas de décider de
la direction correcte a suivre. Pour résoudre oblpme, il est aussi possible d’'imposer que le
potentiel calculé soit une fonction harmonique, srias calculs deviennent tres complexes.

Ces méthodes sont utilisées comme bas niveau darearchitecture hybride.

2.4.3.3 Meéthode de fenétre dynamique

La méthode de la fenétre dynamique permet, a pdeida perception locale de
I'environnement, de sélectionner les parametresctarnsant les vitesses de translation et de
rotation d’'un véhicule qui répond a différentes tcaimtes par exemple [|'évitement
d’'obstacles, le sujet par lequel I'algorithme dépglé pour cette thése de doctorat est
intéress@FoxBT97],[Filll]. Les paramétres des vitesses appliquéedument une trajectoire
circulaire, pour laquelle la satisfaction des d#fétes contraintes peut étre évaluée. A partir
de I'’évaluation de ces contraintes, la méthodeaderiétre dynamique permet de sélectionner
les caractéristiques les plus pertinentes (quindenot le mieux aux contraintes). La premiere
contrainte est celle d’évitement d’obstacles. Clest contrainte complexe au sens ou elle est
considérée comme binaire contenant deux optionscees » ou « échec » pour éviter les
obstacles. Elle est évaluée pour chacune des toagsc possibles a partir de la perception
locale de I'environnement a un instant donné dagmsition estimée du véhicule a un pas de
temps fixé dans le futur pour la trajectoire cotearSi le véhicule n'a pas rencontré
d’obstacles, la contrainte est respectée. Le régpecette contrainte est reporté dans un
graphe des vitesses qui indique, pour chaque to#jec si le véhicule va rencontrer un
obstacle. Dans ce graphe, il est possible de tracéenétre des vitesses accessibles au
prochain pas de temps a partir des vitesses castabette fenétre donne le nom a la méthode
parce qu’elle permet de prendre en compte la dyqmaendu porteur. L’étape suivante consiste
a prédire d’'une telle maniére les paramétres dessas que le véhicule ne percute pas un
obstacle pour assurer un déplacement sans coflisour faire le choix parmi toutes les
vitesses possibles au sein de cette fenétre, ip@sdible d’utiliser un espace des vitesses
accessibles qui s’expriment par une fonction det cpill représente la somme de plusieurs
termes. Ces termes peuvent exprimer sur les viiepsear le chemin qui s’éloigne le plus des
obstacles, ou pour une estimation de la direcinminimisant ce colt au sein de la fenétre

sélectionnée, il garantit un déplacement sans rererod’obstacles.
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L'utilisation de la fenétre dynamique est appligyéair un véhicule autonome qui
possede des capacités d’accélération et de déwteélianitées. Pour une telle application il
ne faut considérer que la cinématique du véhiadegui est n’est pas suffisant pour le suivi

de la trajectoire par le systeme de lancementldarimportement est étudié dans cette these.

2.4.3.4 Technique de « Rapidly Exploring Random Tree (RRT) »

La majeure partie des travaux sur la planificatolen chemin est basée sur des
hypothéses qui ne sont pas valides dans touteppgEations. Dans le cas des systémes sans
dérives, il est possible de ramener le systeme pourt désiré en introduisant les entrées de
commandes égales a zéro. Cette procédure n'estafise pour des systemes a dynamique
complexe, mais elle peut étre appliquée pour Isgsyes sous-actionnés.

C’est une méthode basée sur la construction dérdiffs segments d’'un graphe de
navigation qui opere directement sur I'espace t’'dta principe de fonctionnement et de
construire un graphe qui contient I'état initidl de la position du véhicule. A chaque
itération, un choix aléatoire d'une configurationceessive notéeXa est effectué. On
sélectionne la configuratiods qui représente la configuration la plus procheXdea partir
de laquelle, une intégration de la dynamique dtesys pour un intervalle de temps minirhal
est effectuée, sous I'action d'une commanddJne alternative consiste a sélectionner un
ensemble de commandes; , et a partir de ces commandes on étudie les branche
correspondantes aux déplacements du systeme. @entaiere, la méthode trace différents
segments sous forme d’un arbre pour présenteei@ich

Une autre variante de cet algorithme consiste @détedeux arbres simultanément, le
premier est du c6té de la configuration initialeJeedeuxieme du coté de la configuration
finale. Une fois que les arbres se croisent, celasttue une condition d’'arrét de cet
algorithme. Cette technique s’appelle planificatmairectionnelle.

Les avions sont considérés comme des systemes gyresrfortement non linéaires
sous-actionnés. La technique RRT n’a pas de coamegy aléatoire par rapport a ces

propriéteés.
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2.4.3.5 Planification de type graphe

2.4.3.5.1 Technique de « Feuille de route (Road map) »

« Road map » est une technique de planificatio®édasir la connaissance a priori
d’'un réseau de chemins qui saisit la connectivitd'espace de configuration appelé Feuille
de route. Cette méthode procéde deux étapes. Enmigorda connectivité de I'espace de
configuration libre est codée par un graphe degaian, dont les sommets sont formésigar
configurations choisies aléatoirement et les asr8tt construites par un planificateur local
permettant de relier lek configurations les plus proches par des trajestoadmissibles.
Cette étape constitue une phase de prétraitementd’apprentissage. En spécifiant les
configurations initiales et finales, la deuxiemep& consiste alors a raccorder ces deux
configurations a la Feuille de route, par des ttajees admissibles par le biais du
planificateur local. Dans ce contexte, le probleteeplanification de trajectoires se réduit a
un simple probléeme de recherche de chemin dansaphg. Originalement, cette technique a
ete développée pour contourner la complexité liegrésence des obstacles. Un échec peut
signifier soit I'absence de solution, soit l'incoldude du graphe. Pour les systemes
holonomes (intégrable) cet algorithme est probstimjliement convergent. Ce qui veut dire
que si un probleme a une solution et si on laisdgadrithme de tourner assez longtemps, il
trouve une solution. Pratiquement, l'algorithme eapable de traiter des problémes de
planification holonome pour des systémes a gramuertgsion dans des intervalles de temps
intéressants. Malgré le succés que cette techm@quannu, son extension vers des systemes
non holonomes ou encore dynamiques reste limités. planificateurs locaux exigent le

calcul des chemins canoniques, possible seulenoaintyme catégorie limitée de robots.

2.4.3.5.2 Technique de A-étoile

Avec le développement des algorithmes du chemimmagt d’autres algorithmes ont
été introduits. L'algorithme de Dijkstra, le plusnnu, évalue le colt de mouvement d’'un
nceud vers tous les autres nceuds dans la direeibobjectif et établit le colt de mouvement
le plus petit qui définit la distance la plus ceudtomme un colt de connexion entre deux
nceuds successifs. On appelle un nceud — l'unitéuka petite qui caractérise les propriétés
physiques de la région ou la mission est exécut@ée.mouvement est assuré par le

déplacement entre les noceuds.
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L’algorithme « Best-First-Search », qui est un pbfiérent de Dijkstra, ajoute la
distance estimée entre la position courante dweposdt la position finale.

L’algorithme A* (A-étoile) réunit les avantages dakgorithmes de Dijkstra et de
« Best-First-Search ». Il n’étudie pas seulemergas le plus court de chaque déplacement,
mais impose aussi que ceci soit fait dans la doeate I'objectif [Jon10]. Nous sommes
intéressées par l'efficacité de cet algorithme dans graphe tridimensionnel pour le
lancement. Dans la plupart des cas, pour résoedpeobleme du chemin le plus court dans
un espace tridimensionnel, le graphe est transfaooé une présentation bidimensionnelle
par appliquer l'algorithme A* classique. L'inconuént de cette technique concerne les
passages au-dessus des zones qui font partie mdéeheol ou les coordonnées des points sur
le chemin coincident. Ces conditions spécifiquagesk un algorithme qui génere le chemin
optimal tridimensionnel pour les différentes alfiés. [ZhaoO4] présente les problemes
d’application de I'algorithme A* dans un modéledimensionnel. Si les unités (les nceuds)
peuvent se déplacer sur le chemin, on peut donr&lgbrithme A* linformation pour
I'intersection des chemins. Chaque intersectioruestceud dans le graphe et chaque chemin
sera déterminé par les arétes. L’algorithme A* péwuver le chemin entre deux
intersections, qui peut étre plus rapide que Isgtion du maillage. Si le début ou la fin du
chemin ne sont pas sur un point d’intersectionprodléme peut étre résolu en modifiant le
graphe, on ajoute des arétes entre ces points emtlrsections les plus proches. Aprés la
génération du chemin, on supprime les nceuds earfdes supplémentaires du graphe, le
graphe est prét pour étre utilisé pour I'appel anoivde l'algorithme A*. Une aréte peut
représenter la ligne droite ou un virage, maisdbnhpas possible de représenter les deux en
méme temps. Sur le virage on peut mettre aussiimé@ations, par exemple seulement des
virages a droite ou a gauche pour chaque nceud. &amss, il est possible de faire des
combinaisons avec les différents nceuds. Chaque eséun virage suivi par une ligne droite.
Il faut éviter deux virages successifs a droiteaogauche pour ne pas passer par un méme
point de passage et la méme aréte. Un graphe bercbe d’'un chemin donne des sommets
pour chaque position et une aréte pour chagque muoemepossible d’'une position vers une
autre position adjacente. Il n'est pas obligatajuee les arétes soient situées entre des
sommets adjacents. Le saut de connexions est éie emtre des sommets qui ne sont pas
adjacents. Cela représente un chemin plus couré eas points. Le résultat de tous les
algorithmes de planification est une suite de oil® passage.

Les algorithmes pour trouver le chemin optimal isgiht souvent des graphes qui

représentent un ensemble de sommets représentanmiémes par les connexions entre ces
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éléments. Les graphes peuvent exister dans I'edpditrensionnel ou tridimensionnel. Une
région de mission qui dans la théorie est appalégent « carte » ou « map » est construite
des nceuds définis par ces sommets qui, dans ldlge de planification du chemin,
représentent le centre de chaque élément du grepb€léments adjacents dans I'espace sont
souvent de mémes dimensions et formes. Chaque mdiémecontient un point de passage
potentiel sur le graphe s’appelle cellule.

Le point de passage est un point spécifique poagud chemin et pour chaque carte.
Le point de passage peut étre introduit manuellérnangénéré automatiquement. Dans le
plan réel en changeant les conditions de I'envieoment, on peut ajouter entre temps des
nouveaux points d’objectifs que I'algorithme espaiale d’exécuter. Le saut des connexions
est utilisé entre les points générés pour augmésterendement. Il est possible de faire un
changement entre un mouvement aléatoire jusqu'aonipr point de passage déterminé par
I'algorithme A* et de connecter deux chemins dé&déntes origines pour atteindre I'objectif.

Une autre proposition intéressante est d’utilissr sommets des cellules adjacentes
[Amit06], c’est la moitié de chaque coté du sommietla cellule dans le maillage qui fait
partie du plan d’action c’est-a-dire que la natdeela « carte » est maillée. L’avantage de
cette formation des nceuds est qu’on utilise leéscobmmuns des cellules dans le maillage

pour construire la « carte ».

2.4.3.5.3 Définition de maillage et type de mouvements

Le maillage est composé par plusieurs élémentslégppecellules », souvent des
carrés, triangles ou hexagones. Le maillage reptésame logique de connexions entre les
cellules. Les algorithmes de Dijkstra et « Besst-8earch » fonctionnent en visitant les
sommets des cellules dans le graphe en commengamirat initial du chemin. La recherche
commence avec le sommet le plus proche qui n’estepaore examiné parmi 'ensemble des
sommets. Cette recherche continue jusqu’a atteiledp®int final. L'algorithme de Dijkstra
trouve le chemin le plus court du point initial sde point d’objectif jusqu’a ce qu’aucun
point de passage ne possede un colt négatif.driigne « Best-First-Search » fonctionne
de la méme maniere sauf qu’il possede une estimdguristique de la distance entre la
position finale d’objectif et chaque sommet. A lage de choisir le sommet suivant le plus
proche du sommet du point initial, il choisit lensmet le plus proche de I'objectif.
L’algorithme « Best-First-Search » ne donne aucasgirance que le chemin trouvé est le
chemin optimal, mais il est plus rapide que celeiRijkstra. En présence d'un obstacle

concave entre la position initiale et I'objectilgorithme de Dijkstra sera moins rapide, mais
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il va trouver le chemm le plus cou ; par contre, I'algorithme « Be&irst-Search » qui se
déplace dans la direction de l'objectif we de se tromper et de rentrer dans I'obs:
finalement, il va trouver I'objectif, mais avec ghemin plus long que prévu. Dans ce
I'algorithme A-€toile trouve la meilleure solution pour le chenenplus court méme €
présence d’obstacles et digions interdites au vol. Au lieu de représengsrdbstacles ave
des polygones, on peut représenter les secteussbl@ssa traverser par l'avion avec
polygones, un maillagest également appelé un maill de navigation. Les différen
secteurs euvent avoir des informations supplémentaires ladtes a eux. Des obstacles n’
pas besoin d’étre stockés dans cette représenthliius pouvons alol lestraiter de la méme
maniére que le maillaggComme danwn maillage classique, onla choix d'uiliser des
centres, des arétes, ou des sommets de poly-cellulescomme points de navigation. (

peut déterminer plusieurs types de mouvements E#r&éments du grap

2.4.3.5.3.1 Mouvements polygonaux

Dans le maillage [Amit06], le centre de chaque gohe fwurnit un ensemble c
nceuds pour le graphe de recherche d’'un cheminn@oduit les nceur-objectifs pour le
début et la fin du chemin, on utilise toute la anef du centre du polygone ou de che
cellule (1) pour déterminer le nceud successif (@) sga la solution pour déterminer
chemin. Dans ce cas le mouvement est détermink piplacement du véhicule aérien el

les difféerents éléments de la ce

Figure 10 : Mouvement par case

2.4.3.5.3.2 Mouvement par aréte

On peut se déplac sur les arétes entre les polygones adjacen sélectionne plus
de points le long de 'aréte pour produire un neeitichemin. Avec le mouvement par ar

le chemin va étre suivi directement d’'une aréts vere autr (fig. 11).
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Figure 11 : Mouvement par aréte

2.4.3.5.3.3 Mouvement de sommet

Le chemin le plus court autour d’'un obstacle estsjiide en exécutant le viracette
fois-ci autour d'un sommeDans ce ca on peut utilisedes sommets pour la représenta
polygonale de laarte. Nous pouvons utiliser des sommets dans |dend® navigation. |
suffit de faire un mouvement d’un sommet vers utreauQuand on doit contourner
obstacle derriére lequel se trouve I'objectif deniasion, le chemin doit passer par le som
del'obstacle. En se basant sur les sommets des tdssias plus proches, souvent le che

déterminé par ce type de mouvement n’est pas ¢ol

2

Figure 12 : Mouvement par sommet

2.4.3.5.3.4 Mouvement hybride

Un mouvement hybride utiliségalement les centres et les sommets d’arétes
déterminer le mouvement. Le résultat peut étre hemin réalisable par le véhicule. L
mouvements représentent une combinaison entredasaments entre les cellules, les ar

et les sommets.

2.4.3.5.3.5 Cartes polygonales

Si la « carte» est tres granc le colt de mouvement a travers un grand cham
uniforme et les unités peuvent étre déplacées saifigne droite. L'utilisation du maillag
n'est alors pas obligatoire. Un graphe qui n'est pailléest utlisé pour certaines parties
la carte, mais pour les autres, une applicatiom dhaillage est toujours possible. Les ca

polygonales sont initialiséedans la base de données l@dgorithme A*, il a besoin di
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connaitre les points connectés dans le graphet ghes information déduite des points de
navigation.

On utilise le mouvement par sommet pour que legsirsie déplacent dans la carte. Le
chemin le plus court sera entre les centres dade=lPour l'algorithme A*, les mouvements
peuvent étre verticaux et horizontaux, ou diagonaexchoix par défaut est un mouvement
jusgu’au centre de la cellule adjacente. Ainsi, sesmets seront des points de navigation
autour desquels A* va s’orienter ; ceux-ci peuv@&ng calculés avec chaque changement de la
carte. Si les obstacles sont alignés sur le mailleg points de navigation seront alignés avec
les sommets du maillage. Le point de début et laetgmal doivent étre générés dans le
graphe ; ceux-ci sont ajoutés une fois a A*. L'altione regarde chaque paire de points pour
deux cellules adjacentes et décide si la ligneterentre ces deux points doit étre ajoutée
comme un élément du chemin optimal. Puisque le tdébia fin des points de navigation
existent dans le graphe, on peut utiliser la ligeevue [ine-of-sigh) pour déterminer la
premiére connexion entre le nceud de départ et lel soccessif. Pour éviter cette complexité
dans le calcul, la distance entre les obstacles p&ée considérée dans des régions

polygonales. Cette action confirme la nécessitélder la navigation par mailles.

2.4.3.6 Algorithme A* hiérarchique

Les éléments de carte appelés cellules sont repésssur plusieurs niveaux ou le
véhicule se déplace dans I'espace. La rechercheffestuée entre ces différents niveaux.
Pour la mission de lancement, les niveaux sontrrétés par les contraintes dynamiques.
C’est le temps nécessaire pour atteindre un objetcta vitesse associée a ce point. Dans la
recherche heuristique, on peut considérer I'utiitéle colt pour chaque état dans I'espace.
Pour les missions en temps réel il est difficilefolenuler ces problémes en minimisant un
seul critere. Dans la plupart des cas, on utiliseensemble de contraintes qu’'on exige de

satisfaire.

2.4.3.7 Algorithme de Stentz (D*)

L’algorithme D* est basé sur l'algorithme A*, ma#ppliqué aux environnements
dynamiques, lorsqu’on a une connaissance completéedvironnement au début de la
mission. L’algorithme D* est un algorithme qui poge une solution dynamique pour les
missions au cours desquelles le colt du cheminevdrialgorithme D* utilise deux

fonctions :
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» La premiére calcule les colts du chemin optimadjytesu nceud successif : cette
fonction est développée d’'une maniére itérativeqyiss la solution finale. Le
veéhicule aérien se dirige sur l'itinéraire jusquiameud successif.

» La deuxieme fonction corrige les colts et placenie=uds affectés, s’ils existent
dans la liste des noeuds courants.

Le changement de co(t est effectué jusqu’a ce oue les nceuds correspondants au

critere (c.-a-d. que leur fonction d’évaluation ssupérieures a celle calculée sur le noeud ou

le changement a été détecté) soient modifiés.

2.5 Conclusion

La technique de planification de mission analysaasdce chapitre détermine une
planification prédictive utilisée en ligne pour ureplanification de mission. Pour intégrer
tous les parameétres de la planification, il faungidérer les conditions internes et externes
également d’'une maniere prédictive. On appellescétape préplanificaion. Les conditions
internes dépendent du véhicule et introduisent dalgtisation du porteur qui est I'objet du
chapitre suivant avec la cinématique et la dynamigu systeme de lancement. Les
conditions externes sont les perturbations en pravee d’'un environnement statique et
prévisible. Pour prévoir les ressources de véhiaéteen, on peut calculer le temps nécessaire
pour exécution I'algorithme de préplanification.

La planification considere les contraintes tempesepour I'exécution de différentes
taches dans un environnement non stationnaire. thekes représentent les objectifs
importants pour la mission que le porteur doiveiatire pour effectuer les phases de mission
et le lancement de la charge utile. Pour atteitely@bjectifs, il faut générer une séquence de
points de passage par lesquels le systeme doiermppesir suivre le plan de vol. Dans la
replanification on met a jour I'information actuekn provenance de I'environnement.

Pour réaliser ces étapes, le systeme a besoin dhgchéecture de planification. Nous
nous sommes arrétée a l'architecture de type « MOgRIne architecture hybride qui est
introduite dans les modules de Guidage, NavigaBbriCommande avec l'option d'une
planification de séquentiel (fig. 7).

L’architecture donne la méthode de planificatioe@les modules correspondants de
I'autonomie décisionnelle du véhicule autonome.niéthode est représentée de différentes
manieres. Pour faciliter le traitement de 'envinement pour cette mission de lancement, on

utilise une présentation de type graphe. Pourdaifitation prédictive en ligne, intégrée dans
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I'architecture du systéme, un algorithme de plaaifon parmi plusieurs algorithmes connus
est choisi. C’est I'algorithme A* (A-étoile), uneahnique de génération de points de passage
qui assure la plus courte interconnexion entre g@imts de passages consécutifs en direction
d’'un point final et produit un chemin optimal enitamt différents obstacles appartenant a
I'environnement. Dans les chapitres suivants, odétarminer les parametres des conditions
internes et externes qui participent dans le foncement de cet algorithme. Tout d’abord, la
cinématique et de la dynamique du systeme de lagrtieet sa charge utile sont étudiées dans

le chapitre 11l Modélisation.

77



78



Chapitre III

3 MODELISATION






3.1 Introduction

La modélisation d’'un véhicule aérien capable dexécune mission de lancement
nécessite la prise en compte de plusieurs élénrmaptetants. Pour décrire le déplacement du
systéme, nous avons besoin de connaitre son moidélmatique et dynamique, ainsi que ses
coefficients aérodynamiques. Les limitations dyrguas jouent un réle important dans les
priorités de la planification de mission, dans kEnération de la trajectoire et son suivi.
L’objectif de ce chapitre est d’introduire une mighktion qui est adaptée a la gestion du vol
atmosphérique au cours d'une mission de largagéamiseur par l'avion porteur. On va
commencer par certaines notions de mécanique doégassaire pour comprendre les forces
agissantes sur I'engin, leur origine ainsi que dezaractéristiques. Le systeme de lancement
évolue dans I'espace par rapport a certains réfélemjui seront ensuite introduits dans ce
manuscrit. Le déplacement du veéhicule aérien esbrdposé en différentes phases de
construction du profil de mission. On va s’arrépdus particulierement sur la phase de
largage, les caractéristiques de cette phase dgasi®dm et I'interaction entre les différents
étages. L’évolution du veéhicule aérien dans l'emmitement exige de considérer les
conditions atmosphériques de chaque strate travgraé le systéme pour accomplir la
mission et leurs propriétés. Suivra immédiatemante conclusion intermédiaire qui
permettra alors d’analyser les hypotheses globddss conditions prises en comptes pour
déterminer les modeles cinématiques et dynamiquess modeles représentent le
comportement du veéhicule aérien et plus préciséteeastioix de modélisation pour la mission
de largage qui nous intéresse ici. Toutes ces téaist@ues vont déterminer les parametres
de performance de I'avion-porteur, représentaptéenier étage du systéeme de lancement. Le
lanceur est considéré comme ayant une masse sa&jnié par rapport a I'avion porteur et est

attaché sur 'axe de symétrie de la configurati@rneane.
3.2 Mécanique du vol

La mécanique du vol décrit le mouvement du véhidales I'environnement aérien ou
le systeme de lancement sera soumis a un certanbreode forces qui déterminent son
comportement au cours de sa mission de largage.

Les forces agissantes sur I'avion-porteur et snodar sont de trois types :

- La force de pesanteur ou le PoiBs(fig.13) — qui s’exerce suivant l'axe
vertical local. La force de pesanteur est présestden I'équation 1 ou la
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masse totale du systeme de lancement est la somtaenthsse du porteny,
et la masse du lancenr etg est I'accélération de la pesanteur.
P=(m,+m)g eql

- La poussée des moteurs ou la force de propul$ioRour le systeme de
lancement étudié ici, on considére que la pouss@dagnt des deux moteurs
du porteur. Pour chaque moteur, la force de pousiefierée résulte de
I'éjection par la tuyére d’'une certaine masse de aaitesse élevée. Elle est
€gale a la résultante des forces de pression exstrdes parois intérieures et
extérieures du moteur par les gaz de combustiatége par les tuyeres et
I'atmosphere ambiante ;

- La force aérodynamiqué, Par définition, les composantes de la force
aérodynamique, paralléele au vecteur vitesse (fjgdg3rainéd (paralléle a la
direction moyenne de I'écoulement) et la composarggoendiculaire au
vecteur vitesse s’appelle la portance qu’on nbtdperpendiculaire a la
direction moyenne de I'écoulement, dans le planticadr de la surface
extérieure de l'aile). Elles sont issues du déptend de I'engin dans le flux
d’air. La résultante de la force aérodynamiquedest présentée sous la forme

vectorielle dans I'équation suivante:

lfa =D+L eq 2
Les forces de portance et de trainée sont défpaedes parametres aérodynamiques

suivants :

=2 VAC(ME) D=2 AVPAG(Ma) a3

ou A est la surface de référence du fuselage ou sudiaie de I'avion,C_ et Cp sont
respectivement les coefficients de portance etaieée, fonction du nombre de Mabh(le
rapport entre la vitesse du véhicule et la vites@ropagation du son dans I'environnement
considéré) et de I'angle d’incidenae- I'angle entre la direction de vecteur vite¥set I'axe
horizontal de l'avion. Les forces aérodynamiquegpetiélent également de la masse
volumiquep de l'air elle-méme fonction de l'altitude Elle utilise approximativement un

modéle exponentiel sous la formpe= pe* ol po est la masse volumique de 'air au niveau de

la mer et est I'échelle de la densité atmosphérique.
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Horizontal

Figure 13: Forces agissantes sur le systeme de lancementsaique I'angle d’incidence a

Généralement, le coefficient portance est une fonctidméaire et le coefficient (

trainée est une fonction quadratique de I'angleaitienc: :

C.(M,a) =k, (M)+ K, (M)a

Co(M.@)=k, (M)+k, (M)a+k (Ma®

ou k. k.

1

, Kp, , Kp, €t kp, sont les coefficients caracteristiques de I'engiri€.

De l'estimation des parametres aérodynamic du systeme de lancement on p
déduire en particuliealvaleur du facteur de trainK, selon I'’équation qui suitu apparait le

coefficient de la force de trainée a portance nuC, en fonction de [lefficacit

aérodynamiquee?

K = ;2
4C,, B

A partir des deux forces de portance et de train@epeut définir la finesse q

eq5

caractérise la qualité aérodynamique de I'enginroenétant le rapport en les coefficients

de portance et de trainpeur une vitesse constatr:

¢ C (M,a)
Cp(M,a)

Pour un avion a voilure fixe et pour une vitesserd®, la finesse est égale au rap
entre la distance horizontale parcourue et uneegBaltitude unitaire, a vitesse constantt
sans force dequssée, en air calme, ou encore au rapport entrgelsse horizontale et
vitesse verticale. Pour un avion, la finesse vanefonction de I'angle d’incidenca qui

apparait dans I'’équation 6.
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L’'avion est soumis a ces forces qui déterminenpasition et son orientation dans
I'espace par rapport aux différents repéres. Darsettion suivante, on définit les repéres en
introduisant certaines hypothéses concernant Fenmement dans lequel le véhicule aérien

évolue.
3.3 Définition des systemes de coordonnées

Dans la modélisation des avions, on utilise unésygstde coordonnées lié a un corps
rigide qui est ici I'avion-porteur. Dans ce caglleection de déplacement sera influencée par
la présence de vent et le mouvement du systemanderhent ne sera pas le méme que dans
le cas d’'un mouvement relatif de I'objet a la scefade la Terre. On peut définir quatre
systémes de coordonnées qui représentent le démateu systéme de lancement :

1. RepereNED (North-East-Down) — (fig. 14) [RPA92]Q(x y 3C’est un repére dont
I'origine est le centre de gravité de I'avion. laeses sont orientés selon des directions
géodésiques déterminées a la surface de la Teosrgioe O est fixe par rapport a la
Terre. L'axex est orienté vers la direction Nord par rappora &urface de la Terre.
L’axe y est orienté vers la direction Est par rapport daserde la Terre. L'axe est
orienté suivant la verticale descendante dans s iseerse de la normal@ pointée
vers I'extérieur. Dans le cas d’'un vol a une all#iconstante au-dessus de la surface
terrestre on peut déterminer une valeur denstant¢Bon05].

Ces paramétres déterminent un point sur la Tern@idgdr trois axes d’orientation
géographique :

o 1* axe géographique : vers le Nord qui posséde uteweanitairefi sur
I'axe x
o 2*™axe géographique : vers 'Est, avec son vectetaivaié

o 3*™ axe géographique : vers le centre de la Terreoag Hu vecteur de

gravité, dont le vecteur unitaire
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Figure 14: Repére NED

2. Repere géographique (RG) local ou de navig (ExnYynz): il se déplace a la
surface de I'ellipsoide terrestre en méme tempd’gu@n, son origin¢E est le centre
de gravité d'avionsur l'ellipsoide. Dans lIeRG on considére deux parameét
importants qui définissent la posit :

o la longitudel sur la surface terrestre définie par I'angle etdéreecteur dt
rayon a partir du centre da Terre vers n point sur s surface du plan
équatoriat

o la latitudel sur la surface terrestre définie par I'angle emdrevecteul

normal de la surfaci et le plan équatorial.

3. Repére inertiel (RI) notéOy,x,y,2) : il est centré sur la Terre, et situé au niveau (
mer, le planxz est le plarvertical. C’est une approximatiggermettanque les forces
dues a la rotatiode la Terre soient négligées. L’origine de ce re|O; peut étre la

position initiale du véhicule aérie

4. Repére robile de l'avion (RE noté (O2,XY0,20) (fig.16) est fixé pr rapport a
I'orientation et le déplacement du véhicule aértean origineO, est située au centre
de gravité de I'avion, I'axx, est dirigé respectant 'axe de symétrie longitullitexe
Vb €st choisi comme triédre de référence (perpendieudal’are xp,), I'axe vertical de
I'avion etz, est I'axe perpendiculaire du plaxy,yp) de la voilure dirigé vers l'intradc

du corps. RBest déterminé p :
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o Degrés de liberté transrationnels : le déplacerdantéhicule suivant les
axesx,y etz

o Degrés de liberté rotationnels : I'orientation tengin est définie par les
trois angles d'Euler. Nous privilégions la notatiotiassique en
aérodynamique (RTL : roulis, tangage, lacet) pesrdngles d’Eulery(est
'angle de rotation suivant I'axe 6 est I'angle de rotation suivant I'aye

w I'angle d’orientation suivant I'axg).

5. Repére aérodynamique (RA) dont I'orientation et la la masse d’air dans laquelle
évolue l'avion, ayant pour origine le centre devgeéa de l'avion, il est noté
(O3, xm,Yw:Zw)- Il représente les axes de vent relatif qui éplatent avec l'avion et

dont l'orientation est définie par la vitesse duntvd.’axe x,, coincide avec le vecteur

de vitesseV - la vitesse de I'avion par rapport a I'atmosphétrsa directiony, n’est
pas positionné obligatoirement dans I'axe de symélk, est perpendiculaire a I'axe
Xw ; Zy €st perpendiculaire au plar,{ ). Si le vent relatif change de direction,
I'orientation des repéres de vent change aussi. BEAéterminé par :

o Degrés de liberté translationnels : le déplacendentvéhicule suivant les
axesxy, Yw etzy.

o Degrés de liberté rotationnels : I'orientation tengin est définie par les
trois angles o — I'angle d’inclinaison latérale de I'avion quiprésente la
rotation suivant l'axex,, y — I'angle de pente qui est la rotation suivant
I'axe yw, ¥ — I'angle de cap, la rotation autour I'axg. De cette maniere,
on peut faire I'approximation suivante notammeng dgs trois angles de
rotation d’Euler §, 0, ) sont associés avec ces trois angles d’orientation
'angle de cap, de pente et d’inclinaison latél@gley, o) dans les reperes
aerodynamiques RA. En navigation, I'angle de gagt la direction, suivie
par le systeme de lancement, définie par un angtergpport au Nord
géographique. Cet angle est exprimé en degrés, al&a@D °, a partir du
Nord géographique dans le sens des aiguilles d'omtre (sens
trigonométrique inverse). L'angle de capest aussi appelé angle de lacet
de la vitesse. L'angle de la penteorrespond a I'angle de tangage de la

vitesse.



Le choix des repéres facilite 'analyse des équatie translation, par exemple pour
faire une analyse des essais aérodynamiques efieseutl’un profil d'aile, la référence
naturelle est exprimée dans le repere aérodynam{@est le choix fait pour présenter la

modélisation du systéme de lancement aéroport@anme.

3.4 Matrices de transformation entre les systemes de coordonnées

3.4.1 Passage durepere RB par rapport au repére Rl

La transformation du repere mobile d’avion RBr rapport au repere inertiel Rl est
effectuée avec les angles de rotation de roulisanigage et de lacep, (0, v) respectivement

autour les trois axes y etz (fig.15).

Figure 15: Les angles d’'orientions de roulis, de tayage et de lacet d'Eulerd, 6, w)

La matrice de transformation entre le repére motdel’avion RB et le repére inertiel en
utilisant les angles d’Euler est présentée comnte sui

cosd cog/ - cog siur+ sSih sth cgs + gn g  @gos &in &

[DCM]” =| cosfsiny cogp cag+ sy sh gin — gn cbs  gos &in s
-sind sing co¥ cog cad
eq7

3.4.2 Passage du repere RG par rapport a un repére NED

Pour passer des coordonnées dans le repére géogiaRG) aux coordonnées par
rapport au repére de la Terre NED, on appliqued#rioe de transformation directe contenant

les deux parametres de position géographique lohgjitet latitudel :
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-sinAcod - siM sih cod
[DCM]GE =| —sinl cod 0 eq8
—-cosA co$ - cod sin — sih

Horizontal

A
m

Figure 16: Orientations et forces agissantes sur le systemeian-lanceur

On définit la vitessé/ relative de I'avionc’est-a-dire par rapport aepere aérodynamiq

u

sous la forme classique suiva V =| v | avec les trois composantgsv etw autour des trois
w

axes de RA. On peut déduire les équations poorientationpar rapport au pn

géographiquavec I'angle de penty que nous avons déja menti@ et I'angle de cay qui

peuvent étre exprimés par les composantes de daseitsur les trois axes dans le re

aérodynamique par rapport a surface de la

V -W
X =arctan- y= arctan——— eq 9
u 2

Vu? + V2
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Figure 17: Définition de I'angle de cap et de la pente
L’angle de cagy est mesuré entre la direction Nord et la projectarnvectet-vitesse
Vdans le plan tangentiel local, alors que I'anglelal@entey est mesuré entre la directi

verticale deV et le plan tangentiel local dans la référence aéraaiique (fig.17) ou ent

I'horizontal et la diction suivie, comptée positiment en monté
3.4.3 Transformation de RA par rapport a NED

Le repere aérodynamique RA wbtenu par deux rotations d’'angy et d’angley du

repere NED. On a ainsi la relat :

Cosy cosy cog Siy - sy
[DCM]"™" =| (sino siny cosy— cos siy ) (sim sip s+ @s gpos ) &in gdeq 10
(coso siny coy+ sior siy ) (c@s sSin Si- €N QOS ) QOS e

Dans le cas d'un vol symétrique I'angle d’inclinaison latérales est nul une

simplification de la matrice de transformation pgssible :

COSy COSY COg Sy — sy
[DCM]™" =] -siny cosy 0 eqll

sinycosy siry siry Cop

3.4.4 Passage durepeéere RB au repére RA

Les équations du modéle dynamique sont obtenuétabtissant les lois d’équilibi

des forces dans le repére | Généralement, le vecteur de vitesstative est orienté par
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rapport au fuselage avec I'angle d’incideacet I'angle de dérapagk RB coincide avec RA
apres la rotation des angles d'incidemcgui est I'angle entre la direction du vecteur sée

et I'axe horizontal de I'avion, et I'angle de déagp / (angle compris entre le plan de
symétriede I'avion et la direction définie par 'axedu repere aérodynamique appelée vitesse
relative). Ces angles sont utilisés pour représdiigentation du vecteur de vitesse par
rapport au systeme de coordonnées mobiles de fiaRB aussi défini en fonction des

composantes de la vitesse par rapport aux tros @xeystéme de lancement :

W v
a = arctan— L= arCtalil/— eq 12
u

La matrice de transformation du repére de ventr@aport aux reperes de l'avion est

donnée par la matrice :

cosa cogs  sifB  sir cQ8
[DCM]™ =| -cosa sinB  cog - sim sif eq 13
—-sina 0 cosy

Pour un vol symétrique, le référentiel aérodynamidRA est un cas particulier du
repere RB orienté autour I'ayg avec I'angle d’'incidence (montré sur fig. 16), lorsque I'axe
Xw €st aligné avec le vecteur de vitessdans ce cas le plam,(z,) est paralléle au plan de
symétrie de l'avion et les axgg ety, coincident. Le vecteur de vitesgeoincide avec I'axe
X et sa projection sur les axgset z est nulle. Si le vecteur de vitesse est dansda ge
symétrie de l'avion, I'angle de dérapagiqui est I'angle de rotation autour de I'axe cerdia
I'avion par rapport a la direction d’'un vent relatist nul. En vol dynamiques est positif
quand le vent relatif vient du coté droit du nezldeion. C’est un des parametres qui

maintient la stabilité de la direction prise pavéhicule aérien.
3.4.5 Angle de tangage (Angle d’assiette)

Une relation entre I'angle d’incidence et la ped&termine I'angle d’'assiett@ qui
correspond a I'angle de tangage défini entre Izantale et I'axe de fuselage, nommé « chord
line » sur la figure 16. La somme de l'angle d’demce et de I'angle de pente donne la valeur

de I'angle d’assiette :
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O=a+y eq 14

Toute modification d’'un de ces deux angles provoguen changement de l'angle
d’assiette. Par exemple pour une méme positiorgdegernes, une action sur la manette des
gaz fera varier I'angle d’assiette. Réduire le mégidu moteur fera baisser le nez du porteur,
ou au contraire, augmenter la poussée fera leveietede I'avion-porteur. Il existe pour
chaque avion une assiette optimale pour la cordigur de croisiére associée a l'altitude pour

chaque phase du vol ce qui permet d'utiliser awrnle carburant disponible.

3.4.6 Variables d'état

A partir de toutes ces définitions présentées ssds, on peut déterminer les variables
d’état couramment utilisées:
- Trois variables pour la position du centre de géa® : (X, y, ), coordonnées dans le
repere inertiel RI
- Trois variables pour la vitesse propfele I'avion-porteur :
o (u,v,w)— vitesse du centre de gravité du porteuvdkans le repére de I'avion
RB;
o (V, a, f) — la vitesse, les angles d’incidence et de dgggapdans le repére
aérodynamique RA.
- Trois angles d’orientation d’Euler :
0 (¢, 9, y): orientation du repére de I'avion RB par rap@artrepére inertiel RI

o (o,y,y) : orientation du repére aérodynamique par rapgorepere inertiel RI

Le choix des variables d'état utilisées s’est fsx& les paramétres(x, v,z V.V, )()
parce qu’ils sont les mieux adaptés a notre étlisleonsidérent la présence du vent et cela
est exprimé dans le repéere aérodynamique. Cesbilesiagont utilisées pour déterminer les
modeles cinématique et dynamique présentés dassdéens suivantes.

3.5 Lancement aéroporté autonome

3.5.1 Profil de mission

La prévision et le calcul des paramétres de chahase de la mission présentée sur la
figure 6 font appel a des régles de conception Iliégs (les phases de décollage et

d'atterrissage devraient étre effectuées manuetiepaze un opérateurppPRS0%:
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Le décollagese caractérise par unégesse minimale ou vitesse de décrochiaghe

est croissante entre la valeur de la vitesse dedégge jusqu'a la valeur de la vitesse
de finesse maximale, puis décroissante au-dela.vitesse de décrochage est
déterminée par le coefficient de la force de pagdnmaximale et de la surface de
référence de l'aviom\es avec un rapport entre le poids et la surface tredce et
I'altitude. La vitesse de décollage est I'une desactéristiques principales dans
'analyse des performances d’un avion. Les viteskeglécollage et d’atterrissage
doivent étre supérieures a la vitesse de décrocpage assurer un décollage ou
respectivement un atterrissage en toute sécurité.duitre caractéristique importante
est ladistance de décollagec’est la distance nécessaire que l'avion doit qanic
avant de décoller. Le décollage inclut égalementdisdance horizontale nécessaire
pour que lavion atteigne une certaine altitude sixurité. Pendant la phase
d’accélération au sol, en plus des quatre forcéssant sur I'avion k&, D, T, P et la
force de frottement s’ajoutent comme une réactierahtact entre les pneus du train
d’atterrissage et le sol. Le suivi d’'une héli@®u06], ou la poussée d'un réacteur
résulte du bilan des quantités de mouvement antaatad. Lapoussée requisest la
poussée minimale que doit générer le moteur pompeoser la trainée de I'avion afin
de le maintenir a une vitesse et a une altitudenéenElle est calculée en supposant
que l'avion est en vol horizontal stationnaire égugé. La poussée requise dépend de
la vitesse d’avancement, I'altitude, du poids dstéye de lancement et de sa surface
de référence. Dans les conditions d’'un vol équélila poussée requise est égale a la
trainée de I'avion.

La montée: cette phase est définie par son altitude fiaadsi que Igpente maximale
de la trajectoire que l'avion porteur est capabk gslivre pendant la montée
caractérisée par I'angle de pente par rapport@ajectoire qui est proportionnelle a la
finesse de I'avion. Pour avoir une pente optimalerpa montée, on doit maximiser la
finesse de I'avion en veillant a ce qu’il n'ait gasdance a perdre d’'altitude. La pente
y @ une valeur croissante.

La croisiere Aller : représente le passage transitoire entre lagfila gphase dslontée

et I'entrée dans la zone adopté pour effectuerission de séparation. Une fois que la
zone convenable pour le lancement est atteintéid@e et la vitesse sont stabilisées a
une valeur constante. C'est une phase significatjue prépare les paramétres

convenables pour I'entrée de I'avion porteur dansgion de lancement.



- La zone de séparation le lancement doit avoir lieu a une altitude etnibre de Mach
constants. Cette étape est caractérisée par letioas finales de la Croisiére Aller.
Toutes les conditions doivent étre réunies poutameement minimisant les risques,
de la durée d’accélération jusqu’a la vitesse déspour le largage et sur la durée
d’éloignement du lanceur. Lgoussée disponiblearactéristique de cette zomst la
poussée maximale fournie par les moteurs. Elleripe I'élément de propulsion qui
produit la vitesse maximalepérationnelle de l'avion et qui peut étre détexmi
graphiqguement par l'intersection des données dessges disponibles et requises.
Dans le cas d'un virage, les deux caractéristiqu@scipales dans l'analyse des
performances sont le rayon du virage et la vamate I'angle de cap. En général,
I'angle de capy et le rayon de viragR sont exprimés en fonction de la vitesse et du
facteur de charge. Ce dernier représente le rappuare la portance et la force de
pesanteur de l'avion que nous allons étudier pliecigément dans la suite du
manuscrit. Pour effectuer un virage a rayon fathlea taux de cap important, on doit
maximiser le facteur de charge et diminuer la gitede I'avion.

- La croisiére Retour: cette étape a les mémes caractéristiques qu@ikiereAller.

Le porteur doit sortir de sa vitesse optimale dgdge est de s’éloigner le plus vite
possible du point de lancement pour entrer daphdae de descente en sécurité.

- La descente nécessite une valeur pour le taux de descengt guie I'altitude finale
pour cette phase. La penteest considérée négative. Cette phase a une diuge p
courte que celle de la phaseMentée

- L’attente : représente la phase d'approche vers le siteted’®sage, qui peut
comprendre plusieurs virages autour du site poeparer I'atterrissage final sur
'aérodrome.

- L’atterrissage : est caractérisé par laistance horizontale d’atterrissagell
commence au point ou I'avion se trouve & une alitprécise au-dessus du sol. A
partir de cet instant, I'avion doit suivre une é&pire d’approche avec une pente
négative, la vitesse de I'avion reste supériedeevatesse de décrochage, jusqu’a une
certaine altitude au-dessus du sol ou le traintetia¢sage de l'avion atteint la piste
d’atterrissage. L'atterrissage final est considéognme terminé a I'endroit ou les
roues du train d’atterrissage touchent la piste.

Le profil de la mission a pour objectif le succesla tache de largage pour cette raison nous

allons étudier la spécificité de ce régime tramstdans une section séparée.
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3.5.2 Largage

Un autre probléme complique la tadche de cette omssie systeme de séparation entre
les deux étages. Au cours de la mission le systoiteconsidérer plusieurs événements qui
surviennent, non seulement I'évitement d’obstadearpassurer une injection de la charge
utile avec succes, mais également les perturbasange lanceur doivent étre minimisées.
L’étape de séparation représente un moment crpoial le succes du projet. Les systemes de
séparation offrent un grand nombre de propriétésighes, spécifiques et fonctionnelles
pour une performance optimale. La conception dséfaaration doit prendre en compte les
processus aérothermodynamiques et de mécaniqud.de v

Le premier étage du systeme est propulsé par désurs. Le deuxieme étage du
systéme de lancement est propulsé par le porteupedt distinguer trois étapes principales
dans les actions de lancement :

1. Atteindre l'altitude convenable pour effectuer Enéement — On suppose que
I'étage qui va partir en orbite basse pour linjgatdu satellite est dans le plan de
symétrie de I'avion porteur pour une meilleure sisdition.

2. Le processus de séparation des deux étages — tenfent est horizontal pour
atteindre une meilleure vitesse de lanceur poureer@n orbite basse qui peut
arriver jusqu’a Mach = 6,8 pour arriver a une afté de 35000 km pour
positionner le satellite. Les conditions initiatiEs ce processus de séparation sont :
Altitude 16 000 m et Mach = 0.8 (236 m/s) pour detpur.

3. La phase d’éloignement du porteur sans sa chailgg(en: Standalone phase) — Il
n'y a plus d’interaction entre les deux étages.

La perte de masse est significative, nous avongtiomné qu’elle peut atteindre un
tiers de la masse totale du systéeme de lancementehtre de gravité du systéme porteur-
lanceur et du porteur est confondu. De cette manl&guilibre autour du centre de gravité
est similaire avant et apres le largage. Cet gféait donner une réaction négative sur la
stabilité des manceuvr@sra04] Pour étudier les effets de séparation sur legctanistiques
des forces aérodynamiques du systéme de lancehfi@ut connaitre les parameétres suivants :
I'angle d’incidence orbital, la distance de séparativant I'activation propulsive du lanceur
et le nombre de Mach pour les deux étages.

La distance verticale minimale entre le porteuledanceur, avant que ce dernier soit
activé pour atteindre I'orbite de positionnementsdtellite, doit étre assez grande pour que le
porteur ne subisse pas également I'effet du fluxideerférences aérodynamiques du lanceur
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et en méme temps cette distance ne doit pas éprgtande pour que le lanceur ne perde pas
d’altitude.

Si h, est la distance entre le positionnement spatiteea configuration porteur-
lanceur et le plan ou le lanceur est largué et pliisné dans le plan horizontal ktest la

longueur de lanceur, on peut obtenir la distantative d, en calculant le rapport entre les

deux parametredoBreL0g:

d == eq 15

Dans cette étude, on peut faire quelques hypathamér les conditions de largage :

* Le centre de gravité du porteur est situé au Yadmide aérodynamique (la ligne
de la corde)

* L’angle d’'incidence du porteur = 0°

* Le largage est effectué pour un angle de pert@°

* L’angle d'incidence du lanceta =0°

Si la vitesse du porteur est inférieure a un nondler&lach = 1 il n’y a pas une grande
influence thermodynamique sur le lanceur, donefésts des champs de flux et des ondes de
choc ne sont pas significatifs.

La durée de la phase de largage est réduite a dbtesi Cette durée est nécessaire
afin de stabiliser le porteur une fois arrivé dtiftade de largage et de vérifier que toutes les
conditions sont réunies pour un largage minimisastisques.

Deux contraintes sont a respecter au cours dudargar la masse et la vitesse.

1. La contrainte sur la masse totale initiale tragieptoblématique de la masse du
systeme de lancement qui représente la somme dssesm#otales de chaque
étage :

m=m,+ M eqi6
2. La contrainte de la variation de la vitesse prapelsiu porteurav : cette

vitesse est obtenue en considérant la masse deeprétagem, et la charge utile

m . Cette contrainte détermine la vitesse de consggneest égale a la vitesse

caractéristique de la mission donnée par la forrauieante :
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MV, (M, m) =AY, eq 17

3. La vitesse en fin de trajectoire doit corresporalussi a la consigne de la vitesse

finale au moment de largage. i est le parametre caractérisant I'attitude du

systeme de lancement a la fin de la trajectoiredpet la phase balistique) et

\2 (pj ) est la vitesse finale réelle ¥f est la vitesse finale de consigne, la relation

est présentée comme suit :

Vf(pj)=VfC eq 18

4. La valeur de la consigne pour la pente nulle do& &ussi €égale a la valeur désirée
pour la phase de largage. Un des parameétres qartagyp a la phase de largage

doit satisfaire la condition :
Vi ( P; ) =0 eq 19
ou y, (pj ) est la pente finale obtenue a la fin de la trajeetavant la séparation des

deux étages.

Nous allons voir dans les chapitres suivants queitizsse est utilisée comme un
parameétre pour chaque itératiorde la boucle de commande et I'écart entre la sétdmale
réelle et la vitesse de consigne doit étre inférgeun certain seuil de précisienLa vitesse
finale réelle de séparation dépend des deux magssasles deux étages et la trajectoire

suivie :

‘Vf(mp,np, 9)—\{‘&9 eq 20

Tous ces parametres qui déterminent le comportetheslystéme pour accomplir la
mission de lancement sont implantés dans le caéurdale bord dont un module spécifique
suit I'état du systeme. Maintenant que nous cosoas la nature de notre systeme, nous
devons nous intéresser a ce qui aura une influemgertante sur son comportement, a savoir
de I'environnement externe. Ainsi la section suteama introduire les caractéristiques de
I'environnement et les conditions atmosphériqguassdasquelles le systeme de lancement

effectue sa mission.
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3.5.3 Environnement et Conditions Atmosphériques

3.5.3.1 Atmosphére standard

Il est prévu d'effectuer cette mission de largagma altitude de16 000m. Le porteur
peut se mouvoir a une altitude comprise entre RO€B00 m (fig. 18). Nous allons décrire
brievement les conditions atmosphériques auxquidleghicule est soumis. Les paramétres
de performance d’un avion dépendent de la densit&anl, de la température externe et de la
pression de lair dans lequel il évolue. Il est Isaitable d'effectuer les calculs de
performances dans un modéle d’atmosphére standéecthationale (ISA). En effet cette
atmosphére représente assez bien les conditioteng®rature et de pression moyennes au
cours de I'année pour I'Europe et 'Amérique du ldEn chaque poin¥ de I'atmosphére,
I'air est défini par trois parameétres : la presgien Pascal, la densité de I'aien Kg/n? et la
températurete en Kelvin. L'atmosphére standard a des caradguss basées sur les
propriétés de I'atmosphére réelle.

Les hypotheses de modélisation de I'atmospherelatdrsont les suivantes :

— I'air est considéré comme un gaz parfait avecaomstante de masse

Rair = 287 J/Kg°K,

— l'air est sec,

— le vent météorologique est nul (il n'y a paswdtlence atmosphérique),

— I'atmosphere est en équilibre hydrostatique, tededire que le changement de la

densité de I'air implique un changement d’altit@decours du vol.

La variation de la pression atmosphérique est dopaé la relation suivante :

DB - o) a2t
ou p est la pression gtest la densité de I'air en fonction ke- I'altitude au-dessus du niveau
de la mer. Le modele ISA suppose un changemengit:méde la température avec
'augmentation de l'altitude dans la troposphere.
La troposphére se trouve a une latitude entre emWr et 11 000 m en fonction de
latitude et la stratosphere basse ou inférieurepesitionnée entre la valeur moyenne en

fonction de la position géographique de 11 000 206200 m.
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Figure 18 : La stratification verticale de I'atmosplere terrestre (d’apres Météo France)

3.5.3.2 Propriétés des strates atmosphériques

LA TROPOSPHERE

Dans cette couche atmosphérique, les phases ddldyécet de Montée, Descente,
Attente et Atterrissage seront effectuées. C’est couche atmosphérique de faible altitude
entre approximativement 0-11 000m, la pressiom efeihsité y sont maximales parce qu’elle
concentre les 9/10-eme des gaz atmosphériqued. atiesi le lieu de présence des nuages. Sa
température est plus élevée dans les régions bpasss que le sol terrestre réchauffe I'air a
son contact. C’est donc dans cette zone qu’il iagnce de vent.

Les équations suivantes sont des relations anaégigentre les parametres de

I'atmosphére pour la troposphere :
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tem)
as = Cthl:\)gtem

Ou les parameétres qui caractérisent les deux csusbet : 1., est la température

eq 22

absolue a l'altituddr en degrés KelvinK),t,,, est la température absolue au niveau moyen
de la mer en degrés KelviK), L; représente le gradient thermique vertical de Igptrature
(K/m), h est I'altitude (n) au-dessus du niveau de la nféest la densité d’air a I'altitude
(kg/n?), p,est la densité d'air au niveau de la mkg/fT), R; est la constante de gaz
caractéristiqueJ(kg/K), Prest la pression statique a I'altitutlgN/nT) et Prest la pression

statique au niveau moyen de la mifn(f), as - la vitesse du son a laltitude(m/s, G- le

coefficient thermique.
La frontiere entre la troposphére et la stratosphest appelée tropopause, des

inversions thermiques y sont observées.

LA STRATOSPHERE

La deuxieme couche atmosphérique ou les phasesaiséte-Aller, de Largage de
deuxiéme étage du systeme et la phase de CroRa&oer sont effectués est la stratosphére.
Le plus remarquable dans cette strate est la présenne altitude d’environ 25 000 m d’une
couche d’'ozone de plusieurs kilometres dont I'éqais est variable sur toute sa surface. La
phase de Croisiere-Aller commence a partir de IRb@t finit a 16 000 m. Donc la mission
est effectuée dans la basse altitude de la sti@osples équations suivantes définissent les

caractéristiques de la stratosphéere basse comine sui

]

LRs  —9—(hts-h)

em0

ey
t LsRs (hts=h)
0=p, (ﬂJ gletm eq 23

terro
as = Y Cth tem
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hts- I'épaisseur de la troposphera)(

L’environnement ou le véhicule évolue pour accomgk mission est divisé en
difféerentes régions. Les propriétés qui définissdat changement de nature de
I'environnement dans le plan vertical sans aléaigues sont des parameétres ISA. Du
point de vue kino-dynamique pour décrire le mousetndu porteur dans cet environnement,
il faut définir son comportement en estimant legmpeetres de performance. Dans la section
suivante, nous étudions les hypothéses de tramsladu systeme de lancement dans
I'atmosphere en considérant sa composition etey@sres d’orientation que nous avons déja

présentés en détail dans les sections précédentes.

3.5.4 Hypotheses

Le systeme de lancement est composé de plusigimgeiis mobiles dont les masses
sont faibles par rapport a celle du fuselage deidia Les équations qui décrivent le
mouvement de translation sont obtenues en suppqgearia Terre est plate et immobile. Les
hypothéses qui sont prises en compte dans lesi@qgsiaiu mouvement sont les suivantes :

a) La Terre est plate, immobile, avec le repére derl@ considéré comme étant inertiel.

L’accélération de la gravité est constante et petjpellaire a la surface de la Terre.

b) Les propriétés atmosphériques ne sont qu’une famclke 'altitude.
c) L’avion-porteur posséde des moteurs fixes et r@mtésun corps rigide avec un plan
de symétrie.

Apres avoir défini les hypotheses pour I'évolutiun systéme de lancement, ainsi que
les paramétres qui expriment le comportement dicutshaérien, sa position, son orientation,
les forces agissantes et les conditions extermegeot déduire le modele cinématique et

dynamique.

3.6 Modele cinématique

Le modele cinématique utilise les dérivées destémnsqui représentent la translation
par rapport aux trois axasy etz. Lorsque la vitesse est inférieure a un nombrisldeh=5 la
Terre est supposée étre un systeme inertiel desrefé.

Un des avantages de notre modéle est la prisereptealu vent dans la modélisation
de translation du systéme de lancement. La vitdsseent, ou la vitesse de déplacement

W

X

d’'une masse d’air par rapport a la surface de feeTest identifiée par le vecteyr= W, |,
W

z
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ou les trois parameétrasl, W, et W, sont les trois vitesses de vent exprimées danspkre

inertiel défini comme suit :

W:1/\/\42+V\42+V\f eq 24

La vitesse inertielleVl dans le repére inertiel fixe par rapport a la dgartV - la
vitesse propre de I'avion est déterminée par ki suivante :

V, = V+W eq 25
ou V est exprimée selon :

V, =(Vcosy cosy+V\4)”n+(V siry cog+ Vy)”et( Vsipr W eq 26

De cette facon, les équations du modele cinématduas degrés de liberté pour un véhicule

aérien en prenant en compte l'effet de vent peugeatexprimées par:

x=Vcosy coy+W,
y=Vsiny cosy+W, eq 27
z=-h=Vsiny+W

Une fois le modéle cinématique défini, il est néa@e d’ajouter 'influence des forces
agissantes sur le systeme. Cette analyse dynamsfjpeésentée dans la section suivante.

3.7 Modele dynamique
3.7.1 Modéle dynamique de translation

3.7.1.1 Modéle dynamique a 6 degrés de liberté dans le systéme de coordonnées RB

Dans plusieurs référencesst¢Le92 et [Zip0O] connues dans la dynamique et
cinématique du vol, les angles d’Eulex, 0, ) sont appliqués pour présenter la translation
d’un véhicule aérien dans I'espace a I'aide duesystde coordonnées du corps rigide. Nous
avons déja mentionné que notre intérét est de ojgvet le comportement du systéme de
lancement en présence de vent donc nous n'allasssfarréter particulierement sur les
angles d’Euler dans cette section, mais sur le feodaématique du systéeme de lancement

développé dans le repere aérodynamique.
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3.7.1.2 Modéle dynamique a 6 degrés de liberté dans le systéme de coordonnées RA

Le modele dynamique non linéaire a trois degrésliberté introduit dans ce
paragraphe inclut les effets des forces aérodynamigpropulsives et de pesanteur. Les
relations sont formulées sur la base de la deuxleime Newton exprimée dans le repére lié

au vent RA. L’équation d’équilibre des forces papport aux repéeres inertiels fixés est
[BesKall] :
dv
F=ma=m— 28
"{ dt j h

ou m est la masse totale du systeme de lancement. Steah représenter également

I'accélération dans le repére inertiel fixé obterpar la dérivée temporelle de la vitesse

. . . A - 1 i i dV
inertielle qui est composée de deux parameétrestdase relative de I'avion et I’au{edT'j
[

. dw
c'est la vitesse de vent— | :
dt )y

(&) a ) -
dt ) \dt), Ldt), U dt), -

av _ . R . e e
(_dtj est la vitesse angulaire dans le repére de veatifrekrs le repére inertiel fixé. Les
Wi

composantes sont exprimées comme suit :

iy V cosy 0 - siry \Y;
(d—t'j=o—0x 0o 1 0 Ol+| y||=| XV coy eq 30
"o (O siny 0 coy )\ x -V

cosy cosgy cog sy - sip|| W
AW _qpwe[ AWY - _ -siny cosy 0 || W |=
W dt | !

sinycosy siry sity cog || -W.
. , . eq3l
W, cosy coy+W, siy cog+W sin

~W, sin y +W, cosy
W, cosy siny+W, cosy sig—W cgs
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Les forces agissant sur le systeme de lancemeerndépt de 'accélération inertielle
du véhicule aérien et de la masse totale. La fdaotale représente la somme de ses

composant§lu07] :
- Le vecteur de la force de pesantéur
- Lapousséd

- Larésultante des forces aérodynamiqbes

1 0 0 cozr O — simr (T -D 0
F=T+F +P=|0 cosu sio 0O 1 0 + 0|+ O eq 32
0 -sinc cosr sim 0 cos L mg

Ces forces résultent de l'intégration des forcessagt sur I'avion. La présence des
équations de moments n’est pas nécessaire pardesgagquations de force et de moment ont
été déecouplées.

Si les trois composantes de la vitesse relativee selon les trois axesy etz ne
sont pas constantes, ses dérivées apparaissentadeatie droite des équations du modéle
dynamique. Pour le vol tridimensionnel et symétigau-dessus de la Terre plate, les

équations du mouvement sont données par la relstivante :

: D ) T cosa - : ) ~ .
V=-———-gsiny+————-W cosy coy-W cog siF—- W sin
m, +m m, + m
_ Lcoso _gcos/+T simy coer+Wxsinycos,\/_Wysinysin)(_WZcosy
(m, +m)V Y% (m+m)Vv Y% v v €q33
Lsino . T sina sino +Wxsin)(_WchS)(

X_(mp+m,)Vcosy (%+m)Vcoy V coy V @asy

Si l'angle de capy est égal a 0, le systeme d’équations est réduit aystéme qui
décrit une translation de vol dans le plan vertiGll'angle de la pentg est égal a 0, le
systeme est réduit a un systeme d’équations poumanvement horizontal a altitude

constante.
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3.7.2 Modéele inverse

Une analyse simplifiée en considérant 'avion commecorps rigide peut déterminer
gue le suivi de la trajectoire peut étre contréé lpaction directe du pilote automatique sur
I'incidence, la poussée et l'inclinaison latéradans considération des variations transitoires
qui accompagnent son pilotage. La poussée, I'atigielinaison latéral et I'angle d'incidence
sont utilisés comme entrées de commande parceegsisieme de pilotage et de navigation
doit posséder la capacité décisionnelle d’'un pitatmain c’est-a-dire qui contréle I'avion en
modifiant la poussée et I'angle d’inclinaison latérale. Quand le pilote déplace I'orientation

de la poussée, le taux d’écoulement de combusiiple,... (détaillé dans la section suivante)

dans le moteur change. De la méme facon, quanitbte fire sur la colonne de commande, la
portance de 'empennage horizontal augmente dassne de haut en bas. Cet incrément de
portance crée un moment aérodynamique autour dwecda gravité qui tourne le nez de
I'avion vers le haut, augmentant de ce fait 'amgjlacidencea de I'avion. Les limitations de

la poussée et de la vitesse peuvent étre utilidaas la planification de chemin. Afin de
calculer la trajectoire d’'un avion, la poussée’andle d’incidence sont identifiés comme
commandes a partir du modeéle dynamique inverseptr&si-dessous ou la présence du vent

est considérée:

= arcta V xcosy-W, siny +W, cogy
Vy =W, siny cosy +W, siry siy+ W cog+ g cgs

m_ + : . .
L(a)=%(vy—wxsinycosx+w siry siy+ W cog+ ¢ ccys) eq 34

T:(mp+ m)(V+ Wecosy cosy + W cog siy+ W sip+ g sy)+ C

Pour le systeme d’équations de la dynamique inyekrdaut prévoir pour quelles
conditions il est possible d’obtenir une divisioar® pour I'angle d’inclinaison latérate
Cela peut arriver seulement dans le cas ou le eleteime du dénominateur est égal a 0, ce
qui est possible seulement si I'angle de pente cprienvaleur de 90 ° (quatre-vingt-dix
degrés). Cette condition correspond a un décokagan vol vertical qui n’est pas possible
considérant la dynamique due cet avion. Nous admsslimitations strictes sur cet angle.
Pour des résultats de simulation, nous considéarorengle de pente maximal de 30 ° (trente

degrés).
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Le véhicule aérien posséde certaines limitatiorisdgéterminent son comportement.
Ces limitations sont au niveau de la vitesse adbiéss de I'accélération qui est limitée ainsi

que du changement d’altitude qui ne doit pas étreugque ».

Vmin sVs Vmax 0 SV S vma>< |Z| = Znax eq 35

Il faut respecter aussi la variation de I'anglecdp qui ne doit pas dépasser la capacité

de manceuvrabilité de systeme :

|)(| < Xmax eq 36

Le porteur possede plusieurs paramétres de penfimasaliscutés dans la section
suivante.

3.8 Parametres de performance de I'avion

Quelques modules nécessaires a I'analyse de penfices de mission sont présentés dans

ce qui suit [DPRSO05]:

* « Estimation des paramétres aérodynamiques » : gberdestimer les forces
aérodynamiques, et de déterminer la force de ga@ngortance nulle en fonction des
caractéristiques géométriques du véhicule.

 «Cellule davion »: est la représentation graphigdu porteur qui permet la
génération paramétrique des formes de chaque ééision (voilure, empennage,
fuselage).

* «Base de données » : permet a tous les modulemid’accés aux données des
moteurs en fonction du choix du systéme de propulsi

» « Evaluation de performance de la mission de laeoeém : utilise les informations
pour déterminer les performances convenables dteyorpour la mission de
lancement aéroporté.

* « Estimation de poids » calcule la masse desrdiité éléments du véhicule porteur
ainsi que son centre de gravité.

Lors des itérations entre les modules, I'analyseeidormance va calculer les données

suivantes tout au long de la mission :

« Distance parcourue

e Altitude

 Temps écoulé

* Consommation spécifique de carburant
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* Masse de veéhicule

» Trainée

* Poussée disponible

» Coefficient de portance

» Coefficient de trainée

* Finesse

Ces parametres sont discutés dans ce second ehapitisacré uniqguement a la

modélisation d'un véhicule aérien autonome Hautétudle et Longue Endurance (type

HALE) comme ce systeme de lancement.

Le rayon d’action est la distance totale parcoupae I'avion avec un réservoir
initialement plein de carburant. Il est lié a lansommation spécifique du carburant par le
moteur. L'endurance est la durée pendant laqu&ieoh peut rester en vol. Ainsi, pour
augmenter I'endurance totale de Il'avion il faut mmiser la consommation spécifique,
augmenter la quantité du carburant, et voler asfisemaximale. Si on ajoute le taux de
consommation du carburant au cours du vol, la tianiade la masse de l'avion-porteur est
donnée par le systeme [HullO7]:

P=mg
P=-CT

eq 37

ouC est la consommation spécifique, soit la quaingé&arburant consommeé pour la poussée

totaleT consommée pour un temps déterminé :

Wcarburant - mcarburantg

C - Wcarburant eq 38

T

W, burant €St l€ taux de consommation de carbur@ngst la poussée. Dans ce cas le taux

d’écoulement de combustibiiel'avion-porteur est donné par:
P= ~Wearburant eq 39

Le signe négatif est nécessaire parce que la mdiss@ue avec la consommation de

carburant. La consommation spécifique est constpote une altitude donnée. On ne tient
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pas compte de la variation de la consommation figéei de carburant en fonction de la
vitesse.

Le facteur de charge vertical est un parametre |8ammtaire qui dépend des forces
aérodynamiques. C’est le rapport entre la forcgpaigance et de pesanteur pour un virage

symétrique, il est donné par la formule:

- (0.5C, (M ,@)A.. pV> + Tsina )
z mg

eq 40
Cette formulation est similaire a la présentatieri’dngle de cap dans le modele dynamique.

On présente aussi cet angle en fonction du fadeweharge vertical,:

(0.5 (M a YA pV? + T sing )sino +Wxsin)( B W coy
B mV cosy Vcoy V cog eq 41

_n,gsino +W, siny - W, cosy
- V cosy

D’aprés la formule classique, le rayon horizon&itage est une fonction de I'angle

decap:

= V = V2
xcosy nzgsina+V'\/x siny — V\é cosy

I eq 42

Le rayon horizontal de virage avec ces paraméfpémaux permet de donner une limitation
des contraintes sur la courbure. Le rayon de coarbarticalr, détermine la contrainte de
torsion sur le chemin. Le rayon vertical de coueayrest une fonction du facteur de charge
verticaln; et de la pente :

__(05C (M @)A,pV* + Tsina Jcow g cop+ W sip cogs- W gn sim W g0

- mv v eq 43

_nzgcosa—gcos/+\/\4 siry co,g—v'\é sim sp— vy cPs
B Y,

\ V2
r =—= eq44

ty nzgcosa—gcos/+\/\4 siry co,x—\/'\é sin st(I—W (o5

Ces parametres jouent un réle important pour détemtes limitations de la courbure et de la

torsion pour la génération de chemin et de trajectn reliant différents points de passage.
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3.9 Implantation sur calculateur

3.9.1 Mise en ceuvre de modélisation sur les calculateurs

Une étude sur ces systémes propose une solutiemative assez intéressante :
I'intervalle de temps pour l'intégration numérigpeut étre supérieur au temps utilisé avec un
modele de corps rigide. Dans le modéle des massestyzlles, les états des systémes qui
doivent étre intégrés sont moins nombreux que damsodele du corps rigide. Le temps
d’intégration est aussi plus faible que le tempsessaire pour le modele de corps rigide. Les
calculateurs étant de plus en plus puissants ceft&ainte devient plus facile a satisfaire.
[Haikel1] utilise le modéle de masse ponctuellecaue intervalle de temps de 1 ms qui est
inférieur a 10 ms, valeur suffisante pour maintdaiprécision de l'intégration numérique.
D’autre part, les solutions pour des problémesahensande optimale non linéaires limitent le
nombre de pas de calcul de temps a 200. Avec urbreode calculs faible, la période de
temps introduite dans le modeéle de corps rigidstrpas suffisante pour calculer la trajectoire
optimale pour une période plus longue par exem@@s ltandis qu’avec le modéle de masse
ponctuelle c’est possible. L'implémentation des amns des modeéles cinématique et
dynamique est traitée avec plus de détails darsedtion « Modélisation des contraintes

temporelles » du Chapitre 11l Planification de noss

3.9.2 Schémas blocs Matlab/Simulink

Le logiciel Simulink™ qui fait partie de l'interé® de Matlab® contient des schémas-
blocs déja développés qui visualisent la relatiotnesles forces agissantes selon les trois axes
X, y etz, le systeme de lancement et les angles d’oriemtatida position du systéme dans
I'espace tridimensionnel.

Les forces suivant les trois axes d’orientationt sdotenues par les forces de portance
et trainéeL et D, la force de poussé& et la force de pesantel®, d’'apres le systeme
d’équations suivant ou I'angle de pente, I'angaendtlence et I'angle d’inclinaison latérale
sont pris en compte (fig.14) :

F,=Tcosa—-D-P siny
F, =(L+Tsina)sino eq 45
F,=(L+Tsina)coss - P coy

Ces relations sont mises sous la forme de schémeaghi suit, forme adaptée a un traitement

sous Simulink ™,
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Figure 19 : Schémas-blocs des relations mathématigsi entre les forces agissantes sur le véhiculee forces
appliquées pour l'orientation et le déplacement sutes trois axes

Ces schémas blocs sont généralisés dans un bimipati (fig.20) :

>[Lift

>|Drag X
>|Weight

>[Thrust F >
v

>
H FZ>

>la
6th Order Point Mass Forces
(Coordinated Flight)

Figure 20 : Schéma-bloc de transformation entre leforces agissantes sur le systeme de lancementest forces
appliquées sur les trois axes nécessaires pour d@biner I'orientation et la position du véhicule

A partir des données des forces agissantes oseuldi systéme d’équations suivant pour
obtenir (fig.21) :

F.=(m,+m)V
F, =(m,+m)Vcosyy
F,=(m,+m) Wy

Xg =Vceosy coy

eq 46

Yyora = VSiN Y cosy

Z.. . =Vsiny

Bas
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Ces équations sont introduites sous une forme domli@k ™ peut reconnaitre, en
représentant la relation entre les variables sousd de schémas-blocs.
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Figure 21 : Schémas-blocs des relations mathématigs entre les modéles cinématique et dynamique

Les figures suivantes présentent l'interaction edg modele cinématique et le modeéle

dynamique déja étudiés dans les sections précé&d@in?) :

>R M) 6th Order y(rad)
Point Mass X (rad)
V (m/s)

>|F, (N)
anst (m)

Coordinated

Flight  Xnortn ™)
>{F, (N)

z XUp (m)

6th Order Point Mass
(Coordinated Flight)

Figure 22 : Etude graphique d’'un systéme de translain de 6 d.d.| avec une masse du porteur constante

Le modeéle de I'atmosphére standard ISA est intitopluirr calculer les parameétres nécessaires

pour définir les forces agissantes sur le systeenamtement (voir formules eq.22-23).

TK)
& amils)

>th (m) %3 P (Pa)

p(g/m?)
ISA Atmosphere Model

Une des modifications compte sur l'intégration dentvqui était introduit dans la

modélisation du systeme dans I'environnement Simk@il. Un modéle d’'un vent de rafale
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discret étant présent dans le modeéle de lancearaipplans un instant donné pour tester

I'influence sur la stabilisation du systeme (fig.18

—
—
——s

VAW — Viing (M/9)
Discrete Gust

Discrete Wind Gust Model

Figure 23 : Modéle de la rafale introduite dans lglanification non nominale dans pour le véhicule agen autonome

La rafale est appliguée a chaque axe individuelilgmau a tous les axes en méme
temps. Il est possible de spécifier 'amplitude rdéale (/9 c.-a-d. 'augmentation de la
vitesse du vent générée par la rafale, la longdeuafale n) sur laquelle elle s’accumule et

le temps de départ de rafale (voir fig. 19).

Gust Length

Sust Amplitude

Wind Speed (mfs)

o} 1 2 3 4 5 G 7 & a 1a

Distance {m)

Figure 24 : Modele de rafale

La modélisation de la rafale correspond aux grapaesirbations provoquées par les

vents forts. Le modéle mathématique de la rafale @ege présenté de la maniere suivante :
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0 X<0
W= Woy 1- cog 2% s x<d, eq 47
2 d,
Wy Xx>d,

ou Wi, est I'amplitude de rafale (gust amplitude suritpife), d,, est la longueur de rafale
(gust length)x est la distance parcourueWtest la vitesse de vent (wind speed).

3.10 Conclusions

Dans ce chapitre la modélisation du systéme deefaant a été présentée. La
conception de ce systeme bi-étages est étudiéeapport a sa composition et a sa charge
utile. Le profil de mission avec ses étapes apgasmidment de décollage jusqu’au moment
d’atterrissage avec événements importants pourdegs de la mission était aussi détaillé. Au
cours de I'évolution du véhicule au-dessus deséwdfftes régions, I'environnement, son
influence sur le systeme et ses parametres spéesfiginsi que les conditions atmosphériques
importantes pour la stabilisation du porteur sor#spntés. Une fois que nous avons une
image complete des conditions météorologiques,jdtild principal de cette étude est
d’intégrer cette connaissance dans le comportetheu€hicule aérien par les transformations
entre les différents référentiels.

Dans cette thése de doctorat, cette configurasbsatisfaite par rapport a un élément
qui introduit souvent des perturbations sur le eayst — le vent relatif. Cette influence
significative a été introduite dans le modéle cia@que représentant les trois composantes de
la vitesse du véhicule sur les trois axes principaly etz par rapport a la vitesse propre de
I'avion-porteur et les deux angles d’orientatidifangle de pente et de cap. Une fois que le
modeéle cinématique est développé, le modele dynamagpt nécessaire pour présenter les
forces agissantes sur le systeme de lancementsApré analyse de différents modéles
dynamiques, le choix pour cette these s’est agu@t@&n modele dans le repere aérodynamique
RA pour compléter le modele cinématique et pouoduire I'accélération du véhicule ainsi
gue les vitesses angulaires pour les deux angie®dtation déja mentionnés. L'intérét de ce
modéle est qu'il introduit I'influence du vent. Ioeodéle inverse a été également calculé a

partir du modéle dynamique pour déduire les tragsametres: la poussék Il'angle
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d’incidencea qui détermine la force de portanceet I'angle d’inclinaison latérale utilisés
plus tard comme paramétres de commande. L'impogtale cette inversion dynamique
introduit également les limitations dynamiques dhnigule aérien qui ne doivent pas étre
négligées. Pour une meilleure performance, quelgli&rents comme la consommation du
carburant, le changement de masse, le facteur a®elpour les mouvements latéraux au
cours du vol sont ajoutés dans le systemedynamiguéinal pour compléter la modélisation
un dernier aspect n’'est pas oublié — la présencéa dsharge utile dont la masse et les
parametres pour les étages sont pris en consigi@érdta derniére section est consacrée a
'avantage limplémentation des équations dans #cutateur a bord du systéme de
lancement. Tous ces parametres qui représentanbdiélisation du systeme de lancement
vont servir pour une étude beaucoup plus approfosdr la génération d’'un chemin a partir
des points dans cet environnement.

Au cours de la mission, des conditions atmosphésgiéfavorables peuvent avoir une
mauvaise influence sur I'évolution du véhicule aame dans I'environnement. Ces
conditions ne sont pas toujours prévues et eliésntrune ambiance non convenable pour la
réalisation de la mission qui peut finir par latpedu systeme de lancement et de sa charge
utile. Pour éviter une interaction dangereuse eo&® régions et le system&lgorithme
d’évitement d’obstaclest nécessaire. Ce type d’algorithmes sont danadea de planification
de mission qui de son c6té génere des points dagagour accomplir les objectifs de la
mission c’est-a-dire que l'algorithme trouve un i optimal pour atteindre la phase de
lancement pour la mission, mais aussi pour un retnisécurité sur le site de décollage.

Le planificateur de mission est nécessaire poitetraes problémes. Il est capable de
trouver le chemin le plus court défini par les intsnexions entre les points de passage pour
atteindre les objectifs nécessaires pour réalsenission en présence des différents modeles
atmosphériques tridimensionnels. De cette mani®, mauvaises conditions prochaines
pourraient étre prévues. Le chapitre suivant ptésks parametres de la planification de
mission et de la planification elle-méme pour picglun chemin qui va assurer le succes de

la mission.
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Chapitre IV

4 STRATEGIE DE MISSION



116



Planification du chemin

4.1 Introduction

Les deux caractéristigues de la planification dession sont le chemin et la
trajectoire :

- Un chemin est un ensemble de configurations aéieipar le systeme mécanique pour
aller d’'une configuration a une autre. La planifica de chemins (trouver un chemin
sans collision reliant deux configurations) estpuobleme cinématique/géométrique.
Un chemin ne spécifie pas complétement le mouveohesysteme en question.

- Une trajectoire est un chemin plus une loi hordierivant les instants de passage du
systeme par chaque configuration. La planificatibe trajectoire n'est pas un
probléme géométrique seulement, mais aussi unérabtdynamique.

Dans les sections suivantes, la revue bibliograghmpncernant les architectures et les
méthodes de planification de mission sera préseaités que les algorithmes les plus utilisés
dans ce domaine et le choix de l'algorithme dévysfopour les besoins de cette these de
doctorat.

La construction embarquée d’'un plan définissantdé&gsdacements du véhicule est une
fonction essentielle pour l'autonomie du véhicul@uelques exemples de résolution de
planification dans le cas d’applications temps ré&ektent dans la littérature. Dans cette
optique, les problemes de planification sont réssluivant les algorithmes suivants :

- La planification d'itinéraire 2D est basée sur &dcal d’'un graphe de visibilité pour le
contournement des zones non navigables, la rdobehe plus court chemin dans ce
graphe de visibilité puis le lancement d’'un aldorie pour optimiser l'ordre de
passage sur I'ensemble des zones de mission ;

- La planification d’opération calcule la séquencetragionnelle qui modélise les
trajectoires et les changements de l'orientation.

- Les trajectoires de reconfiguration sont calculkesqu’il se produit d’importants
changements dans la configuration. Elles permettergasser en toute sécurité d’'une
configuration a une autre en planifiant une ségeede petits déplacements
élémentaire$Lau98]. Ces séquences peuvent étre interrompues a tauemai une
configuration finale plus intéressante est spéeifiér le systéme. A partir des points
de passage qui définissent les chemins bruts desues autonomes, I'objectif est de

raffiner ces chemins pour générer des trajectggeamétrées en fonction du temps
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satisfaisant les contraintes cinématiques des wldsic Dans [Bea05] proposent des
méthodes d’optimisation basées sur le positionnéaemrercles au niveau des points
de passage nécessitant un changement de dired#idayon égal au rayon de giration
des véhicules a une vitesse constante préalableinéat La trajectoire se compose
d'une succession de segments de droite et d’arcsedde. La construction de la
trajectoire se base essentiellement sur les coutbeBubins [LaValleO6] pour les
points de passage de tyfigOver et flyOverWithRoutePour le typdlyBy, le virage
est ajouté une fois que le reste de la trajectestegénérée de facon a s’adapter au

mieux [Bes09]

flyOver

d début o ' Q
flyOver l ;

fl}-'Ovu:rWitllRGlltc

Figure 25 : Trajectoire avec les trois différents tpes de point de passage.

Nous introduisons dans le paragraphe suivant motm&ibution personnelle.
4.2 Algorithme 3D A*(A-étoile)

4.2.1 Généralisation ala 3D

L’algorithme 3D A*, que nous proposons, est basg l'slgorithme A* classique.
C’est une méthode heuristique qui permet de détemie chemin optimal entre la position
initiale du systéme et I'objectif. Le premier olfjede I'algorithme A* est de traiter la région
comme un maillage ou le chemin optimal est génklagorithme crée un plan d’action
nommeé « carte ». Dans l'algorithme A* standard déitcde chaque mouvement au long du

chemin est évalué par la formule suivante :
F(n) =G(n) +H(n) eq 48

ou F(n) représente le co(t total du mouvement pour laddE entre le point de départ et la

position finale,G(n) est le colt de la distance entre le point de déjda position courante,

118



et H(n) concerne le colt estimé du mouvement entre laipostourante sur I'élément de
maillage et I'objectif.

L’application de la somme des colts de mouvemens dat algorithme amélioré est
de trouver un chemin sir vers le point de passageessif. Ceci est généré dans un plan
tridimensionnel ou différents types d’obstacles tsprésentés. Au début, le chemin est
composé de deux paramétres initiaux : point inigalpoint final (I'objectif). Dans cette
configuration, l'algorithme A* cherche le meillewwhemin. La position initiale pour la
mission est souvent le point de décollage et latgoial est le point d’atterrissage. Tous les
points intermédiaires sont des sous-objectifs ffés.

L’algorithme de replanification trouve une solutitorsque la mission nominale ne
peut pas étre realisée. Les résultats sont desiséegl d’actions nécessaires pour obtenir
I'état deésiré. Les algorithmes de planification ooen I'algorithme A* examinent ces
séquences. L’algorithme effectue la recherche damam optimal dans laarte sur la base
d’'informations conservées dans deux listes d’exéeuDans le contexte de ce paragraphe,
les points de passage généreés sur le chemin ogonabppeléaceuds
Pour trouver la bonne solution, I'algorithme A*ligeé une liste ouverte et une liste fermée. La
liste ouverte contient tous les chemins qui sontcears d’évaluation par l'algorithme et
I'information pour les positions des nceuds préctxjgrour générer le chemin optimal brut.
La liste fermée contient tous les chemins qui sibéjh évalués par l'algorithme A*, les
parametres de tous les obstacles et les coordodnée®ud initial.

Dans l'application tridimensionnelle de l'algornitie A* les unités de base utilisées
pour les calculs sont les éléments du maillage lappellules et la zone de mission qui
contient ces éléments spécifiques s’appelle régitraque élément de maillage possede des
propriétés spatiales spécifiques. Les élémentamidsionnels du maillage n'ont pas
seulement des éléments dans le voisinage a leeaunjvmais aussi des éléments en haut et en
bas. La considération de la forme d’élément tridisiennelle est critique parce que la forme
de la cellule détermine le nombre des unités dsinvaje. Pour les besoins des résultats
expérimentaux, la forme de chaque cellule de ngalkest un cube. Chaque mouvement sur la
solution optimale est un déplacement entre leslleslicubiques.

L’algorithme proposé dans ce rapport commence 'patidlisation de la région sous
un format que Matlab® peut reconnaitre. On inisi@laussi lezones interdites les obstacles
que le systeme doit éviter. Ces obstacles peuegmésenter des conditions atmosphériques

défavorables ou des obstacles en mouvement, awi@ss, etc.
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La différence entre I'algorithme en -A* et en 3DA* est dans 'augmentation ¢
nombre de styles pour chaque déplacement. Dargotidime 2[-A* les conditions de
mouvements ne sont qu’horizontales. Dans le planil2&xiste watre styles de mouveme
ordinaires, mouvement en avant, en arriere, a gaetha droite, et encore quatre styles

mouvement composésmouvement en avant plus a gauche, mouvement ant glus &

droite, mouvement en arriére plus a gauche, mouneur ariére plus a droite (voitig.26).

Figure 26: Les déplacements successifs pour une configurati@n 2C

Les styles de déplacement en 3D contiennent devenmnts dans le plan vertic
mais aussi dans le plan horizontal. cette maniére, les mouvemertridimensionnels
augmentent de huit a vingix parmi lesquels huit styles sont pour le mouwverherizontal e
onze nouveaux styles pour lesouvements verticaux (voir Fig.27Les déplacemen
verticaux sont : verticalemeeh bas, verticalement en haut plus les huit typedéplacemer
introduits par l'algorithme en 2D, mais aussi va&atement en bas plus les huit types
mouvements horizontaux. L’augmentation des stgesdéplacement dans la mission
amene plusieurs possiibds de choix pour le calcul de la distance eles points de passag¢
Les nombreusesolutions de Il'algorithme A tridimensionneldoivent étrelimitées par le

choixde la meilleure configuration qui détermine le cirefal vers I'objectif.
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Figure 27: Les déplacements successifs dans une configuratien 3C
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Un autre avantage pratique produit avec I'exéoudie I'algorithme A* est que le plan
n'est pas simplement une ligne droite reliant lénpale début et le point final. Pour la
fonction de codt de I'algorithme, les deux itinéeai ont le méme codt, parce qu’ils ont tous
les deux trois étapes diagonales et deux horizzsit&our empécher la présence de cette
situation, la fonction de codt est modifiée Iégésamde sorte que la contrainte des itinéraires
apres la ligne reliant le début et le point finalt dégérement améliorée. Ceci permet de
prévoir les itinéraires qui ne sont pas simplenterizontaux, mais aussi des mouvements
diagonaux positionnés sous un certain angle deepemiontré sur figure 26. Chaque noeud
dans la cellule est un analogue d’'un point de BesplLa distance entre le point courant et le
point suivant dépend du détail du maillage 3D. bégorithmes de génération de points
successifs traitent leurs états dans I'espace. poimt quelconque au cours de la recherche du
chemin le plus court, il y aura trois types d’'é{aizValle06] :

- Points non visités : déterminent les points qunhjgas encore été abordés.

- Points morts : déterminent les points visités, maisssi les zones interdites
considérées comme obstacle ou une génération dwircime sera pas possible. lls ne
peuvent plus contribuer a la recherche d’'un chemin.

- Vivants : déterminent les points de passage quétihgénérés, mais qui ne sont pas
encore visité par l'algorithme.

L’ensemble d’états vivants est stocké dans uree dihttente a priorité déterminée,
dans la Liste Ouverte. La seule différence sigatfie entre divers algorithmes de recherche
est la fonction particuliére utilisée pour présefddile d’attente.

L’algorithme A* peut étre appliqué aussi pour ueeherche bidirectionnelle, une
option dans laquelle la recherche du chemin optpeakt commencer a partir de deux points
en méme temps : a partir du point initial vers ¢énpfinal et a partir du point final vers me
point initial. Le chemin final est obtenu quand ¢ks1x chemins se rencontrent dans lI'espace.
L’heuristique supplémentaire peut aider dans quesgarrangements a guider les arbres de
'un a l'autre. L’échec se produit si I'une ou Ita@ file d’attente a priorité déterminée a été
épuisée.

4.2.2 Introduction des obstacles

Les obstacles sont représentés par leurs parametmsdonnées principales de
position, dimensions, orientation. Il existe dewsgibilités de traiter la présence d’obstacles.
La premiére est de considérer que l'obstacle e&semté dans I'espace en utilisant les points

de passage pour déterminer sa forme. C’est une interelite donc, ces points ne sont pas
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réalisables par le véhicule aérien, et la distamtes le chemin réalisable et les obstacles est
naturellement définie par la distribution des peidé passage dans le maillage. Pour ajouter
une préférence particuliere pour la distance adbdésgntre le véhicule et les obstacles qui
peut étre vraiment treés proche de 'avion, maisvgusatisfaire sa performance, des solutions
sont proposées dans I'’Annexe A. Ces parametreomditons sont présentés pour les
différentes formes d’obstacles qui peuvent dédese régions défavorables. Plus tard ces
parametres peuvent étre introduits indépendamnaeTd ks algorithmes de planification.

Pour les obstacles, les formes suivantes sont kpessi ellipsoides, cuboides,
cylindres et pyramides et différentes combinaisense les éléments. Les positions et les
dimensions des obstacles peuvent étre changéesnetioh du temps par exemple pour
présenter des conflits potentiels causés par detsadn mouvement [Zhao04].

Dans les régions de mission, on peut distingueq t¢ypes d’environnements qui
contiennent :

1. Obstacles statiques dont les propriétés somtumm

2. Obstacles, conflits et menaces non adversesmtpaes déja connus.

3. Obstacles, conflits et menaces non adversesmmpaes inconnus.

4. ldem que le cas 3) avec des contraintes déteatgeoximité de I'avion.

5. Idem que le cas 4) avec menaces dangereuses.

Les paramétres d’'un obstacle sont sa position,osi@mtation, ses dimensions et sa
dynamique dans I'espace. Ces parameétres peuvent@inus ou inconnus pour le systeme,
ainsi que leur niveau d’endommagement qu’ils petiy@govoquer sur le corps d’avion-

porteur ou son lanceur.

Nous nous intéressons dans le cadre de cette dah@gsenvironnement dynamique, ou
la position des obstacles n'est pas connue en ayamais peut étre détectée a une certaine
distance admissible pour éviter une collision ehdemps suffisamment grand pour permettre
l'actualisation de [l'algorithme de planification.ods les types d’environnement seront
valables pour la région de mission que nous alit&terminer. On peut distinguer deux types
de menaces dangereuses — les conditions atmospéerel le lanceur qui est considére

comme un obstacle dangereux aprés le lancement.

4.2.3 Région de mission - Définition

Dans cette section on va définir la région opénatgdle ou la recherche d’'un plan

réalisable pour la mission de lancement sera eféectL’espace géométrique est présenté par
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I'intermédiaire d’'un rectangle qui contient deuxmis de repére — la position initialgy,( yo,

Z) et la position finalex, ¥, z) du porteur. Ce rectangle peut étre séparé enrgégimms ou
différents objectifs seront réalisés. Les sousemgjipeuvent avoir des différents parametres
spécifiques pour chacune entre elles. Une régiosi gu’'une sous-région est déterminée par
quatre parametres : la longudurla largeurD, la hauteuH et un angle de rotation dans le

plan horizontal définis par :

Yi =% eq 49
JO =) = (= %)’

n =cos’

La transformation dans le systeme de coordonnéesmle est donnée par:

eq 50

Les parametres des dimensions de la longueurteudgeur de I'espace de recherche

doivent satisfaire :

L2 (% = %)= (¥ = %)° eq51

H zmax{ho,h,} eq 52

La largeurD doit étre suffisamment grande pour assurer unetébde mouvement

latéral.

Pour employer la méthode de recherche discrédspdice de recherche doit étre

discrétisé. Cette discrétisation est réaliséerig ile chaque dimensioalL, 4D, AH.

En supposant que le mailla@g est dans le systeme de coordonnées reférentielles
vers le point dans [E™ intervalle dans la directio, j°™intervalle dans la directiod et

kéme

intervalle dans la directiod ou :
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I AL
Xijk
) D
Yijk = (J_—)AD
H ZDSD eq 53
“1 | k@H |

Les points du maillage dans le systéme de coorasnmeéginal sont :

Xik Xiic %
Y |=M () Y [T % eq 54
Zy H 0

Dans la discrétisation, la surface de la Terredédinie avec une altitude=0, le
résultat de la présentation de l'altitude de laitpms initiale et I'altitude de la position de
I'objectif par des points dans le maillage est0. La discrétisation de l'altitudelZ est
sélectionnée de maniere a ce que l'altitude desatipn initiale soit exactement sur le point
du maillage alors que le point de I'objectif estedéiné par rapport au point vertical le plus

proche.

4.2.3.1 Espace de recherche d’'un chemin

Souvent pour les besoins de génération de pointpadeage, le plan d’action ou
espace d’information doit étre introduit. L'étajprésente la configuration. En supposant la
configuration exacte, elle permet la résolution de®blemes. La représentation de

I'environnement est un parametre important powolation des différentes taches.

4.2.3.2 Maillage

L’état est défini par 'ensemble de trois parame(pe d, €) oup est la positiond est

la direction ete est I'environnement particulier dans lequel letéyse évolue. Ce dernier
parametre exige de définir la région de missiom. éxample, I'environnement est défini en
tant que maillage. La carte permet un déplaceme@0ddegrés dans toutes les directions et |l
est généré au cours d'une exploration de I'envieoment ou en introduisant tous les
parametres qui le décrivent par avance. L'enviramei@ est aussi limité et fini. Pour un
maillage tridimensionnel, on suppose que chaquet pa des coordonnées de nombre entier
(i, j, K) € ZxZxZ. SIiE est 'ensemble d’environnements et il y a 26 diogs réalisables pour

les déplacements successifs du systeni2 @écrit la direction de I'ensemble, alors I'espace
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d'état est spécifié parX = Z x Zx Z x D x E. Nous supposons en général qu’un
environnemeneé € E, est défini en indiquant un sous-ensembl@x&xZ qui correspond aux
positions de toutes les cellules vides dans lekspitd systeme peut se déplacer. Toutes les
autres cellules qui sont occupées et inaccesséiee des solutions pour un déplacement
possible sont considérées comme des obstacles. dreblemes rencontrés dans
I'environnement peuvent étre classés da la masigixante [LaValle06] :

- Construction de cartedans le cas ou la carte est construite a la éasgloration, il
est nécessaire de tester tous les éléments adesssibelon la fagon dont
I'environnementE est défini, on peut identifier un environnementtigatier dans
I'ensemble d’environnements qui sont compatibles poliexploration. Ce terme est
connu sous le nom de « cartographie », parce qoenistruction d’'une carte compléte
implique habituellement que la position et I'origin du systeme sont connues par la
suite. Ainsi, I'état est déterminé par le processeiconstruction de la carte. Pour les
la mission de lancement, l'initialisation de I'eroinement est introduite au début. La
carte est définie dans le plan tridimensionnel. rPleumaillage considéré ici, la
construction de la carte est insignifiante, maiprigbleme devient plus difficile pour
le cas de I'incertitude probabiliste dans un envilement continu.

- Détermination de I'environnement’'environnement peut étre de deux types — siatiq
et dynamique d'apres les paramétres et les obstagle existent dans la carte, le
nombre d’environnements et régions possibles augmen fait, la construction de la
carte est considérée comme un cas spécial dansl lega ou plusieurs contraintes
s’'imposent dans I'ensemble d’environnements possilil’environnement est souvent
constitué par des obstacles qui doivent étre éwtédes objectifs qui doivent étre
atteints. Ces obstacles et objectifs sont déterpaé leurs positions et orientations.

- Navigation dans I'environnement’objectif doit étre atteint, quoique le systemait
aucune carte. Une fois que la position de I'objexgt localisée, un chemin est trouvé
et la trajectoire réalisable peut étre généréeplase.

- Recherche l'algorithme A* explore lI'environnement et posise une capacité
suffisante pour visiter toutes les cellules danslidion de I'objectif. Si le systeme
doit déterminer I'environnement d’action avec quels| possibilités, un cas mauvais
doit étre prédéfini. Dans le cas ou le systema@evé déja dans un environnement,
l'algorithme appliqué déduit sa position et son eptation. Si plusieurs

environnements possibles existent, une approcheémmit tous les cas est la plus
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appropriée. C'est la solution d’un probleme de tmasion de type carte assurant que
toutes les cellules importantes dans la région gisitées par le systeme. Le but de la
recherche est de trouver le chemin optimal powiraite un ou plusieurs objectifs.
Dans ce cas, un état d’objectif est seulementiii@uand I'objectif est atteint, mais
pour linstant du largage, il n'est pas nécessairaplement d’atteindre le point
significatif, mais aussi de satisfaire les conti@snde la vitesse, de laltitude et de
I'accélération spécifiques et nécessaires pouruleces de la mission. Le pilote

automatique suit la trajectoire qui amene le systeméquilibre.

La région, la carte, contient des contraintes amseldes colts de chemin. Le
planificateur utilise ces données pour trouverlesits de passage appropriés pour assurer la
sécurité de la mission. La carte est un maillagdintensionnel qui compose la région
d’action. Chaque cellule de maillage pourrait &ee différentes formes — rectangulaire,
triangulaire, hexagonale, elle dépend de la disatdn de la région. Dans les systemes des
coordonnéesXY, XZ et YZ la composition de maillage dépend de la précisimn
'environnement. Les cellules sont définies par gesnts et droites dans l'espace. La
connexion entre les cellules représente les pdmtgassage possibles par lesquels le porteur
pourrait passer. Les mouvements peuvent étre effe@d partir d’'une cellule vers une autre
en utilisant toute surface de chaque cellule omonvement entre les points qui sont sur les
bords des cellules ou entre leurs sommets. Le déplent entre les cellules représente un
mouvement a partir de la cellule vers chaque aue#ule dans le voisinage ou les
mouvements diagonaux sont également possibles, lewass colts de carte sont plus élevés.
Dans les résultats de simulation, les coordonnéetsates de chaque cellule de polygone sont
utilisées pour fournir un ensemble de nceuds dagsalghe, le mouvement entre les cellules
s'appelle un mouvement polygonal. Le planificaigobal fait une recherche dans la carte et
trouve l'ordre des nceuds avec le colt minimal conume solution raisonnable finale pour
déterminer I'ensemble des points de passage. Li#s de cartes (carte avec des fonctions de
co(t associées) sont une expression géographiqueotdraintes de la position désirée pour
le véhicule. La somme de codts de carte non seuledeedifférents niveaux géomeétriques du

chemin, mais également de différentes contraimendnt le codt total de chemin.

Au début pour trouver une séquence de points deagasles dimensions des cellules
doivent étre définies, elles dépendent du niveadis@étisation du maillage. Le maillage est

initialisé par des sommets avec différentes longgjex, dy, dz sur les axes, y etz De plus,
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le point de départ de cet algorithme utilisé paplenificateur et aussi son point final sont
initialisés. Si I'environnement contient des obkacde formes complexes dont la densité
dans la région de vol est assez élevée, il estlppesie définir une carte plus précise avec des
cellules plus fines. Les régions sans obstacle gq@ugtre composées par de plus grandes
cellules. Le planificateur de chemin tridimensidnme utilise I'algorithme A* peut créer une
carte contenant plusieurs couches selon I'évolu@la région.

L’espace de recherche geométrique pour les expétatiens étudiées dans cette these
de doctorat a une forme rectangulaire. Cet espattgeat la position initiale et la position du
ou des objectifs nécessaires pour le succes deidsiom Les parameétres suivants sont
définis : la largeur, la longueur et la hauteur mmte de la région dans le systéme de
coordonnéesXYZ dont les valeurs sont Xmnax Ymax € Zmax Les parametres de
dimensionnement doivent satisfaire certaines cmmdit: la longueur doit étre telle que les
coordonnées du point initial et final doivent éréintérieur de la région de vol. La hauteur
doit étre plus grande des coordonnées verticalgsogh initial ou final, et la largeur devrait
étre plus grande que le rayon de virage minimaréhicule, assez grande pour permettre un
mouvement latéral suffisant. La surface de la Testedéfinie &j.

La taille des cellules dans la carte discrétiséeléfinie :AX=Xmal S 4Y =Ymal S et
AZ =Znal S, OU S, § et S définissent 'amplitude de mouvement entre leduted de
maillage pour saisir la cinématique du porteur.nipditude du mouvement entre les cellules
est une fonction d&,» (rayon de virage minimal) et dg.x (la pente de vol maximale)

présenté dans la formule ci-dessous :

S=S=—FR, S, = Sarctanf,_.) eq 55
y \/E S(

L’algorithme amélioré « 3D A* » est capable d’exp@&nter différents styles de
déplacements entre les points de passage et oifreariété de solutions pour les différentes
manceuvres. Les calculs de l'algorithme A* peuwvamrtsommer beaucoup de mémoire si on
traite la base de données de tous les nceuds dapade de recherche. C’est nécessaire pour
trouver le chemin optimal en traversant toutesclgtules dans le maillage. Naturellement,
cette taille énorme de données est optimisée eniskEnt 'espace de recherche discrétisé le
plus approprié. Cet espace pourrait étre un cowdénien utilisé ou les avions doivent

demeurer pendant son vol.
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L’algorithme A* choisit les points successifs paul état fonctionnel. Les points de
passage a l'intérieur des cellules sont classésoengroupes : les points qui font partie des
régions avec des obstacles, cela signifie gqu'ilst sejetés, les points au cours de
détermination et les points avec le colt minimalwés comme des solutions. A la fin de
chaque cycle, cette classification aide a recoinstlet chemin le plus court a partir de tous les
nceuds parentaux choisis en tant que points degmsgdimaux. Le planificateur trouve ce
chemin comme une séquence des interconnexions lesty@oints de passage. Souvent ces
interconnexions sont les lignes droites. Elles mirékes itinéraires anguleux souvent non
réalisables avec des manceuvres difficiles, pati@ment dans I'espace tridimensionnel. Les
deux angles (angle de pente) gt(angle du cap) du porteur sont obtenus a parsidd@nées
de sortie du planificateur de I'algorithme A-étoileour trouver les orientations entre deux
points successifs et i+1 définis par leurs coordonnées dans I'espd¥e, la formulation
suivante est appliquée :

x =atan?2™ Xy = atan " £ eq 56

X~ X ()|(+1_ X)COSX + (V+1_ iy)Sin/\/

Chaque configuration est associée a cing paramettess positions et deux angles
d’orientation. Il est possible de rajouter les s#es nécessaires et le temps d’arriver au point
final. Ces contraintes dynamiques sont obtenuegsretion de la distance entre deux points
consécutifs. Le temps et la vitesse dépendent ideendedD; i.; entre ces deux points. Nous
considérons que la distance n’est pas la mémeadteatgie direction autour du point courant;
c’est une fonction de chaque segment pour réalisemouvement vertical, horizontal ou

diagonal :

Disq,i+1:\/()$+l_)|()2+(Y+1_ V)2+(i2+1‘ iaz eq s’

La vitesse moyenn¥, entre la configuration de départ et la configumatfinale peut étre

définie par la formule :
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V., -V
Va:( |12 \] eq 58

ou Vi1 est la vitesse du systéeme dans le nceud courafitest la vitesse antérieure dans le
nceud parental. Le systeme de lancement aéropoitésatisfaire les valeurs de vitesse

maximale et minimaley U [Vmin ,vmax] pour chaque configuration. Le temps de vol est :

Dist
V.

a

biaa = eq 59

4.3 Génération de chemin

4.3.1 Introduction

Le systeme de gestion de vol peut résoudre le @mublde suivi de chemin en se
basant sur les algorithmes d’évitement d’obstagiis utilisent les bases de données des
systemes d’informations géographiques.

La génération tridimensionnelle de trajectoiresvde (3D) est une tdche complexe,
impliquant divers criteres qui influent sur le chierfinal. Ceux-ci incluent, notamment, la
durée de vol, I'évolution du terrain, les limitat® cinématiques et dynamiques pour générer
la trajectoire, et la charge du pilote automatiguoeir suivre la trajectoire déja générée.
Chaque trajectoire doit s’adapter a ces objectigvent contradictoires. Les composantes
spécifiques du critére et des contraintes doivefieter les conditions spécifiques de la
mission du vol. Par exemple, une altitude bassé¢ @ee exigée pour éviter un vol dans un
nuage, ce qui pourrait impliqguer des manceuvresatanges. En particulier, une contrainte
importante est le temps maximal de passage auueson plafond de nuage et les risques
avec un vol aussi bas. Toutes ces considératiottemhen évidence le besoin de génération
de trajectoires de vol flexible.

Dans cette section, nous nous intéressons au prelde la génération a bord et de
'optimisation de la trajectoire 3D. L'applicatiode cette mission de largage exige une
solution de bas colt au probléme de suivi d'ungdtaire pour sauvegarder la charge utile.
Ainsi, les algorithmes embarqués doivent calcuks trajectoires de vol optimales en
guelques dizaines de secondes, en particulier gizaodmmunication avec la station de sol
est interrompue. L’exécution d’un tel générateutrdgectoire inclut un ordinateur embarqué,
dans lequel la carte de terrain numérique résidénstrumentation de navigation standard

normalement disponible dans l'aviation.
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En outre, diverses contraintes peuvent s'appligurivariables d'état et de commande.
Les approches théoriques incluent la programmatioramique, qui calcule itérativement la
fonction de valeur optimale de n'importe quel étit,le calcul des variations (avec les
équations associées d’Euler-Lagrange), qui tracechemin optimal. La solution des
probléemes pratiques exige des méthodes numériduess. méthodes numériques liées au
calcul des variations sont essentiellement basgegles algorithmes d’optimisation non
linéaire, tels que la méthode du gradient et dethiewCes méthodes sont fondamentalement
de nature locale, de sorte que la convergence aumenin global ne puisse pas étre garantie a
moins que le probléme soit fortement structuré.n@st pas le cas dans le probleme de
génération de vol, ou le terrain raboteux et lesegadnterdites de vol, par exemple, peuvent
créer une trajectoire a optimum local. La programimona dynamique, d'une part, est
essentiellement une méthode globale. Cependamty’'elit que considérée comme fiable pour
des probléemes a faible dimension d’état et faiiderdtisation de maillage.

Pour commencer, nous proposons un modéle simpmiiié capture les éléments
essentiels du probléeme d’optimisation de trajeetopour un avion autonome. Nous
appliguons a ce modele une discrétisation, qui perfapplication d'un algorithme de
recherche globale efficace de chemin optimal. Btiqudier, nous discrétisons le modeéle au-
dessus d’'un espace d’état qui inclut la positicatiate et la vitesse, et formulons le probleme
d'optimisation de trajectoire comme probleme déeeche du chemin le plus court au-dessus
d'un graphique fini. Cette forme est appropriéergd@application de l'algorithme A*. La
structure séquentielle de cet arrangement nouseteard’apporter quelques modifications
importantes a I'algorithme.

L’application de l'algorithme A* au modele disceéidoit fournir des problemes de
taille réaliste. Nous explorons donc les algoritenui accélérent le processus de la
génération de trajectoire. D’abord, nous réduidammensionnalité de I'espace d’état discret
en enlevant les composants des sommets. Néanmpogs maintenons la capacité
d’accélération, quoique d'une fagon sous optinfdtris incluons également un arrangement
hiérarchique de recherche.

Le probleme que nous considérons est de produieetnajectoire de vol optimale
entre deux points — le point de départ et la dagtin finale. La trajectoire doit étre réguliére,
et par conséquent respecter les limitations phesiqlu systeme de lancement, y compris le
modele de vol, les contraintes d’accélération,est domposants de codt qui refletent les
priorités de la mission. Nous formulons le modedatmu, spécifiant quelques contraintes

importantes de manceuvrabilité.
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4.3.1.1 Formulation du modele

Nous commencons par un modele simplifié et cingqoatid’un vol d’avion dans un
cubage tridimensionnel. L’avion est considéré conumeoint dans I'espace 3D, et ses états

de translation et angulaires au temps t sont d&fppar le vecteur de configuration
X (1) = (x(®, y(9, 2 9,y().x(9) 0 G ou G est défini comme® X[y, o Vi) X| ~71,+71) . LeS

coordonnéey, y et z sont pris relativement a un systéeme géodésiquesféeence, tel que
WGS-84. Les valeurs extrémalgg, et ymax Sont dérivées du modéle de vol, détaillé dans la
prochaine sous-section. En particuligrpeut dépendre de l'altitude du vol, aussi bien sur
I'angle de montée(t).

En effet, pendant les montées, méme avec une codenanssante de compensation,
I'avion peut perdre approximativement 20 % de $asge, et pendant la descente, peut gagner
une vitesse accrue de 20 %. Des données de vithsseent peuvent également étre
employées pour modifier V selop. Nous supposons une commande instantanée des taux

angulaires, de sorte que le signal de commad@® coincide avec)y, Y. Le systeme

d’équations d'étaiX = f( X(t),U(t)) peut maintenant étre écrit comme suit :

x(t) =V(t)siny(t)cosy )
y(t) =V(t)cosy (t)siny ¢
z(t) =V(Dsiny(t)

y(t) =U, (1)

X(1) =U,(1)

eq 60

Les variables de commande et d'état seront encoreaintes par le modéle de vol,
comme détaillé dans le prochain paragraphe. Etamié@ un état initiaKo et le butX; réglé,
les trajectoires faisables sont des chemins comntileusolutiorX(t) qui démarrent X(0) = Xo
et se terminent au voisinagedeX(t;). Nous serons intéressés par la trajectoire optinuithe
étude sur la controlabilité du systeme expriméec deechoix de différentes conditions et

variables de commandes est présentée dans la said#lide commande dans chapitre 5.

4.3.1.2 Contraintes dynamiques de vol

Des restrictions additionnelles peuvent étre apgles pour assurer la sécurité de cette

mission de lancement aéroporté. Nous transformessliinites supérieures imposées des
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accélérations latérales en des limites correspdadaur les vitesses angulaires et de rayon de
courbure des trajectoires que doit suivre le porteu

averticale = Vy’ ahorizontale: VX COSV €q 61

L’intégration de génération de trajectoire et ojggtion dans I'espace tridimensionnel
est basée sur l'algorithme A* développé dans leittea précédent qui choisit le meilleur
chemin a partir de plusieurs chemins possibles ptiandre le point de destinations. Au tout
début, on commence par I'implémentation du modglérsatique simplifié présentée dans le
chapitre de modélisation de systéme de lanceméaoijdctif de I'étude de génération de
trajectoire est d’introduire une méthode d'optirtisa de la fonction de codt de I'algorithme
en fonction de la position du porteur et le changeind’altitude pour atteindre le point de
largage. Les composantes dynamiques qui ont étééa® sont les accélérations angulaires.
En utilisant le maillage discrétisé, il est posside transformer le probléeme d’optimisation
continue en un probléme de recherche dans un gfaple¢ d’appliquer I'algorithme A*.

4.3.2 Approche Polynomiale

L’approche polynomiale a pour objectif de produires trajectoire relativement facile
a suivre par un véhicule aérien. La position etidiatation initiales peuvent étre utilisées
pour exprimer l'attitude de I'avion. Les polyndmes troisieme ordre sont I'ordre minimum
du polynédme qui posséde des degrés de libertésanté pour atteindre un point de passage
suivant ou un objectif final. Les polynbmes peuvassurer une trajectoire en 2D point
générée vers tous les autres points dans I'espat®dérant les limitations dynamiques du
véhicule. Par rapport aux autres méthodes de géméde trajectoire ou on peut utiliser des
arcs et les clothides déterminants la courbure et la torsion, legn@ohes de troisieme ordre
diminuent le temps de calcul nécessaire entre @augire de points de passage. Cette
propriété assure des boucles fermées plus rapm@si@ commande, ainsi cette technique
produit de moins d’erreurs dues a la discrétisatiertemps. Cependant, ce taux de mise a
jour inférieur est le colt qui nous a motivés @ppliquer dans la génération de la trajectoire
[NagAlO1].

Les deux configurations successivés,y,z,x .k .V) et (X., Y ZopXapKen Vi)

peuvent étre connectées par plusieurs manieretegiolation. Des polyndmes cartésiens de
troisieme ordre sont choisis en raison de leur Bt dans I'exécution en temps réel

présenté ci-dessous dont la longueur est compnise @< s<1.:
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X(9=9x,-(51)° xta, § s))+p (-sLy
Y(9=S Yy, (1)’ y+ta, { sD+4, (1) eq 62
2(3: § z-l_( 3_1)3 iz.l-az 2‘ -Sl)+:82 (S_S]')Z

Ceci automatiqguement satisfait les conditions Bsisurx, y, etz Les orientations de
chaque point sont reliées avec les dérivéeg, de et z Dans ce cas il faut considérer les

conditions supplémentaires :

X (0)=k cosy cos;, X( =k, COB, COs,
y(0)=kcosy siny,  y( 3=k, cog,, SiF., eq 63
Z(0) = k siny, 2(1 = k, siny,,

Ou k =V(0)et k,, =V(1) la vitesse initiale et finale pour le segment.dégivée par rapport

au systeme d’équations 64 nous amene vers laorelstivante :

X(9)=3¢x,-3( 51" x+ta, 3s3+L( s3(3s)=
y(9)=3¢y.-3( )" y+a, 63s3+4,( sI(3s)= ) eq 64
Z(9=3%2z,-3( 51" za, Bs23+5,( s3(3s)=,\

La deuxieme dérivée du systéme de polynbmes camsie troisieme ordre calcule

I'accélération :

X'(s)=6sx,-6( 5] x+a,(6s3+5(6s 3= a
y'(s)=6sy,,~6( 51 y+a, (65 +B,(6s = ¢ eq 65
Z(9=6sz,-6( 1) za,(6s)+B,(6s3= ,a

Les coefficientsiy, ay, o €t fy, fy, f; sont des relations cinétiques et dynamiques, immctu

temps nécessaire pour traverser le segment :

ax :tki+1 COS(VHl)COSkHl )_ 3+1 ﬁx = tk CO% )COX( +) ?8
ay :tki+1 Cos(yiﬂ )Sin%+1 )_ @I+l ﬁy = tk COS{ )CO% -e )3 eq 66
az :tki+1 Sir-](yi+1)_ 3Z+1 ﬁz = tK COS(/i )'I- &

Le temps darrivée dans le segment fitabst approximatif dans les équations
suivantes en utilisant la vitesse moyenne. Cependae étude détaillée doit étre effectuée
afin de calculer le temps minimal respectant lestredntes cinématiques et dynamiques du

systeme. La continuité de vitesse est assurée.
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La modélisation de la vitesse peut étre trouvées des trois directions, ainsi que les

orientations au long du chemin en appliquant lenfdation suivante :

Y(s) = arcsi{TgJ .

Une analyse dans la limitation de courburet de torsionr entre chaque paire de
points de passage en fonction du temps transfoesiehemins bruts en chemin réalisable
comme une fonction de I'abscisse curviligngurx, y etz La courbure est étudiée a partir du
modéle de courbure-torsion de Frenet-Serret obteau la relation entre les angles

d’'orientation :

K(8) = ———
\/V +/Y’ Coszy eq 68
T(S):X'V'cosw Ky? siy-x'"y cog-xy? siyp cogp ces Sip+x°  gin Lt
VZ +X'2C03y

L'application de courbure et de torsion dans la égation de trajectoire par
I'intermédiaire des primitives qui composent un reegt du chemin est présentée dans
I’Annexe B. L’inconvénient d’'une telle méthode egfil faut prendre en considération tous
les cas possibles qui peuvent arriver au coursadsgge du chemin. Les cas étudiés sont
séparés en deux grands groupes : le premier contigies les orientations possibles pour une
trajectoire a une altitude constante. Ceci tramséote chemin tridimensionnel dans un plan
bidimensionnel. Le deuxiéme groupe traite difféesnpossibles relations entre les points de
passages et leur symétrie I'une par rapport areawge qui complicité les calculs, mais donne

une grande précision pour I'étude d’un segment i@nc

Une fois que le chemin et la trajectoire baséelesupoints de passage sont générés,
une observation du calcul du temps dans un enveroent dynamique doit étre réalisée.

Le module de guidage et de navigation considepm4ition et la vitesse de porteur et
utilise les deux comme entrées pour le module Caomdev®ilotage. Avec cette information

ce module de prise de décision est mis a jour empgeréel. La qualité d’analyse de

I'environnement au cours de la mission représent partie importante dans I'évitement
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d’obstacle dans un environnement dynamique, oydge autonome doit pouvoir suivre un
chemin en sécurité. Une autre possibilité est liBeti I'information de cette partie du chemin
ou il n’y a pas d’obstacles et de recalculer lentinedu point de passage a partir d’'un nceud
précédent vers le noeud final, recoupant ce chemtiermédiaire avec les piéces plus
anciennes. Ceci est présenté dans les résultatmd&ation. L’algorithme amélioré utilise des
données anciennes d’'un chemin tridimensionnel &oamtérieurement, et a partir d’'un
endroit en sécurité sans obstacle intermédiaireceuchemin il peut évaluer un nouveau

chemin.

4.4 Planification de mission dans le guidage, la navigation et la commande
d’'un systeme de lancement aéroporté réutilisable

Le systeme de lancement réutilisable qui représengestructure complexe biétages
composée d'un porteur et d'un lanceur posséde qutsiniveaux d’interaction avec les

systémes de pilotage automatique.

4.4.1 Introduction des contraintes cinématiques et dynamiques

L’introduction des contraintes cinématiques et dgigaies impose la génération de la
trajectoire réalisable nécessaire pour que le systutonome puisse atteindre sa destination
finale en fonction du temps nécessaire pour acdortglmission et avec I'évitement des
obstacles potentiels (conditions atmosphériquesvdédbles ou des régions interdites au vol).
Ces trajectoires doivent respecter les limitatiahs systtme de commande et de la
performance du systéme.

La planification des trajectoires pour un systeneelahcement réutilisable est trés
attractive pour les missions ou la présence humaiste dangereuse ou difficile. Les
possibilités de la manceuvrabilité et la précisies dctions de veéhicule aérien augmentent.
Un véhicule autopiloté n’est pas automatiguementéhmcule autonome qui peut fonctionner
sans interaction humaine, mais il a besoin d’'unelligence artificielle, plus précisément le
véhicule doit accomplir une mission indépendammeées le début jusqu'a la fin. En
particulier le systeme doit générer les trajecwige la base seulement sur les zones
appropriées pour la réalisation de cette missianplanification dans un environnement réel
et aussi en temps réel est la base des missionscaoies.

La trajectoire réalisable par le systeme de lano¢rest une fonction directe entre le
temps nécessaire pour atteindre la phase finaléa daission et I'évitement des régions

impliquant des conditions défavorables pour laisédibn des objectifs de cette mission. Ces
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limitations doivent étre respectées. La réalisatione trajectoire dépend du modeéle
dynamique et cinématique du véhicule.

Pour une génération et prédiction de la trajectairemodeéle général des opérations
autonomes est nécessaire. Une recherche quadrglonerlle est prévue, l'espace
tridimensionnel déja discrétisé pour I'algorithme doit appliquer une combinaison du temps
minimal et de la distance minimale déja trouvéssdinpassage a travers des zones qui
contiennent des obstacles potentiels. L'intelligemactificielle recoit les nouvelles données
avec les coordonnées de ces régions a la basafieniiation sur I'environnement actuel et
elle utilise ces données pour une replanificatienadmission et la génération de nouvelles
trajectoires.

Le modele opérationnel généralisé est présentia $igure suivante :

Oparationnelles
el ifaeioistiog | commanie B scterners S vincie N8
de mission trajectolres

Systémes de
Nadgation

mlsslon base
Figure 28 : Modéle d’autonomie d’'un systeme opératinnel

La planification de mission précede la générati@s tfajectoires, la planification
recoit les données actuelles des objectifs a s¥aliSes données sont échangées avec la
génération des trajectoires réalisables qui sati$és contraintes cinématiques et dynamiques
du véhicule. Les données sont traitées par la cordengui les envoie aux actionneurs qui
agissent directement sur le véhicule, la boucldezstée par les systemes de navigation. Le
systéme hiérarchigue a trois niveaux — planificatie mission, génération des trajectoires et
commande sont dans l'ordinateur du bord du véhiclde lancement. Les capteurs
d’environnement détectent les obstacles dans larrrégpérationnelle. Les systemes de

navigation contiennent aussi des capteurs et éagipes de mesures utilisés pour déterminer
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les états du mouvement du véhicule autonome. La&rgéan des trajectoires calcule la
trajectoire de référence qui accomplit les objedtié la mission en satisfaisant les contraintes
de performances du véhicule et en évitant les olestala planification transforme les
objectifs de mission dans les formulations mathé&uas pour la génération des trajectoires.
Les données opérationnelles possedent l'informasion le systéeme de commande et les
limitations de performances du véhicule, I'enviremrent opérationnel prédéfini et toute
I'intelligence d’autonomie. La commande maintiemstabilité du systéeme de lancement et le
suivi de la trajectoire déja généreée.

La premiere condition a satisfaire a propos dis@ges a travers ces régions est que les
obstacles doivent avoir une distance précise gguora au systeme de lancement pour ne pas
mettre le systéme dans une situation non appropaéeson fonctionnement.

Les obstacles présentés dans les résultats déaionupeuvent étre stationnaires ou
dynamiques et le passage autour de ces obstadtetréoréalisé avec grande attention. Une
distance de sécurité est déterminée autour deaabdst Pour cette raison, la détection des
obstacles par les systemes de bord représentelddosonécessaire pour une réaction
adéquate du systeme.

La génération de la trajectoire pour I'environnamelont les paramétres sont connus
au moment ou la réactualisation du plan est réglisgt fondamentale pour les opérations des
véhicules autonome$wilo8]. La planification de génération des trajectoiresurp cet
environnement doit étre capable de planifier unesiman dans I'espace quadridimensionnel
(position et temps) pour un véhicule autonome W#atlinitial de la mission vers un point
final.

Les trajectoires planifiées pour un véhicule aatoa doivent étre réalisables c’est-a-
dire qu’elles doivent étre physiquement possiblasr mue le véhicule puisse les suivre avec
une erreur acceptable malgré les limitations ddopeance et des commandes. Un des
criteres que le systeme opérationnel doit considEsela complexité du temps et de I'espace.
La complexité du temps concerne le temps nécesgauretrouver une solution convenable
pour la trajectoire et la complexité de I'espacesune la mémoire nécessaire de I'ordinateur
de bord de trouver cette solution. La réaction yBiesne est importante aussi pour les cas ou
une re-planification de la trajectoire est nécassajuand la trajectoire prédéfinie doit étre
modifié.

La méthode de génération doit étre flexible caslire qu’elle doit étre capable de
résoudre une grande gamme de problemes de la généda trajectoires. La structure des

méthodes est divisée en deux groupes : optimisatiatinue et recherche discrete.
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Une quatrieme composante : le temps doit étrair@jdans la recherche pour prendre
en compte la dynamique du véhicule. Pour discréliseemps, il est nécessaire de définir le
temps de vot,. En considérant I'état initiakg, Yo, %, Vo) et I'état de I'objectif final Xg, g, z,

Vy). S'il N’y a pas d’obstacle et que le véhicule @ de vitesse linéairement, le temps est

présenté :

- 206 =%+ (%= %)+ (%~ 3)°
- V, +V,

eq 69

At =— eq 70

ou Nrest le nombre de points du maillage.
La valeur de la vitesse de vol varie d’'un pointaaillage vers un autre point.

Alors, l'espace de la recherche de génération degectoires devient

quadridimensionnel :

G =% Yo B o W)

ou le tempgix, est le temps d’arrivée dans un point final poug nanfiguration eVjy, est la

vitesse correspondante a ce point.

4.4.2 Application de I'algorithme A" dans la génération de trajectoires

La génération de trajectoires dans l'espace disérépeut étre résolue avec
I'algorithme A" qui génére les points de passage successifs sthelmin pour atteindre

I'objectif d’'une mission.
4.4.2.1 Génération des points successifs
Si Cijck | = ()gjk » Yi m( ,Jk | ;\Iﬂ( ] )représente I'état courant, le nombre de points
successifs possibles avec une dernditélans le voisinage autour de I'état cour@;l.il est
défini par :
C —_ C . I s . 1
Q[Gij,(,,}—{q.jk., =N < (i=i0),(i=).(k=k)< NS} eq 72
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ou la densité des poindé; est déterminée dans la régiGn Q[C,fkyl] donne un nombre de

points successifs de I'ordre @éNs+1)*-1, un de ces points est choisi pour le point suivant
Dans un environnement tridimensionnel, le nombrepdmts successifs est 26 avec une

intensitéNs=1.
4.4.2.2 Contraintes dynamiques

Les points de passage successifs sont sélectidermaaniere qu’ils soient loin de tous
les obstacles ou conflits potentiels, dans le cdatele la génération des trajectoires. Le
segment du chemin du nceud courant vers un nceudssifcdoit satisfaire les contraintes

dynamiques du véhicule. L’altitude maximale et ¢jende cap ont les limitations suivantes :
|AZ| <AZ_ . . |A)(| < DX max eq 73

SiP(xp, Yo Z, tp;\/p),C(x:, Yoo Zo t; VL) et S(x, ¥, z, t; V) représentent le point de nceud

paternel, courant et successif, I'altitude des fsosniccessifs doit satisfaire cette condition :

Ad
\Y/

Cc

[h, = [& min hn( jAHmax eq 74

ou la distance entre le point courant et le paictsessif est donnée par :

Ad,, =/ (X~ )2+ (Yo~ )2+ ( h- h)?

L’angle de cap pour deux segments (point précédgatint courant) et (point courant — point

suivant) est déterminé par :

i (XC _ XP)
SlnXPC = eq 76
\/(Xc - XP)2 + (YC - YP)2
(Xs - XC)
eq 77

SiN Yog =
Vlxs =%+ (ys = v

Dans ce cas les contraintes de I'angle de capmburt courant vers un point successif :
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. Ad
|/YCS_)(PC|S mln{/vmax[ VCS}A/YmaX} eq 78
C

Si la distancexs=x. et ys=y. mais l'altitude est différentds£h., il N’y a pas de

contraintes sur le cap. Finalement, les contraistiesa vitesse exigent :

Vg 2 max{ \/VCZ - 28 ., Ad. ,me} et Vg < min{\/vc2 +2a., Ad.s ,Vmax} eq 79

4.4.2.3 Contraintes temporelles

Pour la distance donnefls et la vitesse déterminée dans les deux pointgrasinx,
le temps de vol entre les deux points est fixé.Dan cas, les limites de la vitesse au point

successif déterminent l'intervalle pour le tempardvée au point successif:
ts = tc +7, eq 80
our,= IAt,(I +1)At ,...mMAt pour les deux nombres entiers donhésm tels que :

z-min < Ts < Tmax eq 81

Pour atteindre le temps du vol le plus court edaex points du maillage, le véhicule
peut augmenter sa vitesse en utilisant I'accétimathaximale pour rester a la vitesse

maximale admissible. Aprés quelques dérivationsgdeltat suivant est obtenu alors :

\/ch +28,,,Adcs —Ve

Tiin = I Adcs s dtl 82
(Vmax _Vc) +a(Adcs — dtl) Ades >dy o
amax Vmax

ou d; détermine la distance nécessaire pour atteindratdase maximald/maxXsYshs) au

point successif en utilisant la vitesse courafitet I'accélération maximalk&nax:

Vo=V
2a,,,,

eq 83

d,

140



Pour utiliser le temps de la plus longue duréesibées entre deux points, le véhicule au
contraire peut utiliser la vitesse minimale possibbn nulle. Si I'accélération peut diminuer

uniformément pour atteindre la vitesse minimalesdarpoint successif :

\/ch +28,,Adcs =V AdCS < dt2
T = B eq 84
min{T —t (Vmax _Vc) + (Adcs ~ dtZ) AdCS > dt2 !
¢ a'min Vmin

ou di; est la distance nécessaire pour atteindre lasétaBnimaléVnmin(Xs, Vs Z) €t de nouveau

dans le point successif en utilisant la vitessaamte et I'accélération minimale on obtient

quéamin:
2 _\y2
dt2 — Vmin \/c eq 85
—28,5,
Sits est le temps d’arrivée dans le point successijtesse correspondantg dans ce point
est:
2Ad
Vs =—= _VC eq 86
TS
limitée dans lintervalle :
\Y V>V
VS ={ maX gj max eq 87
Vmin V < Vmin

La distance entre le point parental et le poinraontest donnée par :

Ady, = (%= %2+ (Y- ¥)° +( - B)?

Le véhicule doit changer sa vitesse linéairementeedeux points de passage. La

vitesse moyenne entre les deux points est :
eq 89

et le temps du vol :

141



At =—F eq 90

Dans ce cas, le colt passé dans le nceud est danné p
d.=d,+Ad,. t =t +At eq 91

4.4.2.4 Choix de la fonction heuristique

La distance entre la position courarigy., z et la position finales, y, z est exprimée
par la relation :

d=\(x-%)+(%=- ¥)*+(z- 2)° q92

Le temps choisi est le plus court. L'expressiorcdit de distance le plus petit dépend
de la contrainte de vitesse et de la distance émfpesition courante et la position finale. La
distance critiquél. o qui est la distance exigée pour atteindre la sé¢esaximale de la vitesse

courante en utilisant I'accélération maximale est :

V2 —V?

d  =—max ¢ eq 93

O 28,

Si d< d.ro le véhicule autonome pour arriver dans la positienl’objectif avec une

grande vitesse, on a :
ngz\/cz-l_za‘naxd’ tc:tp+Atpc eq 94

Sid> dqr o, On peut avoir deux phases dans le profil de péiis colt.

L’estimation de temps le plus petit est :

Vmax _Vc d- dCf 0
+ .

t, = v
A max

eq 95

ou le premier terme représente le temps nécesgaire que le véhicule autonome puisse
accélérer dé&/; jusqu'aVnmax €t le deuxieme terme est le temps nécessairerpauntenir la

vitesse maximale pendant le temps d’atteinte g@4ition de I'objectif.
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Si Vq est la vitesse specifique de I'état de I'objecV,;,, <V, <V, il faut déteminer deux

max’
distances critiquesd, 1 est la distance entiVy et ;. en utilisantamax €t amin dépend de la
valeurVg etV :

(v2-V2)/2a,, v, >V,
dcr,l = (ng _\/CZ)/ZQnm \/g < \(/: eq 96
0 V, =V,

Les figures suivantgsrésentent quelques profils de comportement de itesse san

contraintes et avec contrair :

~ Vinax

Wi Fovncimraramansmsnemmmssusmos sncommsss s mmssasinssasavs -

d dero 0

Figure 29: Profil de la vitesse pour le plus pet codt total sans contrainte devitesse

Vmax

Ve

Figure 30: Profil de la vitesse pourle plus petitcodt total avec contraintes sur la vitesse ¢< V.

Figure 31: Profil de la vitesse pourle plus petitcodt total avec contraintes sur la \tesse =V,
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dc.r2 est la somme de la distance exigée pour accdEnrgtesse courant¥; a Vmax €t la
distance d&/maxaVy:

2 _y\y2 2 _\/2
Vin =V Vg ~Via .

2amax 2amin

Trois cas existent:

1) Sid< d; le temps le plus court est présenté comme sulit :

(v, -V.)/ BV, >V,

tf :{ Vv vV eq 98
<
(Vg _Vc)/ Sin ' ' 9 ¢
2) Sidcr,l §d< dcr,2 .
=t =Vt +2 B cass
Aax

Dans le cas ou le véhicule doit minimiser I'accéi@n pour atteindr&y dans la position de
I'objectif :

VvV, -V

1
t2 =—— d2 :th2+_amintg eq 100
a'min 2
On accepte qué +d, =d, pour la vitesse moyenne entre la position coerahta position de

I'objectif est :

=\/2danaxamin +Vc2amin _ng

Vm eq 101
amin - a'max
Avec le temps minimal pour atteindre la positiamafe :
tf = tl +t2 eq 102

Le véhicule doit accéelérer dg aVmax:
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V _Vmax —_ l
{, =9 max d, =Vuty+ 5 2

3 max
amin

1
mint23 eq 103

Pendant la phase intermédiaire :

t, = d, ou d,=d-d-d, eq 104

A la fin on peut conclure que le temps final potteiadre la cible :
t, =t +1, +t, eq 105

Un algorithme de génération de trajectoire est gséplans la référenceétélLe9? :

1) Le lissage de chemin brut est possible a padiim ensemble de points de passage,
réduisant au minimum la déviation du chemin assdeipoints de passage.

2) Satisfaire les contraintes de courbure et desraintes sur la vitesse imposées par
la dynamique de porteur.

3) Maintenir la longueur de trajet du chemin dem{s de passage associés.

4) Fonctionner en temps réel.

Un plan de secours pour la sécurité de missioragsliqgué en paralléle si I'état de
I'avion-porteur ou de I'environnement est mis arjdii est possible de recalculer le chemin
tous lesN pas de calcul, mais ceci augmente le temps delcaécessaire pour le support
informatique et surcharge la mémoire de stockagé&ale de traitement. Ces conditions sont
importantes dans I'étape d’exécution en ligne dgsridhmes. Une autre option est d'utiliser
l'information pour le chemin partout ou il N’y a@un obstacle et de recalculer le chemin a
partir d’'un ncoeud sOr précédent vers le nceud d@hjedécoupant ce nouveau chemin

intermédiaire avec les parties plus anciennes dmahoriginal.

4.5 Mise en ceuvre
4.5.1 Implantation de I'algorithme A* sur Matlab®

L’algorithme A* trouve l'itinéraire optimal jusqu’dobijectif, a I'aide d’'une valeur
heuristique de sous-estimation du codt total quit @re défini en supposant que toutes les

cellules sont vides. Cette méthode fonctionne, maisnouveau calcul du chemin est

impossible parce que l'algorithme A* n’a pas été@o pour explorer I'environnement en
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cours d’exécution. La construction darte exige un espace qui est linéaire par rapport au
nombre des cellules. Il est possible que I'algonghfasse sa recherche systématiquement en
utilisant moins que l'espace prévu. Dans I'envirement tridimensionnel, le probléme de
recherche peut étre résolu sans toute linformatipour le plan. Il faut visiter
systématiquement toutes les cellules et les méprgusur construire le chemin final. Dans le
contexte de la programmation Matlab®, on défing @imensions de la région d’action
nommeée « Carte » pow; y et z et respectivement les cellules pour chaque cookmn
Chaque obstacle appartient au groupe dans lequsllés éléments portent une valeur -1.
L'objectif est déterminé avec une constante égal® & position du systeme avec 1 et
'espace vide 2. Dans le maillage déja formé, omtpdéterminer le point initial des
coordonnées.

L’étape suivante consiste a définir la positionpdint final. L’initialisation accepte la
valeur de 0 dans la régimarte La deuxiéme phase est l'initialisation du nomtbebstacles
et leurs coordonnées dont la valeur dans le plate est -1. Les obstacles sont directement
mis dans «la liste fermée » qui donne l'informatipour les cellules qui ne sont pas
accessibles pour le systeme. La position initialesgsteme est initialisée avec la constante 1.
Les listes fermées et ouvertes sont vides au d#blialgorithme. Les obstacles sont déposés
dans la liste fermée. Dans la liste ouverte, latiposinitiale est placée comme un noeud
initial. Dans l'instant initial, le colt du chemiest égal a 0. La liste ouverte contient les
variables du nceud précédent, du nceud courant,({duatal courant du chemin et la distance
jusqu’a l'objectif. La liste fermée quand linform@an pour tous les nceuds qui sont déja
examinés.

Les calculs d’algorithme représentent un cyclemgrammatiorfaire-tant que

«faire » le nceud courant ne coincide pas avec ledmd®ljectif » « tant que » une fonction

qui prend un nceud et retourne une liste des suegesavec leur valeur de codt total calculé
est utilisé. Le critére de ne pas étre un des ssmes est que ce nceud soit initialisé dans la
liste fermée.

La liste des nceuds successeurs est mise a jausa@tle de chaque cycle. Une autre
fonction retourne le nceud avec le codt total mihirGaette fonction utilise la liste ouverte
comme entrée, le résultat de la fonction répondlgue(t total le plus petit est choisi. Tous
les autres noeuds sont placés dans la liste fer@ide.chemin jusqu’a l'objectif n'est pas
trouvé, un message est affiché avec cette infoomatine fois que I'algorithme fonctionne,

le chemin optimal est généré du point initial vierslernier nceud (seulement si c’est le nceud
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de l'objectif) ensuite l'algorithme identifie toules nceuds parentaux du chemin trouvé
jusqu’au le nceud de départ. Pour cette raisondfdlgme A* est bidirectionnel.

Une fois que le cycle est terminé et le chemintrestvé, le chemin optimal est tracé
graphiquement a la base des données des noeudaparen

L’algorithme est développé de la maniére suivante :

» Initialisation de la région d’action dans le plaidimensionnelx,y,z) Déterminer les
coordonnées de zarte.
» Déterminer les cellules dans I'espace de missioésdntation dans un format que
Matlab® peut reconnaitre.
> Initialisation des objets dans la région :
0 Obstacles : leur nombre et coordonnées
o Objectifs : leur nombre et coordonnées
o Point de départ : coordonnées
Tous les obstacles et le point de départ sont anis th liste fermée
» Mettre le nceud de départ comme premier nceud dadistela’exécution
» Calculer la distance entre le nceud de départrekled d’objectif
» Initialisation de la liste ouverte qui contientnformation pour le nceud parental, le
nceud courant et la valeur de colt de distancelggysint initial, le colt heuristique
vers le point d’objectif et le colt total :
» Algorithme
Tant que
Le noeud courant ne coincide pas avec le nceudedtifbj
faire
pour Chaque nceud courant
Trouver pour chaque nceud le nombre de successecafcaler
leur codt total f(n)
Déterminer les coordonnées de successeurs :
Si: Le nceud lui-méme n’est pas le successeur ET
Le successeur est dans les limites de la régioctidia ET
Le successeur n’est pas dans la liste fermée
alors
Calculer le codt g(n)

Calculer le codt heuristique h(n)
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La somme f(n)=g(n)+h(n)
fin
Renouveler la liste avec les nceuds successeurs
Renouveler la liste avec les nceuds parentaux
fin (Arréter de mettre des nouveaux éléments taliste ouverte)
Si le nceud n’est pas un obstacle
alors Calculer le codt total le plus petit — minf(n
Renouveler le colt pour le nceud parental
Mettre le nceud dans la liste fermée
sinon
Le chemin n’existe pas
fin

fin

Une fois que l'algorithme fonctionne, le chemin ioml est généré du nceud initial vers le
dernier nceud dans la liste d’exécution (celui ctile nceud d’objectif). Apres, les noeuds
parentaux sont identifiés jusqu’au nceud de dépantésultat final est le chemin optimal.
Si le nceud courant coincide avec le nceud d’objecti
alors la liste ouverte est traversée, les nceadsmiaux avec leurs colts totaux
minimaux sont déterminés
tant que Les coordonnées du nceud parental coirtcadke le nceud de
départ
faire Prendre tous les nceuds arriére parentaux
Tracer le chemin optimal final
sinon « Aucun chemin n’existe pas pour atteildtgectif !»
fin
fin
L’organigramme du l'algorithme est présenté enspiar définir les nceuds importants du
fonctionnement (fig.32). On propose une solutioaledhent si I'objectif coincide avec un
obstacle ou il est hors de la région de la missmmtant la carte actuelle. Dans le plan de vol,
la replanification est activée pour recalculer onveau chemin pour une nouvelle position de
I'objectif ou ajouter une région alternative autalur nouvel objectif et de I'attacher vers la

région actuelle.
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Définition de la région
Maillage
Objectifs

Obstacles

Replanification

Sin;n'est
pasdans la
Liste Fermeée

Trouver les nceuds
successifs pourchaquen;

Tantque
(nizng)

L 4

Sil'objectif coincide avec Récupérer le cout passé
un obstacle ou I'objectif Calculer le cott heuristique
h del o Calculer le co(t final
est hors de la region minimal
r
Récupérer les nceuds
parentaux n;, avec le colt ‘
minimal

Tracerle chemin final

A 4

Aucun chemin n'existe pour |
atteindre I'objectif

Fin <

Figure 32 : Organigramme d’algorithme A-étoile

4.5.2 Résultats de simulation

Dans la sectiorsuivante de nombreux résultats de simulation sprésentés pour
illustrer I'applicaion de la génération de chemin pour une missiomadeementD'abord,
I'environnement ou le véhicule aérien va exécuemission est défini avec des coordonr
spécifiques dans la cartdéa position initiale et tous les autres objectifscessairesour le
succes de la mission sont initialisés. Les obstatiebiles sont introduits avec une optior
replanification du chemin la présence d’'un mis ar jutilisée dans le fonctionnement
I'algorithme.

4.5.2.1 Planification de mission avec I'algorithme A* dans un plan tridimensionnel

Dans le premiescénaric les phases de mission introduitedigaore 6 sont présentées.

L’algorithme trace un chemin a partir d’'une pogitimitiale vers une position finale po
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chaque phase en suivant leur ordre généré par@vidne fois que le point final d’'une phase
est atteint, le systeme de lancement n'est pasbt@amie s'arréter sur place donc, pour
résoudre cette situation le point final est com&déomme un point initial pour la
configuration suivante ; une étape nécessaire padémarrer I'algorithme pour générer un
nouveau plan de vol. Le point final de la derniphase représente le point de départ a la

proximité de I'aérodrome ou la commande manuella séectuée.

Pour définir la région de translation latérale nmale pour chaque segment ou le
systeme va évoluer on utilise les paramétres stevd®i=50 m et yma= +/- 30deg Dans
I'exemple juste au dessous de ce paragraphe lesndions de I'espace géométrique ou le
porteur va exécuter la mission ont les valeursasuas :X=10000 m Y=10000 mZ=10000
m. L’étape suivante aprées l'initialisation de I'erominement est de définir la position initiale
du véhicule aérien RLV (Reusable Launch Vehiclgyr50m, y,=50m, z,= 50 m (présenté
avec le cercle bleu). Les objectifs pour accomgiiaque phase possédent des coordonnées
suivantes P;={5000,5000,5000}mmis a jour dans 1 $,={7500,5000,8500}mmis a jour
dans 1 sPs={9600,9600,9600}mmis a jour dans 2 £,={10000,10000,10000}nmis a jour
dans 3 sPs={10000,2100,100000}ymis a jour dans 4 $£={7500,2000,5000}mmis a jour
dans 5 sP;={2500,1800,4000}mmis a jour dans 3 £3={50,50,50}m mis a jour dans 1 s.

Une fois que la solution de l'algorithme atteint peemier objectif, ce point est
considéré automatiquement comme le point initialurpde chemin suivant jusqu'a
I'algorithme termine le traitement de I'objectihéil. Le chemin (en bleu) est cinétiquement
réalisable par le véhicule aérien avec le respestlichitations transrationnelles verticales et

horizontales.
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Figure 33 Mission de lancement avec 8 phases

La phase de lancement est présentée avec une mpdidgepour avoir une altitude
constante. L’algorithme atteint les objectifs adecsuccés. Dans ce scénario, les obstacles ne
sont pas présentés et tous les points d’objeatiié sonsidérés statiques géenérés au début
avant le démarrage de l'algorithme. Pour les si@masuivants, on introduit plusieurs
obstacles avec différentes dimensions, positioorientation dans la région de mission. On
propose aussi une solution pour traiter les obstantobiles et les points d’objectifs qui

n'appartiennent pas a la région actuelle ou lagrgte du chemin optimal est effectuée.

4.5.2.2 Chemin réalisable en présence d’obstacles et différents maillages de carte intégrés

Pour chaque scénario on commence par la défindmrda région et les obstacles
lesquels le systéme peut rencontrer au cours ehéskion de lancement. Les dimensions de la
région pour ce scénario soX=1000 km Y=1000 km Z=1000km La position initiale
Xin=50m, y,=50m, z,= 50 m Les points d'objectifs sont det¥={500,500,500}m mis a jour
dans 1s; P,={1000,1000,1000}m détecté aprés 2s. Les conditions atmosphériques
défavorables ou les régions interdites au plan dke sont présentées par des formes
géomeétriqgues communes et leurs combinaisons. Ugierrénterdite au plan de vol est
initialisée avec les coordonné€s={160, 160, 140}m dont les dimensions en vy, z sont
{130, 130, 130}mLes obstacles avec de faibles dimensions comparée dimensions du
porteur ont des position®,= {960, 966, 960}met O;={339.3, 339.3, 2.2}km un autre
obstacle - un nuage sphérique dont le centre est léa coordonnédd,={850, 850, 850}m
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avec rayorRnuage300m est détecté 2 s plus tard ; un disque avec ceatieOs={900, 966,
900}m et rayonRyisc=100m Le plus grand obstacle est un cylindre en vefind@ar sa
position initiale enOs={800, 950, 25}m avec deux rayonB;=100m R,=100m et hauteur
H=50m.
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Figure 34 : Planification du chemin avec I'algorithme A* en présence de 8 obstacles et 2 objectifs

Le chemin final est tracé en évitant avec succé#erdnts obstacles et tous les
objectifs nécessaires sont atteints. Aprés cetisghavion autonome doit continuer de suivre
le plan de vol et atteindre les prochains pointsbgctif. Quand les prochains objectifs ne
sont pas dans la région initiale de vol, une régiopplémentaire pourrait étre intégrée de la
méme maniére ou le point initial de cette régiama $& point final de la région précédente.

Le prochain exemple présente la différence entterigueur de chaque segment et la
vitesse désirée d’'un point de passage courant wersuccessif. Chaque point situé dans
I'espace de recherche de chemin est associé ans t@écessaire pour exécuter la translation
entre ces deux points. Cette fois on initialiseintervalle pour un segment de la méme
maniére que pour définir 'espace discrétisé XuiY et Z. L'intervalle de temps est une
référence pour définir la durée du vol pour le cimeemtier en une fonction de vitesse désirée.
La vitesse dépend de I'enveloppe de vol spécifigoer trouver le «temps-a-aller ». Ces

nouvelles spécifications sont appliquées dans utre garte discrétisée, mais sans obstacles
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et elle est intégrée dans la carte précédente amecdistance plus importante pour les
segments pour diminuer le temps de calcul. Dare catte un troisieme et quatrieme objectif
() sont introduits avec les coordonnéd%;= {866.7, 1800, 1133}net P,= {1800, 1800,
100}m sont présentés. Dans un environnement sans noxmbbstacles ou la distance entre
les points de passage est plus grande, I'algoritipnére le chemin avec de plus rapidité que
dans le cas ou I'environnement possede des obstetclaibles segments a haute densité.
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Figure 35 : Intégration de deuxieme plan de vol awedifférent maillage de la carte et contraintes dyamiques

L’efficacité de I'algorithme A* dans un plan tridensionnel d’introduire différentes
contraintes dans I'un espace de recherche et erertégnps d’atteindre plusieurs objectifs est
un avantage intéressant dans la planification @enain Une fois que la longueur de chaque
segment (la distance entre deux points de pass&gessifs) est trouvée, un intervalfeest
associé a ce segment pour donner un sens plus mléda translation entre les points de
passage. L'intervalle de temps est généré en amasit I'intervalle d’atteindre le point
externe du segment en concordance avec le temgispmir atteindre I'objectif final pour
cette configuration

Pour la distance calculée de deux points reliéslpax cellules adjacentes du maillage
horizontal, l'intervalle de temps est initialiséA&=5s, qui représente le temps pour effectuer
un mouvement de passage sur le segment entiedal@len horizontal. Pour se déplacer du

plan horizontal vers le plan vertical I'intervaltee temps initial change en fonction de la
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longueur du segment en question pour atteindrétdase désirée. Par exemple, le temps est
plus significatif pour se déplacer le long des segi® diagonaux ou le colt de chemin est
plus élevé. On peut déterminer les contraintes ivlar chaque objectif. Ce sont cing
éléments : coordonnées syry et z, le temps d’arrivée spécifique pour obtenir unesse
constante et la vitesse elle-méme. On peut définila base de cette information les
caractéristiques des deux cartes :

- La premiere carte est basée sur I'algorithme Asgilgue avec un codt de chemin
précis avec un environnement tres complexe. Lestpale la nouvelle carte sont
associés avec le temps d'arrivée pour chaque segererionction de la vitesse
désirée. Les deux cartes exécutées dans un edpaoecherche déterminent un
nouveau niveau d’interaction entre les maillages qous avons appelé maillage
multicouche.

- Le chemin réalisable ainsi généré peut éviter tasacles avec différentes formes et
atteindre des plusieurs objectifs. L'algorithmeaeainsemble avec succes différents
chemins et il est capable de démarrer les calcales de moment ou la derniére
configuration est atteinte. Cette propriété aideeiade différents scénarios dans la

région de mission et a produire un chemin dansitiestions complexes.

4.5.2.3 Maillage multicouche avec la définition de temps et de vitesse

Dans la simulation suivante la génération d’'un dnergalisable avec un obstacle
mobile et sa détection est présentée avec les paesnsuivants: les dimensions
longitudinales, latérales et verticales de I'espgéemétrique de la carte, dont les valeurs,
sont choisiesX=11000m Y=11000m Z=11000m La position initiale de porteur est
Xin=570m, y,=570m, z= 30 met le point final d’un objectif intermédiaire mak avec une
étoile en noir avec les coordonnéeg=5670m, y=5670m, z= 4000 m La région interdite
au vol qu’on a intitulé sur les figures « non-fly@lzone » est définie avec les coordonnées
initiales O;={1697, 1674, 740}met les dimensions s Yy, z successivemer{iL135, 1135,
147}m Les obstacles de faibles dimensions sont intteduissi avec leurs coordonnées dans
I'espace tridimensionndD,= {2268, 3393, 2600}met O;={3393, 3393, 2200}nencore un
obstacle sphérique qui représente un nuage cunmibmisi que le systéme de lancement va
rencontrer dans les coordonné2s{4520, 5452, 2900}mavec un rayon d&,,age1000m
Les coordonnées du nuage sont actualisées deundsscapres le démarrage de l'algorithme

A* dans un espace tridimensionnel.
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Figure 36 : Planification du chemin avec un objectif

La simulation suivante (fig37) introduit le méme scénariopais dans ce cas le
cumulonimbus est détecté sur une autre positiort é&® coordonnée0,={3364, 5249,
3000}m L’avion suit le chemin ¢a généréen bleu jusqu’a une position intermédizou le
systeme détde un environnement en cour€volutionet donne l'ordre a algorithme 3D A*
pour préparer un nouveau chensécurisé présenté erert dans la figue 13a. La distar
entre la nouved planification d cheminet I'obstacle n'est pas aléatoire, est choisie
d'une échelle delOOOmM. Le euxieme itinéraire est produit en se ba sur les données

disponibles du chemiréalisabl pour créer une trajectoire lisse ¢leemin verisur fig.37).

Sur le chemirbrut déja géné, les polyndmes cartésiens sont appliqués pourchaeue
section définissene trajectoire de référence pol plan de vol. La vitesse minimum dan
début du chemin est 35 mfaais I'objectif final est atteint avec 200/s. Le scénario pour
décollage, la montée et la croisiéree est étudién particulier parce que I'action d’éviter |

obstacles estécessaire pour présenle systeme de lancement.
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Figure 37 : Génération de trajectoire a partir de planification de chemin en présene d'un obstacle mobil
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Figure 38 : Génération de chemiret de trajectoire a partir d'information sauvegardée en avan de présence des
obstacles

Cet exemple montrel’autres spécificationsle l'algorithme A* en 3[ qu'il peut
atteindre un objectién utilisant un autre point de départ en tant g position intermédiair
des chemins précédents. Le nuage est dé3 s aprés l@lébut du temps de calcul pour
nouveau chemin. Comnan peut remarqu, le chemin vert semble plus long que néces:

en raisore temps d’arrivée prévde joindredeux configurations successives est élevée.
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4.6 Conclusions et perspectives

Nous avons fait une analyse des méthodes de piatniin de mission, ainsi que
I'algorithme de planification pour une mission dadement par un véhicule aérien autonome.

Plusieurs contraintes doivent étre satisfaites tefaps nécessaire pour accomplir la
mission, la consommation de carburant, I'évitemdat certains aléas (zones avec des
conditions atmosphériques défavorables), et lesnesrde la circulation aérienne. Les
éléments nécessaires pour cette planification &galiement présentés. Un modéle de systeme
de lancement et les parametres qui décrivent sorpadement et les forces agissantes sont
développés. Pour la réalisation d’une mission auta) un algorithme de planification qui
détermine le chemin dans I'environnement ou le adlbi évolue est introduit. L'algorithme
A*(A-étoile) est présenté. C’est un algorithme tjouve le chemin optimal d’un point initial
vers un point final pour une configuration, en @ntit les obstacles. Ces obstacles sont
introduits dans I'environnement par leur positianogientation. L’algorithme A* est un
algorithme bidirectionnel, il garde I'informatioropr le chemin optimal déja trouvé entre le
point initial et le point courant, mais il donnesauune information heuristique pour la
distance entre la position courante et la positisae. Au cours de I'évitement d’obstacle, il
faut satisfaire quelques conditions : d’abord, s$egments de chemin qui sont autour des
obstacles ne doivent pas entrer dans cette partiespace occupée par les obstacles. Cette
condition est nécessaire pour une réussite de d¢aioni. Pour satisfaire les parametres de
ressources du vehicule, le carburant doit étrassuft pour atteindre la position finale. Dans
ce cas une fois qu’on a la distance minimale ptesgibur atteindre cet objectif, on a ajouté
une autre composante — le temps. Alors d'un alymét amélioré 3D, A* est devenu un
algorithme 4D ou chaque point est caractérisé gpgosition, sa vitesse et le temps d’arrivée
a ce point. La relation entre le temps et la vaesd'accélération est également utilisée pour
caractériser le systeme.

La recherche présentée dans ce chapitre consataégé@nération du chemin avec
I'algorithme A* pour un systéme de lancement aptbliée dans le « Journal of Aerospace
Engineering » part G sous le titre « 3D waypoimeagation in a dynamic environment for an
airborne launch mission ». La suite de travail kurgénération de trajectoire avec des
polyndmes de troisieme ordre a été présentée pEamoConference for AeroSpace Sciences
EUCASS 2011 sous le titre « Trajectory generationai 3D flight plan with obstacle

avoidance for an airborne launch craft ».
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Chapitre V

5 SUIVI DE TRAJECTOIRE
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5.1 Introduction

Les engins aérospatiaux ont une dynamique compipxie faut étre capable de
contrbler. Le réle de la commande est d’assumesuigi des événements de la mission
nominale, de traiter les événements correspondacestains aléas (internes au véhicule ou en
provenance de I'environnement). Dans ce domairdaudra penser a des commandes prenant
en compte le caractere non linéaire et sous-aationn

Ce chapitre introduit une structure de commande peuéalisation de missions de
lancement par un systeme aéroporté. Cette strudauemmmande doit répondre a certaines
exigences :

— calculer en temps réel, pour une trajectoire at@melle donnée, les consignes

destinées aux boucles de régulation de chacunctiesr@eurs prévus pour le systéeme.

— gérer I'enchainement dynamique des taches openaties de natures différentes.

— assurer le respect des contraintes secondaissaagsur le systéme.

Nous sommes arrétées a I'application d’'une commaratemode glissant pour le
module du suivi de trajectoire. C’est le dernierdme nécessaire pour accomplir une
mission. La trajectoire qui doit étre suivie prowigles deux autres modules de planification
de mission et de génération de trajectoire.

Dans une premiére partie, nous présentons une k@bliegraphique sur la commande
du systeme de lancement, la section suivante téfies contraintes opérationnelles et
secondaires liées aux trajectoires de consigne.s Nwaposons ensuite une structure de
commande pour le suivi des trajectoires de consigieemouvement qui assure le respect des

exigences déja présentées.

5.2 Revue bibliographique sur la commande du systéme

Un certain nombre de travaux ont été réalisésatraites différents aspects liés a
'automatisation des systemes de pilotage, nawigaét guidage. Parmi ces aspects, nous
pouvons citer :

- Le respect du cahier des charges. En fonction dridaion qui lui est attribuée, et
pour des raisons de sécurité et de normalisatosystéme de pilotage d’un véhicule
doit répondre a des spécifications en termes déormpeances et de stabilité. Ces
spécifications sont généralement définies a la dasemodele linéarisé tangent pour

les différentes phases de vol.
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- Offrir certaines garanties de performance et deilggades contréleurs en conditio
réelles. En effet, le modele mathématique utilisésdla conception des lois
commande est un modéle nominal, sa fiabilst toujours mise en question. De pl
certains systémes physiques changent de compoiteerenfonction de leur
configurations dans l'espace et dans le temps, estitraduit par une variatic
paramétrique dans le modéle dynamique. Enfin, l&sgmce de¢ perturbations
extérieures et des bruits de mesure peut détérimfficacité du contréleur si c
dernier n’offre pas une marge minimale garantistastabilité et les performances
systéme bouclé.

- Tenir compte des termes non linéaires du modelemique, afin de les compenser
lieu de les ignorer. L’idée principale des techesjude la dynamique invers
s'appuie, d’'une part sur le fait que le principroblémedans la synthése des lois
commande pour les systemes non linéaires est semredesnor-linéarités dans le
modele dynamique et d’autre part, le nombre immbrtees outils néaires efficaces
d’analyse et de synthéses des lois de commande §lam peut, par I'utilisation ¢
transformations non linéaires adéquates, transfotmencdéle noilinéaire en un

modele équivalent linéaire, I'utilisation des tecjues linéaires wient possible.

Trajectoires de

reférence
Commaznde
Moyen niveau
Trajectoire] de référence
h 4 Iodel
Commande bas | | detat Model d’état .| Détection ces
niveau Bornes paramétriqued actf pefaut | defauts
[y 3
Entrées Sorties
® Dynamique du
Perturbations Sy Performance
— ] vehicule L
Incertitude <

Figure 39 : les blocs fonction du systeme de commande
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Dans le cas de bouclage d’état linéarisant, tolgsséquations dynamiques sont
linéarisées par une transformation de coordonnéen bouclage statique d’état. Cependant,
cette linéarisation ne peut étre appliquée queusarclasse restreinte de systemes physiques,
car il n’est pas toujours possible de mesurer l#g variables d’état, d’'ou I'idée de réaliser
une linéarisation partielle de la dynamique, pluscizément, les équations qui décrivent le
transfert direct entrées/sorties. Les dynamiquesiduélles, qui ne dépendent pas
explicitement des entrées du systéme, ne peuvenétpa linéarisées ; elles sont appelées les
dynamiques internes. Le probleme qui se pose abouclage de sortie vient du fait que les
dynamiques internes (non observables) peuventitables, c’'est le cas des systémes a
phase non minimale. L'utilisation de cette techmeigdans le contrdle des systémes non
linéaires est récapitulée dans le diagramme diguaef 36. Le bouclage d’état linéarise toutes
les équations dynamiques, la réalisation de celagemeécessite I'accessibilité de tous les
états du systeme. Cette condition limite son appbia seulement sur une classe restreinte de
systémes physiques dont tous les états sont mésssirdle bouclage de sortie permet une
linéarisation partielle de la dynamique, il liné&ariles équations qui décrivent le transfert
direct entrées/sorties. Les dynamiques résidueesont pas observables, d’ou la nomination

de dynamiques internes.

Bouclage linéarisant

N\

Bouclage entree/etat Bouclage entree/sortie
(Classe limitée des systémes) /
Systemes a phase non nunimale Systemes a phase minimale
Syst I | Syst I l
(Dynamique interne instable) (Dynamique interne stable)
Techniques de Linearisation Stabilisation de
approchée la dynamique interne

Figure 40 : Techniques de bouclage linéarisant

La stabilité des dynamiques internes doit étreragsdans le cas d’un bouclage patrtiel
(de sortie). Les premiers résultats de cette tgctenont été établis dans le cadre des systémes
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monodimensionnels. Dans [Isi92] I'existence d’'uarip de vecteur particuligb qui permet
de transformer, autour d’un poit a montré sous la représentation affine origiealédorme

normale. La plupart des méthodes de commande néaile supposent systématiquement
I'existence d’une telle forme [Zer06]. On pense;, @eemple, a I'inversion de la dynamique,
la commande par mode glissant et la commande a ggam. La forme normale est une
représentation dont la partie externe peut étéatisée par un retour statique des sorties. La
mise sous la~orme Normaleest une méthodologie qui met en évidence les dynas
externes et internes du systéme. Un bouclage wstatide sortie linéarisant et un
difffomorphisme (transformation de coordonnées)sfiment une partie du systeme non
linéaire en un systéme linéaire commandable éqnvaSa dynamique est représentée par
une chaine d’intégrateurs. Tous les pbles de lamigue externe sont ainsi placés a zéro.
Pour déterminer les éléments de vecteur de commeandkaire, on peut appliquer n'importe
quelle technique linéaire de commande. Les dynagsigoternes non observables devraient
étre stables pour que le bouclage soit réussi.itendas technigues de commande robuste
peuvent étre utilisées sur les systemes linéabtshagBia96].

Une autre technique utilisée pour la commandevdbgules autonomes est présentée
dans [Sleg06]. Une planification de contrdle pasg $ystemes dynamiques non linéaires qui
utilisent une linéarisation en boucle fermée etogique floue est présentée. Une technique
de contrble prédictif qui traite les problemes dendomaine des systémes dynamiques des
processus cherche a prédire les états futurs daaiite les états futurs estimés et les états
futurs désirés pour déterminer les actions de ésur ces systémes. La loi de commande
étudiée est appliquée sur un modeéle non linéaiégligif (NMPC — Non Linear Model
Predictive Control) en utilisant les algorithmeseaves séries de Taylor, mais dans un
systeme général a plusieurs entrées et sorties Jlidpécialisées pour les véhicules rigides
avec six degrés de liberté. Cette méthodologiaggliquée sur deux systemes: parapente et
planeur. Nous avons proposé une architecture dememule présentée dans la section

suivante.

5.3 Architecture de commande

L’architecture de commande est composée de quatighes qui communiquent entre
elles : le superviseur, le planificateur de mouvetsiele contrbleur de navigation et le

gestionnaire d’état.
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1. Le superviseur est chargé de gérer les objectifgluie haut niveau, de récupérer les
données relatives a I'état de I'avion-porteur ame des informations externes afin de
réagir en conséquence.

2. Le planificateur de mouvement contient un plantBca de trajectoire et un
planificateur de commande. Pour chaque phase ddevplanificateur de trajectoire
génere un chemin de référence avec une série dgopssou une trajectoire de
référence comportant des vitesses et des positik@as. loi de commande
correspondante est sélectionnée par le planificatieu commande pour atteindre
I'objectif de référence.

3. Le contrdleur de navigation contient 'ensemble ldésde commande linéaires et non
linéaires permettant de réguler les différentessebale vol de I'avion. A partir des
objectifs de référence et de la configuration dtduge I'appareil, chaque contrdleur
calcule les entrées a envoyer aux actionneurs @ingiun avion virtuel, constitué du
modéle numérique dynamique, qui servira de prédgicte

4. Le gestionnaire d'état permet, a partir des donrEsgseurs souvent bruitées et
imprécises et des valeurs prédites par I'avioruglitde reconstruire le vecteur d’état
courant de l'appareil. Un systéme numérique suppléaire peut permettre de
détecter une faute consécutive a une rafale, @upas été prédite par la modélisation
virtuelle, afin de corriger le vecteur d’état.

Quand on veut déterminer un systeme de commande youavion autonome
I'enveloppe de vol prévue pour cette mission egrégentée par un maillage de points
opérationnels de la relation entre le nombre dehwWcet le changement d’altitude apres
linéarisation des équations non linéaires autoarpaents d’équilibre. Nous avons développé
ces concepts dans les chapitres précéedents. teeplissieurs méthodes pour résoudre une
telle architecture de commande. Une approche gassast de trouver un contréleur destiné
pour un point a l'intérieur de I'enveloppe de velde régler le gain de ce contréleur par
rapport aux mesures d’'un paramétre nécessaire giarminer les conditions de vol, par
exemple [I'évolution de la pression dynamique. Cglage de gain maintient une

caractéristique de la boucle fermée relativemenstamte dans I'enveloppe de vol.
Une autre solution est l'utilisation des méthodds dont I'objectif est de créer une

série de contréleurs ou pour chaque point opénaglotans le maillage qui décrit I'enveloppe
de vol un contréleur avec une structure fixe dgét ordre des contrbleurs déja développé est

transformé apres dans un contrdleur réglé par rapgpox parametres de la pression
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dynamigue ou nombre de Mach. Ces méthodes soé¢dasir les techniques de linéarisation
et exigent une connaissance précise des parandétsteme. Les autres approches utilisent
I'inversion dynamique et la linéarisation de la bleufermée, mais elles aussi exigent une
connaissance approximative des parametres du systBar contre, une méthode par

structures variables peut étre programmée pouysterme dynamique s'il y a une description

qualitative. Le mode glissant est une forme primaipérationnelle de systéme de structures
variables. Ce mode est utilisé pour maintenir destraintes données en respectant la
présence des perturbations internes ou externes. IManode standard glissant ne peut pas
étre correct si le signal de commande possedeattastéristiques physiques par exemple une
position angulaire ou une force. Les fréquencesaamande avec commutation a haute
fréquence peuvent provoquer des résonnances dasgsiéme ainsi que des vibrations

appelées « chattering ». Si I'ordre des dériveesyate@ables de sortie est plus grand, les
perturbations seront moins significatives.

Pour éviter ces perturbations tout d’abord il faugmenter I'ordre des dérivées des
signaux de commande. La problématique pour laqueilletudie la commande par mode
glissant est le suivi d'une trajectoire de réféeede I'avion autonome qui se trouve dans un
environnement avec des perturbations de vent eitedent d’obstacles.

En présence des incertitudes, la commande robwse(5], basée sur la théorie de
commande adaptative et la structure variable qdtoae tres souvent. Pour la commande et
le contréle d’'un modeéle non linéaire d'un avion, téchnique de commande par modes
glissantes a retrouvé une grande application dassalions de chasse qui sont assez
manceuvrés. En comparant avec la méthode de commdmdeariables (les angles
d’orientation) la conception des contrdleurs dgetitmire de vol est plus compliquée. La
présence de perturbations supplémentaires danystiense provoque plus de difficultés. Une
commande par I'approche récursive dite « backsbgppipour compenser les incertitudes.
L’augmentation de ces difficultés est basée suffale que les entrées du systeme de
commande sont non-linéaires et dépendent de paesrairodynamiques incertains.

L’approche de la dynamique inverse est courammegigae pour la conception de
systémes de contrdle pour manceuvrer les avionse @eithode implique la commande de
plusieurs variables de sortie par exemple I'andiecillence «, I'angle de dérapagg et

I'angle de I'inclinaison latérale qui sont les angles d’orientation de base pouerststeme.
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5.4 Analyse d’accessibilité et la controélabilité du systéme

En 2010, des travaux sur I'accessibilité et la ddabilité du systeme mécanique, dont
les propriétés, nous avons deéja introduit dansitiead étaient effectués [Kah10]. L'analyse
était développée sous certaines conditions pootepile systéme d’'un point vers un autre
point dans I'espace. Les conditions sont étudiéesoés différents systémes que nous allons
synthétiser dans cette section.

1. Systeme |: On accepte que le véhicule se déplaee ane vitesse constante

V=const.

Le vecteur d’état du systéme de lancement estidéfin

eq 106

N X N < X

On présente le systéme sous la forme suivante :

X=f+gu+gu eq 107

'V cosy coy/+W, |
Vsiny coy/+W,
Ou f=| Vsiny+W, 0, =
0
0

etg, =

eq 108

|O'_‘OO(‘)|

||—‘OOQ,-,,

Le vecteur de commande est = {ﬂ

Le systéme est considéré affin avec dérive. Apnésalcul de la distribution
d’accessibilité de ce systemg engendré par la famille de champs de veajgur,g, et leur
crochets de Lie, pour obtenir les conditions néaiess il faut établir une matriddsys dont

les colonnes sont des vecteurs appartendpnt a
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[Vcosycoy+W, O OV cog sim V sip cgs|
Vsinycosy+W, 0 O V siy sig -V cgg cog

rank(M)=rank  Vsiny+W, 0 0 -Vsiy 0 eq 109
0 10 0 0
0 0 1 0 0

Le déterminant de cette matrice est différent de g
y¢g et -V -Wsiny—W siny coy— W cog cgs# eq 110

Le systeme est localement accessible.

1. Systéme Il — la vitesse est considérée comme unenamde.

X=gUu+gu+ gueqii

Ou:
0] [0] [ cosy coy|
0 0 siny coy
0,=10(,0,=/0},0;,= siny eq 112
1 0 0
0] 11 | 0 |
X
Le vecteur de commande est =| y
V

Le systéme sans dérivé = z g ( X) U est contrlable en temps faible s’il est symégiqt
i=1

vérifie la condition dim(A,)=n ol n est le nombre de variables d'état. Les calculg son

similaires avec les calculs précédents. La mablvice

O O cosy siry — coy sip — sim cog

0O O sinycoy - siry sip cop COS
rank(M)=rank 0 0 0 coy 0 eq 113

10 0 0 0

01 1 0 0 |
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. . T R N
Le determlnantdet(M ) = coy# (pour yiz. Le systeme est localement contrblable. Pour

—U X
déterminer la symétrie de systém:= f (X,-U)=-f(X,U)= U=|-u |=| -y |. Il est
—U, -V

impossible que la vitesse soit négative (eq.35)systéme est symétrique par rapport aux
deux angles d’orientation sur la trajectoire (latpeet le cap), mais non symétrique ¥ute

systeme est localement contrblable, mais ne sitgta cette condition pour un temps petit.

2. Systeme Ill — I'accélération est déterminée comorarnande.
X=f+gu+gu+ gu eq 114
[V cosy coy+W, | e [ [0
Vsiny coy/+W, 0 G 0
Vsiny+W, 0 0 0
f= 0 0. = 1’92: O'gaz Oeq115
0 0 1 0
i 0 | | 0] | 0] | 1]
X
Le vecteur de commande esi=| y
\Y

De la méme maniere, on analyse la matkice

'Vcosy coy+W, 0 O OV cog sin V sip cps|
Vsinycoyy+W, 0 0 O V siy sip -V cgg cCes
rank( M) = rank Vsiny+W, 000 =V coy 0 =det(M)# O
0 1 0O 0 0
0 01 0 0 0
I 0 001 0 o

eq 116
det(M ) # 0 pour y;tl—ZT et -V -Wsiny—W siny coy’— W cog C€gs# eq117

Si la vitesse est constante et I'accélération &stommande pour notre systéme le
porteur posséde une controlabilité partielle duddeve linéaire. Si le point final peut étre

atteint a n'importe quel moment, il est possibléogupuisse effectuer les actions pour les
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intervalles de temps faibles. Pour le deuxiemeésyst la vitesse est un des parameétres de
commande. Ce systéme est localement contrdlablis, paa pour un intervalle faible parce
que la vitesse est limitée entre deux valeurs maten{vitesse de décrochage) et maximale ce
qui rend le systeme non symétrique.

Dans cette analyse la vitesse de vent est consid@sis le cas ou le vent est trés fort
et le systeme de lancement n'est pas capable \@areu point successif imposé sur la
trajectoire on peut trouver des points qui ne gma# joignables, ce qui va provoquer une
replanification du chemin. Ceci ajoute encore uwoactusion pour que le planificateur
recalcule l'algorithme de planification. Ces travaetaient développés en considérant
seulement le modéle cinématique du véhicule agi$attion 3.6). Nous voudrions aussi
d’introduire le systeme dynamique (Section 3.7)sdn modélisation de commande pour
déterminer une loi de commande. On a choisi deailtaw avec la commande par mode
glissant pour assurer le suivi de la trajectoij@ dénérée par les algorithmes de planification,
mais aussi pour étre compatible avec les autresstglp planification.

5.5 Commande par modes glissants

La commande d’'un systeme de lancement autonomesgtnda problématique des
données de mesures incomplétes, perturbationsnestast modélisation des incertitudes.
Pour le dernier module qui s’occupe du suivi dgettaire, nous avons choisi la commande
par mode glissante. L'avantage essentiel de ocettenique est consisté dans le choix d’'une
surface de commutation de I'espace d’état selorcdeactéristiques dynamiques désirées du
systeme de lancement appliquées en boucle fernadlegigue de commutation et ainsi la loi
de commande sont congues de sorte que la portéajeldoire atteint la surface et se stabilise
sur cette surface.

Les avantages principaux de cette méthode sorgegdammme suit :

- sa robustesse par rapport a une grande classeedegptions ou des incertitudes en
provenance du modéle ou de son environnement. Roumission de lancement,
I'incertitude en provenance de l'avion-porteur kEstperte de masse au moment de
largage et celle en provenance de I'environnemeaihtbasée sur les conditions
atmosphériques défavorables.

- le besoin de quantité de l'information réduite naguport aux technigues de commande

classiques.
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- la possibilité de stabiliser les systemes non Ine6a

Le mode glissant standard se caractérise par umenaade de «la commutation de
hautes fréquences », qui provoquent d’autres pmodde dans l'application pratique qui
s’appellent « chattering effects ». La commande mpade glissant présentée dans cette
section a pour objectif de développer des prowiémaptatives pour I'avion autonome. Le
véhicule aérien doit étre équipé avec un systemeodemande pour maintenir la stabilité,
diminuer 'effet des perturbations et suivre Igdcioire de référence dans une situation ou les
coefficients aérodynamiques varient a cause desrtinges en provenance des mesures
souvent imprécises des tests en soufflerie.

La solution que nous proposons dans ce chapitreacof a la commande robuste est
basée sur la théorie de la commande par structniabie, nommée « Variable Structure
Control ». La technique principale de cette méthealeonsiste dans le choix d’une surface de
commutation sur laquelle la trajectoire a la prégrisouhaitable.

On peut mathématiguement présenter cette relat@m. définit les entrées de

T
commande U =| &
a

Les sorties sont les positions sur les trois aXés| Yy

z
X Vv
Le vecteur d’étatX défini par : X = (XlJ oux,=|y et X=|x
2 z y

On choisit la surface glissante sous la forme sue/aour comparer la trajectoire réelle et la
trajectoire :

X X
S=%e+ Ker K e Kj' ed ou = Y= % X eq 118
0 z Z»
ou X, yr et z sont la position du systtme de lancement réf@lerdans I'espace
tridimensionnel. Les gains dans la formulation deslirface glissante sont choisis de telle
maniere ques=0 donne une réponse exponentiellement stable I[gmart e provoqué par les
perturbations du veniCha03] Appliquée dans une boucle fermée intégrale cadéhode

assure, une flexibilité complémentaire dans le redsbuste. Le mouvement étudié dans la
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boucle fermée du systéme dans la commande desusésivariables contient deux phases
principales. La premiére est la trajectoire qui omence d’'un état initial et qui maintient la
valeur deS=0. Dans la deuxieme phase qui s’appelle phaseaglis, dans le cas &0, e
tend vers 0 aussi. Pour formuler la surface glteséufaut d’abord différentier I'équation pour

la trajectoire

cosy coy -V siy cog -V cogs sV
X =|sinycosy V coy cog -V s sin|| x|=B(Vx.y)( §+ ) eqiro
siny 0 V coy y

X est nécessaire pour I'équation de la surface dsseaghient qui est appliqué a la loi de
commande définie dans la suite de notre travailfdretion f est déterminée par le modeéle
dynamique du porteur :

T-b
; m
-gsiny
i 120
f,(V.y)=| 0 £(T.V.p)= '-rsn'(‘/a .
_gceosy Lcoso
v _V cosy
La troisieme dérivée de:
X=B(f,+f)+ Bl( f,+ fl) = f,+ B,B,U eq 121
avec
1, i
m moa
B, =| 0 L coso sic oL e 122
mVcosy mVcoyoa
0 - Lsinc  cow oL
mV mV Jda
B,=BB
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f3 est développé a partir les dérivées partiellesxddéle dynamique :

f,=B,(f,+ f,)+B,f+ B‘(av VL y+—Ly eq 123

Les dérivées sont nécessaires pour calculer lacuglissante.

f, =

—Xsxcy-yvexsy Vsy ¢-xV o ¢+V g B -V x YV sV oxcy

)(C)(cy VS)(SV Vo -V -V & B -V B sV sV xsy
0 Vcy- W sy

eq 124

Les simplifications de cosinus et sinus sont pri&snrespectivement avec les lettres ¢
ets.

On formule la dérivée d8:

S= £+ BU+ KB( {+ f)+ w*ﬂe'} KX= o+ BU X+ KB & JJ-
KX, + K, (X=X )+ K,(X x)

eql

Si on modifie I'expression en introduisant une difrgation, I'index «r » introduit les

valeurs des paramétres référentiels :

fo =B, (fo+ £,)+ By fo+ 1)+ KB fo+ f)+ Kot Ke
_B.lr(f(}+f1)_Bl(f® + fa)_K[Bn( fo + frl):l

eq 126

Avec cette condition la surface glissante obtiarfofme suivante :
$= t+BU=( ¢ +AL)+(B+AB) U eq 127

Les fonctions qui portent un index astérisque dohtes valeurs nominales de modele

cinématique et dynamique £B et Af contiennent les incertitudes.

Pour I'application de méthode a structure varialleméme pour la commande en
boucle fermée avec une linéarisation du systemestilnécessaire que la matriBg soit
inversible. SiB; est une matrice singuliére, la commanden’influe pas directement la
surface S le déterminant de la matrice doit étre négative cdmptant que Il'angle
d’inclinaison latérale est différent de/2 :
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Lcoszaa_L;t 0 si J¢J_r7—T eq 128

det =-
®.) m da 2

De cette maniére dans le voisinage des valeurteagi est inversible et le contrdleur
de la technique de commande de structures varigblgisétre modelé. Pour la commande de
suivi de trajectoire, les manceuvres dans les régiams lesquelles une singularité existe
doivent étre évitées par le planificateur de lgetiire. L'idée principale est d’appliquer une
action de commande assez forte quand le systénee ditr comportement désiré. Pour la

dérivation de la loi de commande, on utilise lactoon de Lyapunov:
1
W =5 S < eq 129

La dérivée d&Vest :
W=s(t+At+(B+AB) U eq 130

W<0 (pour Ot chaque intervalle de temps sauf qu&s@) — cette condition garantit que la

réponse du systéme va atteindre la surface de ctatioru
A partir de cette équation pour rendre négativiemation deV'V, la loi de commande
prend la forme suivante :

U =(B,)" (- f, - KS- rsigr( 3) eq 131

ou K est une matrice diagonale des gairsst un élément strictement positf0 qui doit étre

initialisé. Pour déterminer ce coefficient, I'hnypese suivante a été faite :

HAB4 (8,)"

eq 132

o0 S aD
HAf5 ~1B,(B,)"( f.+ K)Hw < a,

On suppose gue les constandg®t a; sont positives. Une meilleure estimation pour

satisfaire cette hypothese est de choisir le gdimla maniere suivante :

r>(1-a,) " (7+a) n>0 eq 133
Aprés pour utiliser les limites de l'incertitude dlypothése principale, on peut

déduire que :
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WS—I]” q|1_ S K¢ eq 134

0S#0 dans lintervallet0[0,+e) ou ”3”1:23: S. De cette maniére, la surfaGe0 est
1

atteinte dans un temps fini et a partir de la dt@im pourS, I'erreur de suivi de la trajectoire

tend vers 0.

Pour application les valeurs numériques Xisont simulées par leurs paramétres dont
les valeurs sont nominales. Le systeme de commaomdeent des fonctions non linéaires qui
peuvent provoquer une discontinuité. Pour éviterpbénomeéne, on peut remplacer la
fonction sign par une fonction de saturation. Ce processus \difimola loi de commande
treés légérement aux couches limites au®@. En dehors de ces couches limites est validée

et 'amplitude du bruit & partir des mesutdend vers 0.

D'ici la provenance de la condition supplémentajiee S= S=0 a la place de la

condition originale pour apporter de continuiténe@me temps su8, cette dérivée peut étre
considéréee comme une fonction continue définie lear états d’espace. La tache est
complétée quand on présente les coordonnées di&space avec le modéle dynamique
développé dans chapitre « Modélisation ». Poueaaifson la dérivée deest traitée comme

une nouvelle command& et Ssont des fonctions continues dans le systéme béerteée.

Le mode qui utilise la conditiorB= S=0 s'appelle mode glissant de deuxiéme ordre. La
commande a été développée a l'aide de I'environnér@anulink/Matlab. La trajectoire de
référence est récupérée a partir du planificataufenvoie a la commande. En considérant la
présence des perturbations externes, une meéthoseridee glissante a été développée pour
la commande de suivi de trajectoire. Pour une me# fiabilité de cette approche une
actualisation périodique de la trajectoire de e¥iée est nécessaire. Le modele dynamique et
le modéle cinématique sont résolus pour complé&esyktéme a partir de I'approche de la

dynamique inverse.

5.6 Environnement Matlab/Simulink

Dans cette partie, nous présentons la modélisal®na commande de suivi de
trajectoire pour l'avion-porteur. La commande qumis avons développée dans la section
précédente permet de contrdler le changement derde de poussé&, son inclinaison
latérales et I'angle d’incidencex. L'injection de ces consignes est assurée paolelb de
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guidage qui définit les variables de commande ogileur c6té seront envoyées aux
actionneurs du systéeme de lancement.

Nous allons réunir tout les modules de notre systela planification de mission, la
génération de trajectoire et la commande.

En utilisant les modéles cinématiques et dynamiqi@seloppés dans le Chapitre 2 un
modéle de contréle est élaboré dans I'environnemdenSimulink/Matlab. Les entrées de
notre systeme sont la position du porteur, 'oaéioh et la vitesse de consigne. Ces entrées
sont envoyées au modéle de commande par modengltpsias’occupe avec la correction de
I'écart entre les valeurs de consignes et les valgtelles du systeme de lancement, les trois
variables de commande sont obtenues par l'invegomodéle dynamique.

Une fois que la commande dont les composants adiarde de pousseket I'angle
d’inclinaison latérales et I'angle d’incidencen sont calculés par la technigue de mode
glissant, on applique les variables dans les éopmtidifférentielles dont lintégration
détermine les trois variabl&s y ety qui participent aux équations cinématiques poauver
les trois vitesse¥y, Vy etV,. Les vitesses de vent suivant les trois axesadietitation dans le
repere aérodynamique sont ajoutées comme des lpEitns en provenance de
I'environnement. La modélisation du vent de rafgle nous avons présenté peut étre ensuite

introduite dans un instant donné.

—| cos
< > €D
Trigonometric g -
F L Function Productl
Gama
WX
Trigonometric
Function1
L&D
vy
—»| sin
Trigonometric
Function2
co—t
Khi
>
L e ;W
Trigonometric Product
Function3
> qen)
vz

Figure 41 : Le modéle cinématique de systéme de lament

La commande du systeme était développée a la beselahnées de la vitesse du
véhicule aérien et son orientation qui détermiraritrajectoire de la référence. Nous avons
appligué la commande par mode glissant pour lets,tgwour définir les variables de
commande nécessaires pour diminuer la surfaceagtss$ et d'assurer le suivi de la
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trajectoire de référence. L’architecture des déifds éléments est présentée avec de schéma
blocs dans Matlab/Simulink. La commande définifdece de poussée, I'inclinaison latérale

et I'angle d’incidence utilisés aprés dans le medBinamique et cinématique du systeme de
lancement.
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Figure 42 : La modélisation de la commande par modglissant dans Matlab/Simulink
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5.7 Résultats de simulation

L’avantage de la méthode de commande par des wgtegctariables se consiste dans la
grande précision des contraintes mises sous conslitncertaines incluses dans la hiérarchie
de commande. L'objectif est de diminuer la senséhdu véhicule autonome par rapport aux
perturbations internes ou externes. Il est probgblaprés la disparition des imperfections de
commutation, les fréquences de commutation contteadent vers I'infini. Le résultat de

cette action est plus de perturbations appelédsmtkering ». Pour éviter ces perturbations,
nous avons modifié la construction du modéle de mande pour les discontinuités et
préserver les propriétés importantes du systeme.résultats de simulations suivants sont

présentés pour deux scénarios différents:

Le premier scénario concerne un suivi de droitéesse constante (V=60m/s) a altitude
constante de pour cet exemple de 2000 m. La liggeelreprésente la trajectoire de référence

et la ligne verte la trajectoire réelle. La figwtavante présente la trajectoire 3D obtenue :

Figure 43 : Suivi de trajectoire par la commande denode glissant & une altitude constante avec ungasgse constante
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Le second scénario concerne toujours un suivi déeda altitude constant avec une
vitesse variable égale a 60 m/s dans le pointlreti égale a 100 m/s dans point final de toute

la trajectoire). La figure suivante présente la jetwire 3D obtenue:

Figure 44 : Suivi de trajectoire par la commande denonde glissant a une altitude constante avec ungesse variable

Encore une étape importante pour résoudre, c’'egeltee de masse au moment de la
séparation des deux étages et la stabilisation ydterae qui est un phénomeéne assez

important pour une réussite de la mission de largag
5.8 Implantation en Matlab®

Apres le développement du dernier module celuadmmande, avec les modules de
planification du chemin et de génération de trajeet les trois parties sont utilisées ensemble
pour la réussite de la mission de largage. Le géeér de trajectoire développé dans le
chapitre 3 fournit les valeurs consignes de ladté et de I'angle de cap et de pente.
L’injection de ces consignes dans la boucle duréteur est effectuée via une boucle externe

qui est la suite de la boucle de guidage (fig.4®).contréleur que nous avons construit
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permet d’assurer la commande a partir parameétmegndigues du véhicule aér : la force de
poussée, l'inclinaison de la poussée (I'angle detlde la vitesse) et I'angle d’incidence di
position, de I'orientation et de la vitesse du égs pour arriver dans le point final pour ci

mission de largage.

Plaufication de chemin

(-“‘fef".r:ef ‘:fE:'f)
(Cliapitrs 3)

v

Gensration d= trajectour=

(/.@_ﬂ;'@fj ;@f)
(U Lapitre 3)

X

Connnanda par mode
gliszanl
(.70
(Cliapitrs 4)

¥
Medélisation de avion-
portaur
oo Zp Lol )
{(Chapitic 2}

Figure 45: Boucle de guidage assurant I'interconnexion entr&e générateur de trajectoires et la commande par ate
glissant

La planification du chemin par I'algorithme A* titdensionnel génére les points
passage définis par leurmordonnées dans I'esje opérationnel. Ces coordonnées ¢
utilisées ensuite par les polynbmes cartésiensoilgeme ordre pour générer une traject
réalisable pour l'avioporteur. A partir de cette trajectoire on obtieas Ideux angle
d’orientation et la vitesse en iction de l'abscisse curviligns limitée par une longuel
admissible reliant chaque pair de points de pas$agetrois derniers parametres qui son
consignes pour notre systeme a la base desquelslarie la surface glissante qui déternr
les trob variables de commande. lIs participent dans ldésation dynamique qui détermi
la vitesse et les angles d’orientation des donnéeltes du systéme de lancement qui de
part participent dans la modélisation cinématiquiedgtermine la positic réelle du véhicule.
Les conditions finales pour une configuration défipar les propriétés communes de pc

de passage deviennent des conditions initiales Ilpswonfigurations suivantes. La bot est
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fermée avec les régulations de I'écart provoqudgsaperturbations de vent qui ont lieu dans
notre systéeme et qui sont significatives pour bavautonome et la mission réelle de largage.

5.9 Conclusion et perspectives

Dans ce chapitre nous avons synthétisé plusieahmitgues de commande a la base
desquelles on a déterminé Il'architecture du modidecommande qui était réalisée par
I'intermédiaire de la commande par mode glissat@ivantage de cette technique est qu’elle
tient compte des non-linéarités du modele. Unereéfie vers les études de la controlabilité
sous différentes variables de commande pour le lade I'avion-porteur a été résumée
ensuite.

Le schéma de commande adopte le modele dynamiquménatique de I'avion-
porteur présenté dans la modélisation du systemarmbement. Dans notre approche, nous
avons utilisé une boucle de stabilisation du sdivne trajectoire réalisable qui contrdle la
force de poussée, son inclinaison latérale et lardjincidence. Les premiers résultats
obtenus sont prometteurs. Néanmoins, des amétiogtievraient étre apportées a cette
approche. Cette derniére est validée par des diongasur un modele simplifié du porteur.

Les hypothéses suivantes peuvent étre mises ea caus

- une grande partie de la durée du vol du systemlardement est affectée a
vitesse de croisiéere. L’hypothése de la vitessestamte durant toute la
trajectoire du vol n’est pas valable, notammentdtifes phases de décollage
et d’atterrissage qui par contre seront réaliséasuellement par un opérateur
pour des raisons de sécurité prévues dans le adserharges.

- L’hypothése de densité d’air constante n’est valaiple sur une variation
d’altitude de quelques dizaines de metres. Au-diga cet intervalle, la
variation de la densité devient importante. Nousnavprésenté comment
traiter cette variable par sa modélisation mathiuat avec toutes les
informations complémentaires dans le chapitre 2.

- La diminution de la masse due a la consommationadburant est faible par
rapport a la dynamique de l'avion, mais elle esh Id’étre négligée. Elle
représente environ 20 % de la masse totale duyo@ette variation peut étre
négligée a I'échelle de commande (quelques mindéesol), mais elle doit
étre considérée et étudiée plus en détail a I'ézlgel navigation et de guidage

(plusieurs heures de vol).
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Le module de commande est créé comme un modulgendént pour gu'il soit
capable d’assurer le suivi d’'une trajectoire gémépar différent type d’algorithmes de
planification. Cette capacité était prouvée aveg w@sts de simulation ou le module n’était
pas relié avec I'algorithme A* ou avec les polyn&mneartésiens de troisieme ordre.

Le modele d’avion est simplifié, mais des testseufflerie permettront d’affiner le
modéle dynamique actuel par I'identification defédents paramétres aérodynamiques. Ce
qui va nous donner la possibilité dutiliser de fé@liéntes techniques de commande

adaptatives.
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Chapitre VI

6 CONCLUSION GENERALE






Le manuscrit de cette thése de doctorat a prédenite parties consacrées a la
modélisation d’'un systéeme de lancement aéroporténame, la génération de points de
passage pour réaliser la mission de largage d'tellisg générations d’une trajectoire
réalisable pour atteindre différents objectifs & commande qui assure le suivi de cette
trajectoire.

Un algorithme nommé A* (A-étoile) de génération gdeints de passage pour
déterminer le chemin le plus court a été améliavar pépondre aux différents aléas qui
surviennent au cours de cette mission de lancerharmgénération de chemin a été produite
dans un espace tridimensionnel considérant différenbstacles pour représenter
I'environnement dynamique dans lequel le véhicélgeam va évoluer.

A partir des points de passage générés dans lanrégi le véhicule va effectuer
plusieurs phases appartenant au profil de la mmsgialgorithme A* choisit la meilleure
configuration pour construire un chemin nécesgaig atteindre différents objectifs. Dans le
contexte de ce travail, on donne une liberté edililité de cette approche dans laquelle un
objectif peut représenter le point final d’'une phasu linstant du largage, le site
d’atterrissage ou n’'importe quel point dans I'egpaontenant des conditions spécifiques et
utiles pour le fonctionnement correct du véhicidden.

Les points de passage ne sont pas générés d'unérenaféatoire. Leur disposition
dans l'espace de recherche d'un chemin optimalfasttion des limitations du veéhicule
aérien. Dans le plan horizontal, le rayon minimali@age est prévu et dans le plan vertical la
pente maximale négative et positive est prise anpte. Ces paramétres déterminent la
discrétisation de I'espace et la distance entreptEnats que le porteur doit traverser. Les
régions avec différentes parameétrisations sont eilvips entre elles. Le chemin est généré
jusqu’atteindre un objectif. Cela ne veut pas dine la mission doit arréter dans un point, au
contraire un enchainement de plusieurs chemins diffécentes contraintes comme distance,
vitesse ou temps nécessaire est possible.

Les obstacles qui caractérisent I'environnementrésgntent des événements qui
peuvent arriver souvent dans une mission de lantemaotamment des conditions
atmosphériques défavorables, nuages, tempétes,I’dvolution ne peut pas étre toujours
prévisible. L'environnement peut étre dynamique.n®ace cas, on considére une
replanification du chemin en fonction de la nouzgbosition de I'obstacle. Ce chemin est
généré a partir d'un point de passage appartenamt @ncien chemin, comme ce point se
trouve a une distance de la « microrégion » o(pesitionné I'obstacle et met le véhicule en

sécurité. En utilisant le méme principe, on acceptsi que le point final d’'un chemin puisse
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changer de position. Le lanceur peut étre aussidéré comme un obstacle, au moment de
largage. La planification de mission doit prendnecempte aussi la possibilité que le largage
ne soit pas effectué et assurer un retour sutdedstterrissage.

Pour cette mission, on a choisi un modele cinéraat&; dynamique convenable pour
effectuer le suivi du chemin généré. Ce modéle detmpa planification d’'une séquence de
points de passage qui détermine la relation eatr@vigation et le guidance pour un systéeme
de lancement.

Les interconnexions entre les points de passagemiepas toujours réalisables par le
véhicule. Pour résoudre ce probleme, on a ajoutélaunxiéme module indépendant qui a
partir des points peut générer une trajectoire geuvéhicule en considérant le modéle
dynamique du veéhicule, la vitesse et le temps maes pour traverser deux points
consécutifs. On applique les polynébmes cartésiengraisieme ordre pour générer cette
trajectoire dans un environnement dynamique. lissent les coordonnées des points de
passage déja pris en compte pour produire des espudalisables par I'avion-porteur. Le
troisieme ordre est l'ordre le plus faible qui pEds des degrés de liberté suffisants pour
exprimer le déplacement de véhicule dans I'espace.

Ensuite nous avons proposé un troisieme élémemtdili de la trajectoire assuré par
la commande par mode glissant. La fiabilité deecetiéthode capable de répondre aux
incertitudes internes ou externes pour le systeenéagcement nous a attirés. Le temps de
calcul faible et la stabilisation des systemeslima@aires sont aussi des avantages.

Les trois éléments de planification de chemin, ¢gti@gn de trajectoire et commande
étaient développés de telle maniére que leur fomeément ensemble soit compatible et
réalisable par I'environnement virtuel que MatlaB&nulink™ peut nous offrir. Surtout pour
I'application dans une mission spécifique de laegagroporté d’'un lanceur et le fait que nous
n'avons pas utilisé un modele précis d’'un aviontgar de cette classe pour étudier plus en
détail son comportement et améliorer les algorithmeéon a défini.

Concernant la commande et le suivi de trajectoimesis envisageons comme perspectives
une étude approfondie sur l'influence du largag@aiant de vue du comportement du porteur
ainsi que l'optimisation de la consommation du oaalbt qui représente 20 % de la masse

totale.

188



La réalisation des tests en soufflerie sur une mtew’'un systéeme de lancement
aéroporté permettrait I'identification des difféterparameétres aérodynamiques nécessaires
pour appliquer les techniqgues de commande adapsatdes tests avec un prototype réel vont
réaliser la phase finale de ces études et proueticdcité des differents modules pour le

succes de cette mission de largage aéroporté dnoelr.
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7 ANNEXE A : Introduction des obstacles dans un graphe

Dans le graphe déja construit et utilisé par l'dthone A-étoile pour générer le
chemin on peut introduire différents obstaclesnigfpar leur dimension et orientation par
rapport au systeme de coordonnées principal. Pomplémentation pratique dans
I'algorithme de planification, on peut détermineiff@entes formes. Voici quelques
exemples [ZhaoO04]:

- Ellipsoide : défini par neuf parametres: la posititvois semi-axes interne pour
I'objet qui détermine ses dimensioag by, c;, trois angles d’orientation qui

relient le sous-systéme avec les coordonnées paled, X, Y et Z de

I'ellipsoide :
X X=X
— 135
Y |= M¢o M90 MI/IO y- yc o
Z X=X
Avec ses trois matrices d’orientation :
cosp 0 - sim 1 0 0 cosy, sy, .
_ : . eq
M,=| O 1 0 |Mg,=|0 cosf, sirg,|M, =|sing, cosy,
sing 0 cosp 0 -sing, codY, 0 0 1

On a appliqué le méme principe pour les résultatsimelations, dans lesquels I'ellipsoide
n'a pas une orientation tres spécifique par rappodystéme de coordonnées principal. Pour

qu’un point &, Yp, %) soit a I'extérieur de l'obstacle ellipsoidal &ut satisfaire la condition

suivante :
X 2 Y2 2
_2p + _Z + _2p >1 eq 137
aX by CZ

C’est important ou est situé ce point par rappast autres points de passage générés par
I'algorithme A* et aussi ou il est situé exactemdans la cellule de maillage. Pour plus de

précision, ces propriétés sont utiles pour la ggr@r d'un chemin spécifique.

- Cube : est présenté de la méme maniére que l@itipgpar neuf éléments. Les
points &, Yo, %) qui sont en dehors de la forme cuboide doivetsfaae la

condition suivante :
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b C
ax 7
|Xp|>__,|Yp '>_y OulZp |>_ eq 138

- Un obstacle cylindrique est construit par huit éléteequi contiennent les
coordonnées du centre de la basg {s %y et R — le rayon de cercle de la
base inférieure du cylindré; est le rayon de la base supérieur@.etst la
distance entre les deux centres des deux cercldsase et supérieur. La

transformation des axes principaux est donnée grgudtion :

X X=X
Y | = M@ Meo y— yc eq 139
Z z- 7

Pour les résultats de simulation, les rayons de dé@ses sont égaux ce qui présente
un cylindre idéal. Si les valeurs de deux rayonsard pas é€gales, cela transforme le cylindre
dans une figure conique.

Un point &, Y, %) sera a I'extérieur de I'obstacle si la condit8uivante

est satisfaite :
Z 2
X§+Y|02> F%_(F%_ F&(;p) Zp<0 Zp>Zc eq 140

ou X,, Yp etZ, sont les projections sur les trois axes.

Les lignes qui décrivent le passage autour d'ustambe peuvent étre aussi des
primitives qui relient différents segments d’un wtie réalisables pour le véhicule aérien qui
fait partie du plan réalisable et représente usjedtoire. Le chemin qui évolue dans le temps
et dans I'espace est une fonction de la capaciteétlicule aérien et de sa manceuvrabilité.
Dans ce sens-la, on a plusieurs éléments : perfaena systeme, chemin, segments

réalisables qui doivent satisfaire d’autres condgi: le temps et les ressources.

Nous avons privilégié les sphéres qui représenteedlipsoide dont les semi-axes ont
les mémes dimensions, les cuboides et le cylinaing tés simulations.

La génération de chemins réalisable est possiblanspoint donné se trouve a
I'extérieur de tous les obstacles, mais aussi diglze entre deux points successifs sur la
trajectoire doit étre en dehors de tous les oleta€onsidérons que le segment est une ligne
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formée par deux points: point initiaki( y1, z) et point final &, y», ) sont hors des
obstacles et on a un point genégg Yp, hy) sur la ligne de ce segment. On obtient :

| x| |
Yo (1) |=| % [+ 4| Ay
z,(L)| |3 Az

eq 141

apres la transformation vers le systeme princijfuad dbstacle donné :

Xo(W)| [X]  [AX
Yo () |=| X |+ DAY e
Z,w| 2] |8z

ou O<pu<letAX=X-x,Ay=Yy,-V,Az=7z- 27 et respectivement AX=X,—- X,
AY=Y-Y,02=2,-2,.

Pour I'obstacle ellipsoidal, la condition quadya# suivante est définie :

X5 Yo () | Zy()

% 7
2 2 2
avecy O AV AZ o[ XAX YA, A Z|g
T @ o e
2 2 2
L[ Xexav Xz
¢ 2 o2

Pour une valeur positive st(,u) > Qpour chaque,uD[O,]] le segment est hors de
I'ellipsoide. Dans le cas Ol]DS(/J)SO et /JD[O,]]Ie segment entre dans l'ellipsoide. La

solution de I'équation quadratique poms(,u) =0le segment se trouve sur la limite et la

surface de I'obstacle.

Il suffit qu’on utilise le méme principe pour défiles conditions pour qu’'un segment
soit hors d’'un obstacle conique (un cylindre does dayons ne sont pas avec les mémes
dimensions). Si les conditions suivantes satisfestdimensions de l'obstacle, le segment

sera hors du cylindre :
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Zl>hc, Zz>h: eq 145
Zl<0’ZZ<O eq 146

Si aucune condition n’est vérifiée, il faut exanmisela ligne passe par les c6tés de I'obstacle.
On definit :

Z 2
Ds(ﬂ)=Xi(u)+Y5(ﬂ)-{F%-( R- @{ "éﬂ)}}

=X§(u)+Y§<u)—HFg{—(Rbr; R)}z} {(Fﬂk R)} Zu] o

=q " +auta,

ou

8 = AXZ+AY? - {(Roth) }AZZ

a = 2{XAX+ YA Y- {(Rb R)’ } A z{m% z} e 149
h h
= X12+Y12_|:(Rb I,__Ith)z:|le_ I%2+2F%Z'(h|:%_ Fg) eq 150

Si Ds(,u) >0 pour chaque,uD[O,]] le segment est en dehors de I'obstacle. Dans le
cas ou DS(,u)sO et yD[O,]] le segment entre dans l'ellipsoide. La solutionl’dguation

quadratique poub, (,u) =0le segment se trouve sur la limite et la surfacBatstacle. Si au

moins une solution satisfait I'intervalle pqurle segment passe par I'obstacle.

8 ANNEXE B: Génération de trajectoire a partir des primitives

Il existe une autre maniére de présenter la géodrate trajectoire, a partir de
primitives des arcs et des clothoides. L'objecsif @e déformer la ligne droite qui relie une

position courante avec une position suivante. lreeggdion d’une trajectoire discrete peut étre
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résolue en utilisant des courbes spatiales dansyséeme coordonné de Frenet-Serret.
L’objectif est d’utiliser une des trois formes sléignes, les arcs, ou les clothoides pour

produire une trajectoire réalisable. La cou@{s) représente un déplacement tridimensionnel
. , . o ds . e
ou s est I'abscisse curviligne avecza. Dans nos études préliminaires, la courbure et la

torsion sont des fonctions dge donc théoriquement leur représentation mathémnatjmput
étre intégrée pour trouver des valeurs numérigesscdurbes spatiales. Chague courbe est
déterminée entre les coordonnées initiales etedmahtre deux points de passage successifs

définis par I'algorithme de planification de chemici la position et I'orientation du systéme

de lancement déterminent la nature de la courbereerftx,y,z,x.y) et

(>g+l, Yo ;+1,)(i+1,;{+1) . Ces configurations représentent les entréeslpaupdélisation de la

génération d’'une trajectoire. En respectant lefmdihtes valeurs de ces parametres, une
variété des chemins peut étre produite.

D’abord pour I'étude de la courbuteet de la torsion on peut déduire les expressions
suivantes en fonction de I'abscisse curviligne, snégalement du rayon de la courbe
horizontal et vertical. Les formules ne traitens fea présence du vent, mais il est possible de

I'introduire en se basant sur I'eq. 42 et 44 :

. " 2 2 LN\ 2 LN\ 2

K(S):‘CXE = (d—Xj co§y+(ﬂ/j = (ij CO§y+(Zj = l+i
Ic| s ds v Y f
L. . . \2 . . -N\2 . \3
XV AV g Yy x yix i y i
o~y 2Tcosy+ 281 2| siy-24 cog-+| 2| cog cos Sip+| - ¢gs  gin
C'xC").C" V a vv] V a \/{Vj (V]
T(S)z( C.XC).. 2 = £ \2 - \2 -
{Jer(y
\Y \Y

£Z+zi%tany—£§ Cos,_j% tahy cog cos s,xmr—j tan
h

r.h a r.h r.v \ v v
1.1
w22
v

eq 151

+
rZor

Le rayon maximal de la courbe horizontal représdatevaleur maximale de la
courbure et le rayon maximal de la courbe verticalgrésente la valeur maximale de la
torsion du chemin que le véhicule aérien peut &ffgc en fonction des limitations

dynamiques et structurelles :

eq 152
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Si on introduit les paramétreset b comme une approche pour exprimer la relation

entre les deux angles d’orientation successifs :

a=)ia= W b:)(i+1_)(i eq 153

La décomposition par partie d’'un segment du chesstrréalisée par une division en
plusieurs primitives. Ces primitives caractérisdiftérents types de chemins qui possédent
des paramétres similaires. Par exemple les parasngtri définissent la trajectoire a une
altitude constante. Ceci veut dire que notre modelsimplifie et si le calculateur de bord se
rend compte que ces conditions sont atteintes ohdéerminer les équations qui calculent la
trajectoire en fonction de l'abscisse curviligndleEest limitée entre 0 et la longueur du

cheminLs.
0<s< Ly eqi54

D'abord, on détermine les deux types de trajectgirkss conditions initiales et finales
entre les deux configurations successiveszssont €gales, dans ce cas I'angle de pente est

égal a zéro :
Z,=2=>y,=K =0 eqiss
Deux cas doivent étre considérés dans un déplacesaestorsion :

1) L’angle de cap initial et final pour un segmentlesnéme :

Pour déterminer les équations d’une ligne droiitiyt satisfaire la condition suivante :
Yia = ¥ Htan(x )(x,- %) eqise
Pour déterminer la longueur du chemin, on applique

L = X~ X — Ya— ¥

S_cos()(i) sir( ;)

L’abscisse curviligne est comprise dans la valeuloigueur de chemin donc on peut

eq 157

présenter le systeme d’équations pour cette camatigin bidimensionnelle sous la forme

suivante :

X(s)= x+ og(x)

y(s)= y+ sin(x) ea 158
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Quand l'angle de cap pour deux points essifs est le mémeais la trajectoire gt
les relie n'est pas une ligreoite on est dans le cas d’'une configuration du typeligteaet
les arcs et spirales cubiques peuvent utilisés L'angle de cap et la courbure peuvent
trouvés a parntides polyndmes ou la valeur maximale de la coerlfle rayon du virag

horizontal) est prise en com:

x(s) =5 s s 1)+ y, K(g:%(z s 1) eqiso

S S

XpVZi

v

XiepYi-1Zi-1

S
SN >

2) L’angle de cap initial et final pour un segmentst’pas le mme :

L’algorithme continue dans la méme logique. Nougmginons une condition qui présente

type de parametres décrivant ce :

— aZ
Y =W *+—2 (X m X)) eateo
1

ol a; eta, sont les relations en les angles de cap pour deux points succt :

siny..,—siny cosy.., — COo¥
0'1 - )(|+l /Y| ;0,2 - — S(Hl % eq161

X~ X X~ X

Pour trouver la longueur du chemin c:

LS:XHI_X:yﬂ_y eq 162
a, a,

Les équations pour tracer le chemin sont définbesme su :
x(s)= x+ L (sin[’\/‘ﬂ_’\/‘ s+)(ij— sin( x; )J

/\/i+1_/\/i LS

y(s)= y+#[-60{% s+XiJ+ CO%)«)]

X~ A

eq 163
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Si la condition dans eq. 167 n'est pas satisfddagle de cap peut étre une fonct
quadratique par rapptodt I'abscisse curviligns :

X(s)=xi+sn+Sx, eqiea

Donc la courbure linéaire est trou et la torsion est toujours égale a zéro

k(S)=x, +2sx,

T(S):O eq 165

On peut considérer aussi uexceptionde joindre un point de passage avec le poin
passage suivant de deux manieres appelées synastritpntrées sur la figu

X YiZi X pYinEng

=g

La position initialeest finale essymétrique si elle satisfait la conditifi®an97] :

Xt X - arctar‘(—yi+1 —X j eq 166
2 Xa~™X

Apres avoir étudié tous les cas pour une altitude comstam continue de dévelopg

I'expression pour toutes les primitives possib
1) Sil'angle decap et de pente ne cange pas pour la configuratimante et I'anle de

pente n'est plus égale a z :

b=0 eq 167

Il faut satisfaire les conditions suivar :

a.
X=X +;l(4+1_ Z)
3 eq 168
a
Yo =Y +—5(2.7 7)

3

ou les parametres, a, et oz remplaces les notio :
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a, =Cosy; coy
a,=siny, cos eq169
a, =siny,

Pour trouver la longueur du chemin qui fait la oexion entre les points, on utilise la
formulation :

L _Xa"X _Yu~"¥Y_ fu— L
) a, a, a,

eq 170

Le systeme d’équations a I'aide duquel on tracghéamin final est présenté

x(s) = x+ osy, coy
y(s)= y+ ssiny; cosy eq 171
z(9)= z+ siny

Pour une configuration parallele, I'angle de cafaetourbure sont identifiés en introduisant

la valeur maximale de la courbure, la torsion esistante :

X(S)=—K"’axfosy‘ (s L)+
K(S):@(ZS— ls) eq 172
7(s) = const

2) L’angle de cap ne change pas entre les points sieaga, mais I'angle de pente est
différent :

a=0

eq 173
bz0

Cette configuration a des caractéristiques d’'uiedn@arce que Il'altitude n’est pas constante

entre les points de passage. Pour vérifier estimmce trouve dans ce cas, on a la condition :

X =X +2(2,,- 7)

a3
a.
Yia =Y *+2(2.,-7) eq 174
0'3
a, = cosy, sinx,,, — siny; a,=- coy COSY,, — CO¥ .= sin
X1 — X X~ X

La longueur du chemin est définie :
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L _Xa"X _Yu"¥Y_ fu— L
) a, a, a,

eq 175

Les relations suivantes sont appliquées pour tlaagremin final :

x(s)= >I<+M[sin(% S+XiJ_SinXiJ

b
_ Lscosyi[ {b J J
y(s)= y————"| cog — st x; |~ cosx; eq 176
b L
z(9)= z+ siny

Les spirales cylindrigues sont connues dans le dwm@e I'aéronautique avec leurs
états d’équilibre. Une des conditions pour un tell équilibré est définie par un taux de
changement du vecteur d'état égal et la force t@si@l de toutes les forces aérodynamiques
est aussi égale a zéro. Dans une manceuvre éqeillbréehicule aérien sera soumis sous les
actions des forces résultantes aérodynamiquesagitagionnelles qui ne sont pas égales a
zéros, tel que les forces d'inertie et les momesetdrifuges et gyroscopiques équilibreront
ces effets.

3) L’'angle de pente n’est plus constant et on a undigaration symeétrique avec un
taux de changement entre I'angle de cap et de ggntétrique :

az0
a+b=0 eq 177
yi+1+)(i+1:yi+)(i

La condition nécessaire doit étre satisfaire pawuyer qu’'on se trouve dans ce type de

configuration :

a.
Xa =X +j($+1_ Z)

3

a.
Vin =Y +—2(7..- 7)
a.

3

eq 178
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4 SN(Ke1 = Xon) = sin(y — X )
a-b

1
crlzg(cos(yi +x)

ou a, =%(Sin(yi £x)+ Cos(l’iﬂ‘)ﬁ;)_‘bcow -)(i)]
a,= —cosyi;l + coy,

Pour calculer la longueur du chemin dans laquedlbstisse curviligne est comprise, on

utilise la notion :

L _Xa X _YuT¥Y_ AT
) o a, a,

eq 179

Pour tracer le chemin final, on peut appliquerystéme d’équations :

X(s) =2(—Sm£8in(a—[fj st ) —Xij— sin(y —Xi)}% SCOg ) + X )+ X

y(s)zz(;l'_sb)(cos(al;bs+yi—)(ij— cody —Xi)]-% ssify +x)* y  cqie0

2(9= ;—ﬂco{i wj— COW)J

4) L’angle de cap n’est pas constant, car on est dansas d'une configuration

antisymétrique :

az0
a-bz0 eq 181

V= Xa=V X

La condition qui prouve qu’on se trouve dans cepaaticulier de la trajectoire totale est :

Q.
Xu=%+2(7.,-7)
a3
eq 182

a.
Vin =Y +—2(7..- 7)
a.

3
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o= ool ) S s )

a+b

aveca, :%(sin(yi —Xi)+C°9(Vi+1+)(l + 1 - cogy +Xi)]

a+b
—-cosy,, + coy/
a, =
a

La longueul. peut étre trouvée a partir de :

L =)§+1_)§ - Y+l_ y - Z+1_ iZ
° 0'1 az a3

eq 183

On trace le chemin avec le systeme d’équationsectibn de I'abscisse curviligne :

x(s)= 2(;‘ib)(sin{a:sbs+yi +)(ij—sin(yi +)(i)]+% scogy - x )+ X
y(s):z(;l::b)[cos(atbsﬂ/i +)(ij— cogy +)(i)j—% ssifly —x)+ y eq 184

2(9)= ;—%(co{% sryij— c0£yi)j

Pour toutes les configurations citées en haut owdarbure et la torsion ne sont pas
exprimées, elles sont calculées a partir d'eq. 158.

5) Une configuration qui réunit I'antisymétrie dangdeix de croissance et décroissance

dont le résultat représente une clatigocentrée est définie par :

a+b#0

a-b#0
Vi~ XaZV =X
ViatXaZV T X

eq 185

La condition qui vérifie I'existence de ce segmsunt le chemin est :

Q.
Xu=%+2(7.,-7)
a3
eq 186

a
Vi = ¥ +j(zm— 7)

3

202



_ Sin(Mu = Xn) = Sin(¥ - X)) + sif(y., + X.1)~ sif{y + x)

Nz 2(a-h) 2(a+ b
oir a, = S0~ Xi) = 0O ~X) | COB ¥ X)= ody +x)
2(a-b) 2(a+b)
_ —cosy,, + coy
> a

La longueur de ce segment entre les deux poinpasieage successifs est calculée par :

L, = X=X _Yu~ Y _ i~ < eq 187
a a, a,

et le trajectoire est trouvée avec le systeme ditgis comme suit :

x(s)=Z(A'ib)isin(albsw+)(ij—sin(yi+)(i)J = b( { st )(ij—sir(yi—)(i)j+

y(s)= (;b(w{—swa cogy + )()J ﬁ( coga—lss Y )(j— cdy )()J y

z(s)= ;—%Lco{%%yij—cosyij

eq 188

Pour une clothimle unitaire une variation linéaire de I'angle datpeet de cap est prise en

compte :
x(s)=x +sx,
y(s)=v+w eq 189
- Xia — X — Yu— XK
Xi L 12 —Ls

La torsion et la courbure ne sont plus linéairegrpes analyser on peut les exprimer a partir

de:

k(8) =¥ + x2cos(y + 1.9
7(s)=(x+2x,9sin(x)

eq 190

La longueur du chemin étre supérieure aux vale@smales des limitations imposées par la

courbure et la torsion maximales qui sont présergéas la forme suivante :
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2 2
Xin~ X sinyi ,)(i+1_)(i sinym '\/(yiﬂ_yi) +()§+1_Xi) COSsy ’
L.2max " ™ s eq 191
(yi+1 _yi)2 +()(i+1 —X )2 COsy .,

K2

max

Pour un cas général, la courbure est choisie @yaéro dans le point initial et dans le point
final. Ceci nous permet d’avoir des valeurs dew&s$ initiales et finales pour I'angle de
pente mises a zéro aussi. Dans ce cas le polynéntterdre trois est I'ordre le plus faible
possible qui vérifie ces conditions sur I'abscissgviligne. Pour les données des angles

I'orientation on obtiendra :

y(s)=as+ as+y x( 3= a % A%y

iv1 /i iv1 ) ' i1~ A ' i +1~ A eq 192
a3:_2(K1|_3y)’a2:3(ijzy) 83:—2()( :ll_s)()’a2:3()( JLg)()
et la courbure sera une fonction de la pente cHdessus :

K(S):S\/(3@S+2§)2+(3613 $24)" cody (9 eq 193

Comme on a défini déja la courbure au début enlad segment entre les points de passage
est égale a zéra{0) =« (L)=0. Pour déterminer la valeur maximale de la courbciest
aussi spécifique, il est préférable de prendrecampte sa valeur maximale qui est atteinte au

milieu de la longueur totale possible pour la comme entre les points. Voici cette relation

présentée sous forme mathématique :

IN

L 3 2 2 Viat ¥
K| = |=——|(Vu—-V) +(x.,—x) cos| A2 "L K 194
[ 2) 2LS \/(J/I+l yl) ()(|+1 )(|) ( 2 j max eq
Les propriétés de continuité des courbes sont ceéSge en considérant que les conditions

finales pour une configuration représentent lesdittoms initiales pour la configuration

suivante.
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