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SOMMAIRE

Ce rapport présente une approche pour résoudre en temps
réels des problémes d'interface dynamique aéronef-navire basés sur
les données de mouvement du navire modifiées par les limites de
stabilités d'hélicoptére. @~ En pratique, 1'Indicateur des périodes
d'appontage (IPA) identifie les périodes de calme du pont en
employant une échelle d'énergie dite index d'énergie. L'index
d'énergie est un scalaire empirique qui quantifie le mouvement
global du pont, par l'agrégation de ses divers degrés de libertés en
fonction des limites mécaniques et dynamiques de 1'aéronef. L'index
emploie huit parameétres et huit coefficients représentant la
quantification de l'interface du mouvement de navire et les limites de
l'aéronef. Les coefficients relatifs sont établis entre les degrés de
libertés et leurs dérivées. Les rapports entre les degrés de libertés
couplés sont établis. Les résultats sont filtrés par les limites de
l'aéronef.

Un plan de test a été concu en 3 phases. Le but de la premiére
phase est de démontrer 1'épreuve du concept. Lors de la deuxiéme
phase, un prototype est developpé. La troisiteme phase du
programme de développement est 1'assemblage d'un systéme a
grande échelle pour l'intégration et les tests & bord des navires. La
premiére phase a été partagée en simulation, assemblage et test d'un
systeme pré-prototypye de 1'TPA. Cet ouvrage traite surtout du

programme de la phase 1.



Le programme de test de simulation est basé sur trois
hypothéses portant sur la fiabilité de l'index d'énergie. L'index
d'énergie doit distinguer entre les divers modeles d'aéronefs pour les
mémes états de mer et les navires. Le temps de montée doit toujours
respecter un délai de temps déterminé. Les caractéristiques de
I'index utilisant les données simulées sont semblables aux résultats
utilisant les données réelles. Selon les résultats du programme de
simulation, plus les contraintes de 1'hélicoptére sont sévéres, plus la
valeur de l'index d'énergie est élévée.

Le temps de montée a varié entre 4 a 5.5 secondes dépendant de
la plate-forme (ou type du navire). Avec plus de 6, 200 exécutions de
la simulation de I'IPA, le temps de montée a toujours respecté un
délai déterminé par les éaractéristiques de la plate-forme et les
limites opérationnelles de l'aéronef. L'TPA calculé par les données
simulées était comparable aux résultats de 1'TPA calculés par les
données réelles. Toujours dans le monde simulé, mais avec les
pilotes d'hélicoptere dans la boucle, les appontages avec ou sans
I'TPA ont été comparés. Pendant le jour sans 1'IPA, les appontages
ont duré aussi longtemps que les appontages avec 'IPA pendant la
nuit. Les appontages de nuit sans I'ITPA duraient 25 secondes de plus
que l'appontage avec I'TPA.

L'expérimentation de I'IPA a débuté en se basant sur la forte
correlation entre la valeur de l'index d'énergie et sa signification
physique. Gréace a une bourse du gouvernement américain, une

boite d'instrumentation du mouvement du navire a été assemblée et



branchée au systéme de conditionnement de signaux et l'ordinateur
de I'TPA afin de réaliser les premiers tests en mer. L'IPA a été testé
a bord de trois frégates (USA et Allemagne). Les résultats montrent
que les temps de montée enregistrés pendant les voyages ont toujours
respecté le délai minimum calculé pour chaque navire. Les temps de
montée provoqués par un déplacement créé par le navire lui-méme
(eg: stabilisateurs hors-phase) sont caractérisés par un temps de
montée inférieur au temps de montée provoqué par des forces
naturelles hydrodynamiques. D'autres tests en mer utilisant un
systéme de prototype de test de la phase 2 et un systéme de grande
échelle de la phase 3, ont montré les mémes effets enregistrés
jusqu'a ici. Les derniers tests ont été réalisés pendant une tempéte
ayant un état de mer 8. De plus, avec les hélicoptéres dans la boucle,
les pilotes ont trouvé le systéme utile comme indicateur du
mouvement du navire relatif a 1'aéronef. Surtout dans une mer
agitée, les opérateurs ont trouvé 1'ITPA trés utile pour l'identification

des meilleurs moments pour les appontages sécuritaires.



ABSTRACT
This report introduces an approach for the solution of real-

time aircraft/ship dynamic interface problems using ship motion
filtered by helicopter stability limits. The Landing Period Designator
(LPD) calculates quiescent periods using the Energy Index scale.
The Energy Index is an empirical scalar quantity developed by the
product of ship motion calculated as a function of helicopter
mechanical and dynamics limits. The Index uses 8 parameters and
8 coefficients which quantifies the relationship between ship motion
and aircraft limits. The coefficients are calculated in three steps. In
the first, the individual degrees-of-freedom are analyzed. The second
the relationship between the degree-of-freedom derivatives and the
coupled degree-of-freedom are established. Finally, the coefficients
are filtered by aircraft operational limits.

A test plan was developed in three phases. The purpose of the
first phase was to demonstrate the proof-of-concept. During the
second phase, a prototype was developed and tested without the pilot
in the loop at-sea. In the third phase, a full-scale system was
developed and tested with the pilot in the loop at-sea. The first phase
was composed of simulation, assembly and test of a pre-prototype
system. This report concentrates on this phase.

The simulation test program was based on three hypothesis
regarding the reliability of the energy index. The energy index must
distinguish between various helicopter models for the same sea and

ship conditions. The rise-time must always respect an inertial delay
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between excitation and ship displacement. Finally, the
characteristics of the index using synthetic (simulated) time history
must resemble a similar result using recorded time histories (for
similar conditions). A basic result of this test program shows the
relationship that the more constrained the helicopter stability limits,
the higher are the energy index values.

Aircraft-ship rise-times vary, depending the ship
characteristics, between 4 to 5.5 seconds (corvette to destroyer class
ships). With more than 6,200 simulation runs of the LPD, the rise-
time delays were always respected. The LPD calculated with
simulated data always resembled similar conditions calculated with
recorded ship motion data. A phase 2 simulation activity used a
aircraft simulator with a pilot in the loop. Shipboard recoveries were
compared with and without the LPD. Recoveries during the day
without the LPD took longer to accomplish than similar conditions
during the night with the LPD. Night-time recoveries without the
LPD took greater than 25 seconds longer than recoveries with the
LPD.

A strong correlation between the LPD value and its physical
significance was established early in phase 1. This prompted the US
Government to award a grant for the assembly of a ship motion
instrumentation system which was connected to the LPD through a
signal conditioning unit. The US Government furnished the means
by which the pre-prototype system could be tested at-sea. By the end
of phase one, the pre-prototype system was tested on three frigates



(US and German) at-sea. The results demonstrate that the rise-time
delays were always within the minimum calculated for the class of
ship. The rise-times were, however, sensitive to ship displacements
produced by the ship which altered its normal hydrodynamic
responses. Example of depressed rise-time was apparently created
by the fin stabilators when they were activated out-of-phase.

End phase 2 and beginning phase 3 continued to show similar
results as documented earlier. Full scale trials (phase 3), operated
the system to sea state 8 (Hurricane Lill) on-board HMS Marlborough
of the Royal Navy (UK). The results demonstrated reliability of the
energy index even in the worst case conditions. Pilot-in-the-loop
evaluations and instrumented helicopter/deck results invariably

evaluated LPD green as level and safe deck for helicopter recovery.
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INTRODUCTION

Malg'ré. la fin des conflits entre l'ouest et l'est par la dissolution de
I'U.R.S.S., la nécessité de surveillance des activités d'exploitation des eaux
prés de nos cotes est toujours présente. Cette nécessité couplée & un désir
d'améliorer les techniques de transport maritime ainsi que les techniques
d'exploitation des ressources maritimes a suscité une réponse de la part
des puissances maritimes par une augmentation des activités de
constructions navales. A l'exception des Etats-Unis et de la France (qui ont
encore des programmes impressionants de lancement de porte-avions et de
croiseurs) les activités de construction navale sont limitées aux petits
bateaux rapides de patrouille. Il s'agit des frégates et des classes de
bateaux encore plus petits. Un paradoxe existe entre la disparition des
grands bateaux et comment permettre a la marine nationale de jouer un
role majeur dans la surveillance des eaux et dans la politique mondiale. I1
s'agit alors d'utiliser un mélange d'équipements tel que des hélicoptéres,
des véhicules télécommandés, etc. C'est une vue ambitieuse mais réaliste
qui demande a l'utilisateur d'adapter intelligemment ses activités en
suivant les contraintes imposées par l'utilisation de petits bateaux afin de
réussir ses objectifs nationaux. L'interface dynamique est formée d'études
qui décrivent les contraintes imposées par l'environnement maritime & un

aéronef associé & un petit navire.



Les opérations d'hélicoptéres & bord de bateaux autres que les porte-avions
sont limitées, en général, par des vents et de la houle. Ces deux facteurs
sont la cause principale du mouvement irrégulier de la coque, mouvement
a six degrés de liberté dont plusieurs peuvent étre couplés. Sur le pont, il en
résulte un écoulement extréme de l'air provoqué par des gradients de
vitesse violents (rafales) et par la turbulence atmosphérique. Ces
conditions climatiques maritimes sont & l'origine des contraintes
opérationnelles et des facteurs de base des études de I'interface dynamique

aéronef-navire.

Ces conditions environnementales peuvent imposer des limites
opérationnelles importantes. La possibilté d'opérations d'hélicoptéres
maritimes & bord d'un navire de 122 m en Mer du Nord, par exemple, est
limitée a 25% pendant les mois hivernaux (Healey, J. Val. 1986).
L'interface dynamique est définie comme étant 1'étude des relaﬁons entre
un véhicule aérien et une plate-forme en mouvement. Les études de
l'interface dynamique sont menées afin de déterminer les limites de
sécurité opérationnelles d'un systéme aéronef-navire. Les études
d'interface dynamique permettent d'améliorer la flexibilité des opérations
aériennes et de réduire les risques dus aux contraintes opérationnelles
(Istchenko, Maj. W.O. et Bossé, Capt. J.M. 1989). Les études d'interface
dynamique aéronef-navire couvrent, par exemple, les analyses des
enveloppes de décollage, l'atterrissage, la manoeuvrabilité, 'engagement et

le désengagement des rotors.
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Depuis le début des essais des opérations aériennes maritimes, pendant la
deuxidme guerre mondiale, les problémes du systéme aéronef-navire sont
étudiés et analysés par les grandes puissances afin de mieux comprendre
les limites des opérations & bord des bateaux. La tache est considérable, les
conditions dynamiques interviennent, l'identification exacte des
parameétres qui provoquent les mouvements devient difficile ou impossible.
Afin de décrire l'environnement des opérations aéronef-navire des
méthodologies empiriques, expérimentales et fréquentielles sont utilisées.
Bien que les mathématiques ne peuvent exprimer la réalité avec
exactitude, le but de I'étude d'interface dynamique est de déterminer les
limites opérationnelles sécuritaires d'un aéronef a bord d'un navire. Ces
analyses permettent aussi d'apporter des améliorations au systéme

aéronef-navire afin d'augmenter les opérations aériennes maritimes.

La flexibilité tactique d'un tel systéme est déterminée par une formule
complexe qui représente l'environnement maritime et la sensibilité de
I'aéronef et du navire. L'organigramme de la figure 1.1 illustre la
complexité de I'équation de l'interface dynamique. La technologie actuelle
ne permet pas de résoudre directement cette équation.

Lors des études d'interface dynamique, les eﬁ'eté environnementaux sont
réduits afin de simplifier les calculs; les changements radicaux de
I'environnement ne peuvent &tre simulés. Cependant, les études
d'interface dynamique permettent I'analyse de l'activité de l'aéronef ou du

navire ainsi que leurs améliorations. Ceci est décrit a la figure 1.1.
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Figure 1.1 - Organigramme d'interface dynamique appliquée
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Les opérations des hélicoptéres a bord des navires sont principalement
limitées par les vents et la houle qui sont la cause des mouvements
irréguliers de la coque. La figure 1.1 indique que les problémes liés a ces
mouvements irréguliers proviennent de la conception méme des navires.
En effet, la configuration physique du bateau pourrait étre a l'origine des
instabilités dynamiques du bateau et de 1'hélicoptére. L'application des
résultats des études de l'interface dynamique produisent des outils pour
les opérations aériennes. Le développement d'aide visuelle d'atterrissage
comme l'indicateur de période d'appontage apporte une amélioration a
l'opération du systéme aéronef-navire. Ce travail porte sur le
développement et la validation d'un systéme d'appontage d'hélicoptére,
c'est-a-dire l'indicateur des périodes d'appontage (IPA). Ce rapport est
divisé en quatre chapitres. En premier lieu, la présentation de la
discipline de l'interface dynamique en fonction de la formation de I'IPA est
présentée. En second lieu, le développement de 1'IPA est discuté & partir
de sa conception comme outil d'indicateur de mouvement de plate-forme.
En troisiéme lieu, les tests de I'PA en employant les simulations sont

exposés. Finalement, les tests effectués en mer sont discutés.



CHAPITRE 1 - INTERFACE DYNAMIQUE AERONEF-NAVIRE

L'indicateur des périodes d'appontage est une application des études de
l'interface dynamique aéronef-navire. L'interface dynamique est définie
comme étant les relations entre un véhicule aérien et une plate-forme en
mouvement (Healey, J. Val. 1986). Les études de l'interface dynamique
sont réalisées afin de minimiser les risques opérationnels en maximisant

la flexibilité tactique d'un systéme aéronef-navire (Carico, D. 1988).

Il existe essentiellement deux catégories d'études d'interface dynamique.
Il s'agit de l'approche expérimentale & bord du navire et de l'approche
analytique par simulation a l'aide d'un systéme informatique (Ferrier, B.
et Semenza, J. 1990). Ces deux types d'analyse sont simultanément utilisés
afin d'apporter une solution au phénoméne d'interface dynamique.

L'étude expérimentale de l'interface dynamique est 1'approche
traditionnelle de recherche. Elle comprend, par exemple, des études de
décollage et d'atterrissage, d'engagement et de désengagement des rotors,
de ravitaillement en vol au-dessus du pont. Les tests de compatibilité ont
pour but d'évaluer la sécurité, l'efficacité et le fonctionnement général du
systéme aéronef. Depuis les premiers essais d'expérimentation aléatoire,

I'interface
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dynamique a évolué en complexité pour devenir une science. Les
méthodologies et processus de test ont été standardisés par les divers
laboratoires tels que le Naval Air Warfare Center Aircraft Divison at
Patuxent River, Maryland aux Etats-Unis ou le Natinaal Luchten
Ruimtevaartlaboratorium (NRL) aux Pays-Bas. Ces différents laboratoires
inteégrent diverses approches de test dont, par exemple, l'analyse en
soufflerie avec expérimentation physique & bord du bateau. Les véhicules
aériens sont également équipés d'instruments servant a enregistrer
plusieurs parameétres des opérations maritimes (Hoekstra, T., Fang, R.

Leijnse, G. et Renirre, L. 1978).

Bien qu'il y ait plusieurs objectifs de test & bord du bateau, les travaux sont
principalement orientés vers l'identification et l'expansion des enveloppes
opérationnelles d'atterrissage et de décollage. La procédure de test consiste
a utiliser un hélicoptére effectuant des décollages et atterissages dans des
conditions précisément définies, principalement les conditions
environnementales et I'état du bateau. Par exemple, un test d'enveloppe
opérationnelle comprend (Lescher, Lt. W.K. 1988):

a.- position du pilote variée (fauteuil a droite ou & gauche).

b- appontages sur pont libre ou a l'aide d'un systéme de

manutention de jour ou de soir.

c- approche d'appontage suivant une ligne directe par la poupe

d- conditions de visibilité réduites testées

autres: documentation des effets de gaz d'éhappement sur les efforts

de décollage et d'appontage.
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Afin de couvrir les composantes du test décrit ci-haut, 194 appontages
doivent étre effectués en 29.9 heures de vol.

Chaque exercice est évalué par le pilote en employant une échelle appelée
"Pilot Rating Scale" (échelle d'évaluation du pilote). C'est un jugement
subjectif du pilote sur l'évaluation de la charge de travail pour
l'accomplissement d'un atterrissage et d'un décollage sécuritaire (voir le
tableau 1.1). Cette charge de travail est une évaluation du temps ou le
pilote est occupé avec des systémes de commande et de contrdle, des
qualités de vol du véhicule ainsi que de la performance générale en milieu

maritime (Ferrier, B. et Semenza, J. 1990).

Les enveloppes opérationnelles sont définies pour les conditions
environnementales de jour et de nuit. D'autres analyses, telle I'évaluation
des équipements aéronautiques des bateaux, sont plus spécifiques, donc
plus faciles a étudier (Curtis, LCdr. J. T., Lescher, Lt(N). W.K., et Long, K.
1988).



TABLEAU 1.1- Echelle d'évaluation de décollage et d'atterrissage du pilote
(Pilot Rating Scale ou PRS).
Evaluation Effort de pilotage Définition .
PRS-1 minimum Aucun probléeme &
: accomplir une téiche
PRS-2 passable Opération en général
sécuritaire
(limite normale
____d'opération)
PRS-3 maximum Limite absolue pour
la réussite d'un
atterrissage

(trés dangereux pour
les pilotes ayant peu

d'expérience)
PRS4 non-acceptable Les pilotes
expérimentés

sont trés occupés a
maintenir le
contréle du véhicule

Les enveloppes de manutention sur le pont du navire sont le résultat de
plusieurs études du véhicule sur le pont, dans le hangar ainsi que lors du
transfert entre les deux. Les analyses des conditions du bateau (le véhicule
contraint ou non-contraint) ainsi que la configuration du véhicule soit le
fuselage ou la position de repliage des pales, sont faites individuellement.
Les données de dégagement du pont sont obtenues lors de tests statiques
(au port) et lors de tests dynamiques (en mer) a‘.rec un véhicule aérien sous
différentes configurations; par exemple, le véhicule peut étre vide ou plein
d'essence, le rotor en position de remisage ou de vol (Hammond, Lt(N) et
Duboir, J. 1986). Les analyses d'engagement et de désengagement du rotor
ainsi que l'enregistrement de sillage provoqué par 1'écoulement de l'air a
coté de la superstructure du navire sur le pont sont réalisés par des tests en

mer.
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L'étude analytique de l'interface dynamique est basée sur la modélisation
mathématique et la simulation informatique. Cette approche peut servir a
compléter les tests en vol servant & l'identification des limites
opérationnelles de n'importe quelle combinaison aéronef-navire par la

simulation:

1. du mouvement du bateau;
2. du mouvement du véhicule sur le pont;

3. des conditions opérationnelles en conditions difficiles.

Les processus de 'étude analytique de l'interface dynamique consistent au
traitement systématique de grandes quantités de données (O'Reilly, P.J.F.
1985). Les premiers développements dans le domaine de la simulation
informatique ont porté sur la définition précise du mouvement d'un bateau
a l'aide de logiciels tel "Ship Motion Program" (SMP). Ces logiciels ont
permis de prédire (Meyers, W., Applebee, T., Baitis, A. E. 1981) les
réponses des structures navales soumises & des mouvements de vagues
(Ochi, M. et Bales, S. 1977). Les résultats d'analyse permettent de prédire
les vitesses et accélerations des structures navales produites par les forces

d'inertie de la houle.
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Peu aprés la publication de la série SMP initiale, O'Reilly a publié la
premiére version du programme d'interface dynamique aéronef-navire
(O'Reilly, P.J.F. 1974): Ce projet d'analyse de fréquence est basé sur les
théories de Korvin-Kroukovsky (1961), Michel St.Dénis (1953), et Willard
Pierson (1963). L'utilisation de l'approche d'O'Reilly a été suggérée par le
NAWC en 1983 (Carico, D. et Madey, Cdr. S. 1984). Toutefois, les
ressources informatiques nécessaires dépassaient les capacités limitées
des ordinateurs de I'époque. Le projet a donc été annulé. Aujourd'hui, les
limites des systémes informatiques sont beaucoup moindres; en revanche
les limites expérimentales sont devenues plus importantes (voir le tableau
1.2).

Le processus d'étude analytique, bien que simple en soi & résourdre,
comporte des difficultés qui empéchent le remplacement complet de 1'étude
expérimentale. A titre d'exemple, la vérification des enveloppes
opérationnelles nécessite toujours l'utilisation de tests. Cependant le
processus analytique de 1'étude de l'interface dynamique permet de réduire
le colit et le temps requis d'analyse (Carico, D. et Medey, Cdr. S. 1984).



Tableau 1.2- Etude analytique d'interface dynamique, limites

d'analyse

Limites WM$

Limites analyti

aéronef-navire

Disponibilité de la combinaison

Disponibilité du systéme
informatique

Climat imprévisible

Modeéle d'analyse de n'importe
quelle condition climatique

Etat de la mer imprévisible

Modéle d'analyse de n'importe
quelle condition maritime

Déplacement nécessaire

Expériences faites en laboratoire

Coiliteux

Coits fixes des équipements
informatiques (cofits variables
faibles)

Nécessite beaucoup de temps

Simulations en traitement par
lots

Dangereux

Aucun risque pour le chercheur

et les équipages

L'indicateur des périodes d'appontage est un derivé de la Simulation du

mouvement de navire (SMS) et de la simulation de l'interface dynamique

aéronef-navire. Les simulations ont été congues par le Dr Peter J. F.

O'Reilly sous contrat avec 'USN pour le soutient du programme V-22
(O'Reilly, P.J.F. 1974). La philosophie de la simulation du mouvement de
navire est I'application et le traitement des spectres probabilistes (spectre

de la mer x les fonctions de transfert du navire) afin d'obtenir des mesures

déterminantes (les historiques du mouvement de navire).
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Avant de procéder a la formulation du modéle de I'TPA et du mouvement
du navire en fonction des limites de 1'hélicoptére, veuillez consulter les
principes généraux présentés en annexe A. Le sommaire des calculs de la
simulation du mouvement de navire est fourni en tableau 1.3. Tel
qu'indiqué en annexe A, le spectre de réponse du systéme mer-navire est
obtenu comme le produit du spectre de la mer et les fonctions de transfert
décrivant le navire. La sommation de toutes des fréquences (sur temps)
produit un historiques du mouvement du navire. Les applications des
études de l'interface dynamique sont trés nombreuses. La conception des
systémes tels que le train d'atterrissage de 1'hélicoptére et le systéme de
manutention d'hélicoptére en sont des exemples. Plus souvent, les études

sont employées pour 1'établissement des limites opérationnelles.

1.2.1-Calcul d'enveloppes opérationnelles

Le but principal de la simulation est la détermination des limites
opérationnelles d'un véhicule aérien sur le pont. Le programme
d'interface dynamique est une représentation mathématique des
conditions qui déterminent la probabilité qu'a un véhicule ‘aérien sur le
pont d'un bateau en mouvement d'étre disponible pour des missions. Les
facteurs pouvant limiter la disponibilité sont 1¢é mouvement du bateau, la
turbulence sur le pont, l'effet de sillage provoqué par l'écoulement autour
de la superstructure et les conditions physiques du bateau, soi les
différents obstacles ou 1'état du pont. Il est possible d'identifier les

enveloppes de décollage et d'atterrissage, de faire les études d'impact sur
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le pont, d'efficacité des systémes de visualisation (Indicateur de Période
d'Atterrissage), d'atterrissage (RAST) et de stabilisation du bateau. Le but
des études est de déterminer les enveloppes opérationnelles de
manutention sur le pont du navire pour la combinaison hélicoptére-navire

choisie.
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Les enveloppes de manutention sur le pont du navire dites "Deck
Handling" ou "Deck Security” sont le résultat des études des activités
sensibles au mouvement du navire, soit par exemple, la manipulation
d'un véhicule aérien sur le pont. Bien que les études peuvent porter sur
n‘importe quelle combinaison aéronef-navire, il sera question ici des
combinaisons hélicoptére - petit navire comme les frégates et les
destroyers. En simulation d'interface dynamique, une limite est définie
au moment ol un incident est identifié. L'incident est défini par un
renversement en roulis ou en tangage de l'appareil, un glissement du
train d'atterrissage sur le pont ou l'indication d'un décollage non contrdlé.
Un incident peut étre identifié au moment de l'atterrissage, du décollage
ou du transfert de I'hélicoptére entre le hangar et 'extérieur. Les études
des enveloppes de limite de manutention déterminent les limites de
renversement d'un véhicule aérien, la liberté de mouvement sur le pont

ainsi que les forces d'attachement sur le train d'atterrissage.

Les véhicules d'opération de type VIOL ou STOVL sont généralement
utilisés par les flottes internationales pour accomplir des taches de
reconnaissance, communication, approvisionnement, attaque et défense
aériennes (Westra, D et Lintern, G. 1981). Les limites opérationnelles sont
I'espace restreint, l'instabilité du pont provoquée par le mouvement des
vagues et 1'écoulement de l'air en régime turbulent. Le tableau 14
présente diverses matrices de tests et d'analyses des enveloppes de

manutention.
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Tableau 1.4- Matrice de tests et d'analyses possibles pour le développement
d'envelo, de manuiention sur le pont du navire.

Position de Aéronef Aéronef
'aéronef retenu non-retenu
Sur le pont Analyse des Limites opération-
| modes de fixation nelles de sécurité
Processus de Analyse du Bris du systéme
 transfert systeme RAST* RAST
Dans le hangar Analyse des modes Analyse des
de fixation mouvements cri-
tiques en conditions
difficiles

*. RAST= systéme de manutention automatique d'hélicopteére.

Lors de cette étude, ‘le véhicule aérien a été programmé dans sa
configuration la plus sensible au point de vue de la stabilité, mais toutefois
opérationnel. Le centre de gravité est situé a2 une hauteur élevée et le poids
du véhicule en mission est minimal. Le véhicule est libre et non restreint.
Les rotors sont dépliés et libres de tourner. Le fuselage est aussi déplié,
mais restreint dans une configuration de vol. L'hélicoptére est positionné
au centre de la cible. Le train d'atterrissage est situé sur la ligne de centre
du bateau avec un angle négatif de vingt degrés permettant une déflection

maximale.

La construction des enveloppes opérationnelles nécessite plusieurs
éxécutions du programme informatique de simulation. Les limiiges
opérationnelles sont atteintes lorsqu'un incident de renversement en roulis
ou tangage, une glissade ou un décollage non contrdlé est identifié. Il suffit
qu'un incident ait été identifié & un seul point d'intérét pour que l'opération

soit a l'extérieur des limites acceptables.
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Plusieurs méthodes de représentation graphique des résultats ont été
évaluées. Les courbes utilisées sont des enveloppes traditionnelles de
décollage et d'appontage modifées pour l'interface dynamique sur le pont
sans référence aux effets aérodynamiques de rotor. Selon le directeur de
recherche de la division des hélicoptéeres du NATC, les enveloppes des
limites opérationnelles de manutention sont uniques et trés applicables
aux systémes de test d'interface dynamique (Carico, D. 1991. Hutchins, D.
1991). Un exemple d'enveloppe opérationnelle d'un hélicoptére & bord d'un
navire est présenté a la figure 1.2. Le graphique a été tracé en fonction des

parametres décrits précédemment.

Figure 1.2- Graphique polaire décrivant des limites opérationnelles
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La figure 1.2 représente les limites opérationnelles d'un aéronef sur le
pont d'un navire. Le graphique est partagé en angles relatifs (en degrés)
avec le navire positionné sur l'équateur du graphique orienté vers O
degrés. Chaque cercle concentrique représente une hauteur significative
de la houle qui est mesurée en meétres. La région a l'intérieur des limites

opérationnelles est indiquée par le secteur coloré ou foncé.



CHAPITRE 2 - LE DEVELOPPEMENT DE L'TPA, UN EXERCICE
EMPIRIQUE

2.0- L'Indicateur des périodes d'appontage (IPA), les généralités

Un exemple d'application de la simulation de l'interface dynamique
aéronef-navire est le développement d'un appareil de 'feu de trafic de
circulation' qui s'appelle indicateur de période d'appontage (IPA) ou en
anglais " Landing Period Designator" (ou LPD). L'indicateur de période
d'appontage est un projet de recherche académique. L'appareil fournit
I'information en temps réel des conditions du pont pour n'importe quelle
condition de mer. Il a été con¢u pour réduire la charge imposée au pilote
du véhicule aérien pendant la procédure d'appontage. Le but de I'TPA est
de fournir a tout instant, sur place et en temps réel, une indication de
l'amplitude du mouvement du navire afin d'aider & accomplir
sécuritairement des tiches affectées par le mouvement (e.g. appontage

d'aéronef).

L'TPA identifie les périodes de tranquilité du pont en employant une
échelle d'énergie dite index d'énergie. Il est calibré pour une combinaison
spécifique aéronef-bateau. L'index d'énergie est présentement composé de
huit termes qui représentent les degrés de liberté de mouvement qui sont
calibrés par des coéfficients variables. Par optimisation, ils s'ajustent en

réponse au mouvement du pont.
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L'échelle a été partagée en trois niveaux d'énergie: bas, moyen et haut. Le
niveau d'énergie ou un incident aéronef-navire va se produire s'appelle la
condition rouge. Le mniveau d'énergie moyen correspondant a une
probabilité élevée d'un incident aéronef-navire est la condition jaune. Le
dernier niveau (niveau d'énergie bas) est divisé en condition verte et
condition ou la situation physique ne peut changer vers le seuil rouge dans

un intervalle de cinq secondes.

Le standard de seuil illustré a la figure 2.1 est une fagon
d'interpréter qualitativement les activités du pont pour une combinaison
aéronef-navire. Les résultats sont présentés aux opérateurs: le pilote du

véhicule et/ou le capitaine du navire.
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Figure 2.1- Standard de seuil de l'index d'énergie

2.1 - Interprétation empirique de l'environnement

La figure 1.1 a montré le probléme global que 1'IPA a besoin de
résoudre. En effet, 'TPA doit fonctionner dans la couche limite entre les
mondes atmosphérique et océanographique. Comme présentement congu,
I'TPA fournit & l'opérateur (pilote d'hélicoptére) une interprétation en
temps réel du systéme global dans la couche limite manifestée par le
mouvement du navire en fonction des limites mécaniques et dynamiques
de l'hélicoptere. Puisque les masses d'air et la circulation

océanographique se meuvent sous l'influence de facteurs et de lois
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physiques suivant un modéle empirique qui est par sa nature imprécis,
pourquoi ne pas développer un modéle comportant des équations précises
hydrodynamiques et thermodynamiques, par exemple afin de créer une
prévision numérique? La réponse est en deux parties. En premier lieu, les
formulations numériques représentant les équations d'état, demandent un
calcul intense qui ne peut donner une réponse en temps réel. En second
lieu, la technologie de la prévision du temps, par exemple, n'est encore
qu'un art trés empirique (Queney, P. .1974). La description de la
circulation maritime pose les mémes problémes. Cependant, notre intérét
se situe au niveau de la couche limite entre les deux fluides. La houle est
surtout une manifestation de perte d'énergie due a la circulation de
I'atmosphere frottant la surface de la mer. Cette couche est appelée la

couche de mélangement (Thomson, L. 1973).

La description d'un navire exposé a la couche limite décrite
précédemment est traitée en annexe A. Les mouvements du navire sont
essentiellement des oscillations provoquées par la transmission d'énergie
venant des vagues de la mer sur la structure rigide du navire
(Blagoveshchensky, S. 1982). La réponse du bateau est définie par la
résistance créée par la houle lors du passage du bateau. Cette réponse est
le résultat des forces, sur la coque, provoquées par des systémes

dynamiques et hydro-dynamiques provenant de la houle. En résumé, la
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définition du mouvement du navire numérique provoqué par une vague
irréguliére, qui est créée elle-méme par la circulation atmospheérique, est
obtenue par la sommation des composantes de vagues réguliéres définies
par leur amplitude, calculées des densités spectrales, avec des phases
angulaires aléatoires de distribution uniforme. Cette formulation n'a

aucune application en temps réel.

La méthodologie empirique débute avec la formulation d'un modéle
analogique d'un processus d'intérét. L'IPA est un modéle analogique des
processus physiques des relations entre atmosphére-océan-navire-
hélicoptére. Ce modéle est utilisé pour aider & la compréhension
scientifique des aspects divers de la réalité (Harvey, D. 1979). La structure
des relations établies d'un modele accepté peut former la base d'analogies
pour une structure de relations moins comprises (Amedeo, D et Golledge,
R. 1980). En effet, les descriptions mathématiques des mouvements du
navire et ces influences sur la stabilité d'hélicoptére (Annexe A) ont fourni
les structures d'analogies pour la formulation de I'IPA. Finalement, un
modeéle empirique (les relations analogiques) est normalement exploitable
dans un domaine de conditions précises (des limites de validité). Puisque
I'IPA est basé sur un modéle trés complet concernant le mouvement du
navire, les limites imposées sur le modéle analogique (I'IPA) sont moins
restrictives. Une hypothése avancée dans cette étude est que I'PA est une
formule applicable avec certaines modifications a tous combinasions

d’aéronef-navire.



de l'indica de période d'a

L'idée pour le développement d'un indicateur a commencé, comme
plusieurs autres études d'interface dynamique, dans le groupe maritime
formé des sociétés Bell Helicopter Textron (Ft.Worth, Texas), McDonnell
Douglas Helicopter Company (Mesa, Arizona), USN Dynamic Interface
Département du NATC (Patuxent River, Maryland), USN David Taylor
Research Center (Washington, D.C.) ainsi que des centres d'études
avancées des universités américaines UCLA et USC (Los Angeles). Le
coeur de I'IPA est la formulation empirique dite "index d'énergie" qui a été
concue comme un projet d'étude a la Polytechnique et une activité passe-
temps & Canadair. L'index d'énergie essaie de décrire un systéme
dynamique et complexe. L'index décrit l'interface entre 1'atmosphére et la
mer via le mouvement d'une plate-forme en fonction d'un véhicule aérien.
La formulation de l'index est basée sur des déplacements observés d'un
véhicule exposé a certaines conditions environmentales de la méme fagon
que des classifications météorologiques/climatologiques sont calculées
(Critchfield, H. 1983). Une classification météorologique peut étre calculée
en fonction de la réponse de la végétation ou de I'humidité aux processus
météorologiques. L'index d'énergie fourni une "prévision" de la réponse

d'un véhicule aérien aux mouvements observés d'une plate-forme.
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Etant donné tous les systémes complexes traités par la question
d'appontage d'un véhicule aérien, un index a été considéré comme la
meilleure représentation, en temps réel, pour l'identification des périodes
ol les mouvements de la plate-forme sont acceptables pour l'appontage
d'un véhicule aérien (Love, J., Upton, J., O'Reilly, J.F.P. 1976).
L'hypothése dominante appliquée dans la formulation de l'index porte sur
le déphasage entre l'accélération et le déplacement d'une masse
importante sur la mer. Le concept contient la réduction des données a six
degrés-de-liberté du mouvement de navire, les limites dynamiques et
mécaniques d'un véhicule aérien, et l'expérience de pilotage d'un
opérateur d'un véhicule aérien a une valeur "scalar" empirique. Le calcul
de l'index exploite des termes de déplacement, vitesse et accélération qui
procurent une indication du mouvement du navire dans un avenir

rapproché.

Un algorithme préliminaire a été identifié afin de mesurer les périodes de
tranquillités dans le mouvement du navire. Cet algorithme est représenté

par I'équation 2.1 (O'Reilly, J.P.F. 1983).

El= (22 + 2 + y2 + y2 + 22 4+ z22)1/2 (2.1)

El= index d'énergie
x - mouvement du navire longitudinal a la cible
y - mouvement du navire latéral a la cible

z - mouvement du navire vertical a la cible



La formule 2.1 a été testée & bord du navire américain USS Koelsch.
Les résultats de ces tests ont démontré qu'il était possible d'identifier entre
les périodes d'amplitudes de petits mouvements et les mouvements du
navire en période agitée en employant un index. Deux conclusions ont été
formulées suite aux tests: 1) introduire un systéme de coefficients-lestés
relié aux limites opérationnelles d'aéronef et 2) quantifier le déphasage
entre l'accélération et le déplacement modifié par le systéme de coefficient
(Love,d., Upton., O'Reilly, J.F.P. 1976). C'est avec la deuxiéme conclusion
que la notion de temps de montée (rise-time) ou temps nécessaire pour
déplacer le navire d'une position stable & une position inacceptable pour
l'appontage est apparue. L'IPA est devenu un exercice académique 2 la
suite des premiers tests & bord du navire USS Koelsch en 1975 (LPD Mk I)
et I'introduction d'un systéme de coefficients statiques. La définition des
degrés de liberté a été proposée dans le cadre du projet LPD Mk II (1976-
1984). L'algorithme a évolué pour donner:

ElI= (8152 + s9y™2 + 53 2'2 + 842"2 + 55 02 + 5602 + 3702 + 5g0'2)1/2 (2.2)
ou:
s = coefficient lesté statique représentatif de 1'aéronef
¢ = roulis du navire

0 = tangage du navire
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Le développement de la présente version de 1'TPA (LPD Mk III) a
débuté aprés la création d'un groupe des systémes maritimes & Canadair
(1988) et l'entrée de l'ingénieur principal a 1'Ecole Polytechnique de
Montréal (1989). Le projet reste un programme académique subventionné
par le projet d'interface dynamique de la division des systémes de défense a
Canadair. Depuis 1990, une nouvelle philosophie a émergé. Les
coefficients sont calculés en trois étapes: par degré-de-liberté, par degré-de-
liberté couplé et par limite opérationnelle d'aéronef. En IPA Mk II, les
coefficients étaient statiques. Chaque fois que le navire changeait de cap,
sa vitesse ou la mer a rapidement changé son caractére et les coefficients
n'étaient plus valides. Par contre, avec le nouvel algorithme les
coefficients sont calculés de facon dynamique (Ferrier, B., Polvi, Lt. (N) H.,
Thibodeau, F. 1991). L'algorithme est présenté dans la section qui suit.

2.3- Index d'énergie

Comme indiqué précédement, l'indicateur de période d'appontage
est basé sur une échelle appelée index d'énergie. L'index d'énergie est un
scalaire empirique qui quantifie le mouvement global du pont, incluant le
point d'appontage, par l'agrégation de ses divers degrés-de-liberté en
fonction des limites mécaniques et dynamiques de l'aéronef, du systeme de

manutention et de l'expérience du pilote. L'index est donné par:



IE= A1(0)2 +A2() )2 +A30)2 +A4(h )2 +
A5(Vt )2 +Ae(Vt )2 +A7(It )2 +AsTt 2 (23)

ou: ¢ = déplacement angulaire en roulis
0 = déplacement angulaire en tangage
Vt = mouvement vertical
Lt = mouvement latéral

(Vt et Lt sont exprimés dans le plan de référence du navire en
équilibre).

Les limites de chaque véhicule aérien sont programmées. Elles sont
calculées analytiquement ou expérimentalement. Les facteurs principaux
qui déterminent les limites du mouvement du pont du bateau lors de
I'atterrissage sont l'intégrité structurale et la manoeuvrabilité. A titre
d'exemple, la force de l'impact lors de l'atterrissage peut étre non
acceptable tout en maintenant l'intégrité de la structure ou bien la
dispersion de l'atterrisage peut étre élevée en comparaison avec la

grandeur du pont du bateau ou la proximité de la superstructure.

Selon l'équation 2.3, l'index emploie huit parameétres et huit
coefficients représentant l'interface du mouvement du navire et les limites
de l'aéronef. Quatre degrés-de-liberté ont été identifiés comme étant les
impacts les plus importants selon la stabilité de 1'aéronef. Cependant, les
deux autres degrés-de-liberté sont surveillés dans le cadre de limites

moins importantes. Le but de la simplification du calcul est d'assurer la
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fiabilité du calcul en temps réel. L'interface entre aéronef et navire est le
produit du calcul des coefficients.

Le calcul des coefficients dynamiques est fait en trois étapes qui sont
accomplies simultanément. En premier lieu, les coefficients relatifs sont
établis entre les quatres degrés-de-libertés et leurs derivées. Un rapport
est établi entre roulis et vitesse angulaire de roulis, tangage et vitesse
angulaire de tangage, vitesse latérale et accélération latérale, vitesse
verticale et accélération verticale. Les rapports entre ces variables sont
directement reliés a la vitesse du navire, le cap relatif de la houle, la

hauteur significative de la houle et la période entre les vagues.

Eq.24
A1 ] (All e A12 ¢ A13 )
A2 A21 e A22 ¢ A23
A3 A31 e A32 ¢ A33
A= A4 _J Adl e A42 o A43 .
~{ A5 | T | A51 e« A52 ¢ A53
A6 A61 ¢ A62 ¢ A63
A7 ATl ¢ A72 ¢ A73
A8 LAS81 e A82 ¢ A83 J

En deuxiéme lieu, les rapports entre les degrés-de-liberté couplés sont
établis. Les degrés-de-liberté couplés sont roulis et mouvement latéral et
tantage et mouvement vertical. Nous définissons degrés-de-liberté couplé
comme étant un mouvement complexe sans possiblité d'exister
indépendement 'un et de 'autre dans les conditions normales. Tangage

et mouvement vertical existent ceuplés cependant ils ne sont pas souvent
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en phase. Le délai de phase entre des degrés-de-liberté couplés contribue a
la stabilité de I'index d'énergie. Tel que découvert pendant cette étude, le
pic en tangage apparait un moment en temps, (t), avant le pic couplé en

mouvement vertical.

En troisitme lieu, les limites dynamiques et structurelles de
I'aéronef sont introduites. Le produit des éléments (équation 2.4) All, A23,
etc. crée les coefficients de l'index d'énergie en temps réel. Lorsque les
coefficients sont calculés, la valeur de l'index d'énergie est en suite

déterminée et comparée au seuil établi pour l'activité.

L'interprétation de la quantité scalaire de l'index d'énergie fait
I'objet de beaucoup d'études. La valeur absolue de l'index d'énergie doit
correspondre & une condition physique réelle et 2 une combinaison
aéronef-navire spécifique. Pour plus de simplicité, 1'échelle de l'index
d'énergie a été divisée en quatre zones de sécurité s'apparentant a l'échelle
américaine de difficulté de pilotage ou "pilot rating scale" (Ferrier, B.,
Semenza, J. 1990). La définition de chaque zone de sécurité du pont est
déterminée par l'utilisateur. La définition de chaque zone de sécurité est

indiquée dans le tableau 2.1 .



Tableau 2.1 - Définition des zones de sécurité de 'IPA

COULEUR
VERT CLIGNOTANT

INDICATION
Treés sécuritaire, pont
tranquille pendant au moins

cinq secondes (FFG-USN)

VERT Sécuritaire, petites accél-
érations détectées

JAUNE Attention, le niveau d'énergie
est élevé, le pont est en
mouvement limité.

ROUGE Danger, le niveau d'énergie est

tres élevé, le pont est
en mouvement au-déla des
limites acceptables pour le

véhicule aérien.

32

La valeur de l'index d'énergie est en corrélation avec le niveau des énergies

cinétique et potentielle retenu par le navire. Lorsque la valeur de l'index

est faible (petite), le navire est stable et le mouvement du navire est

également petit. Lorsque la valeur est inférieure au seuil de danger, le

mouvement du navire est acceptable pour l'appontage d'hélicoptére.

Le

navire ne peut passer d'une position stable & une condition dangereuse que

par l'introduction d'une quantité trés importante d'énergie en provenance

de la houle. Le délai en temps de l'introduction d'énergie venant de la



33

houle au niveau du navire est expérimentalement calculé. Pour la masse
d'un navire de la classe du FFG Oliver Hazard Perry, le temps de montée

est de 40 minutes.

2.4- Développement des seuils

Les seuils représentant les diverses formes de disponibilité de la
piste (ou sécurité) pour un systéme d'aéronef-navire sont directement
reliés & la combinaison des caractéristiques du navire (mesurées), des
limites dynamiques et mécaniques de l'aéronef (définies), des facteurs
humains (expérience du pilote) et du temps de montée minimum entre les
lignes du vert clignotant (trés sécuritaire) et du rouge (danger). Les
limites de l'aéronef sont identifiées par mesures ou par calculs (voir le
tableau 2.2). Les caractéristiques du navire sont mesurées en temps réel
par instrumentation. La démarcation entre ligne de danger et ligne tres
sécuritaire est faite grice a l'expérience de plusieurs cas de simulation
puis completée en mer. Les parameétres d'impact les plus importants
physiquement sont la masse et la configuration du navire. Le temps de
montée est typiquement d'environ cinq secondes pour la masse et la
configuration d'un navire de classe Olivier Hazard Perry (FF'G) de la flotte
américaine. Avec l'application de la ligne rouge un peu plus haute que la
position minimale (cinq secondes), il est possible de s'ajuster selon
l'expérience du pilote. C'est-a-dire, la ligne rouge est tracée plus

libéralement pour un pilote expérimenté (a besoin de moins de
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temps pour apponter) qu'avec un pilote débutant qui a besoin de plus de
marge de sécurité.

Tableau 2.2. Limites du mouvement de navire

par hélicoptére et pays.
Limite par SEAKING SEAKING
DDL (Canada) (Etats-Unis)
roulis 10 degres 15 degres
 tangage 02 degrés 03 degres
Y' 01 pi/sec 1 pi/sec
Z' 08 pi/sec 08 pi/sec

Une limite est définie par l'impact que ce mouvement du navire peut
apporter sur l'intégrité structurale ou la réponse dynamique de
I'hélicopteére. Si une condition du mouvement de navire est supérieure a
une spécification opérationnelle, une limite est identifiée. La somme de
ces limites donne la position de la ligne rouge qui est tracée sur l'échelle de

I'index d'énergie.

Toutes les valeurs de I'index d'énergie inférieures a la ligne rouge
(en-dessous de la ligne) représentent des conditions de la combinaison
aéronef-navire acceptables & l'appontage. La ligne rouge est absolue.
L'appontage au feu rouge expose l'hélicoptéere a des mouvements
supérieurs aux limites acceptables pour I'hélicoptére et peut provoquer un

incident soit mécanique (surchargement d'amortisseur) ou dynamique
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(renversement). La ligne est donc tracée a plusieurs échelons inférieurs a

la position absolue. Cette mesure conservatrice est dictée par la prudence.

Lorsque le feu est autre que rouge, la piste est disponible pour un
appontage. Afin de profiter des contraintes physiques du mouvement de
navire, un opérateur doit attendre le feu vert clignotant. Physiquement,
I'énergie potentielle transférée de la houle a la structure du navire est
insuffisante pour placer le navire dans une position dangereuse sans un
certain délai (le temps de montée ou le temps de tombée). Le programme
de test utilisé pour la validation des hypothéses de l'index d'énergie est

présenté dans le chapitre suivant.



CHAPITRE 3 - TESTS DE LTPA, SIMULATION

Un plan de test et de développement a été proposé en 1992. Le plan a
été congu en trois phases de tests et de développement. Lors de la premiére
phase, le but est de démontrer le concept. Les activités principales sont la

- programmation, l'assemblage et le test d'un systéme pré-prototype de
I'I[PA. Un projet de démonstration a été proposé afin de montrer que la
théorie de l'index d'énergie est faisable et qu'un systéme fonctionnel en
temps-réel est utilisable. |

Avec la phase deux, un prototype est développé. L'assemblage de
deux bancs d'essai du systéme de I'IPA a été proposé. Un systéme sera
consacré aux tests a bord des navires pendant que l'autre systéme sera le
systéme de référence gardé en laboratoire. Chaque systéme sera composé
d'un systéme informatique personnel, une boite d'instrumentation pour la
mesure du mouvement de navire, et des périphériques comme un
indicateur lumineux. La troisieme phase du programme de
développement est l'assemblage d'un systéeme a grande échelle pour
l'intégration a bord des navires. Normalement l'indicateur lumineux sera
intégré dans le systéme de visualisation existant (la barre d'horizon) qui est
attaché a la face du hangar. Ce rapport présente les résultats de la

premiére phase du programme.
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8.1- Test de triple hypothése

Les activités principales de la premiére phase du programme de test
et de développement ont été la calibration de l'index d'énergie, la conception
et 'assemblage d'un systéme portatif de I'IPA et les tests en mer a bord de

navires du systéme portatif.

La calibration de 1'TPA a été réalisée par les données du mouvement
de navire simulées et les données enregistrées. Le programme de tests de
simulation est basé sur trois hypotheéses portant sur la fiabilité pour l'index
d'énergie d'interpréter la condition du mouvement de navire en fonction de

I'aéronef.

1.- L'index d'énergie doit étre assez sensible pour distinguer entre les

aéronefs employés pour les mémes états de mer et navires.

2.- Le temps de montée (entre la zone de sécurité de pont tranquille et la
zone de sécurité de pont dangereux) doit toujours respecter un
delai de temps déterminé (A t>= 3,4,5,+ secondes) dépendant

des caractéristiques du navire.
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3.- Les résultats de l'index d'énergie utilisant les données simulées sont
semblables aux résultats de l'index d'énergie utilisant les

données réelles.

Les données utilisées pendant le programme de tests ont été créées
par la simulation du mouvement de navire ou "SMS" (voir annexe A) pour
les données simulées, enregistrées par une boite d'instrumentation "SMP"
pour les données réelles, et une table de cadence ou "rate table" pour les
données imaginaires. La premiére partie a utilisé les données simulées
selon une matrice de test. La figure 3.1 mc‘)ntre l'organigramme des
calculs. Le tableau 3.1 fournit la matrice de tests. Les modéles principaux
employés pendant le programme de tests ont été la frégate FFG 37 de la
flotte américaine (voir le tableau 3.2 pour un sommaire et l'annexe B pour
la description détaillée du SMP93) et les hélicopteres SEAKING qui sont
designés H-3 aux Etats-Unis et CH-124 au Canada , le Merlin ou EH-101
(voir le tableau 3.3 et 3.4) et le CL-227 véhicule télécommandé.

Selon la matrice de tests, plus de 600 exécutions des programmes
SMS-IPA ont été éffectuées ce qui a généré plus de 2000 scénarios
environnementaux (Muntigl, J. et Ferrier, B. 1992) qui représentent des
états de mer entre la mer calme (mer 1 sur l'échelle de l'état de mer)
jusqu'a la mer 7 (trés agitée). Chaque test de 'hypothése a été évalué afin
de trouver les conditions environnementales non-supportées par la théorie
de l'index d'énergie. Les résultats sont discutés dans les sections qui

suivent.
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Figure 3.1- Organigramme de calcul SMS-IPA




Tableau 3.1- Matrice de test pour le développement de données du

mouvement du navire pour le programme de test de l'IPA
Parameétres Limites Unités
Vitesse du navire 05, 10, 15, 20, 25 noeuds
Direction de la houle 0 - 180 a chaque 15° degré
Hauteur significative (vagues a) 1, 3,6, 9 metre
Echelle état de la mer _|3,4,5,6,7
Périodes 59,11,15 secondes
Vitesse du vent 0-50 noeuds
Points d'analyse Nombre de pts= 600 points
Durée de lecture intervalle temps= 0.5 seconde
Condition du pont mouillé sec
Coéfficient de friction | 0.5 l 0.8

On suppose que:
1)- Les caractéristiques du mouvement du bateau sont
décrites par les fonctions de transfert de type RAO.
2)- La coque du bateau est parfaitement symétrique.
3)- La réponse du bateau des quadrants 1 et 4 est
identique a celle des quadrants 2 et 3.
4)- Le véhicule aérien n'est pas attaché et est libre
d'atteindre son état d'équilibre.



Tableau 3.2 - Les dimensions de la FFG

des E-U

Parameétres | FFG/USA

Poids 4100 tonnes

Vitesse max. 29 noeuds

Longueur 453.pieds

Largeur 45.0 pieds

Tirant d'eau 14.8 pieds

Rayon d'action | 4500 mi-naut

a 20 noeuds

Aileron

stabilisateur oui

Dimensions

longueur 61.0 pieds

largeur 38.0 pieds

Tableau 3.3 - Caractéristiques physiques
des CHI124 et EHI01.
Hélicopteére Poids maximum |Longueur |Largeur
lié lié

EH101, Merlin 14,300 kg 15.86 m 549 m
CH124, SEAKING 9,500 kg 1440 m 4.96 m

41



Tableau 3.4 - Définition de l'hélicoptére EH101

de la Royal Navy
Définition du Train d’atterrissage

Atterrisseur avant 123.1 pouces
Atterrisseur principal 398.44 pouces
Contrefort (& droite) 85.25 pouces
Contrefort (4 gauche) 85.25 pouces
Pivotant (d’atterr. avant) 8.3 pouces

Ligne de base 15.87 pouces
Constante de ressort 1552 livres/pouces?
Position longitudinale 345.0 pouces
Ligne de base 123.76 pouces
Contrefort 2.0 pouces
Masse 23757 livres
Moment d’inertie (roulis) 10595.4 slug-pieds2
Mom. d’inertie (tangage) 45409.4 slug-pieds2
Moment d’inertie (lacet) 52045.0 slug-pieds?2
Produit d’inertie (XY) 27.5 slug-pieds2
Produit d’inertie (YZ) 2998 slug-pieds?

Produit d’inertie (XZ)

109 slug-pieds2




Tableau 3.4 - Définition de l'hélicoptére EH101 (suite)

Centre de poussé (exposé & cote)

Position longitudinale 375.8 pouces
Ligne de base 123.0 pouces
Contrefort 0.0 pouces
Superficie dans le sens

de la trainée 495.9 pieds?
Centre de poussé (exposé en avant)

Position longitudinale 125.4 pouces
Ligne de base 41.0 pouces
Contrefort 0.0 pouces
Superficie dans le sens

de la trainée 248.0 pieds2

Position du véhicule aérien sur le pont

L angle latéral du bateau

avec la ligne de centre du

véhicule. 110.0 degrés
|3 angle entre le centre de la cible et
Patterrisseur principal a droite

-20.0 degrés

R - distance entre le centre de la
cible et I’atterrisseur principal a
droite

12.0 pieds




Un exemple du fichier sortant du programme de l'index d'énergie
est fourni en annexe C. La question fondamentale portant sur la sensibilité
de l'index aux différents modéles d'hélicoptére n'a pas été jugée comme
négligeable surtout dans le cadre d'une relation empirique. Il est possible
que la relation pourrait représenter seulement le mouvement du navire.
Le modele d'hélicoptére n'influence pas les résultats du calcul ou cette
influenence est minime. Selon les résultats, I'hypothése 1 concernant la
sensibilité de l'index aux différents modeles d'hélicoptéres a été confirmée.
La figure 3.2 montre un exemple des comparaisons entre deux modéles
d'hélicoptéres confrontés aux mémes conditions de mer et navire. En
général, les pics ou crétes d'un modeéle apparaissent approximativement
aux mémes temps que les pics de l'autre modele, les valeurs de ces pics
sont complétement différentes. Selon les résultats, la formulation de
l'index d'énergie fournit une valeur moins élévée pour une combinaison
stable (SEAKING-FFG) qu'avec une combinaison moins stable (CL-227-
FFG). Une autre observation porte sur la forme des pics. Les pics
apparaissent plus ou moins au méme moment lors du calcul pour un
méme scénario. Les pics sont le reflet des mouvements du navire. Les
differentes caratéristiques des modéles d'hélicoptére se manifestent par la
forme des pics qui n'est pas pareille. La valeur de l'index d'énergie est
directement liée au mouvement du navire modifié par la stabilité de
I'hélicoptére. Autrement dit, plus les contraintes d'hélicoptéres sont

séveres plus la valeur de l'index d'énergie est élevée.
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Figure 3.2- Exemple de tests de sensibilité



3.3- Tests de temps de montée
L'hypothése la plus importante concernant l'index d'énergie porte

sur le temps nécessaire pour passer de la fin de la zone de sécurité de pont
tranquille au début de la zone de sécurité de pont dangereux ou l'inverse (le
temps de tombée). Le postulat suppose qu'un certain temps est nécessaire
afin qu'un objet passe d'une position tranquille & un déplacement
important. L'inverse est vrai aussi. Cela prend un certain temps pour
dépenser l'énergie potentielle via l'énergie cinétique pour atteindre une
position tranquille. Il est possible de séparer les divers degrés-de-liberté du
mouvement de navire en introduisant les contraintes d'hélicoptére qui
produisent un délai plus significatif sur 1'hélicoptére. Le temps de montée
(ou de tombée) est directement relié aux caractéristiques du navire, aux
conditions actuelles de la mer et aux contraintes représentatives de
I'hélicoptére. Pour la combinaison SEAKING-FFG, le temps de montée a

été calculé expérimentalement et il est d'approximativement cinq secondes.

I1 y a d'autres contraintes concernant les pics d'index d'énergie par
rapport aux pics des divers degrés-de-liberté. Le pic de l'index d'énergie
doit toujours apparaitre avant les pics des divers degrés-de-liberté (voir la
figure 3.3). Un pic de l'index apparait avant un pic d'un degré-de-liberté

translationel. Puisque la formulation de l'index d'énergie emploie des
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accélérations et des vitesses, il est raisonnable de présumer que les pics des
degrés-de liberté translationnels apparaissent plus tard que les pics de
l'index d'énergie (dans le temps). Le délai en temps provoqué par la
transformation d'accélération en déplacement est une condition que le
navire devrait respecter selon les lois newtoniennes de la physique (e.g. les
relations cinétiques-translationelles d'un objet immobile). Il s'en suit que
les pics d'une formulation basée sur les accélérations et les vitesses des
divers degrés-de-liberté devraient apparaitre avant les pics de leurs

déplacements.

Afin d'assurer un temps de montée le plus long possible, il est
nécessaire de séparer les pics de l'index d'énergie et les pics des degrés-de-
liberté le plus loin possible les uns des autres. Puisque la relation entre les
phases, les limites opérationnelles de 1'hélicoptére et les réponses du navire
n'est pas linéaire, la séparation est faite par observation de la réponse de
l'index d'énergie par rapport aux autres pics et aux zones arbitraires
représentant les niveaux d'énergie. Les limites opérationnelles sont
intégrées comme valeurs absolues et par les coefficients de la formulation
de l'index d'énergie. Les coefficients sont les facteurs multiplicatifs qui
sont utilisés pour donner plus d'importance aux degrés-de-liberté jugés
plus importants au sein des limites de 1'hélicoptére.

En resumé, le temps de montée (ou de tombée) est établi avec la
combinaison des attributs du mouvements du navire manifestés par les
accélérations et les vitesses des divers degrés-de-liberté qui sont enregistrés

4 bord d'un navire, et les limites opérationnelles de 'aéronef. La valeur de
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l'index d'énergie est une représentation du temps d'accumulation de
I'énergie dans le navire, la conversion d'énergie (en fonction des limites
opérationnelles de 1'hélicoptére) et I'impact de cette énergie sur l'objet du
calcul (typiquement un hélicoptére). Selon les résultats des tests, le temps
de montée pour un navire ayant les caractéristiques de la classe Oliver
Hazar Perry (FFG) de I'USN, et les limites opérationnelles de SEAKING,
est & peu prés de 5 secondes (voir figure 3.4). Un autre exemple est présenté
a la figure 3.5. Le FFG est en combinaison avec le CL-227, véhicule
télécommandé. Pendant que le temps de montée est plus ou moins pareil,
le temps ol la piste est disponible est fonction de la stabilité du véhicule
aérien. Puisque le CL-227 est plusieurs fois plus petit que le SEAKING, le
nombre de fois que la piste est suffisament stable est moindre pour le CL-
227 que pour le SEAKING. Deux autres exemples du temps de montée avec
la combinaison SEAKING x FFG et CL-227 x FFG sont présentés aux
figures 3.6 et 3.7.

Pendant cette phase de développement de la formulation, d'autres
plate-formes ont été également employées afin de déterminer la relation
entre les caractéristiques du navire et les temps de montée. Avec les
limites d'échelle de l'index d'énergie constante, le temps de montée était
influencé par plusieurs caractéristiques du navire, comme l'existence de

stabilisateurs
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Figure 3.4- Exemple de temps de montée SEAKING x FFG (USN)
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Figure 3.8- Exemple de temps de montée en fonction de roulis (Type23)
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Figure 3.9- Exemple de temps de montée en fonction de Y'(Type 23)
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TYPICAL RISETIME DURING SIMULATION:
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Figure 3.12- Exemple de temps de montée SEAKING x Halifax (CDN)

mais surtout par sa masse. Selon les résultats de simulation des modéles
de la garde-cétiere des Ktats-Unis (Figure 3.8), la nouvelle frégate frangaise
La Fayette (Figure 3.9), la frégate allemande Emden (Figure 3.10), la
frégate franco-italiano-anglaise Horizon (Figure 3.11) et la nouvelle frégate
canadienne Halifax (Figure 3.12), le temps de montée a varié entre 4.0 et 5.5
secondes avec la moyenne fixée & 5.2 secondes. Le tableau 3.5 fournit un
résumé des temps de montée dans le cadre de EH101 x Horizon. Plus de
6,200 exécutions de la simulation de I'TPA ont été faites, le temps de montée
a toujours respecté un délai déterminé par les caractéristiques de la plate-

forme et les limites opérationnelles de l'aéronef.
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3.4- Com ison de l'i les données simulées avec les

données réelles

Une matrice simplifiée de données a été enregistrée en mer. Des
échantillons de données du mouvement du navire dont les calculs de
l'index d'énergie ont été enregistrés a bord d'un navire du type FFG de la
flotte américaine ainsi qu'a bord d'un bateau de patrouille de la garde-
cotiere. Ces données ont été comparées avec les historiques du mouvement
du navire calculés dans les mémes conditions. Les comparaisons ont été
faites sur le plan fréquentiel par degré-de-liberté individuel. Le calcul de
l'index d'énergie a été évalué dans le temps pour les valeurs maximales de
l'index. Quelques exemples de graphiques de tracés sont présentés dans

les figures suivantes (Figures 3.13 a,b - 3.14 a,b).

En analysant les figures 3.13 a et b, pour la vitesse angulaire en
tangage, les amplitudes de fréquences entre les données réelles et les
données simulées sont pratiquement identiques. Dans le cas de la vitesse
angulaire en roulis, les variations entre les amplitudes de fréquences
simulées et réelles ont été statistiquement non-significatives. Il s'agit de
deux phénoménes. En premier lieu, la simulation du mouvement de
navire représente une bonne méthodologie fiable pour le calcul de la
réponse de navires dans une mer imaginaire. En deuxiéme lieu, la
méthodologie d'interprétation des conditions enregistrées a été fiable. En
effet, pour plus de 60 heures de données enregistrées en mer, nous n'avons

pas trouvé d'ensemble de conditions que nous n'ayons pas été capables de
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. représenter par simulation. De plus, les amplitudes de fréquences des

conditions de données simulées ont été semblables aux conditions de

données réelles.

FFG Vel=11, mu= 39°, 12°, 09 sec
Angular velocity in pitch/ Vitesse angulaire en tangage

Nadss =m

wﬁi
}

mmsaeAELian AR An

real d& ta/données réelles

"masteanmssan AP ARSARRNcan ma

simulated da ta/données sioulées

Figure 3.13a, b- Vitesse angulaire en tangage (a-données réelles, b-

données simulées)



FFG Vel=ll, mu= 39 °*, 12', 9 sec
ANGULAR DISPLACEMENT (N ROLL/Oéplacement angutaire ea roulis

SRIINIANCA WP FELRASANRESL a8

real data/données réelles

simulated data/données slmulées

Figure 3.14a, b- Vitesse angulaire en roulis (a-données réelles, b-données

simulées)
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Les résultats montrent que la réponse de I'index d'énergie calculée par les
données réelles sont sembables aux réponses de l'index pour les mémes

conditions en employant les données simulées.

3.5- Sommaire des tats hase 1

Test (i), la sensibilité de l'index, 'hypothése est soutenue. L'index
est sensible aux changements proportionnels du navire ou de l'aéronef.
Test (ii), la fiabilité de l'index 4 un temps de montée, l'hypothése est
soutenue. Dans plus de 6,000 variations de conditions normales de
l'interface aéronef-navire, I'index a respecté un temps de montée calculé
pour une combinaison aéronef-navire. Test (iii), les résultats de l'index
sont semblables en employant les données simulées ou les données reélles.
Les autres tendances que nous avons trouvé suite 4 la phase 1 sont les

suivantes.

L'algorithme pourrait respecter un temps de montée malgré la
hauteur significative de la mer. Dans les pires cas, nous n'avons jamais
touché la zone trés sécuritaire (vert clignotant). Dans la pratique, dans les
cas ol la durée de vert clignotant est trés rapide ou n'existe pas du tout,
I'appontage doit se faire autrement. La piste pendant les conditions de vert
fixe et jaune est encore acceptable pour l'appontage. Sauf qu'il n'y a
aucune garantie que la piste sera acceptable au moment suivant

l'appontage.



La définition de l'index comme présentement programmé est trop
conservatrice. Les limites d'aéronef présentement programmées sont
statiques pendant que les limites opérationnelles d'aéronef sont
actuellement dynamiques. C'est-a-dire, l'index monte vers le i'ouge
(conditions non acceptables) basé sur le surchargement de 'un des degrés-
de-liberté au lieu de la combinaison ou couplage des degrés-de-liberté. Il
s'agit que l'aéronef pourrait apponter pendant une certaine période de
temps malgré le signal rouge. L'assemblage de tous les résultats a produit
une idée de la disponibilité de la piste en fonction des divers paramétres.
La figure 3.15 montre la disponibilité du pont en fonction de la hauteur

significative de la houle.
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Figure 3.15- Disponibilité du pont en fonction des hauteurs significatives de

la mer
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La figure 3.15 indique que la piste est disponible pour des opérations
aériennes pour la combinaison SEAKING et la frégate FFG37 jusq'a 6 pieds
de hauteur significative de la mer (ou 2 meétres). Avec une hauteur
significative de la mer 4 9 pieds (ou 3 métres), la disponibilité de la piste est
a peu pres de 50% et la probabilité d'avoir un feu vert clignotant est a 25%.
Supérieure a 9 pieds, la disponibilité de la piste est réduite rapidement. A
une hauteur significative de la mer de 12 pieds (4 meétres), la piste est
disponible & peu prés a 25% et la probabilité d'avoir un feu vert clignonant
n'existe pas. Avec une hauteur significative de la mer de 15 pieds (5

metres) la piste n'est pas disponible.

En passant de la phase 1 & la phase 2, le programme de l'index a été
incorporé dans un appareil en paralléle avec des tests de'l'index dans les
simulateurs de pilotage aux Ktats-Unis et au Royaume-Uni. Dans la

section qui suit, les résultats des exercises au Royaume-Uni sont discutés.

L'Agence de recherche de la défense (DRA) du Ministére de la

Défense britannique (a4 Bedford) a proposé un test de |'TPA dans le but
d'améliorer les opérations aéronef-navire pour l'identification des fenétres
d'appontage plus éfficaces que la méme activité faite par un officier a bord
du navire ou par le pilote lui-méme. En effet, la sécurité des opérations est
significativement améliorée parce que le temps ou le pilote a besoin de

garder son appareil en vol stationnaire au dessus de la piste est réduit.



62

Le programme de test a été concu indépendemment des résultats
existants de 1'TPA. Par contre, la faisabilité intellectuelle de I'existence de
I'TPA a été aﬁceptée dés le départ du programme (Semenza, J. 1994). Le
programme de test de la DRA a mis l'accent sur la démonstration de
I'application pratique du concept de I'I[PA. Le programme de test a été
partagé en trois parties qui couvre des aspects différents de l'applicabilité
de I'PA dans des opérations d'inteface aéronef-navire. En premier lieu,
I'IPA est utilisé afin de caractériser les données réelles enregistrées du
mouvement de la frégate de Type 23. En deuxiéme lieu, les données
simulées sont utilisées afin de calculer l'index d'énergie pour une
douzaine de cas représentatifs des conditions enregistrées en données
reélles. Les cas simulés et reéls sont comparés. Finalement, en troisiéme

lieu, des pilotes sont exposés a I'IPA par les mesures du simulateur de

pilotage de la DRA (‘Advanced Flight Simulator' ou AFS).

3.6.1- Etude analytique

La DRA a fourni une banque de données d'enregistrements de 27 cas
du mouvement de navire de la frégate de Type 23. Les historiques de
données simulées ont été calculés par les fonctions de transferts
représentatifs de la frégate de Type 23. La calibration de I'IPA a été
effectuée avec les données simulées puis appliquées aux enregistremens de
données réelles pour le raffinement de la calibration. Les historiques ont
été créés au fur et & mesure du programme de la 'Ship Motion Program
SMP93' et de la 'Simulation du mouvement de navire SMS' qui ont éte

discutés plutot. Le tableau 3.6 fournit les cas enregistrés de données reélles
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et les cas selectionnés de données simulées. Dans le tableau 3.7, un
sommaire des incidents de temps de montée est indiqué. Il n'y a pas eu un
cas ol le temps de montée a eu une mesure inférieure a 4-5 secondes (ce qui
est consistent avec les caractéristiques de la frégate de Type23 qui est plus
petite que la frégate FFG). De la méme facon, le temps de descente n'a pas
été inférieur a 4-5 secondes non plus. Selon les résultats, la houle suivant
le navire produit les conditions les plus stables en fonction de 1'hélicoptére
(I'index d'énergie reste en-dessous de la ligne de danger). Dans des cas de
mer d'agitation élevée, les nombres d'incidents de temps de montée ont été
trés faibles parcequ'il y avait trés peu de moments ou l'index a mesuré une
valeur dans le vert clignotant (trés sécuritaire).
Tableau 3.6 -Les fichiers de données enregistrées du mouvement de la

frégate de Type 23

%
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Tableau 3.7- Le sommaire des incidents de temps de monitée
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Dans le cadre de cette étude, lorsque nous avons comparé les résultats de
I'IPA calculés par les données simulées avec les résultats de I'IPA calculés
par les données réelles, les résultats de I'lPA simulés avaient tendance a
étre plus conservateurs. Nous avons attribué ces variations a plusieurs
conditions. Les hauteurs significatives de la houle des données
enregistrées ont été visuellement estimées. Alors que la distribution des
fréquences entre les données enregistrées et les données simulées est

pareille, les données dans le temps ne sont pas les mémes. La traduction
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des analyses fréquentielles dans le temps emploie les probabilitées et est
donc imprécise. En effet, il est possible qu'une des fréquences estimée peu
probable dans le temps fréquenciel a existé dans le temporel au moment de
l,enregistrement. D'autres détails comme la durée des historiques des
échantillons produisent des variations dans le temporel entre les données

enregistrées et les données simulées.

Le conservatisme dans le monde simulé devient plus important en ce
qui concerne la zone de vert clignotant avec l'augmentation des hauteurs
significatives de la mer ou lorsque le navire devient plus rapide. D'autre
part, le feu rouge apparait plus fréquemment dans le monde simulé
malgré les mémes conditions enregistrées, la fréquence du feu rouge est
moindre. Malgré les différences entre les données simulées et les données
enregistrées, les données simulées sont intéressantes pour la calibration
initiale de 1I'IPA pour les limites opérationnelles de l'interface

(conservatrice) aéronef-navire.

Tel que déja indiqué, l'indice de l'index d'énergie est correlé au niveau
d'énergie cinétique et potentielle existant dans la structure du navire.
Lorsque le niveau des énergies est minimum, le navire est stable et le
mouvement du navire est au minimum. Lorsque le niveau d'énergie tracé
par l'index est élevé mais inférieur au seuil de danger, le mouvement de la
piste est acceptable pour 'appontage d'aéronef. Le navire peut se déplacer
du niveau de basse énergie & une position a l'extérieur des limites

opérationnelles par l'introduction d'une quantité importante d'énergie de
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la mer a travers le navire. Etant donné une certaine condition de basse
énergie, le temps nécessaire pour lever la quantité d'énergie afin de
produire un déplacement dangereux est dérivé expérimentalement du
calcul de EImax. Pour la masse de la frégate de Type 23 en opération
normale (pas de virage, etc), la mesure de Elmax est de 4.5 secondes alors
que la frégate FFG est de 5.0 secondes. Les statistiques dérivées des

réponses de l'index sont fournies dans le tableau 3.8.

Tableau 3.8-Sommaire des statistiques des réponses de l'index d'énergie
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data file & pts/ # pts/ # pts/ # pts/ shortest

% f1 % % yellow % ved rigetime
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Par la formulation des seuils de l'index d'énergie, la ligne rouge est
absolue. S'il y a appontage pendant un feu rouge il s'agit qu'au moins une
des limites statique, mécanique ou dynamique du véhicule aérien a été
dépassée. La figure 3.16 fournit les limites opérationnelles en fonction du
cap du navire. Le navire avance & une vitesse de 20 noeuds avec une
hauteur significative de la mer de 3 métres. La relation de disponibilité de
la piste avec le cap du navire semble linéaire. La piste la plus disponible est
celle qui suit la houle directement en avant du bateau et la piste la moins
disponible est celle ayant un angle relatif par rapport a la mer de 90°. Nous
voyons la zone trés sécuritaire le plus souvent avec la houle a 0°. La
prochaine étape est de tester 1'TPA en opération aérienne.

Figure 3.16-Disponibilité de la piste en fonction de cap du navire
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3.6.2- Etude expérimentale

Le test de I'PA au sein des opérations aérienness (pilotes dans la
boucle) a eu lieu dans le simulateur de pilotage a 'Agence de recherche de
la défense (DRA) a Bedford en Angleterre. Le test intitulé "AFS trial
Tristram" avait comme but l'expansion des limites opérationnelles des
hélicoptéres par l'amélioration de la procédure d'approche et des points de
repére d'appontage pour le pilote. Des limites opérationnelles sont
mesurées en fonction de I'état de la mer, de la visibilité, de la vitesse et du
cap des vents. L'expansion de ces limites produit une amélioration de la
disponibilité de 1'aéronef qui pourrait améliorer la flexibilité opérationnelle

du navire. L'indicateur du succés est l'aptitude des pilotes

Figure 3.17- L'IPA incorporé dans la barre d'horizon a bord la frégate de
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en toute sécurité et en répétition a apponter dans une rangée de conditions
désirées. Plusieurs appareils ont été testés en méme temps que 1'IPA.
Dans le cadre de cet exercice, le calcul de l'index d'énergie a été fait par un
historique simulé du mouvement de navire (la frégate Type 23).
L'indicateur a été communiqué au pilote comme une lumiére présentée au
milieu de la barre dhorizon qui est stabilisée en roulis (voir la figure 3.17).
L'IPA a fonctionné pendant une variation de conditions environnementales

pendant le jour et le nuit indépendemment ou avec d'autres appareils.

Les techniques de tests adoptées ont été développées par les pratiques
et les principes de Qualité de pilotage pour des hélicoptéres de champ de
bataille (Padfield, G. D, Charlton, M.T., Kimberley, A. M. 1992). Les
Eléments de tdches de mission ("Mission Task Elements ou MTE")
intégrent les parameétres d'évaluation indiquant les critéres pour un
résultat suffisant et un résultat désiré. Le MTE est une échelle sur laquelle
les pilotes estiment la difficulté d'appontage. Afin d'assurer une variation
en difficulté d'appontage, les conditions de l'état de la mer ainsi que

I'éclairage ont été variés.

Les pilotes ont piloté le simulateur en employant les normes
d'approche finales de la flotte royale. Les pilotes ont utilisé les indices sur
le navire plutét que des instruments de pilotage dans I'approche finale. Les

conditions initiales étaient les suivantes:
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1. Distance de la poupe: 150 m

2. Hauteur: 050 pieds
3. Décallage de la poupe: 010 m

4. Vitesse anémométrique: 015 noeuds

La pente radiogoniométrique d'hélicoptére a été approximativement
calculée a 3 degrés avec un angle relatif avec la proue du navire de 165°. La
visibilité a été programmée 4 0.4 nm (miles nautiques) pour que les pilotes
puissent se concentrer sur les indications attachées au navire plutét que
celles de l'horizon. Nous avons demandé aux pilotes de faire voler
I'hélicoptére a la position 'port wait' (attente a babord). Le pilote a gardé sa
position en vol stationnaire jusqu'a ce qu'une période de tranquilité ait été
identifiée. Le pilote a alors positionné 1'hélicoptére au-dessus de la piste et
maintenu un vol stationnaire. Lorsque le pilote a été satisfait de sa position
ainsi que du mouvement du navire, il a alors posé son hélicoptére sur le
pont du navire. La simulation de nuit a été congue afin d'étre utilisée

lorsqu'il fait trés noir et qu'il n'y a pas d'horizon distinct visible.

Le succeés de réalisation d'une tache a été évalué a l'aide d'une liste
de questions posées au pilote et par certains parameétres programmés dans
le logiciel de simulation tel que le positionnement a l'appontage. Ces
paramétres étaient surveillés et enregistrés pendant la course de chaque
appontage. Ces informations ont été présentées aux pilotes pendant les
sessions d'évaluations apreés chaque simulation. Chaque pilote a été évalué

par le biais du systéme informatique pour chacun des paramétres. Chaque
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paramétre analysé a été comparé avec la perception qu'avait le pilote de ce
méme parameétre. Les mesures des parameétres ont été structurées sur la

base de l'échelle "Cooper-Harper" de qualités de pilotage ou ' Cooper-
Harper handling qualities rating (HQR) scale' (Tate, LCdr. S.J.(RN). 1995).
L'échelle a été choisie afin d'incorporef un élément subjectif dans
'évaluation des pilotes. Par conséquent, la mesure de réalisation d'une

tache a été partagée selon trois niveaux: 'désiré' (niveau 1), suffisant ou

acceptable (niveau 2) et non acceptable (niveau 3).

Toujours concernant les parametres d'évaluation, ceux-ci ont été
mesurés par rapport 4 des limites opérationnelles typiques enregistrées
pendant des approches et des appontages & bord d'un navire. Par exemple,
des paramétres de positionnement sont mesurés comme la distance entre
I'hélicoptere et la cible sur la piste. Le modeéle d'hélicoptére utilisé a été
celui du EH101 Merlin de la flotte royale. Le systéeme de manutention
employé était le Harpoon construit en Ecosse. Pour un appontage réussi le
pilote doit poser son hélicoptére sur la grille afin que la "probe" puisse

s'accrocher a la grille.

Physiquement, les paramétres sélectionnés ont mesuré surtout les
vitesses d'appontage et les forces de stress sur le train d'atterrissage ainsi
que le temps de vol stationnaire au-dessus de la cible. L'appontage est
réussi lorsque la mesure des parameétres se situe au niveau 'désiré' ou

acceptable selon 1'échelle Cooper-Harper.
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Les missions ont été variées pour chaque pilote. L'ordre des
missions était aléotoire afin d'éviter l'apprentissage par les pilotes des
routines d'appontage. Une mission typique a consisté: en une approche et
un appontage sans commentaire vocal (sans instruments), d'une approche
et d'un appontage avec commentaire verbal (avec instruments en
opérations). Les missions ont duré typiquement & peu prés 2 heures. Le

questionnaire est présenté dans le tableau 3.9. Les pilotes participant
venaient de la flotte royale et de 'Armée de l'air de 1'Afrique du sud.

Tableau 3.9-Questionnaire de qualité de pilotage; aprés-mission
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3.6.2.2- Les résultats

Vingt missions ont été faites avec 1'IPA visible & I'appontage. Les
pilotes ont trouvé le systéme utile comme indicateur du mouvement de
navire. Ils ont trouvé le systéme utile pour l'identification des meilleurs
moments pour un appontage sécuritaire. Les pilotes ont trouvé la
présentation d'informations acceptable surtout comme une seule lumiére
intégrée au milieu de la barre d'horizon. L'approche typique des
hélicoptéres dans la flotte royale raméne 1'aéronef en vol stationnaire sur

le c6té de la piste du navire parallele a la cible et quelques pieds au-dessus

Figure 3.18- L'approche typique des hélicoptéres dans la flotte royale
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du toit du hangar. Dans cette position, 'TPA est utilisé pour déterminer la
quantité du mouvement du navire actuel et pour l'identification des
tendances du mouvement du navire. Ces informations ont été utilisées afin
de déterminer le meilleur moment de passer au-dessus de la piste.
Lorsque 1'hélicoptére était positionné au-dessus de la piste, le pilote a utilisé
I'IPA pour confirmer l'identification d'une bonne enveloppe d'appontage.
Selon les commentaires, les pilotes pouvaient dépenser plus d'effort pour le
positionnement de l'aéronef a la place de l'analyse du mouvement de
navire. L'indicateur a été particuliairement utile pendant les appontages
de nuit. Puisque les indications telle que l'horizon ne sont pas visible,
I'TPA a fourni les données necéssaires pour apponter avec confiance et en
toute sécurité. Les essais ont été faits jusqu'a l'état de la mer 56 (Echelle
indiquant l'agitation de la mer; hauteur significative de la mer a 45

meétres).

La figure 3.19 montre une analyse des performances de pilotage
pendant les essais du programme TRISTRAM. Il est intéressant de
remarquer la séparation claire entre les activités de pilotage de jour et
celles de nuit. Ces résultats montrent que l'effet de la mer sur les
performances des pilotes est plus important la nuit que le jour. Cela
suggeére que les indicateurs visuels sont d'une importance critique afin de

contrer l'effet de la mer surtout pendant la nuit.
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Selon les commentaires des pilotes, ceux-ci ont estimé que I'IPA
était trop conservateur. Il y avait des conditions ol normalement ils
appontaient pendant que I'IPA indiquait qu'il y avait danger. En plus,
quelques pilotes ont trouvé que 5 secondes était un peu rapide, cependant ils
ont trouvé le systéme en général trés utile afin de confirmer une période de
tranquillité. Des échantillons des réponses des pilotes sont fournis en

annexe D.

Les appontages avec ou sans IPA ont été comparés (voir figure 3.20).
Les approches ont été évaluées, le jour et la nuit, avec et sans 1'IPA depuis
un point de cheminement jusqu'a la cible sur la piste. En moyenne, cela
prend a peu prés 50 secondes de plus pour apponter pendant la nuit par

rapport au jour. Pendant le jour sans 1'IPA, les appontages étaient aussi
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longs que les appontages avec I'IPA pendant le nuit. Les appontages de
nuit sans I'TPA ont pris 25 secondes de plus que les appontages avec 1'IPA.
L'TPA a fourni une fonction positive surtout au niveau de I'amélioration de

la confiance du pilote.

Figure 3.20 - L'appontage depuis un point de cheminement a la cible
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L'TPA a été testé dans les simulateurs de pilotages au Royaume-Uni
et aux Etats-Unis. L'IPA a été essayé a bord des navires aux Etats-Unis et
en Allemagne. Les tests sont discutés dans le prochaine chapitre.
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CHAPITRE 4 - TESTS DE L'TPA, EXPERIMENTATION
4.0- Programme de tests par expérimentation en mer: Introduction
L'hypothése comme quoi nous pouvons créer un index pour un
indicateur qui décrit les systémes de la couche limite, la topographie de la
mer (la houle), I'atmospheére, le mouvement du navire (la somme des forces
venant de la mer et de I'atmospheére) et I'hélicoptére, a fait ses preuves dans
les tests discutés au chapitre 3. La relation empirique a été congue afin de
fournir au pilote une évaluation du mouvement de la piste du navire en
fonction des stabilités de son hélicoptére. La relation est basée sur les trois
étapes du calcul des coéfficients de l'index d'énergie. La premiére étape est
le calcul analysant la relation entre les divers degrés-de-liberté et leurs
vitesses. Comme deuxieéme étape, les relations entre les dégres-de-liberté
couplés sont calculées. Finalement, les limites mécaniques et dynamiques
du véhicule sont introduites. Aussitdt que les coefficients des divers
parametres sont établis, les données sont mises-au-point pour les premiers
calculs de l'index d'énergie. En_effet. l'index d'énergie fournit une
évaluation des effets de la couche limite d'un systéme parfaitement décrit
uvement du navire) et plusieurs autre stémes de haute complexité
(I'interface de l'atmosphére et la mer) sur une extension du navire
(l'aéronef) par observation ou par analogie.

Dans le laboratoire, une valeur de l'échelle de l'index correspond a

une condition d'environnement du navire en fonction des parameétres d'un
véhicule aérien. La forte corrélation entre une valeur de l'index d'énergie
et sa signification physique concernant les systémes impliqués a été

documentée en employant les données enregistrées ou simulées dans le
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laboratoire ou le simulateur de pilotage (environnement contrélé). L'index
fonctionne bien dans le monde parfait du laboratoire. La prochaine étape
est la conception et l'exploitation d'un systéme capable de définir le navire
(mesurer les mouvements du navire), de traiter et de manipuler ces
informations enregistrées par les instruments de mesure et de calculer
Iindex d'énergie afin d'allumer un indicateur en temps-réel (délai
invisible). Le but de ce chaptire est de décrire la conception du systéme de
I'indicateur des périodes d'appontage, le logiciel, le matériel ainsi que les

premiers tests réalisés a bord des navires.

4.1- La conception de I'[PA, logiciel

La figure 4.1 montre l'organigramme du systéme fonctionnel. Tel
qu'indiqué, un ensemble d'instruments est utilisé pour les mesures du
mouvement du navire. Le logiciel est partagé en quatre éléments: le
souténement de la boite d'instrumentation, l'interface de matériel incluant
Ie conditionnement de signaux et la conversion de données analogiques en
données digitales, l'interface de logiciel (entre le logiciel soutient de
matériel et I'IPA) et le logiciel de I'IPA. La boite d'instrumentation est
composée de 16 canaux de données (tel que roulis, tangage, etc)
enregistrées en informations analogiques (voir la section 4.2 pour une
discussion portant sur les instruments). La boite de l'interface de matériel
est partagée entre le traitement des signaux venant de la boite

d'instrumentation et les conversions des informations analogiques en
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informations digitales. Un systéme de conditionnement de signaux est
installé afin d'éliminer des signaux fictifs (voir la figure 4.2). Etant donné
que ces mesures sont sensibles, il est nécessaire de filtrer les informations
ou les données fictives. Un filtrage dit "anti-aliasing" est utilisé afin

d'éliminer des signaux fictifs. Les signaux filtrés sont convertis en

données digitales.

« Filtrage “anti-aliasing”

ﬂ « Convarsion A/N

Module d'acquisition des
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Module de compensation des

« Facteur d*échelle
mesures

« Calage & zéro
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« Estimation des vitesses

Module de transformation
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« Filtrage du cap
_ Module IPA * Algorithme IPA
Sorties IPA
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Indice d'Energie
Disque rigide Ecran PC Tenslon de sortie

Figure 4.2- Organigramme du logiciel de I'IPA
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Ces données sont transmises au module d'acquisition des données
(I'interface logiciel) qui dirige le logiciel pour le traitement des données.
L'interface logicielle est partagée en deux éléments: le module de
compensation des mesures et le module de transformation de données. Le
but du module de compensation des mesures est l'application des indices
ou des échelles sur les informations digitales et la compensation pour les
biais ou des écarts et des mésalignements (l'ajustement de calage a zéro)
dans les mesures. A partir du calage a zéro, les données sont transmises
au module de transformation des données. Dans ce module, les données
sont modifiées pour le changement de référence. Les vitesses nécessaires
sont calculées et un autre filtrage pour le cap est imposé. Plus
précisement, le module fournit au logiciel de I'IPA les vitesses angulaires
du navire transformées du référence du navire {p, q, r} aux vitesses
angulaires d'Euler {¢',0'} . Les accélérations enregistrées par les
accélérametres sont modifiées en enlevant l'accélération de gravité en Z
pour que les données puissent réprésentess le référence locale. Les estimés
des vitesses latérales et verticales sont calculées dans le référence locale.
L'organigramme du traitement des données a travers le module de
transformation décrit plus haut est montré i la figure 4.3. C'est a partir de
la fin du traitement des données que les informations sont prétes pour le
calcul de l'index d'énergie dans le module de 1'TPA. Le module de I'IPA est
partagé en deux sections: le calcul des coefficients modifiant les degés-de-
liberté en fonction des limites mécaniques et dynamiques de l'aéronef et le
calcul de l'index d'énergie. Les calculs du module de transformation sont

fournis en annexe E.
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4.2- La conception de I'TPA, matériel

L'organigramme du matériel du systéme de I'IPA est montré a la
figure 4.4. La boite d'instrumentation est composée de:

1. Pendule angulaire en roulis

2. Pendule angulaire en tangage

3. pendule angulaire en lacet

4. Gyrométre de 3 axes qui fournit les vitesses X', Y', Z' dans la

référence du navire. .



5. Accéléramétre en X"
6. Accéléramétre en Y"

7. Accélérameétre en Z"
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Figure 4.4- Organigramme du systéeme de matériels



85

Il y a 16 canaux de données sortant de la boite ainsi que 4 canaux
disponibles pour enregistrement et entrant a la boite d'instrumentation.
Les canaux disponibles sont normalement consacrés aux parameétres
venant du centre inertiel du navire tel que le cap et la vitesse du navire. Les
canaux entrant a la boite sont capables de traiter les informations
synchronisées typiques des centres de navigations inertielles des navires

d'aujourd’hui. La figure 4.5 montre la boite d'instrumentation assemblée.

Figure 4.5- Boite d'instrumentation du systéme de I'IPA



4.3- Les tests du laboratoire

Le projet universitaire a été approuvé par la Marine américaine en
1992. Grice a une bourse du gourvernement américain, la boite
d'instrumentation a été prétée par la Marine américaine (Naval Air
Warfare Center (NAWC) a Patuxent River, Maryland au début du projet
puis du Naval Sea Warfare Center (NSWC) a Carderock, Maryland a la fin
du projet universitaire) et branchée au systéme de conditionnement-
ordinateur portatif (congu et assemblé a4 Montréal) afin de réaliser les
premiers tests en mer. Avant que le systéme ne soit amené en mer, le
systéme a été testé dans le laboratoire 4 Montréal (puis 4 NAWC) sur une
table d'inclinaisons. Les tests ont démontré que le systéeme a été capable de
mesurer avec précision une valeur statique puis de calculer l'index
d'énergie réprésentatif de la condition. Les étapes faites en collaboration
avec NAWC vers le premier test en mer de I'TPA sont indiquées au tableau
4.1. La premiére phase du programme, le test en laboratoire, a duré 3
mois. La méthodologie de tests a prévu des évaluations dans le simulateur
de pilotage par des scientifiques et puis par des pilotes. En réalité, la
bourse a fourni les fonds suffisants pour un test dans le simulateur de
pilotage. Il n'a pas été jugé que les tests limités dans le simulateur de
pilotage représentaient une barriére intellectuelle ou scientifique pour la
réalisation du test de I'PA en mer. Par contre, les tests réalisés par le
systéme physiquement excité par un degré-de-liberté ou par une série de
degrés-de-liberté, sont indiqués au tableau 4.2. Les résultats démontrent
clairement que les réponses du systéme interprétent correctement les

conditions programmeées. Par exemple, lorsque l'impulsion était de quatre
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degrés en roulis, le systéme a enregistré quatre degrés en roulis et a
calculé un feu vert de I'IPA. Tous les exercices demandés au tableau 4.2
ont été réalisés sans erreur (Semenza,J.1992). L'évaluation du temps de
montée a été le seul parameétre que le NAWC n'a pas évalué en laboratoire.
L'évaluation du temps de montée avait besoin des enregistrements du

mouvement du navire en mer.

Tableau 4.1- Test d’IPA et des conditions de test (USN)

Etage Objectif Commentaire
1 Transfert de I'IPA au Familiarisation des .
NAWC ingénieurs du Dépt d'I-D
avec I'TPA
2 Documentation portant] Validation d'analyses

sur le calcul des| utilisées dans la
coefficients de I'TPA conception du

programme de l'index

d'énergie
3 Programmation de I'TPA|Vérification du temps de
dans un PC de 'USN montée-Historiques
syntheétiques
4 Programmation de I'TPAjVérification du temps de

dans le simulateur de]montée et de l'utilité de

pilotage I'TPA en employant un
pilote
5 Déploiement de 1'TPA &|Vérification du temps de

bord d'un navire montée en temps réel
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Un représentant de NAWC est venu 4 Montréal (19-22 mai, 1992) afin
de surveiller les derniers tests en laboratoire de I'TPA avant le premier test
en mer. Les tests de calibration en employant des enregistrements du
mouvement du navire et des limites opérationnelles d'hélicoptére
sélectionnés pour le premier test en mer ont été réalisés au centre de tests
aéronautiques de l'usine 4 2 Bombardier, Inc. Canadair aprés les heures
de travail. Les tests ont été proposés par I'USN, M. Kahawita de la
Polytechnique de Montréal et M. Le Bihan de la Direction des Constructions
navales (DGA, France).

Le premier test a été une validation de la simulation du mouvement
du navire. Nous avons comparé des enregistrements avec les historiques
simulés du mouvement du navire. Les moyennes maximums ont été
comparées, les résultats sont présentés au tableau 4.3. Selon le tableau 4.3.
la majorité des moyennes par degrés-de-liberté examinées ont été
semblables & l'exception de l'accéleration latérale. La variation a été
provoquée par une erreur de programmation concernant le calcul du
vecteur de gravité couplé avec le roulis.

Tableau 4.3- Comparison entre les historiques du mouvement du navire
enregistrés et simulés (FFG22A2, DR33).

YI

theta

theta'

Zl le

simulé

enreg. | +5.0 +2.0 +4.5
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Un test afin de trouver le temps pour que les coefficients puissent
convergés sur une variation de sigma minimum a été essayé. En utilisant
les historiques simulés, les coefficients ont convergé apreés plus de cing
minutes et seulement lorsque les historiques ont duré suffisamment
longtemps pour qu' ils puissent converger. En employant les données
enregistrées, les coefficients n'ont jamais convergé. Suite a ce test, la
philosophie de convergence a été modifiée. Puisque la houle est aléatoire en
caractére, il est impossible que la variation entre les données t2-t] et tj- tp
soient convergeantes. Nous avons identifié des exceptions dans le cadre
d'une mer unidirectionnelle et complétement développée (telle que nous

trouvons parfois au milieu de l'océan).

A la fin des tests de I'IPA, a partir du systéme assemblé (boite
d'instrumentation de mesure du mouvement du navire), conditionnement
de signaux et ordinateur de I'TPA (répétition des tests statiques et
patiellement dynamiques faits 4 NAWC) nous avons re¢u l'approbation
pour le test en mer. Selon I'USN (Semenza, J. projet USN-1380.RW40dJ.
26May1992) il y a eu suffisamment de démonstrations de 1'I[PA pour que,
en premier lieu, le test en mer puisse étre réalisé en toute sécurité et en
deuxieéme lieu, que la probabilité soit suffisamment élevée pour que les

résultats montrent le bon fonctionnement de 1'TPA.

4.4- Les tests du systéme, en mer
Le systéme a été transporté au port militaire de San Diego et & bord

du navire FFG4l1 qui a été reservé pour divers tests de systémes
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expérimentaux de la Marine américaine. L'TPA a été installé dans la
cabine au-dessous de la piste utilisée par l'officier de contrdle de vol.
L'officer avait son panneau d'instrumentation normal, la vue de la piste et
I'TPA disponible. La boite d'instrumentation a été placée sur le plancher de
la cabine et I'IPA calibrée basée sur le comportement de la boite sur le
plancher pendant que la frégate était encore attachée au quai. Les buts du
test étaient l'analyse du fonctionnement de I'IPA en temps réels et
I'analyse de la réponse de I'TPA i l'extérieur du laboratoire.

Le navire est parti le 1 mars, 1994. L'TPA a été testé pendant 48 jours
en mer. Un journal de bord a été soigneusement remplis indiquant les
informations concernant le navire et la mer et qui ne sont pas enregistrées
par l'ordinateur (extrait sur le tableau 4.4). Un fonctionnement durait 20
minutes a4 la fois. Le nombre de fonctionnements enregistrés était
directement relié aux conditions environnementales et a l'opération du
navire. Des conditions de mer non-agitée ont provoqué un enregistrement
dans le systeme de I'IPA. Par contre, des conditions de mer agitée ou des
mouvements aggresifs du navire ont provoqué plusieurs enregistrements
de I'IPA. Les figures 4.6 - 411 (run 2) montrent un extrait d'un
fonctionnement de I'IPA. La figure 4.12 présente un exemple d'un temps
de montée. Malgré le glissement de fréquence normal dans les unités de
détection, I'TPA a rapporté, selon l'ingénieur en chef du test de 1'USN
(Semenza, J.projet-USN 13820.28Apr1994) correctement les conditions
présentées a l'ordinateur & travers la boite d'instrumentation. Cependant,

certaines des réponses de I'IPA ont étonné l'entourage a bord du navire.



Tableau 4.4- Extrait du Journal du bord de U'IPA
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Figure 4.6- Extrait de données du fonctionnement de U'IPA (run 2)
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Figure 4.7- Exirait de données du fonctionnement de U'IPA (run 2)
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Figure 4.8 Extrait de données du fonctionnement de I'IPA (run 2)

FPG48 x Seaking: LPD Run2, pitch approx. calibration
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Figure 49- Extrait de données du fonctionnement de U'IPA (run 2)
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Figure 4. 12- Extrait de données du fonctionnement de U'IPA (run 2):
le temps de montée

Lorsque le navire s'installe dans un gite (2 peu prés de 5 degrés),
I'IPA calcule l'index d'énergie comme étant "feu rouge" (condition non-
acceptable). Un gite est une condition semi-permanente ou le navire, pour
plusieurs raisons (hydrostatique et hydro/aérodynamique), s'installe & une
nouvelle attitude d'équilibre. La situation présente au pilote une pente
légére avec parfois peu de mouvement associé. La situation est sécuritaire
et le pilote est capable de poser son aréonef sans incident. Selon la
philosophie de l'index, un gite est néanmoins un déplacement non-
négligable et présente a l'index d'énergie des accélérations importantes.
Le résultat est le calcul d'un feu rouge (condition dangereuse). Par contre,
un gite représente une situation minoritaire stable avec des incidents

apparaissant de fagon reguliére. Une solution du probléme peut étre
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dérivée de I'analyse de déplacement sur temps. Sila condition est décrite
par une attitude du navire avec les degrés-de-liberté angulaires mesurés
inférieurs a 2 ou 3 degrés, il est possible de les éliminer du calcul (aprés
que le navire est étre mesuré "stable"aprés 5 minutes, par exemple). La
question de gite et son traitement par I'IPA devrait &étre étudiées dans les
prochaines phases de développement de 1'TPA.

L'TPA dans la configuration décrite plus haut (boite
d'instrumentation venant de NAWC, etc.) a été testé a bord d'une autre
frégate (1994) américaine et d'une frégate allemande (1995), toujours avec
les mémes résultats. Le document intitulé: "Lastenheft der Erprobung des
Landungsintervall-anzeigeres" (SG II 8 ProB F123.30.01.1995) fournit a
I'USN les tiches pour le test ("Aufgaben der Erprobung”). Les objectifs ont
été les suivants:

1. définir les périodes de tranquillités acceptable pour le décollage et

I'appontage du NH-90 (hélicoptére) ainsi que la durée
des périodes de tranquillités.

2. démontrer la capacité de I'IPA a prédire les périodes de

tranquillités.

3. identifier les besoins des systémes de visualisations pour les

pilotes et l'officier de contréle de vol (“Flugdeclﬁneister").

La figure 4.13 montre les coordonnées du centre de test de 1'IPA.
L'TPA a été placée pour que le hangar ouvert puisse donner une orientation
avec des points de repéres compléts a la situation actuelle a l'extérieur du

hangar.



Figure 4.13- L'installation de I'IPA a bord de la frégate allemande

Le plan de test a demandé que les données soit enregistrées en
intervalles de 20 minutes pour un minimum de 10 fichiers de données. S'il
y a lieu, au moins un incident de temps de montée devrait étre analysé. Le
systéme a été transferé a bord de la frégate FGS EMDEN le 10 avril 1995. La
figure 4.14 montre le banc d'essai du systdme. Les compcsantes derriére le
banc d'essai sur le plancher de la piste sont: la boite d'instrumentation et
I'unité de conditionnement de signaux. Sur le banc on retrouve les
ordinateurs de 1'TPA; de 1'USN a gauche et de I'IPA originale a droite. La
figure 4.15 présente le concept de I'IPA intégrée dans la bare d'horizon
attachée a la surface de hangar.



Figure 4.14- Le banc d'essai de l'IPA a bord du EMDEN
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Figure 4.15- L'integration de I'IPA dans la barre d'horizon
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Le systéme a été nivelé en fonction de la pente de la piste pendant que
le navire était encore attaché au quai (2 Frederikhav'n, Danemark). Le
navire est parti le 11 avril et navigait vers Frederickshaven en Allemagne.
Le tableau 4.4 donne la liste des fichiers d'enregistrements réalisés

pendant le voyage.

Tableau 4.4- Les fichiers d'enregi faits & bord du EMDEN
fichier vitesse du |cap du hauteur de|période de |commen-
navire navire la houle la houle

Deutschl |20 noeuds |65 deg 0.5m 5 sec départ
Deutsch2 |23 noeuds |04 deg 0.5m 5 sec virages
Deutsch3 |15 noeuds |0-180deg |0.5m 5 sec virages
Deutsch4 |0-15-0 no. | 0-90 deg 0.5 m 5 sec arréts
Deutsch5 | 0-15 noeud | 0-90 deg 0.5m 5 sec brouillard
Deutsch6 | 0-20 noeud | 0-90 deg 1m 7 sec venteux
Deutsch7 |0-21 noeud |0-200deg |1 m 7 sec 11 fois
temps de
montées
Deutsch8 |23 noeuds |45 deg 15m 7 sec stabiliz-
ateurs
Deutsch9 |23 noeuds |45 deg 1.5m 7 sec stabiliz-
ateurs
Deutsch10 | 21 noeuds |140-60deg |1 m 7 sec virages
Deutschll {21-15noe |60 deg 1-0.5 m 7-5sec n/a
Deutsch12 | 15-0 noeud | 60 deg 0.5m 5 sec arrivé
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Les figures 4.16 - 4.21 montrent des exemples de temps de montée
enregistrés pendant le voyage. A tout instants, les temps de montée ont
toujours respectés le délai minimum calculé pour le navire (+ 4.5

secondes).

30
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LPD x FGS EMDEN (Angabe) run 7 energy index (Tatkraftregister)
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Figure 4.20- Temps de montées pendant le voyage du FGS Emden
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Le sommaire des temps de montée pendant le test & bord du FGS
EMDEN est indiqué sur le tableau 4.5. Nous avons identifié deux types de
temps de montée, un qui a été provoqué par les forces hydrodynamique
naturelles et un qui a été créé par le navire lui méme. Il n'a pas existé un
temps de monté qui n'a pas respecté la limite de 5 secondes dans le cadre
des des événements provoqués par des forces naturelles. Par contre, les
temps de montés qui ont été créés par le navire ont été mesurés inférieure a
5 secondes. Il semble que des mouvements initiés par le navire lui-méme
tels que provoqués par le malfonctionnement des stabilisateurs du navire,
produisent les temps de montées plus courts que dans le cas d'un navire
déplacé uniquement par les processus hydrodynamiques.

Tableau 4.5- Disponibilité de la piste en fonction del'hauteur significative
de la mer.
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Une autre observation concernant la réponse de l'index d'énergie a
été dans le cadre de la mer qui suit le navire (+ 90° du cap relatif de la mer).
La condition est provoquée par l'existence des plus longues fréquences que
dans la mer avant le navire (minimum d'accélérations transférées de la
mer dans le systéme du navire). Malgré les déplacements plus favorables,
les vents ont une tendance & suivre la houle de la mer. En effet, ils
produient un vent derriere de |'hélicoptére. Cette condition pourrait
pousser l'hélicoptére vers la superstructure du navire, donc n'est pas

sécuritaire pour l'appontage d'hélicoptére.

D'autre tests en mer (Ft. Victoria x Seaking et le Ft. Victoria x
Wessex, 1a Royal Navy) ont démontré les mémes effets que ceux observés
pendant des tests anterieurs. La phase de théorie et développementaire ont
été terminée. La phase de l'interface machine-homme a débuté dans le
cadre de la présentation d'information au pilote, a 1'officier de la piste et au
centre de contrdole du navire. Discussion ont déja commencé pour la
formulation et l'application avancées de I'IPA. Ces propositions sont

discutées en chapitre 5.
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CHAPITRE 5- OPPORTUNITES DE DEVELOPPEMENT DE L'TPA ET
RESUME

5.0- Indicateur du meilleur cap du mouvement du navire

Selon le cap du navire, I'IPA est capable de fournir d'information
concernant les mouvements du navire en fonction de I'hélicoptére. Mais, si
la réponse de 1'IPA n'est pas acceptable, le navire est obligé de changer de
cap afin de recalculer l'index d'énergie. Si les réponses ne sont pas
acceptables, le navire devra recommencer le processus jusqu'a ce qu'une
solution acceptable pour I'TPA soit trouvée. Le processus serait plus
efficace et plus rapide si toutes les réponses de disponibilité de la piste
étaient calculées en méme temps et présentées sous forme d'un

diagramme pouvant étre lu par la marine et les pilotes.

-8

4
.. ) @ |

Figure 5.1- Organigramme de l'Indicateur du meilleur cap du navire
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La figure 5.1 représente l'organigramme pour un logiciel qui réalise le
calcul d'un diagramme "rondelle" indicant le pourcentage de la piste
tranquille en fonction de la vitesse du navire et du cap relatif de la mer . En
résumé, les fonctions de transfert sont identifiées a partir d'une situation
réelle enregistrée par l'appareil de I'IPA. Les fonctions de transfert sont
utilisées pour calculer le spectre de réponses du navire dans une mer
représentative. Les spectres sont décomposés en composantes
harmoniques qui sont employées pour le calcul des historiques du
mouvement du navire. Les historiques sont filtrés par l'index d'énergie qui
calculent les pourcentages en 2zones de sécurité (trés sécuritaire,
sécuritaire, attention, danger). La rondelle (voir la figure 5.2) est

Deck Availability, Simulation, H-3 x FFG37
10 knots, 9 feet

@ deck avail%

278
Figure 5.2- Rondelle du meilleur cap
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le produit de la sommation des calculs de l'index d'énergie au tour du
navire. Tel que proposé, le logiciel nécessite plusieurs étapes de calculs et,
par conséquent, prend un certain temps & réaliser une rondelle. Il s'agit
d'un logiciel qui n'est pas disponible en temps réel. En ce moment, une
rondelle prend 15 minutes de préparation (des fonctions de transfert
jusqu'au dess.in du diagramme par ordinateur).
5.1- Indicateur du meilleur cap en temps réels

L'amélioration en vitesse et en application du programme du
meilleur cap a été proposée par les scientifiques du NSWC (Naval Surface
Warfare Center) & Carderock. La proposition, dite "Active Operator
Guidance (AOG)" "Guidage d'opérateur actif” a été structurée de la méme
facon que le programme du meilleur cap sauf que nous restons dans le
domaine des fréquences au lieu de calculer les historiques dans le
temporel. En plus, les fonctions de transfert sont calculées lorsque
nécessaires au lieu de les garder en logiciel massif. L'effet de ces
innovations est le calcul d'une rondelle prés du temps-réel. Les différences
entre le programme du meilleur cap et 'AOG sont illustrées a la figure 5.3.

Les programmes SMP93 et la simulation du mouvement du navire
sont remplacés par une méthodologie semblable au programme SMP93.
Les fonctions de transfert sont générées lors du calcul des rondelles. Les
fonctions de transfert sont combinées avec une représentation de la mer
afin de produire un spectre de la mer en 6 degrés-de-liberté. Les rondelles
sont produites par une décomposition des spectres de réponses. Les

rondelles sont modifiées par l'incorporation des réponses de l'index



d'énergie produisant une représentation du meilleur cap

combination hélicoptére-navire.
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La description précise de la mer est critique pour la validité des
réponses. La meilleure méthodologie pour préciser la mer est de la
mésurer directement pour son contenu spectral. Les parameétres de
mesure nécessaires pour la définition précise de la mer sont la hauteur de
la mer, sa période et la directionalité de la houle. Une fagcon proposée est la
mesure de la houle par radar. Les images de radar fournissent a
I'observateur une description précise de la directionalité et la période de la
houle. Par contre, la hauteur de la houle est normalement imprécise due a
la vitesse du navire. Les hauteurs sont par conséquent connues par
approximation. La question présentée a l'ingénieur de l'interface
dynamique porte sur la quantité et la qualité de la précision dans le cadre
de la prédiction du meilleur cap. Il s'agit de la conception d'un projet de
recherche et développement.

Quelques exemples d'application en employant des simulateurs sont
déja achevés. L'exemple présenté ci-dessous, le simulateur du centre
d'essais aérien naval (NAWC), fait partie intégrante des tests d'évaluation
‘d'un combat aérien. I sert au développement des programmes
informatiques destinés a l'évaluation des avions de chasse avant leur
introduction au sein de la flotte. Le centre de simulation de vols pilotés
(MFS) permet de créer des modeles de simulation des avions de chasse
pour toutes les classes de navires. Les différentes simulations sont
réalisées en modifiant des parameétres d'analyse des fichiers soumis aux
différents programmes informatiques tels que ceux provenant de la NASA,
I'AMES ou la direction des systémes de traitements navals (NSWC).
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La figure 5.4 présente les simulateurs du centre de simulateur de pilotage.
La base de chacun offre un mouvement de six degrés de liberté avec un
déme fixe. Plusieurs laboratoires d'ingénierie entourent les simulateurs.
Toutes les stations ont la possibilité de rouler (dit roll in-roll out) comme le
poste de pilotage expérimental du nouveau véhicule V/STOVL V22. Les
images visuelles sont produites par le systéme informatique

COMPUSCENE IV de la société General-Electric.

La simulation du mouvement du bateau est incorporée au systéme
informatique VAX 11/780 relié a l'ordinateur du systeme COMPUSCENE
IV. Cette simulation a été réalisée au MFS dans le cadre d'une expérience
académique d'un projet de 1'école Polytechnique de Montréal. Les résultats
ont été présentés lors d'une réunion du groupe de simulation de la société
des hélicoptéres américains (Ferrier, B et Semenza, J. 1990). Les
mouvements des navires américains FFG37, DD963, LHA, CG46, CVN et
BB61 ont été programmés.

La résolution du mouvement permet l'animation du modéle et donne une
impression de réalité. Le modéle est ensuite utilisé pour les études
d'atterrissage a bord des divers bateaux, les études de conception
d'ajustement statique, le calcul de l'espace disponible sans mouvement du
véhicule ou avec mouvement dynamique et l'analyse de signalisation et
d'éclairage nécessaires sur le pont. Un exemple d'une scéne provenant du
MF'S est reproduit a la figure 5.5. Il est & noter que la reproduction réduit

la résolution actuelle de 1'image.
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Figure 5.4 - Centre de Simulateur de pilotage

Figure 5.5- Exemple d'une scéne provenant du MFS du NAWC
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Il est cependant possible de programmer la simulation par modification du

fichier de mouvement du navire de la facon suivante:

Les exercices proposés sont:
1)- Démontrer la portabilité de la simulation en employant une copie

du SMS standard dans divers systémes informatiques.

2)- Automatiser le SMS avec le logiciel SMP87 (programme créant les

fonctions de transfert des réponses du bateau).

3)- Etablir des fichiers de données pour les navires DD963, FFG37FIN
et CG-47.

4)- Présenter une étude de faisabilité d'embarquement du logiciel du
meilleur cap pour un hélicoptére de 'OTAN a bord, par
exemple, du DD963.

5)- Valider la distribution des fréquences d'énergie qui sont calculées
par le SMS avec les données qui sont enregistrées a bord d'un

navire et traduites en distribution de fréquences d'énergie.

6)- Envisager un systéme de test par les pilotes maritimes & 1'aide des
données du mouvement du navire enregistrées dans le
simulateur de vol. Le but de ces tests est une analyse de la
réalité.
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Depuis le début de l'entente NAWC-NSWC-DRA (Royaume-.Uni-
Canadair-Polytechnique), les données d'une flotte de navire ont été
incorporées au systéme informatique de la direction du Rotary Wing aux
Etats-Unis et la DRA (Defence Research Agency) au Royaume-Umi. Le

tableau 5.1 donne la liste des navires présentement disponibles.

Tableau 5.1 - Liste des navires présentement disponibles pour le SMS.

I Navires de la flotte américaine

AOE1 AOE6V19B AORS3

BB61 CG26 CG270FIN

CG47 CG52VLS CGN36

CGN38 CV59 CV63

CVN65 CVN68 DD963

DD51A DDG51LOAD FFG7

FFG37TFIN FFGS8 LHA1l

LHD1 LPH2 LSD36

LSD41 SWATH1 SWATH2
Navires de la ge cotiére américaine

WHEC210 WHEC378 WEXPER

Navires de 'OTAN

AORS509CDN CASM(FRANCE) FHHCDN

DDH280CDN DDHTRUMPCDN F70(FRANCE)

PCG612(0OTAN) PGG511(0OTAN) FPB(ALLEM)
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Le projet le plus interessant est la proposition de validation du SMS avec les
données du mouvement de bateau enregistrées a bord d'un navire pour
l'application de I'AOG. Une premiére analyse a été réalisée en utilisant un
WHEC , un navire de la garde cotiere américaine. Une autre a été réalisée
avec l'application d'une frégate britannique de la classe Type23 (HMS
Marlborough).

Les valeurs maximales de mouvement du navire, pour des conditions en
général connues, ont été comparées avec celles calculées par le SMS pour
les mémes conditions. Les premiers résultats étaient trés encourageants.

Par exemple, l'angle de tangage n'a varié que de + 0.6 degré (USNATC-

DI.1991). Les rondelles calculées pour le meilleur cap dans le cadre d'une

mission & bord du Type 23 britannique sont fournies ci-dessous.

PERCENT DECK AVAILABILITY TYPE23 X LYNX
10 knots, 15 feet, 11 seconds

Figure 5.6- Exemples de rondelles du meilleur cap calculées a bord de la
frégate britannique HMS Marlborough
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5.2- Sommaire et observation

L'indicateur des périodes d'appontage et l'index d'énergie sont les
applications des études de l'interface dynamique aéronef-navire. Le but de
I'interface dynamique est l'explication des caractéristiques et des réponses
des objets rigides qui sont dans la couche limite entre l'atmosphére et la
mer. Normalement, les explications sont réalisées en études et fournies
aux opérateurs par les mediums de rapports et de simulations. Le but de
I'TPA est de fournir ces informations en temps réels. Pendant que les
mathématiques actuelles ne peuvent pas exprimer la réalité avec
exactitude, et en temps réels, nous avons besoin d'envisager une autre
approche. L'TPA est, donc, un observateur qui décrit, dans le cadre des
opérations d'hélicoptéere et en temps réels, les interactions entre
I'atmosphére et la mer basées sur les effets secondaires qui sont
représentés par les mouvements du navire filtrés par les limites de
1'aéronef.

Ce rapport a présenté une approche pour résoudre en temps réels
des probléemes d'interface dynamique aéronef-navire basés sur les données
de mouvement du navire filtrées par les limites de stabilités de
I'hélicoptere. Les opérations des hélicoptéeres a bord des navires sont
principalement limitées par les vents et la houle qui sont les forces
principales provoquant des mouvements irréguliers de la coque. En bref, a
la fagon dont I'TPA décrit la couche limite autour du navire, il peut
déterminer en temps réels les limites de sécurité opérationnelle d'un
systéme aéronef-navire, ainsi qu'améliorer de la flexibilité opérationnelle

pour toutes les conditions de l'environnement.
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5.2.1-1Le t de I'[PA, un exercice empiri un _so
L'TPA identifie les périodes de tranquillité du pont en employant une
échelle d'énergie dite index d'énergie. L'échelle a été partagée en trois
niveaux d'énergie: bas, moyen et haut. Le niveau d'énergie ou un incident
aéronef-navire va se produire s'appelle la condition rouge. Le niveau
d'énergie moyen correspondant a une probabilité élevée d'un incident
aéronef-navire est la condition jaune. Le dernier niveau (niveau d'énergie
bas) est divisé en condition verte et condition ou la situation physique ne
peut changer vers le seuil rouge dans un intervale de cinq secondes.
L'Index d'énergie est un scalaire empirique qui quantifie le
mouvement global du pont, incluant le point d'appontage, par l'agrégation
de ses divers degrés-de-liberté en fonction des limites mécaniques et
dynamiques de l'aéronef, du systéme de manutention et de l'expérience du

pilote. L'index est donné par:

IE= A1(D2 +A2(F)2 +A3(q)2 +A4(4 )2 +
A5(Z 2 +Ag(Z )2 +A7(Y )2 +A8(Y 12 (2.3)

ou: f = déplacement angulaire en roulis
q = déplacement angulaire en tangage
YA = mouvement vertical (les derivés)
Y = mouvement latéral (les derivés)

(Z et Y sont exprimés dans le plan de référence du navire en

équilibre).



119

Selon l'équation 2.3, l'index emploie huit parameétres et huit
coefficients représentant l'interface du mouvement du navire et les limites
de l'aéronef. Quatre degrés-de-liberté ont été identifiés comme étant les
* impacts les plus importants selon la stabilité de 'aéronef. Cependant, les
deux autres degrés-de-liberté sont surveillés dans le cadre de limites
moins importantes. Le but de la simplification du calcul est d'assurer la
fiabilité du calcul en temps réel.

L'interface entre aéronef et navire est le produit du calcul des
coefficients. Le calcul des coefficients dynamiques est fait en trois étapes
qui sont accomplies simultanément. En premier lieu, les coefficients

relatifs sont établis entre les quatres degrés-de-liberté et leurs derivées.

Eq.2.4

A1 [ All ¢ A12 ¢ A13)

A2 A2]1 ¢ A22 e A23

A3 A31 ¢ A32 e A33
A Ad | _J A4l 2 A42 +A43 |

=| A5 -ﬁ A51 e A52 e A53

A6 AB1 * A62 * A63

A7 A71 ¢ A72 e A73
_A8.] . A81 ¢ A82 e A83 J

En deuxiéme lieu, les rapports entre les degré-de-liberté couplés sont
établis. En troisieme lieu, les limites dynamiques et structurelles de
I'aéronef sont introduites.
5.2.2- Tests de I'TPA, simulation, un sommaire

Le plan de test a été congu en trois phases. Lors de la premiére
phase, le but est de démontrer l'épreuve du concept. Les activités
principales sont la programmation, l'assemblage et le test d'un systéme

pré-prototype de I'IPA. Un projet de démonstration a été proposé afin de
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montrer que la théorie de l'index d'énergie est faisable et qu'un systéme

fonctionnel en temps-réel est utilisable.

Avec la phase deux, un prototype est développé. L'assemblage de
deux bancs d'essai du systéme de I'IPA a été proposé. Un systéme sera
consacré aux tests a bord des navires pendant que l'autre systéme sera le
systéme de référence gardé en laboratoire. Chaque systéme sera composé
d'un systéme informatique personnel, une boite d'instrumentation pour la
mesure du mouvement de navire, et des périphériques comme un
indicateur lumineux. La troisidme phase du programme de développment
est I'assemblage d'un systéme a grande échelle pour l'intégration a bord
des navires. Normalement l'indicateur lumineux sera intégré dans le
systéme de visualisation existant (la barre d'horizon) qui est attaché a la
face du hangar. Puisque nous estimons que la premiére phase était la plus
importante, nous avons consacré ce rapport surtout 4 la premiére phase du
développement de 1'IPA. Dans le chapitre 2 nous avons discuté des

résultats du programme de simulation de la premiére phase.

Le programme de tests de simulations est basé sur trois hypothéses
portant sur la fiabilité pour l'index d'énergie & interpréter la condition du

mouvement de navire en fonction de l'aéronef.

1.- L'index d'énergie doit étre assez sensible pour distinguer entre les

aéronefs employés pour les mémes états de mer et les navires.
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2.- Le temps de montée (entre la zone de sécurité de pont tranquille et la
zone de sécurité de pont dangereux) doit toujours respecter un
delai de temps déterminé (A t>= 3,4,5,+ secondes) dépendant

des caractéristiques du navire.

3.- Les résultats de l'index d'énergie utilisant les données simulées sont
semblables aux résultats de l'index d'énergie utilisant les

données réelles.

Selon les résultats, I'hypothése 1 concernant la sensibilité de l'index
aux différents modéles d'hélicopteéres a été confirmée. La valeur de l'index
d'énergie est directement liée au mouvement du navire modifié par la
stabilité de I'hélicoptére. Autrement dit, plus les contraintes d'hélicoptéres

sont sévéres plus la valeur de l'index d'énergie est élevée.

L'hypothése la plus importante concernant l'index d'énergie porte
sur le temps nécessaire pour passer de la fin de la zone de sécurité de pont
tranquille au début de la zone de sécurité de pont dangereux ou l'inverse (le
temps de tombée). Selon les résultats de simulation des modeéles de la
garde-cotiere des Etats-Unis, la nouvelle frégate francaise La Fayette, la
frégate allemande Emden, la frégate franco-italiano-anglaise Horizon et la
nouvelle frégate canadienne Halifax, le temps de montée a varié entre 4.0' et
5.5 secondes avec la moyenne fixée a 5.2 secondes. Le tableau 3.5 fournit un
resumé des temps de montée dans le cadre de EH101 x Horizon. Plus de 6,

200 exécutions de la simulation de I'TPA ont été faites, le temps de montée a
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toujours respecté un délai déterminé par les caractéristiques de la plate-

forme et les limites opérationnelles de 'aéronef.

L'IPA calculé par les données simulées était comparable aux
résultats de I'IPA calculés par les données réelles. Les résultats montrent
que la réponse de l'index d'énergie calculée par les données réelles est
sembable aux réponses de l'index pour les mémes conditions en employant

les données simulées.

Le test de 'IPA au sein des opérations aériennes (pilotes dans la
boucle) a eu lieu dans le simulateur de pilotage a I'Agence de recherche de
la défense (DRA) a Bedford en Angleterre. Le test intitulé "AFS trial
Tristram” avait comme but 'expansion des limites opérationnelles des
hélicoptéres par l'amélioration de la procédure d'approche et des points de

repére d'appontage pour le pilote.

Les missions étaient différentes pour chaque pilote. L'ordre des
missions était aléotoire afin d'éviter l'apprentissage par les pilotes des
routines d'appontage. Une mission typique consistait & une approche et un
appontage sans commentaire vocal (sans instruments), une approche et un
appontage avec commentaire verbal (avec instruments en opération). Les

missions ont duré typiquement environ de 2 heures.

Vingt missions ont été faites avec I'IPA visible a4 I'appontage. Les

pilotes ont trouvé le systéme utile comme indicateur du mouvement de
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navire. Ils ont trouvé le systéme utile pour l'identification des meilleurs
moments pour un appontage sécuritaire. Les pilotes ont trouvé la
présentation d'informations acceptable surtout comme une seule lumiére

intégrée au milieu de la barre d’horizon.

Les appontages avec ou sans IPA ont été comparés (voir Figure 3.20).
Les approches ont été évaluées, le jour et la nuit, avec et sans I'IPA depuis
un point de cheminement jusqu'a la cible sur la piste. En moyenne, cela
prend a peu prés 50 secondes de plus pour apponter pendant la nuit par
rapport au jour. Pendant le jour sans 1'IPA, les appontages étaient aussi
longs que les appontages avec I'lPA pendant la nuit. Les appontages de
nuit sans I'TPA duraient 25 secondes de plus que les appontages avec I'TPA.
L'IPA était un apport positif surtout au niveau de I'amélioration de la

confiance du pilote.

5.2.3- Tests de I'TPA, expérimentation, un sommaire

La forte corrélation entre une valeur de l'index d'énergie et sa
signification physique concernant les systémes impliqués a été
documentée en employant les données enregistrées ou simulées dans le
laboratoire ou le simulateur de pilotage (environnement contr6lé). L'index
fonctionne bien dans le monde parfait du laboratoire. La prochaine étape
comprend la conception et l'exploitation d'un systéme capable de définir le
navire (mesurer les mouvements du navire), de traiter et de manipuler ces

informations enregistrées par les instruments de mesure et de calculer
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l'index d'énergie afin d'allumer un indicateur en temps-réel (délai

invisible).

Le logiciel du systéme proposé est partagé en quatre éléments: le
soutéenement de la boite d'instrumentation, l'interface de matériel
incluant le conditionnement de signaux et la conversion de données
analogiques en données digitales, l'interface de logiciel (entre le logiciel
soutient de matériel et 1'IPA) et le logiciel de I'IPA. La boite
d'instrumentation est c;omposée de 16 canaux de données (tel que roulis,
tangage, etc) enregistrées en informations analogiques. La boite de
I'interface de matériel est partagée entre le traitement des signaux venant
de la boite d'instrumentation et les conversions des informations
analogiques en informations digitales. Un systéme de conditionnement de

signaux est installé afin d'éliminer des signaux fictifs.

La boite d'instrumentation est composée de:

1. pendule angulaire en roulis

2. pendule angulaire en tangage

3. pendule angulaire en lacet

4. gyrométre de 3 axes qui fournit les vitesses X', Y', Z' dans la
référence du navire.

5. accélérametre en X"

6. accélérametre en Y"

7. accélérametre en Z"
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Il y a 16 canaux de données sortant de la boite ainsi que 4 canaux
disponibles pour enregistrement et entrant a la boite d'instrumentation.
Les canaux disponibles sont normalement consacrés aux parameétres

venant du centre inertiel du navire tel que le cap et la vitesse du navire.

Gridce a une bourse du gourvernement américain, la boite
d'instrumentation a été prétée par la Marine américaine et branchée au
systeme de conditionnement-ordinateur portatif afin de réaliser les
premiers tests en mer. Avant que le systéme ne soit amené en mer, le
systéme a été testé dans le laboratoire 2 Montréal (puis a 1'USN) sur une
table d'inclinaisons. Les tests ont montré que le systéme était capable de
mesurer avec précision une valeur statique puis de calculer l'index
d'énergie réprésentatif de la condition. A la fin des tests du systéme pré-
prototype de I'IPA, selon I'USN il y a eu suffisamment de démonstrations
de I'IPA pour que, en premier lieu, le test en mer puisse étre réalisé en

toute sécurité et en deuxieme lieu, que la probabilité soit suffisamment

élevée pour que les résultats montrent le bon fonctionnement de I'TPA.

L'TPA dans la configuration décrite plus haut (boite
d'instrumentation venant de 1'USN, etc.) a été testé a bord deux frégates
(1993-1994) américaine et une frégate allemande (1995), toujours avec les
mémes résultats. Les résultats montrent que les temps de montée
enregistrés pendant les voyages ont toujours respectés le délai minimum
calculé pour le navire (+ 4.5 secondes). Nous avons identifé deux types de

temps de montée, un qui était provoqué par les forces hydrodynamiques
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naturelles et un qui était créé par le navire lui-méme. Il n'y a pas eu de
temps de montée qui n'a pas respecté la limite de 5 secondes dans le cadre
des événements provoqués par des forces naturelles. Par contre, les temps
de montée qui ont été créés par le navire ont été mesurés comme inférieurs
a 5 secondes. D'autre tests en mer (Ft. Victoria x Seaking et le Ft. Victoria
x Wessex, de la Royal Navy et Lynx x Type23) utilisant un systéme
prototype de test de la phase 2 et 3 ont montré les mémes effets qui ont été
enregistrés jusqu'a l'état de mer 8 que ceux observés pendant des tests

antérieurs.



CONCLUSION

Nous avons essayé de formuler une solution potentielle au probléeme
de la caractérisation en temps réel de la piste d'appontage d'hélicoptére en
pleine mer. Cette formulation a été testée jusqu'a l'état de mer 8
(récemment dans le cadre d'un test pendant l'ouragan Lili 2 bord d'une
frégate anglaise du Type23). L'TPA est une application des principes
empiriques de bases newtoniens et des études interdisciplinaires de
l'interface dynamiques aéronef-navire. Le but du présent ouvrage était de
démontrer l'utilité de cette application de l'interface dynamiques lors des
opérations de l'interface aéronef-navire. Le développement de cette thése a
pratiquement suuivi une évolution classique a partir de la conception de
l'hypothése du sujet jusqu'a ses preuves a bord de navire et ses
acceptations dans la communauté maritime aérienne. A date, les
résultats obtenus sont encourageants. Nous avons présentement des
programmes de I'IPA en cours & travers le monde, aux Etats-Unis, au
Royaume-Uni, en France, en Allemagne et prévus en Australie, en
Nouvelle-Zealande, en Inde et au Canada via leurs agences nationales de

recherche.

Cependant, 1I'IPA est loin d'étre une solution pour tous les
problémes présents lors des opérations de l'interface aéronef-navires.
Apres toutes les preuves scientifiques, la valeur des résultats actuellement
dépend globalement du niveau de confiance que les résultats ou
l'application de I'IPA peuvent se trouver chez les opérateurs. Il existe

plusieurs facons d'augmenter ce niveau de confiance. Typiquement la
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validation expérimentale (en pleine opération aéronef-navire) est la plus
acceptable. Le processus de validation nécesite la collaboration implicite
des pilotes d'hélicoptéres et des ingénieurs maritimes. Cette collaboration
réprésentée par le présent ouvrage en est seulement le début. Il est a
souhaiter que cet ouvrage stimule diverses recherces ou travaux
industriels et académiques en ce qui concernent les systémes aéronef-

navire afin d'améliorer la sécurité des opérations d'aviation maritimes.



REC ATIONS

Cet ouvrage a présenté une application de l'interface dynamique
analytique aéronef-navire. Nous avons accumulé depuis 1992 une pléthore de
données simulées et enregistrées décrivant les réponses de l'index d'énergie.
I1 est évident, en toute objectivité, que les modéles d'environnement marin, de
véhicuie aérien, et de navire pourraient étre encore améliorés en efficacité ou
en précision. Etant donné que l'index est empirique, il est tout a fait possible
que l'algorithme congu pourrait étre encore amélioré ou encore modifié afin
d'obtenir, par exemple un plus long temps de monté. Il serait souhaitable que
les simulations faisant l'objet du présent ouvrage soient soumises a d'autres
expérimentations afin de s'assurer que la formule de l'index est la meilleure

possible.

Un besoin pour un appareil tel que I'IPA a déja été démontré clairement
par les divers organismes maritimes surtout dans leurs efforts pour améliorer
la sécurité des opérations aériennes maritimes. Un programme ayant pour
sujet l'interface d’homme-machine est encore nécessaire. Quelle sorte
d'indicateur lumineux sera le meilleurs afin d'exploiter les informations de
1'IPA. Ce qui est plus ou moins clair, c'est qu'une version de l'indicateur
lumineux construite de diodes électroluminescentes (LED) et compatible avec
des lunettes de vision nocturne est désirée. Des tests consacrés aux interfaces

pilotes appareils répresentent uns activité complexe et ardue.

Dans le cadre des études de l'interface dynamique, en général, au lieu

de remplacer l'expérimentation, Il'interface dynamique analytique



130

(simulation, etc) permet de réduire le coiit et le temps requis d'analyse. Il est
possible de limiter l'expérimentation pour, par exemple, la vérification des
enveloppes opérationnelles grice a la méthodologie d'interface dynamique
analytique. L'amélioration du modéle de vent sur le pont qui inclut une
description des vents irréguliers ou bourrasques (coup de vent) est une
priorité. Avec une bonne compréhension ou déscription des vortex sur la piste,
il sera plus facile d'incorporer ces informations dans l'algorithme de l'index

d'énergie.
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ANNEXE A

La théorie de l'Interface
dynamique aéronef-navire en bref
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A.1.0 - Théorie de la simulation du mouvement du batesm

Dans le cadre des études analytiques, un systéme informatique est utilisé
pour la réalisation de milliers de calculs afin de trouver une solution
unique au mouvement du navire pour des conditions données. Plusieurs
programmes informatiques ont été congus pour le calcul du mouvement de
la houle ou d'une combinaison de deux objects au milieu de la houle. La
simulation informatique du calcul d'un systéme maritime a été proposée
par Dr Peter J. F. O'Reilly (OReilly, P.J.F. 1974). Le modéle proposé ci-
dessous est toujours en développement. Ces programmes informatiques
sont désignés par les lettres SMB; simulation du mouvement du bateau (ou

en anglais, SMS; Ship Motion Simulation).

La simulation est basée sur la relation entre les vagues et le spectre de
mouvement du bateau par une formulation proposée par St. Denis et
Pierson en 1953 (St. Denis, M. et Pierson, W. 1953). La théorie globale
intitulée "SEAKEEPING" a également été incorporée lors du
développement de la simulation (Korvin-Kroukovsky, B. V. 1961). Le
mouvement du bateau est fonction de la topographie de la mer (la houle).
La réponse du bateau est définie par la résistance créée par la houle lors du
passage du bateau. Cette réponse est le résultat des forces, sur la coque,
provoquées par des systémes dynamiques et hydro-dynamiques provenant

de la houle.

La simulation du mouvement du navire est effectuée a l'aide des diverses

formulations du spectre de la mer telles que celles de Pierson- Moskowitz
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(Pierson, W et Moskowitz, L. 1964), ou celle de Bretschneider
(Bretschneider, C. L. 1959).

A.1.1- Définition des coordonnées du navire

La figure A.1 présente les coordonnées principales d'un navire.

Figure A.1- Les coordonnées principales d'un navire
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Le tableau A.1 présente une liste de définitions des mouvements de bateau.
Tableau A. 1- Définition des mouvements de bateau.

Direction

Coordonnée

Définition

pilonnement

ﬁZO

Mouvement de
translation vertical
du centre de gravité.

verticale

Mouvement de
translation vertical
du pont.

roulis

Mouvement
angulaire autour de
l'axe X.

tangage

Mouvement
angulaire autour de
l'axe Y.

lacet

Mouvement
angulaire autour de
l'axe Z.

latéralle au CG

Mouvement de
translation lateral
du centre de gravité.

latéralle

Mouvement de
translantion latéral
du pont.

longitudinal eau CG

Mouvement de
translation
longitudinal du
centre du gravité.

longitudinale

X1

Mouvement de
translation

longitudinal du pont.
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A.1.3- Définition du navire

Les opérateurs de réponse d'amplitude (ou en anglais "Response
Amplitude Operators” dit RAOs) représentent les fonctions de transfert ou
la définition mathématique du navire dans des conditions
environnementales spécifiques (Meyers, W. Applebee, T. Baitis, E. 1981).
Ils définissent les réponses de mouvement du bateau autour d'un axe
principal avec une charge spécifique pour une condition opérationnelle
bien définie dans une mer ‘unitaire’. Les fonctions de transfert qui
définissent les réponses sont caractérisées par une série. de fréquences, soit
par exemple trente fréquences par degré de liberté. Les unités des
opérateurs sont: .

unité physique de réponse
unité physique d'une vague

(a.0)

Par exemple, le mouvement de tangage est donné par (degré/pied)2 e, est
défini par une fréquence, une amplitude et une phase. La définition des
opérateurs de réponse d'amplitude est donc 'amplitude au carré de la
fonction de transfert pour chaque fréquence d'une vague réguliére. Les
unités utilisées sont: (degZ/m2), (m2/m2), (deg2/pied2) ou (pied2/pied2). Les
RAOs sont déterminés de facon analytique, ou expérimentale.

La figure A.2 présente une série de courbes de fonctions de transfert qui
sont les réponses d'un navire dans un environnement défini par la vitesse
du navire, l'angle relatif entre la houle et la proue du bateau, la hauteur

significative et la périodicité des vagues.
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Figure A.2 - Exemple d'une série de courbes des opérateurs de réponse

d'amplitude.
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A.1.3 - Spectre de ]a mer
Le spectre de la mer est défini par une série de vagues individuelles

simples, chacune de longueur, de hauteur et de phase différentes. Il est
possible de créer le profil de la surface de la mer en superposant cette série

de vagues réguliéres (Figure A.3).

t
°‘o + At

- “l..ld"l 0(’.0“0{.-{.-‘..(_

profil de vague résultante -=)---=temps @

ol A=A1+A2+A3+
alzloi'Al B:B‘+82+83+

composantes harmoniques

Figure A.3 - Synthése d'un profil de la surface de la mer.
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. La superposition des vagues est réalisée en fonction de la fréquence. La
relation entre les domaines de temps et de fréquence est illustrée a la figure
A4 (d'apres Ouellet, Y. 1973).

apreés Oucllet, Y (1985). Analysc spectrale de Ia houle.

Figure A.4 - Relation entre les domaines de temps et de fréquence.
Tel qu'indiqué, les vagues océaniques sont de caractére irrégulier. Les
enregistrements de hauteur des vagues illustrent les irrégularités de la
surface de la mer en temps réel. La figure A.4 indique qu'il est possible de
décrire les enregistrements en temps réel en termes de fréquences. Le
spectre de fréquence créé est la trace du passage d'une vague en temps
réel. Il existe donc un profil irrégulier unique représentatif d'un spectre
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de fréquences données. Cependant il n'est pas possible de décrire un
spectre de fréquences avec un profil irrégulier unique puisqu'l y a
plusieurs profils irréguliers décrits par un spectre de fréquence avec le

méme niveau d'énergie .

Un spectre de fréquence peut étre décomposé en différentes composantes
harmoniques. Elles sont définies par un niveau d'énergie provenant d'une
vague. L'énergie totale est représentée par la distribution, selon chaque
fréquence, du niveau d'énergie de ces différentes composantes et forme le
spectre d'énergie. La figure A.5 illustre un exemple de spectre d'énergie
de la houle. La surface sous la courbe du spectre d'énergie Sw(w) est’
proportionnelle 4 'énergie des vagues pour une bande de fréquence choisie.

Chaque élément d'aire sous la courbe est défini par:

Ai = (2Sw(w)Dw)05 (a.1)
ou Aj: surface d'un intervale de la courbe
("histogramme"), qui est égale a

I'amplitude d'une vague composante de
la houle (m2).
Swiwi) : ordonnée au centre de l'intervale de la
courbe pour une fréquence donnée
(m2 - sec).
(wi): abscisse au centre de l'intervale de la
courbe de fréquence représentant une

vague composante de la houle.
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Figure A.5 - Un exemple de spectre d'énergie de la houle
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Avec l'addition de la variable de temps, I'équation a.1 devient:

At

n
Z Aj cos [wt - ejl (a.2)
i=1

ou: e€j: déphasage angulaire aléatoire d'une vague

composante d'une vague (degré).

t: temps écoulé (sec) )
n
Y A sommation des vagues harmoniqes
i=1
de n fréquences.
‘ En résumé, la définition d'une vague irréguliére est obtenue par la

sommation des composantes de vagues réguliéres définies par leurs
amplitudes, calculées des densités spectrales, avec des phases angulaires
aléatoires de distribution uniforme. Il existe plusieurs solutions a la
définition d'un passage de vagues pour un spectre de houle spécifique.
Pour chaque courbe de densité spectrale définie par une hauteur
significative de vague et une période, il est possible de décrire une infinité
de profils de passage de vague (Ochi, M. et Bales, S. 1977). Cependant les
données de la houle peuvent étre mesurées physiquement afin d'obtenir
une définition de densité spectrale (Bonnefille, R. 1976). Les différentes
variations sont fonction des variables et du type d'application désigné. Les
formulations employées sont, en général, basées sur la méme théorie.

L'énergie totale d'un intervale de fréquence, W, est égale
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Rl

DEroraLe =T g W Sw(w) Dw (a.3)

ot: DEporale :variation de l'énergie totale.

Sw(w) : fonction de la densité spectrale.
w : fréquence .
g : accéleration

r : densité de l'eau

La formulation du spectre d'énergie de la mer de Pierson-Moskowitz s'écrit

sous la forme (Pierson, W. et Moskowitz, L. 1964):

(75)
2 2
Swiw) = 25 ¢\Ms wt (a.4)
ou: a: constante
g: accelération (m/s2)
w : fréquence de l'onde (rad/sec)

Sw(W):  densité spectrale (m2-sec)
Hs: hauteur significative de vague (m)
Hs étant la seule variable (voir la figure A.6).
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0.4 0,6 0.8 1.0 1.2
w (red/sec)

Figure A.6 - Spectre de Pierson - Moskowitz

Une autre formulation congue par C. L. Bretschneider est donnée par (
Bretschneider, C. L. 1959) :

(-1994.5)
483.5 wiTgt
SW(W)=W Hg2 e 0 (a.5)

~

ou: Tp : période (sec)

Les deux variables de cette formulation sont la période et la hauteur

significative de vague (voir la figure A.7).
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30 4 _~- T,= 14 SECONOS SIGNIFICANT WAVE HEIGHT = 1 FT

3 T, = 10 SECONDS.
m;
20 T, = 8 SECONDS
T, = § SECONDS
1094
T, = 3 SECONDS
N,

o 1.9 20 3?0 4.0
Figure A.7 - Formulation Bretschneider
Il existe plusieurs autres formulations telles ' International Towing Tank
Conference' (ou ITTC) qui est similaire & la formulation de Bretschneider
ou le 'Joint North Sea Wave Project' ou JONSWAP ou les deux variables
sont la longueur d'onde 'fetch' de la mer et la hauteur significative de la
houle qui est basée sur la vitesse du vent (Lee, W. T. et Bales, S. L. 1980).



(a.6)
) -4 1(wTp >
12555 28 %
16.942 Hg1-375
= e
Sw(w) = 21375 1275 e 33
N Ll 1
ou S 0.07 pouri; ﬁ
s: 0.09 pom'% >%

Hg : hauteur significative de la houle

Le hauteur significative de la houle est obtenue par:

Hs = (vitesse de vent) ® (coefficient) ¥ (constante)

(noeuds) (tableau A.2) ( =15)
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Tableau A.2 - Calcul de hauteur significative de la houle - formulation

0.6
0.4

JONSWAP
| T 1 1 | I s
(@)1, (1 FT) = VIHD SPEED (IN KHOTS) & COEFFICIENT + CONSTAIT
- &
— ‘\
L )
~
T
3 —
///
— ==
.——-—")-
o* 10° 20° 30° ‘0* s0°, 60° 70°

LATITUDE, OEGREES MORTH

ANYLSNHOD
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La comparaison des diverses formulations du spectre d'énergie est une
tache considérable et pourrait faire l'objet d'un autre rapport. Dans le
cadre de cette étude, les formulations de Pierson - Moskowitz et
Bretschneider seront employées puisqu'elles sont les plus utilisées dans le

domaine de l'interface dynamique .

A.1.4 - Spectre de réponse

Les caractéristiques spectrales d'un navire sont définies par des fonctions
de transfert dites "Response Amplitude Operators" (Opérateurs de réponse
d'amplitude). Tel qu'indiqué auparavant, les RAOs définissent les
réponses dynamiques des navires pour des conditions de charges
spécifiques (Baitis, A. E, Meyers, W. G, et Applebee, T.R. 1976). Le spectre
de réponse est le produit des fonctions de transfert (RAOs) et le spectre de la
mer, le produit des fréquences de la mer (Sr).

On a:

Sr = Sw(w) ® RAO ¢ f(V, m) (a.7)

oa: Sr : spectre de réponse (rencontré)
Sw(W) : spectre de la mer (rencontré)
RAO : fonctions de transfert

f{lV,m) : trace de fréquence

v : vitesse (du navire)

m : angle relatif de la houle avec le bateau
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Les courbes de spectre de réponses de la figure A.8 sont le résultat de la
multiplication du spectre de la mer et des opérateurs de réponse

d'amplitude rencontrés.

Réponse du navire = La mer x Opérateurs de réponse d'amplitude
St = So x RAO

t.@ .3 1.8

Figure A.8 - Formulation d'un spectre de réponse
Le spectre de réponse est ensuite découplé pour chaque degré de liberté
(voir figure A.9). Chaque courbe est divisée en "n" composantes
harmoniques qui sont les données de base de la formulation du mouvement

du navire dans le temps.

La définition physique du navire et les caractéristiques de réponse

décrivent le comportement complet du navire.
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Le spectre de rencontre illustré a la figure A.10 est calculé comme suit:

|RAO| = |H(w)? | (a.8)
H(w)2 = fonction de transfert de vague réguliére

H(w) = E(w) m(w) (a.9)
E(w) = facteur de force complexe qui dépend du

profil du navire et des caractéristiques

de la houle.

m(w) = facteur d‘échelle

Aj
H(w) r—% (a.10)

_ amplitude de réponse du navire
~ hauteur significative de vague

H(w)

156

On obtient la fréquence périodique des vagues dans toutes les directions du

modéle de la mer. La relation entre la longueur de la vague périodique en

eau profonde et ses fréquences est données par:
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Loy = 2EE (@.11)
oi: Lw :longueur de la vague (m ou pi)
g : accéleration gravitationnelle
w : fréquence d'onde de vague (rad/sec)

fréquence de 1la houle

. ° ”

fréquence de la houle rencontrée

s=----14 Aldws

frequency W or wg

 17.77
o e

fréquence de 1a houle rencontrée

fréquence de Ia houle rencontrée

Figure A.10 - Le calcul du spectre de renconire



Le processus de calcul est divisé en deux étapes (O'Reilly, P.J.F. 1978). La

premidre étape consiste a transformer la fréquence d'énergie de la mer en

fréquence d'énergie du navire. Le domaine d'énergie du navire forme le

spectre de fréquence rencontrée. Il est donné par:

ou: w

We

avec:

w2Vcos(m)

=W =+ g (a. 12)

: fréquence réguliére d'onde (rad/sec)

: fréquence rencontrée d'onde (rad/sec)
: vitesse du navire (pi/sec ou m/sec)

: angle entre la houle et la direction

du navire (degré)

la proue = 00

la poupe = 1800

La seconde étape consiste a transformer les courbes de fréquences

régulieres en courbes de fréquences rencontrées en fonction de leurs profil

et amplitude. Le changement de coordonnées est effectué a l'aide de la

transformation Jacobienne suivante:

4weV
J =t\ﬁi WeVcos(m) (a.13)

g
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Le modéle mathématique de représentation des courbes (les histoires
synthétiques du mouvement de bateau) est un modéle stochastique. Il est
défini par une série de variables aléatoires qui sont fonction du temps et de
I'espace (Ouellet, Y. 1973). Chaque composante harmonique est définie par
une amplitude A, une fréquence d'onde W et une phase angulaire e
(O'Reilly, P.J.F. 1978). Les amplitudes de mouvement sont représentées,

pour chaque direction, par exemple:

k
Ag = Z(Azncos(wn - ezn)) (a.14)
n=1

L'équation a.14 représente l'histoire synthétique de temps dans la direction
verticale. L'histoire de mouvement de l'exemple suivant est calculée a
l'aide de la sommation de quarante-huit fonctions harmoniques (il s'agit de

k =48). La figure A.11 présente un échantillon des traces des histoires de

mouvement d'un navire.
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A.2.0 - Modélisation d'hélicoptere

La définition du mouvement d'un véhicule aérien sur le pont d'un navire
est fonction de 'empattement du train d'atterrissage, de l'orientation, de
I'emplacement, du poids, des inerties, de la position du centre de gravité,

de la superficie latérale de trainée et du centre de poussée.

Les accélérations de translation et angulaires sont créées par les forces et
moments provenant du bateau, provoquées par I'agitation de la mer.
L'intégration numérique des accélérations donne la position et le
comportement relatif d'un hélicoptére par rapport au bateau, en fonction
du temps, pour les divers mouvements du bateau (Blackwell, J. et Feik, R.
A. 1988). Puisque le véhicule aérien, le pont du bateau et les
caractéristiques du mouvement du bateau ont été définis, il reste a définir

I'écoulement de 1'air sur le pont.

Un modele de simulation a direction a été con¢u. L'écoulement de l'air et
de la houle se déplacment dans cette direction. L'air agit comme une force
constante sur le centre de poussée qui est transmise au centre de gravité
du véhicule aérien. La résolution des accélérations provenant du pont fait

l'objet de I'étude de l'interface dynamique.

Les composantes des charges d'inertie au centre de gravité Fix, Fiy et Fiz

sont déterminées par:
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Fix Axcg
Fiy | =(W)|Aycg (a.15)
F iz AZ cg
Fix
ou: gly = forces d'inertie provoquées par le
iz

mouvement du bateau.

w = masse du véhicule aérien.

Ax::g
Aycg | = accélérations

Zcg

Pour les directions longitudinale, latérale, et verticale, les charges
d'inertie deviennent:

uTeTis)( Fix
Y | =|T21T22T23 || Fiy (a.16)
yA T31T32T33 J| Fiz+W

ou: Tij =T (©,0,y)
e matrice de transformation du systéme

de coordonnées du bateau au systéme

de 1'hélicopteére.

= angle de roulis
6=  angle de tangage

y=  angle de lacet
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L'écoulement de l'air sur le pont est défini par une vitesse Vwop (WOD =

wind over deck) et une direction relative & 1'axe longitudinal du bateau
Vwop. Les vitesses Vw, g le long de la ligne centrale du bateau et leat

normale & la ligne centrale sont calculées. La solution donne la force

latérale du vent agissant au centre de poussée du véhicule aérien.

La composante latérale de la force est donnée par:

Fw. = 3.5 Ay | —2t- (a.17)
Wy = 9.9 8Y 17160 :
ou: Ay = surface projetée latérale.
Fw., = force latérale du vent aggissant au

centre de poussée

Les forces axiales du vent agissant sur le train d'atterrissage sont données

par:
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F P ) P D) 1g)
= a.
RMGwnp y* (LsL-RBL)
ou: FrRMGypp = forces axiales appliquées sur
'atterrisseur principal a
la droite.
FWy = composante latérale de la force
du vent.
WLcp = centre de poussée - ligne de
flottaison.
WLg = ligne de flottaison de sol.
Lpr = atterrisseur principal a gauche.
Rpr, = atterrisseur principal a droite.

Le déplacement angulaire de roulis du véhicule est donné par:

RMGwIND
A = tan "y —mmm (a.19)
dwinD) (K (LaL) J
ou: K = constante d'amortissement

Les forces axiales d'inertie appliquées au train d'atterrissage sont données

par:
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G- WLeg
FRMG(pertie) = ¥ ( m] (2.20)

ou: WLg = centre de gravité- ligne de
flottaison.
FRMG 1pertie) = force axiale appliquée au

train d'atterrissage
principal a droite. Elle est

provoqué par la force Y

définie a la équation a.17.

En supposant un équilibre des forces d'inertie, la composante axiale au
train d'atterrissage de gauche est égale et de sens opposé a la composante

du train d'atterrissage de droite.
FLMG(Inertie) = 'FRMG(Inertie) (a.21)

ou: FLMG(Ine rtie) = force axiale sur l'atterriseur

principal de gauche.

De la méme facon, le déplacement angulaire de roulis du véhicule

provoqué par les forces d'inertie est donné par:

FRMG1perti
A ) = tan" pertie) 22
¢(Inert1e) . ( K) ( Lpr, ) (a.22)
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Lors d'une simulation, le déplacement angulaire di au mouvement de
l'air est constant puisque la vitesse de l'air reste constante. Cependant, le
déplacement angulaire causé par les forces d'inertie varie en fonction du

mouvement du bateau.

Le déplacement angulaire total est donné par:

Aq)(total) = Aq)(vent) + Aq’(inert:ie) _(3-23)

La stabilité du véhicule aérien dépend de la condition du pont du bateau.
La présence d'eau ou d'huile sur le pont influence le mouvement du train
d'atterrissage par une variation du coéfficient de friction. Le programme
tient compte de ce facteur. Le calcul des enveloppes opérationnelles pour
des conditions maritimes spécifiques d'un pont sec peut révéler des
conditions acceptables d'opération alors qu'il en est autrement pour un
pont mouillé (a 'extérieur des limites opérationnelles). Il peut se produire

des incidents de glissage.

Le modeéle du véhicule aérien est programmé pour le pire cas d’instabilité

afin
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de garder une approche conservatrice. Pour la plus grande liberté de
mouvement du train d'atterrissage, l'atterriseur auxiliaire (avant) est
programmé avec le verrouillage dans l'axe viré et dégagé (freins). Le
modéle du véhicule est aligné avec la ligne de centre du bateau. Ceci est
illustré a la figure A.12. Il est toutefois programmé pour des conditions

instables d'opération.

gl,

station d'suerrisscur avant
suton da ceatre de gravité

| - danterrisseur princl
Mtterrisseur peincipal (drolic) - pel
Tribord

Figure A.12 - Orientation d'un véhicule aérien a bord du bateau.
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L'orientation du modéle du véhicule aérien est donnée par l'angle (m)
entre la ligne de centre du véhicule et 'axe latéral du bateau (Y). Les
coordonnées du train d'atterrissage de droite sont données par R et Q, le
rayon et l'angle avec le plan du pont. Les coordonnées du centre de
gravité, des trains d'atterrissage principal et auxiliaire, et du pivot de
verrouillage servent également au calcul des limites critiques
géométriques d'interface dynamique suivantes (voir figure A.13):

a)- La ligne de charniére est définie comme la ligne de pivot de droite

ou de gauche autour de laquelle un renversement du véhicule peut se
produire. Il existe deux lignes de charniére &®TO etflfpo . Elles joignent

I'atterrisseur principal a l'atterrisseur avant. Ce dernier pouvant pivoter,
la position la plus stable est définie lorsqu'il est paralléle a la iigne de

charniére.

b)- On résout l'azimuth des lignes de charniére ®TO et To Par

rapport aux axes longitudinaux du bateau AZrTo et AZLT0-

¢)- Les segments TOoDE © TODL représentent les distances entre

le point du centre de gravité (virtuel ou dynamique) du véhicule aérien et
les lignes RTO et o - Ces segments représentent effectivement le

niveau de stabilité du systéme. Si les valeurs des segments sont définies

0 un incident de renversement est identifié.



NAVIRE
-Y
Tribord

Bfbord

Figure A.13 - Limites critiques géométriques d'interface dynamiques
aéronefinavire.
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d)- Les angles €< TOR et < TOL sont les angles entre les vecteurs
reliant le centre de gravité virtuel aux lignes ®To ' ITO et la verticale.

Ils définissent les angles de renversement, qui sont donnés par (voir figure

A.14):

./ TODR
./ TODL

WLW = ligne de base au centre de gravité du véhicule
aérien.
WLG = ligne de base principale du pont du bateau avec

l'atterrissage.

Lorsque ces angles sont nuls, il s'agit du cas de stabilité métaphysique
(métastable). Des valeurs négatives représentent un cas d'instabilité ou un

renversement est possible.
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Figure A.14- La définition des angles de renversement.
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e)- L'identification des conditions de renversement longitudinal est

réalisée de facon similaire. Les parameétres sont définis comme suit:

1)- La ligne de charniére de renversement en tangage est la

ligne reliant les deux atterrisseurs principaux.

2)- La distance entre le centre de gravité virtuel et la ligne de

charniére est définie par:

PBD = (STAM - STAW) (a.26)
ou:
PBD = distance de renversement en tangage.
STAW = position du centre de gravité du
véhicule aérien.
STAM = position des atterrisseurs
principaux.
3)- L'angle de renversement en tangage est
donné par:

(a.27)

1(STAM-STAW
- N |ttt 2 A
t PBA= tan | FLywWig J
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Il y a deux formes possibles de renversement d’un véhicule aérien sur un
pont de bateau, statique ou dynamique. Le renversement statique se
produit sur terreavec l'atterrissaage d'un véhicule sur une pente par
exemple, La résultante des forces de gravité et de friction entraine une
glissade ou un renversement. Le systéme se trouve alors dans une
position instable. Le déplacement produit a pour but de replacer le

véhicule dans une position stable.

Un renversement dynamique est caractérisé par un mouvement de
translation du centre de gravité virtuel du véhicule aérien. Ceci est causé
par le mouvement du pont du bateau et des forces provenant du vent. La

résultante des forces varie dans le temps. Le calcul des paramétres:
TODR ’ TODL ° < TORet € TOL révéle le niveau de stabilité du systéme.

Le point ot les valeurs desapi; etTopR Sont nulles, représente la limite

de stabilité dite “métaphysique”. Un simple mouvement dans le sens
négatif crée une instabilité. Si les valeurs de TODL. ° TODR sont toutes

deux négatives, il y a un incident de renversement. Le centre de gravité a
alors dépassé la ligne de charniére (il s’agit que le centre de gravité et le

pont soient tous deux dans le sens négatif).

Il y a glissade lorsque les forces de friction du train d’atterrissage sont

plus
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faibles que les forces de gravité et d’inertie du véhicule aérien. Lorsque les
forces d’intertie sont plus élevées et de sens opposé aux forces de gravité, le
coéfficient de friction devient égal a zéro. Cette situation est 'indication

d’un incident de décollage non-controlé.
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ANNEXE B

Description SMP93 de la frégate
FFG37 (USA)
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DATA CARD SET 1 - TITLE
AG9 AVISOS A69 - CDT BIROT

DATA CARD SET 2 - PROGRAM OPTIONS

OP'%‘ION VLACPR RAOPR RL(.!))MPR LRAOPR ADRPR
0 1 0 0

DATA CARD SET 3 - PHYSICAL UNITS

UNITS RHO GRAV GNU
METER 1025.8199 9.80620.00000119

DATA CARD SET 4 - HULL PARTICULARS

LPP BEAM DRAFT DSPLMT VKDES VKINC AMODL
76.0000 10.3000 3.0120 1160.00 25.0000 5.0000 0.0000

DATA CARD SET 5 - LOAD PARTICULARS

GMNOM DELGM KG KPITCH KROLL KYAW
0.8600 0.0000 4.3000 02500 0.3670 0.2500 -

DATA CARD SET 6 - HULL LINES - LEWIS FORM OR OFFSETS
NO. OF STATIONS =21 NLOADS = 0
STATION NLEWF BEAM DRAFT SECARE DBLWL

0.0000 LINES 0.1400 0.3000 1.1109
1.0000 LINES 1.8800 3.3000 05174
20000 LINES 35600 3.3000 0.5726
3.0000 LINES 5.1200 3.3000 0.6042
40000 LINES 6.4800 3.3000 0.6384
50000 LINES 7.6200 3.3000 0.6745
6.0000 LINES 8.5400 3.3000 0.7094
7.0000 LINES 9.2400 3.3000 0.7423
8.0000 LINES 9.7400 3.3000 0.7716
9.0000 LINES 10.0600 3.3000 0.7944
10.0000 LINES 10.2400 3.3000 0.8075
11,0000 LINES 10.3000 3.3000 0.8091
12,0000 LINES 10.2400 3.3000 0.7983
13.0000 LINES 10.1200 3.3000 0.7713
140000 LINES 99200 3.3000 0.7291
150000 LINES 9.6400 33000 0.6653
160000 LINES 92600 3.3000 0.5797
17.0000 LINES 8.6800 3.3000 0.4737
18.0000 LINES 7.7600 2.1100 05223
19.0000 LINES 6.0400 1.2000 05120
20.0000 LINES 23200 0.3000 0.4627



STATION NOFFSET NLEWF
Z=WATERLINE (FROM KEEL)

3 LINES Y= 000 003 007
3 LINES Z= 300 3.01 330

0.0000

0.0000

1.0000
0.67 094

1.0000
240 330

2.0000
1.38 1.78

2.0000
240 3.30

3.0000
2.08 2.56

3.0000
2.40 3.30

4.0000
274 324

4.0000
2.40 3.30

5.0000
3.35 3.81

5.0000
2.40 3.30

10
10

10
10

10
10

10
10

10
10

LINES
LINES

0.00
0.00

0.00
0.00

0.00
0.00

0.00
0.00

0.00
0.00

OFFSETS- Y=HALF BREADTH,

0.06
0.01

0.12
0.01

0.15
0.01

0.15
0.01

0.15
0.01

0.20
0.60

050
0.60

0.51
0.30

0.72
0.30

0.96
0.30

0.28
0.90

0.66
0.90

0.82
0.60

1.17
0.60

1.55
0.60

035
1.20

0.82
1.20

1.08
0.90

1.53
0.90

2.00
0.90

0.43
1.50

0.97
1.50

1.32
1.20

1.84
120

237
1.20

051
1.80

L11
1.80

1.53

150

2.11
1.50

2.68
1.50

0.59
2.10

1.25
2.10

1.91
2.10

2.34
1.80

294
1.80

177



6.0000
3.89 427

240 330

7.0000
433 4.62

240 330

8.0000
4.68 4.87

240 330

9.0000
492 5.03

240 3.30

10.0000
506 S.12

10.0000
240 3.30

11.0000
500 5.15

10 LINES Y=
10 LINES Z=

10 LINES Y=
10 LINES Z=

10 LINES Y=
10 LINES Z=

10 LINES Y=
10 LINES Z=

10 LINES Y=
10 LINES Z=

10 LINES Y=

0.00
0.00

0.00
0.00

0.00
0.00

0.00
0.00

0.00 0.15 198 3.06 3.75 422 4.56 4.80
0.00 001 030 060 0950 1.20 150 1.80

0.00 0.15 200 3.09 3.79 426 4.60 483

0.15
0.01

0.15
0.01

0.15
0.01

0.15
0.01

1.21
0.30

1.46
0.30

1.69
0.30

1.87
0.30

1.94
0.60

232
0.60

2.65
0.60

291
0.60

247
0.90

291
0.90

329
0.90

3.58
0.90

2.88
1.20

3.35
1.20

375
120

4.05
1.20

321
1.50

3.69
1.50

4.09
1.50

4.39
1.50

3.48
1.80

396
1.80

435
1.80

4.63
1.80

178



11.0000
2.10 3.30

12.0000
493 5.12

12.0000
2.10 3.30

13.0000
477 5.06

13.0000
2.10 3.30

14.0000
471 4.96

14.0000
240 330

15.0000
444 482

15.0000
2.40 3.30

16.0000
406 4.63
16.0000
240 330

17.0000
346 4.34

17.0000
240 3.30

18.0000
3.88.

18.0000
3.30

19.0000
19.0000

20.0000
20.0000

10

10
10

10
10

10
10

10
10

10
10

10
10

(-

ww o

LINES
LINES

Z= 0.00

Y= 0.00
Z= 0.00

Y= 0.00
Z= 0.00

Y= 0.00
Z= 0.00

Y= 0.00
Z= 0.00

Y= 0.00
Z= 0.00

Y= 0.00
Z= 0.00

Y= 0.00
Z= 119
Y= 0.00
Z= 2.10
Y= 0.00
Z= 3.00

0.01

0.15
0.01

0.15
0.01

0.15
0.01

0.15
001

0.15
0.01

0.15
0.01

0.20
1.20
0.10
2.11
0.03

0.30

1.90
0.30

1.67
0.30

1.29
0.30

0.78
0.30

0.40
0.30

0.19
0.30

0.47
1.50
0.70
240
1.16

3.01 3.30

0.60

2.97
0.60

2.68
0.60

221
0.60

1.52
0.60

0.78
0.60

0.31
0.60

1.00
1.80

1.54
2.70

DATA CARD SET 7 - BILGEKEEL PARTICULARS

NBKSET
1

BKSET NBKSTN BKFS

1

BKSTN BKHB

7.0000 3.7000
8.0000 3.7500
9.0000 3.7800

7 6.6700 13.3400 0.6000

1.5000
1.2000
1.0500

45.0000
52.0000
58.0000

BKWL BKAN

BKAS BKWD

0.90

3.67
0.90

3.38
0.90

293
0.90

2.90
1.20

2.06
1.20

1.02
120

1.68
2.10

2.37

1.20

4.15
1.20

3.90
1.20

349
1.20

343

150

2.70
1.50

1.66
1.50

2.42
240

1.50

451
1.50

428
1.50

393
1.50

3.86
1.80

3.25
1.80

2.31
1.80

3.08
270

1.80

4.76
1.80

4.57
1.80

4.27
1.80

4.19
2.10

3.71
2.10

293
2.10

3.55
3.00

179



10.0000 3.8200 0.9500 60.0000
11.0000 3.8800 0.9600 61.5000
12.0000 3.8600 1.0200 60.0000
13.0000 3.9000 , 1.2000 57.0000

TOTAL BILGEKEEL LENGTH = 253460 AVERAGE SPAN= 0.6000

DATA CARD SET 8 - SKEG PARTICULARS

NSKSET
0

DATA CARD SET 9 - RUDDER PARTICULARS

NRDSET
1

RDSET LOCATION FWDSTN AFTSTN HLFBM FWDWL AFTWL

1 ROOT 19.0000 20.0000 0.0000 2.1000 2.7000
I TIP 19.2200 20.0000 0.0000 0.1500 0.1500

DATA CARD SET 10 - PROPELLER SHAFT BRACKETS
NSIBSET

SBSET LOCATION FWDSTN AFTSTN HLFBM FWDWL AFTWL
1 RTOB 182200 18.3800 23800 2.5300 2.6000
1 TIP 182600 18.4200 2.1700 0.7200 0.6900
1 RTIB 18.2200 183800 0.1900 1.4600 1.5400

DATA CARD SET 11 - FIN PARTICULARS
NENSET IACTFN [IFCLCS
1 0 0
FNSET LOCATION FWDSTN AFTSTN HLFBM FWDWL AFTWL

1 ROOT 89200 9.6000 3.9600 1.1400 1.0600
1 TIP 9.0000 9.6000 4.8700 -0.1600 -0.2400

DATA CARD SET 12 - MOTIONS AT A POINT

NPTLOC
0
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DATA CARD SET 13 - RELATIVE MOTION

NFREBD NBB
0 0 .

DATA CARD SET 14 - SEASTATE AND ROLL ITERATION
NSIGWH STATISTIC (SA) STATISTIC NAME GAMMA,Q,l=

IRETSCHNEIDER, >1-4 = JONSWAP
4 2.0000 Valeur 173 0.0000

SIGWH

DATA CARD SET 15 - STOP

STOP
STOP

END DATA CARD SETS

BRETSCHNEIDER SPECTRA GAMMA = 0.0000

9MODAI.. PERIOD 5.0000 7.0000 9.0000 11.0000 13.0000 15.0000 17.0000
19.0000

g(OOM T()JMEGA PERWYV S$(0O,T) S(O.T) S(O,T) S(O,T) S(O,T) S(O,T) S(O,T)
N,

1 0.200 31.42 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0010
2 0.250 25.13 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0005 0.0152 0.0833
3 0.300 20.94 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0015 0.0342 0.1347 0.2429

40350 17.95 0.0000 0.0000 0.0000 0.0009 0.0345 0.1410 0.2346 0.2628
50.400 15.71 0.0000 0.0000 0.0001 0.0180 0.1160 0.2090 0.2290 0.2035
6 0.420 14.96 0.0000 0.0000 0.0004 0.0354 0.1457 0.2137 0.2109 0.1769
7 0.440 14.28 0.0000 0.0000 0.0016 0.0579 0.1676 0.2089 0.1898 0.1521
8 0.460 13.66 0.0000 0.0000 0.0047 0.0827 0.1805 0.1978 0.1682 0.1299
9 0.480 13.09 0.0000 0.0000 0.0108 0.1065 0.1852 0.1829 0.1475 0.1107
10 0.500 12.57 0.0000 0.0000 0.0205 0.1266 0.1832 0.1663 0.1285 0.0942
11 0.520 12.08 0.0000 0.0001 0.0336 0.1418 0.1764 0.1495 0.1115 0.0801
12 0.540 11.64 0.0000 0.0003 0.0492 0.1515 0.1665 0.1333 0.0965 0.0683
13 0.560 11.22 0.0000 0.0010 0.0658 0.1561 0.1548 0.1181 0.0835 0.0583
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ANNEXE C
Extrait de fichier sortant de 1'IPA
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REFERENCE NUMBER: testaccelmx

ENERGY INDEX COMPONENTS

TIME PHID PHIV THED THEV VIV VTA LATV LATA EIA

-0.03
0.12
-0.15
-0.16
-0.21
-0.31
040
-0.43
-0.32
-0.09
0.21
0.48
0.65

0.05
-0.03
0.02
0.20
0.39
044
0.26
0.14
0.63
-1.00

024 -0.12 007 029
0.13 -0.14 -003 0.63
-0.59 -0.1s 002 1.03
-0.89 -0.13 007 0.99
0.86 -0.08 0.11 0.73
046 -0.02 0.14 1.09
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G
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x

&

5
3333

P-Y-1-1-Y-)
L]/ NE
5568
'§338
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Rx2358
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041 021 033 3.65

005 002 -0.13 076
003 005 -0.14 101
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110.00
110.50
111.00
111.50
112.00
112.50
113.00
113.50
114.00
11450
115.00
115.50
116.00
116.50

0.07
-0.02

-0.52
-0.74
077
0.59
-0.28
0.02
0.17
0.12

0.00

OCoLoeoLPOD
RSRRRRR

———0

0.09

o
&

0.46
031

0.11
-0.11
-0.29
-0.39
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bbooocoeooOe
Py
e}

-0.28

OARBR e m O
n&sBeeh%e

2R

25.29

039 0.10 19.06
030 027 14.67
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147.00 037 020 0.08 -023 0.14 -042 -0.30
14750 045 0.14 -0.07 -0.37 -0.09 -0.50 -0.29
148.00 050 0.07 -0.29 -047 -035 -053 -0.
148.50 0.52 002 -0.54 -046 -062 -047 -020 2.03
149.00 049 -0.11 -0.75 -031 -0.82 -029 -0.13 O. 2.02
14950 041 -022 -0.85 -005 -091 004 004 0.17 254
150.00 027 -0.32 -0.79 025 -086 021 0.05 0.17 228
NO OF GOOD RISE TIME PERIODS: 1; (LANDING DELAY [RISE] TIME >= 5.0 S)
NO O.K.RISE TIME PERIODS: 1;( 4.0 S <= LANDING DELAY [RISE] TIME < 5.0 S)
NO OF BAD RISE TIME PERIODS: 0; (LANDING DELAY [RISE] TIME < 4.0 S)

1.12
1.88
2.17

x
coo0d
5E3R8



ANNEXE D

Echantillons de réponses de
pilotes
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IRIAL AVALON
Introduction

Trial Avalon was conducted during the period 23 - 29 October 1996. The mial
comprised deck operations to HMS MARLBOROUGH in the Portsmouth Sea
Exercise Arcas using XR 503 (A highly modified trials Wessex HC Mk 2) and XZ 234
( A Lynx HAS Mk 3 on loan from the Royal Navy ). The trial consisted of gathering
data and assessing deck operations using conventional techniques, Electro
Luminescent Panels (BELPs), a Landing Period Designator (LPD) and SHARK plan
position indicator (PPT). Over 25 hrs were flown by day and night with over 180
landings accomplished. Conditions varied between wind of 10 kts and Sea State 2 to
wind of over 50 kts and Sea State 8.

Bascline

At every sea state and relevant wind condition assessed a conventional (unaided)
landing and take off was conducted. In general safe deck landings were accomplished
repeatedly within the limitations of the aircraft but frequently required a high pilot
work load.

Turbulence

In particular the Type 23 Frigate suffered from a large amount of turbulence over the
flight deck. In relative winds over 30 kts within 30 degrees of ahip’s head
considerable turbulence was experienced when hovering cycs level with the horizon
bar directly over the landing circle. This reduced markedly as the hover height was
reduced during the landing phase. In grecn winds from ships head to greea SO
considerable turbulence was experienced whea directly level with the “bum line”. This
reduced if hovering some 45 degrees offset from the landing circle, i.c. behind the
normal waiting position.

Deck Motion
There has been much written about the unpredictable motion of the T23. In practice at

sea statc 8 with the ship steaming across the prevailing sea it was still possible to
identify sufficiently long quiescent periods to be able to conduct a safe landing in &



Lynx at the high referred weights of 4,800 kg and S000 kg. However the pilot had to
wait for such a period for up to 4 minutes on some occasions.

Harpoop Grid

The Harpoon Grid on 2 T23 was designed for use with the Merlin To that end the
Lynx needed a special barpoon head fitted. The grid is rectangular 3 mby | m and is
longer fore and aft than it is wide. This contrasts with other frigate harpoon grids
which are a circle of 1.5 m radius.

LPD

The LPD was assessed both as the only additional visual aid and also in conjunction
with ELPs and SHARK. As mentioned at Para ? above the LPD display was
constructed using red and green LEDs only. The amber light was produced by mixing
red and green LEDs. By day this was marginally successful but by night the colour
teuded to look purely green or occasionally red but not amber. This could have caused
considerable confusion at night. To make the “amber” segment of the display distinct
it was changed from a square shape to a triangular shape using black masking tape.
Thereafter it was distinctly different from both the red and green square segments and
the whole display could be used satisfactorily.

The LPD was sct up using Westland provided data as to the Lynx landing capabilities

During flying testing the test pilot quickly gained considerable confidence in the
device. If the touch down of the aircraft occurred with a green light then the deck was
consistently level and a smooth comfortable landing could be carded out. As a resuit
the pilot modified his landing technique sfightly to fully use the LPD information.
Normally in a Lynx the pilot would wait alongside the ship until a suitable quiescent
period had been identified. Thereafter the aircraft would be flown aggressively to side
step over the spot with a vertical landing following without delay. When using the
LPD the pilot would wait until an Amber/Green or Green before moving across the
deck. Once over the landing spot he would retrim the sircraft and wait for a green.

On secing a green he waould land vertically in a very controlled, but without delay,
manner. This consistently allowed a gemtie controlled touch down on a level deck to
be achieved. This techniqus often required the pilot to hover over the flight deck for
considernbly longer than would be notmal for & Lynx but was quite typical of s Sea
King. During this prolonged hover over the spot pilot workload was moderate due to
the turbulence discussed above. In sea state 7 & 8 the green of the LPD was
sometimes of too short a duration to assist the pilot in his decision to land. Apparently
one of the accelerometer sensors under the flight deck was suffering from being shaken
and was feeding slightly pessimistic data to the gsystem Indicative of the confidence
gained in the system was the pilat’s desire to have the LPD operating for all non test
poxm.lmdmgs for refuel, passenger transfer etc. By night the LPD was of great
assistance in confirming the suitability of the deck for landing. During the trial the
night sorties were carried out in relatively low sea states of approx 2 - 3. The aid was
clearly visual and when partially masked as described above presented clear
unambiguous information. Thc low sea state and clear horizoa during the night sorties
to some extent negated the value of the LPD, however the its usefulness by day at high

192



sex state was clearly demonstrated. On a dark night with no discermible horizon the
LPD would give the pilot an extremely valuable indication of 2 deck suitable for
landing_

It is worth pointing cat that safe landings were accomplished without use of the LPD
in sea state up to 8, however, the pilot had to be very aggressive and relied heavily on
bis very considerable experience. In terms of HQR the LPD could change an HQR 5

to a 3 at the higher sea states. On a dark night this improvement would be even more
abvious.
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PILOT COMMENTS ON VISUAL AIDS

STANDARD SHIP MARKINGS
1. Norma! deck markings and FDO still used .

2. For landings without additional visual aids aircraft had to be flown more agressively because
opportunities had to be taken immediately.

3. White line on flight deck was used for line up

HRS

1. Liked very much.

2

LPD

1. Assessing a level deck was a major contribution to the high workload in high sea states
2. A more considered approach can be taken with LPD

3. Increase turbulence on a type 23 compared with a Leander class means that therre are advantages
in landing straight from the the transition.

4. Aids used was dependat on sea state, in high sea states LPD is an excelient aid. but not used tn low
sea states.

5. Good confidence builder.

6. Not many greeas during landings for sorties 11 and 12.

7. LPD very good, used all the time including sea state assessmeant while in the wait alongside.
8. Instant changes on occasions from green to red.(This false indication to be investigated .)

9. Happy to sit in high hover above the deck and wait for LPD green, but does increase workload.
10. LPD green in high hover used as an indication of when to start decent.

SHARK

I. Due to system latency some daytime landings were executed without reference to the display.
2. In low sea states SHARK became more reliable.

3. Position on the spot while flying in high turbulence defined the workload rating.

4. Takes time to scttle so other cues used to position over deck, SHARK used to fine tune the final
landing

EL PANELS

i. Excclient- allowed approaches to be made “without GPI™ and in an aggressive “usual™ way



2. Allowed speedier circuits to be flown

3. EL panel on funnel not visible below height of horizon bar. lateral positioning achicved from the

normal white line.

4. Another EL panef required to pick out the fore aft line by the hangar door

5. Two approaches flown on standard lighting led to pilot disorientation and hence overshoots.
6. Workload reduced with additional visual aids allowing time for airborne debnef.

LINE UP POLES

1. Not used during daytime sorties

2. Useful improvement at night.

GENERAL

L. All aids were used

2. Coverage of the aids was adequate and ithey were n good positions

3. In high sea states controlling the aircraft and assessing the ship motion to detect a level deck
defined the workload

4. SHOL points were visited 3 times to assess refative merits of the visual aids. it was noted that
airwake turbulence caused significant differences in HQR rating.

5. FDO was not used.

6. Instruments not used . Torques were called during transition by FTO.

7. There is a definite reduction in workload in daylight with the visual aids.

8. High sea states caused a higher than normal hover height . (above the deck?)
9.
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1.0- Introduction
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Direction des
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par rapport au navire

o colui de 1a prédiction des mouvements du
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¢ celui de 1a génération de la trajectoire
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L1- Sommaire des composantes du

systtme
Les tes d UAV
e e e o

(déeo et i vertical), e de
uptmtna?ade Wﬁgs de comn?munieation,
centre de contrSle d'opérations (centre de
contréle et de commandes), systdmes de
manutention de véhicule et d'appontage
automatique.

Véhicule aérien
Le modle du véhicule utilisé est le CL227 qui est
un véhicule & hélices contrarotatives et qui est

construit de fagon modulaire (voir la 2).

Les modules principaux sont ? le bloc de

Ennuneo (turbomeoteur), le module d'hélices et
module de charge utile.

avec une

annulaire. Le réacteur est installé
mcig:tl:hvuﬂeﬂle&.!‘%lm&e d'entrée
vers le haut du réacteur. etle déjection

avec l'axe

Le module d'hélices est composé de

contrarotatifs sont attachés nm

::uil;anu et de 2 erie associée. Les avionics
soutenance des réacteurs

dans la section inférieure du mod:l?tli:sm
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et le train d' sont également attachés
= e

jinal 1 éléments du tdme de
B e icatlon sent intégrés dans 12 module de

diversité de capteurs
mission en cours, comme, par exemple un
détecteur infrarouge.

de commumication

amsysttnu de liaison de données (ou de
communication) est eoéngosé d'un terminel de
données & bord du véhicule (aéroporté), d'un
terminal de données & bord du aavire, d'un

upe d'antennes et d'une antenne de contrile.
§e tarminal de données & bord da véhicule regoit
les commandes en provenance du centre de
contrdle et eommmses via des émissions RF
(fréquences de radio). Les données
télémétriques venant du véhicule sont
transmises ({ch la méme llinisog:e dededonnggf deet

radio vers le cen contréle

de Sommande. L' de controle est

omplacoment
3
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Figure 8 - Organigramme dn systéme de
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Quand le véhicule est en approche finale
I'antenne de précision de court %d'mﬁon
emp st in
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faitu au centre d'opération pendant les vols.
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cornposantes

tage automatique. 5
es du programme sont: le
programme de la compensation pour le
mouvement du navire, les commandes de
directive de pilotage dans les axes
d'accélérations du véhicule en X et en Y et le
contrile d'altitude du véhicule. boucle est
gléue par mlprognmme qui définit la
so ion du véhi epunfport&lapmte
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8 venicute

e -t
« W terved

raven d sctien
[ T

e s |y memmma] b

l!

WhiGuts
rm

x
¥
L &4
Algermne 0o

commangt tacyt

Figure 4 - d'un
Organigramme systdme

L'objet de cette étude est de définir
chniquement un concept de systdme

7 Lk ‘““‘“‘“#-‘n"a. °“;..‘:“e;1‘3‘.:‘ii§
sﬁmﬁme "ap Soncepton

automati est la
déé?g:g ?:gi dpournn T défini ﬁde d'un systému
m 0 (-3 on e
automaﬁque est présentée dans la section

suivante
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%Fomnlmﬂondngmblhne
Considérons le schéma de la figure 5:

2A .‘o' ‘
w:ﬁ*;& "

o. XA (-3

2y Ry

Ry
Figure 5- Formmilation da problame

Ra représente un repére li€ au navire.
Ry représente un repére lié & I'UAV .
R; représente un repére inertiel.

Nous suppo! les centrales de navigation
retpectives de l AV et du navire fournissent
les atﬁtudu de d'eux ainsi que leur
accélérati

Equsﬁmd‘émdn

m%ouvments de TUAV et du navn-e peavent
résulte d'nnp::veloppemlant himite de Talor o
deuxidme ordre.

8oit pour I'UAV par exemple:
- - - 1.*
OM(k+1)=0Mk )+ Ouvck Xt + §01(k)dtz
ol:
[ d [
vM(k )= (E ) o OM(k )
est le vecteur vitesse de 'UAV, et:

L 4 d 2 -
W[k )= (¥ OM(k)
est le vecteur accélération de I'UAV.
Nous avons ons du méme

également des équati
mgour le navire. Dot V'équation d'état

X(k + 1) = AX(k) + B2y (k) + v )
4 condition de poser:

% = [igiman] o,
dae2
A= l},"ldt] e¢ B =[[£-d2t ]

- -
Ey (k) = ™M(k )= yA(k)

avec



®
oﬁ YM, représente l'accélération de I'UAV, et

A présente I'accélération du navire, toutes
3 ¥ es par les centrales inertielles de

Nof.ons en réalité I'accélération du point A

::l‘ﬂlldpuisque la centnle de
navngahon ine: u navire ue peut pas
méme point géométrique

ecapten.rcest
tdmlgpdnl:A. e

v représente le bruit sur les accéléromdtres
Q comme matrice de covariance).

ﬁqmﬁmdﬂm
“- @ o

Considérons les vecteurs i, j , k (voir figure 5),
ﬂseomﬁhenthbased’mé-’iédﬁeorthommé
R'y qui se déduit de R4 par une rotation
d'angle & autour de I'axe z5 et par une rotation
d'angle B antour de I'axe y 4 . On remarque que
I'axe x de ce repare est aligné€ avec l'axe de visée

-
du capteur, cest A dire I'axe AM.

i

Par définition nous avons:
- <
j AM=0 2]
- =»
k.AM =0 ]
Ces deux équations peuvent s'éerire
matrici t sous la forme:
-
HAM IBA”O «@
avec:
g
A= m,} Q
[[‘l m~
Puisque:

- . -
AMmz[Rot] AMIRI ®
{ Rot ], étant Ia matrice de t de

entre lel'repém inu'ﬁel etle mmreph'ehéan uﬁ

(fournie par la centrale de navigation inertielle
dua navire). écrire:

w»
- o1
AM,RA-l[Rot] olx ()]

L'équation de mesure s'écrit donc:
H I{Rot]10 | X ¢+ w=0 ®

On trouvera en annexe I le détail des calculs
pour la matrice H.

Remarquons que H ne dépend que des
mesures i cet B(aet B, étant les
mesures fournies par le capteur situé sur le
navire avec € comme bruit de mesure

( Re étant la matrice de covariance associée),

Il nous reste & en déduire la matrice de
covariance associée la w. gonrdcela nous
uvons remarquer 'équation de mesure
ggsulﬁe, comme nougn:enom de le voir, du
™
produit scalaire de deux vecteurs 1 (ou j)
-
avec AM. Il est facile d'en déduire que le bruit
de mesure sera donc homo, vg&neanpmdmt: re,
r étant la distance UAV-navire. On rendru
donc comme matrice de covmance R, 1
matrice T2Re.

Equation du filtre

dL%c équaho&u 1) elt.e(ss) eonghment Ie "“i‘“ﬁ
tion équations ettan

rmq‘;astrnchon de la pogition dge{%AV sont

celles d'un filtre de KALMAN. Elles

sont données en annexe

2.1- Essais en simulation

Conditions des essais

Avant de présenter les résultats de simulation,

nmaﬁmtoutd‘abordd les conditions
dans lesquelles sont effectnées ces essais.

Le navire est gsoumis & une houle relativement
importante. Senls les mouvements de
pilonnement, de roulis et de lacet ont été
introduits dans la simulation. Les valeurs
numériques considérées sont les suivantes:

0.88 @2+ pour le module de I'accélération
h’?:%me de pilonnement,

0.17 2, pour I'accélération angulaire
autour de I'axe de roulis,

0.05 2, pour 'accélération angulaire
a::onr de 'axe lacet.
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L‘mnﬁon' équations de manidre fc 11
la position et l'orientation du na:xrx:e m:
cours dnttemps, c'est-a-dire le mpére RA[ Il::tml
navire et par conséquent de mntnee
qui caractérise le changement de base du re
navire rapport au re inertiel. Cest
c‘ueB sont simulées les mesures
aetf.

Par esilleurs on suppose que I'UAV se rapproche
du navire en effectuant une trajectoire formée
de demi-cercleg (de rayon 50 m) & Iz vitesse de 5§
m/s, comme schématisé sur la figure 6.

Figure 6 - Scénarii d'approche

Deux t été 1a
e e rroepond. a une W‘“‘“‘“}‘a
nne altitude variant de manidre sinusoidale, la

ectoire 2 correspond A une approche &
ﬁtude constante.

On suppose d'autre part que I'UAV A Tinstant
initial est situé en un point Mp (600, 0, 300). En
ee qni concerne l'erreur d'estimation initiale,
que la del'UAVestdtuée
une hmde 00m de rayon autour de la
que l'erreur sur le vecteur
viteuo est contenne & Iintérieur d'une sphére
de rayon 10 m/s.

L'écart du bruit considéré pour la mesure
accélération est: 105 m/e? .
L'écart %hruitmhmemnngnlaire

La période d'échantillonnage choisie est de
40ms.
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2.2- Commentaires sur les essais en
simulation

Plusieurs essais effectués avec différentes
de conditions

valeurs tiales n'ont pas montré
de différences notables sur le com ent du
filtre. L'allure du transitoire re gelon les

valeurs initiales, mzis tous les cas
eon du filtre est tout & fait acceptable et
érieure & 2% de la distance, lorsque
l‘UAV termine le deuxi¢me demi-cercle de sa
ectoire, c'est & dire environ une minute
aprés I'instant initial.

L'un des essais que nous avons effectué est
présenté & la figare 7.

Cet essai a été effectué avec une trajectoire
d'approche de type 1, mais nous avons effectué
d utresessusnvec des trajectoires de type 2,
c'est & dire A altitude constante. Ces approches
conduisent %énéralement 4 une convergence
sensiblement moins bonne (une dizaine de
secondes supplémentaires sont nécessaires).
L'utilisation de rayon de courbure plus
important pour les jectoireg circulaires
n amawre pas o té, contrairement &
ce qu'on anrait. pu penser, et le temps de
convergence est au contraire augmenté.

D'antres essais effectués en présence d'une
houle plus faible, n'ont pas permis d'établir une
conclusion itive sur cet aspect.
semblerait plutdt que la houle ait un effet
favorable sur la convergence du filtre.

Nous avons également effectué des essais en
congidérant un biais_constant sur la_mesure
d'accélération, simulant ainsi un déu.hﬁe
entre ies ns de Ia centrale inertielle
de navigat.ion du navire et celle de T'UAV. Ce
biais sur accélérométriques qui se
traduit par d'état & moyenne non nulle
n'affecte pas Ia mpidité de convergence des
:I‘iwiﬂmu. 'estimé de Ia position
biaisé selon les eampotantaxetz.Atitre
indicatif une erreur de  6.10° m/s2  surla
mesures aeeéléromﬂri eonduit une
erreur d'estimation d' dmtunee.

8.0- Conclusion
e basée sur les pseudo-

On sait que cette

mesures résout ralnment les problémes de

stabilité du filtre mnis en revanche conduit

selon les scénarii & des biais qui peuvent &tre

importants. 'l.‘ontefms cette e constituait
ur nous uno étape p naire et il était
téressant d'analyser 1'im

importance de ces biais
avant de songer & l'utilisation de techniques
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¥ on mewes

Figure 7 - Résultat d'essais en simulation

slus complexes ré; résoudre ce probléme
e biais (comme par exemple la méthode
atilisant les coordonnées polaires modifi€es
aprroche connue sous le nom de *modified

olar coordinate"). Cette approche qui

écompose le vecteur d'état en composantes
observables et inobservables [4], est en effet
connue pour éviter, non seulement les
problémes d'instabilité, grice 2 un meilleur
conditionnement de la matrice de covariance,
mais égrlement pour éliminer les biais.

1 est encore trop tit conclure si Papproche
que nous avons udl.isgul:uée nous le mp%elons
sur les pseudo-mesures, sera com e avec
l'application envisagée. Toutefois les résultats
que nous avons cobtenus, semblent déja
relativement ts et les biais que nous
avons pu mettre en évidence sur certaines
jectoires d'aqprochete sont ““fg faibles';
qui va suivre en

L e T conl prebibme 3e locehoation:

non seulement de tester

d'autres d mais ement
Fpret e A o4 e e

de TUAY, ou non tolérer ces silya

lieu d'u des techniques de filtrage plus

80D
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Annexe 1

Le repére Ry se dédnit de Ro par une rotation
d’'angle a autour de I'axe £, et par une rotation
d'angle -p eutour de l'axe ya

La matrice de changement de base entre Ry et
R’y s'éerit done:



R (@ 8)= Rzy(@). Ry, @)
cos{c)cos(B) -sin(a) -cos(a)sin( )
R (x 8)=| sin(x Jeos(B ) cos(a) -sin(ax )sin )]
sin(@) )] cos( B)
On sait que cette matrice s'écrit aussi:

- o
Rap=Cijkl,y

D'oir l'expression:
[,

= sin (a) —cos(a} ¢
cos(a)sin(B) sin(a)sin(B) - cos(B)

Annexe I

Les équations utilisées sont celles d'un filtre
classique de Kalman, rappelées ici:

Xpe1x =AXen +B. Yk )

Prowx =APen AT +Q (k)

K( k+1)=Pron HT (k+1) [ H(k+1) »
Pron BT (k+1)+R]1-1

Xietiel Kietk K (kel 23T (kD) Ko
Pierner = [FFR(k+1) H (k+1)] Prox
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The Use of Simulation Tools in the Calculation of Aircraft-Ship Interface
Operstional Limits

Bemand de FERRIER

Interface
Bormberdis I Canbias Befenos Sysims Divian (USA)

gs inappropriste deck

ingestion,
markingz. Dynamic Interface is defincd 83 the stady
MWE&MM;M

platform. It is performed 0 reduce risks and maximize
flexibility (1]. Countries with a large
platforms conduct DI testing as a matter of

dipldmé de U'Beole Technique Normale de Brest
(Direction des Constructions Navales). Presented at the
20tk Congress of the International Council of the
Aeronautical Sciences, Sorrento, Napoli, Italy 8-13
Sepcember, 1996

Virginia US.A.

Dynamic Interface Studies
Brief Overview
Dynamic Interface is divided into two broad categories:

are (but not limised o) aviation facility evaluation and
deck handling.

DI analytics use mathematical modeling and simuiation
to support fight testing. Simnuiation can be used 5o belp
define operational limits of any sir vehicle/ship
combination by:
L. simuiating any kind of ship motion and ship
motion condition.
2. simuisting any kind of sir vehicle over and
on the deck.
3. simulsting any kind of reteation or handling
sysiem, such as, RAST and
SAMAHE.

4, simuiating any kind of enviroument natoral
and artificial (degraded modes).
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While analytics may seem less taxing to the DI study
mhmmﬂmupmmﬁm.
stodies will always require physical verification.

Ship Motion Simuiation

An important DI analytical tool is the Ship Motion

Simuoiation (SMS) which was initially developed by

:&I.F.Mymwwlmm-ugm
tates Navy. The program methodology uses spectral

probabifities in order to produce detcrministic synthetic

time histories.

SMS Theoretical Symopsis
The Ship Motion Simuistion (SMS) Mode! is derived
from the relationship betweean the wave snd ship motion
spectrum {5]. It incorporates seakeeping philosophy and
applies wvarious definitions of seaway spectral
mwﬁ&wm}. SMS defines a
seaway, computes the hydrodynamic and hydrostatic
mwuadﬂp(de&edumlmdlnofhs
transfer function and the seaway) and calcuistes 2
resulting ship time history. The simulation is an
cxensive treatment of a floating object's response w0 the

SMS is divided into two basic themes, spectral analysis
and the caiculstion motion histories in the ime domain.
The SMS fundsmentsl relationship is:

Sre Sw(w) * RAO « £ (V. m) 0}

where: S

m: Relative wave angle
SMS can spply various definitions for the scaway. Ooe

of the most common is the definition called the
Bretschneider, which is given by:

-1994.5
Sylw) -—'ST‘Z' HZe ( )

where Tp:  period (scc)
w: wave frequency (ad/sec)
Sw(w) :seaway spectrum (m2-gec)
Hg:  significant wave height (m)

mwma.mkmﬂmm
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(RAO). response amplitnde operators define the
Mﬂpmhamw

An exampie of DI analysis invoives deck handling. In
DI the timitations can be defined a3 the point at which an
incident occurs. Incident means an

occuzrence of sircraft mxmaver, pitchback or on-deck sfide
from touch-down 10 hangar stowage and

tnnk © hmnh. Deck handling stadies determine
limitz, sliding freedom, ticdown forces,
mmmmmm

DI Theoretical Synopsis

Motion of an sircraft on the flight deck is calculated in
terms of ship mocion as & function of the aircraft model.
The sircraft model is considered an extension of the ship.

center of gravity, lateral drag area and center of pressure.
The aircraft experiences ship transferred forces snd



of time, for various ship motions {8]. In essence, the
aircraft is displaced as the sum of all forces. 0 which it
is exposed

The inertial loads at the helicopter ceater of gravity

induced by ship motion is given by;

Fix = W* AXcg

K, = W AYcg @
Fiz = We AZcg

where,

In the loagitudinal, lateral and vertical directions, these
inertial loads become:

11T12T13\ 7 Fix
(\(']- th'l'a'l‘zs)( Fiy ) o)
Z) \T3T32T33/\FiztW

SEA SPECTRUM < tenificant wave height
(Ship's Speed and wave and given encountered coanditions
heading) So © cach DOF for given

Awy, 0, € Agq 09, Cq Agy ®) Cg) Ay 0y Eyy 51, iato '.lw

o, Be
| | I
s,
HARMGHIC A" Ava 0167: Aw ta Ag,
A, : .

AVq. 0 €V Ages Dn. Coa Ag,, n.. ege AYa: Tﬂ‘_ €ye

oy tgz Avr N ez ".‘?"'l

Soo S,

Figure 1 -
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- forces, the weight vector is continmlly modified in

PBD applicd by cither the rotor disk
where, i ‘The distances TODR, TODL,,
PBD= pischback mﬂeatymgubﬂity. At the
CGx=  sircraft CG station point where a distance becomes negstive, the system is
main unstable and will seek to find & more stable, bat wsmlly
MGx=  aircraft main goar sation rmwmm mmumbm

r PBA is given by: landing gear friction valoes arc exceeded

‘The associsted pitchback angie or PBA is given by: ion of & po
MGx-O0x inertial forces, slippage will occur. Aircraft slide will
¢tPBA= ! WLw-WLG 16) continne until the airceaft fictional forces sce than
:::mm!equuu miimn?agm.u

opposcs
i Wetectine o the sizcraft CG deck friction gocs t zero and an wnintentional HAOKT is
- Waterdine to the ship deck indicated. The sum of thess incidents trace aircraft-ship
Wig opemational eavelopes.

Turnover incidents are static or dynamic in character. Calculation of Aircraft/Ship Operational

Static tzmover is the same as on shore. The resolved Limits
weight vector migrates beyond cither the friction forces  The objective of analytic DI is o identify

operatioaal
causing the sircraft to displace or the reaction forces eavelopes for launch and recuvery, deck handling and
causing the gircraft o turnover. Dynamic turnover ?

. genenal readiness or availability. The intention of
caused by the rotor disk (uneven ioading of the rotor) or Qight x



compliment the activity. Once opcrational eavelopes sre
calculated, DI test engineers would randomly verify
selected data points in and out of the cavelope. Ship
speed, relstive wave heading, significant wave height snd
modal period are the primary ship motion markers. A
typical test matrix is fiurnished in table (1)

Ship Velocides: 05, 10, 15, 20 knots
Wave Angles: 0 - 180°, every 15 degrees
Sig.Wave Height: L 3, 6, 9 meoes
{Equivalent Sez State . 3.567
Moda! Period: S. 9. 11, 15 scconds
additional matrix auributes

Deck Condition: DRY and WET (water)
| (Cocfficicats) o8 05
Wind-Over-Deck: 0 - 50 knots

Table 1 - Typical Test Matrix

mmmwghédm.mmbadm
Iimitations defined point at which an
incident occurs. mmmm

At any point daring & - an incident is
identified, the entire data point is declared out-of-Himit.
Interface is according 1 the test matrix

¢
g
E
:
;
|
§
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A i Limit between various
eiooaty on e e st 18 peesene I fignre (), Here
the modeis A and B show better limits than helicopter C
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fomishes information of the motion a ship must travel
in the near-term futmre.  This does not suggest that the
index is predictive (using historical information to
exurapolats into the fomre). Rather, it capitalizes on the
rue at which a vessel can displace doe to namral
hydrodynamic forces a5 a finction of the structaral end
dynamic chaxacteristics of the approaching air vehicle,

The energy index is an empirical formulation
designed to convert thip motion characteristics, aircraft
structeral dynamic limits, and user experience into a

characteristics. The remaining two degrees of froedom
(yaw and surge) are monitored for motion within certain
limits and may be incorporated more actively later if
waranted.  The degrees of freedom, vizs roll, pitch,
Iateral, and vertical, are considered the most important for

motion seasitive tsks (in particular lannch and recovery
of air vehicles). o ~
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. In the first step, relstive coefficients arc
estshlished between each of the following four degrees of o be mwnun“ =
frecdom and their derivatives. A relationship is derived h ] Lo
for roll angie and roll sate, pitch angle and pitch e, CORPTICIINT MATRC C12 0 avH
welocity vun:dndm Mnﬂ:::ﬂnm =l A van
ity and verti i ionships are s
directly reiated 1o the ship's velocity, the relative wave AR
sngle, the significant wave height and the modal period. “ E.:E::..:'::
AS ASE* AR
Al All * A12 « AI3 —
A2 A2]1 « A22 « A23 Al To A8 =
A2 A31 « A32 « A33 (| SEIAspes
. . DERGTRCTTCALORAUIONS
asl a5 [= A5 iA2 SAS3 ¢ @@ e e
ar| | A% 0453 1A% E——
. 0 o letaroariaanes rvauaron
Asx .Aaz . “3 o M- cort | wonmaToTYeE ey
o [T T
The -freedom that are coasidered E
highly coupled are roil and Iateral motion snd pitch and
freedom arc direcily related and can oaly occur = 96X 22 :TYY
independently in very special cases. Pitch and vertical (I}
motion usaally occur together though rarely in phase. E
The phase lag between coupled degrees-of-freedom
coutribute 10 the stability of the energy index. A
maximum in pitch will often occur some time, ¢, 7
BERORE the coupled pesk in vertical displacement. Figure 7 - Landing Period Desienator
The third step compares the sircraft imitations
weights of each o -&md Mundnaofme 'hi: kwﬁm&mm%‘z
The motion is small, is
coefficients A1, A23, (see eq.18) produces the danger threshold the landing deck motion is acceptable
5 thon catoatarnd s o6 s ; s Mﬁmﬂm&n&?&
thea to the established woa
threshold (green, yellow, red) scale the resuits of which certsin quantity of energy from the sea. For a given
sre communicated (0 the user, condition, time necessary 10 taise the deck from a stable

the scale is initially divided into four ‘deck sccumrity’ or

200es similar Rating Scale' The deck availability, as defined by the deck
mm.mwmofmegg:emymu security zoue criteria, is directly based on the ship
normally refined during initial LPD sea trials, characteristics (measured),

‘The encsgy index valne is anafogous to the level security Bmits must be established for each combination
of kinetic and poteatial energy coatsined in the ship. of helicopter and ship. These limits may be messured



that is drawn on the encrgy index scale for 3 given ship.

All energy index values under the red line infer
acceptable deck motions. The red Hne is absolote. Ina
red light helficopter
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IPEYOLAIDVWHIEHT

DETOLND“ITLPDDAY

t v Y
[ 180 288

(SECONDS)
Figure 9 - Time to Land from Common Wgy-
naint
CONCLUSION
The overall objective of study is to

system
provide experimental DI with the necessary data to more
effectively set testing strategy to probe the limiting
conditions.
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%Esm P
e Lnnd.ms eriod tor (LPD) helicopte
recovery aid relates -time ship motion t:

safe recovery times on-board a ship.
purpose of the Defence Agency test of
the LPD is to demonstrate improvement in the
landing windows of an EH101-type heheopter

on-board a 23 frigate. A brief syn
presented ch summarizes the meth ology
of the LPD empirical formulation, termed
weﬁ index, ecalculation and theory featuring
ty:g ;l;olhon sensitive parameters. “'l;!ie
weighte ue is m against a e
indieating ‘deck availability’. In the DRA

praject, eLPDinusedtoidenﬁfylandin
wmdows from recorded Type 23 ship motion
Landing windows are anal through
SeaSm 1. no instant did the time dela;

window (rise-time) ‘g::glure less g:;n ‘ﬂ‘yg
, even in sea imy Y
the eneg index peak always maintained & 6
seeond e upmtxon th first aircraft
d.ucumon of the

nh.\g motion peak.
me-txme enomena is presented in some
detail. e issue re lating adgreuedrm landxng

Smmlatnr m

test plans fomt.he subject of this article.
Introduction

The Period Designator (LPD
syltemdevelo eoaidhelieompﬂohin
helicopter launch and recove
re.g:PﬂotandWeapon:dm )ancvalnaﬁon f
ship motion in order to eomplateeaﬂdnmoﬁo:

den is responsible rhel ter-sh
inwwuhizutﬁ Ifrrare?t

lished
the permission of the Cautroucr of Her
Magjesty’s Stationary Office.

dependent tasks. The Landing Period
Dengnator (LPD) is an apphcanon of the

¢ interface (DI) program.
e extane 1s defined o e vy of the
between air vehicles and a moving
platform [ DI is performed to reduce the
ﬂp erational risks and maximize tactical
exibility gt]' Trabtll'lhonal DI studxe(s are
ormed by experimentation (at-gea
::;lzm v?ith assets). Analytic DI emphames
ematical model[l;x]ag T;nd nmuht.aon
support flight wniﬁ . The LPD was derived
from the Ship Motion and Aircraft/Ship
Dynamic Interface Deck Safety Sunulaﬁon
gh for real-time application [4]. ) _
ﬁg a real-time msnhmetraﬁ light', it
be used off-line as an interface
mo{ The p se ot’ this proiect is to
demonstrate off-li ycis o an
EH101-similar heheopter on-boa:rd E 23
RN frigate using recorded TYPE 23 uhxp motion.
The LPD may show, for example,
opportunities from its Hi

' e ot ot it maotion o3
the pilot. This ability is based on motion as
a function of the mechanical an c
limits of the heli In this ect, LPD
is used to iden windows from
recorded TYPE 23 ship motion data. Each
landing window co a period of low
energy 1) is for the time

eo enter a risk zone. The term
rally employed ‘rise-time’.
Mmm is the time delay that

ener%:t in a vessel produce a
displacement; (5]. In this project, rise time
is as the time lag that the accurmmiated
energies in a vessel prodnce a shi

disp! hizhrhﬁ
operating

lacement from quiescence to a
aircraft

The rise-time2 m

be determined
ansalytically or experimen

y . In terms of the



tmee. it be described as the
m i t%a:sured from thc; en%l::ef
a ﬁu!nng ow energy state) to
ﬂm red lme (condition outside of
The rige-time is

These limits are expressed the energy
index which is & scglar empirical formulation.
This index identifies ship quiescence using
duplaeement, velocity and acceleration terms.

In short, the index furnishes information of the
ot.ion a shigouunt travel in the near-term
st that the index is

predxctwe (using historical information to

extratmzl:ste into the future). Rather, it
capi on the rate at which a vessel can
due to ic forces as
ction of the operatmg limits of an
approaclnng air vehicle. brief review of the
energy index theory follows in the next section.
Energy Index Theory Review

The energy index is an_ empirical
formulation designed to convert ship motion
characteristics, aircraft structural dynamic
limits, and user experience into a m
value. The index is modular in design with the

) of incorpora! other parameters (
Werodeek mogﬁg) toerugprove ene:g

index significance and app

tion of LPD Mk
cal veloczties and
displa ts and e {:cl}ﬁm
cemen ve o8 we
¢ coefficients. i&xhﬁae

is the sumdof f.he squnres of t.he vnn;;s
parameters and terms representing real-time
ship/aircraft interface motx%n.

EQ1l El=

Rem, Teng Bia, Toiahing $nggiag &
(where a,, 8,,.. are weighted dynamic
coefficients)

_.the near future. 'I‘ho LPD code
rate af.l wlr‘h:;h a vessel ?n displace d:ethto
natura rodymun oree gains
structural an 4 oy ng 1

m'rg ofth:

matchingairv indexnm

elgﬂparametau roll and piteh their rates,
and vertical velocities and accelerations.

All of the parameters are weighted by dynamic

coefficien weighted according to
mdividua.l f-freedom, the coupled
m and normalized according to
am:raﬂ: W?h“(y The rzmmning two
egrees eedom (yaw and surge
mqrn;omd for motion ml'.h:l eerunn' limits :::i
oggoratzd mo:fe actively later lxlf,
e degrees om, viz: ro
pitch, latenl. and vertical, are
most important for motion sansmve tasks (in
particular launch and recovery of air vehicles).

for Coefficient Calculation,
The calculation of dynamic coefficients
is performed in three distinct steps executed

simultaneously. In the first atep, relative
coefficients ed between each of th

ts are the
following four d s of freedom and their
derivatives. A re

angl d roll rate, tcha%él‘d d uggrroél
e and ro i e an

lateral velocity an dp lateral aceelergtm "
vertical velocity vertical acceleration.
relationships are du'ectly relabed to the ship’s

velocity, the relative wave angle, the significant
wave height and the modal period.
Eq.2
Al All = Al12 < A18
A2 A2]1 + A22 « A23
AS AS1 + A32 * A33
a=]| A4 | < A4 cA2 a8
=] A5 |T ) AB1 < A52 ¢ A53
Ab6 AB1 * AB2 « A63
A7 ATl *A72 *AT3
AB81 « AB2 « A83
., The degrees-of-freedom that are
conside coupled are roll and lateral

and vertical motwn. Coupled
degrees-of-

occur ind d tly
itch h"vié’:‘;.:“muo‘:
The pim :gtog;etween Eled degrees-of
in earlier ltudiea.

maximum in pitch will often occur some time
&ugEFORE t.he coupled peak in vertical

The third step eompares the aireraft

ltiﬁnitatxm saé: eomplegnsf :gﬁnlgzlahon c;_f
e appro weigh! e egrees-of-

’ﬁ:h of the element coefficients
A%Azs (see eq.2) produce the energy index

cients in rea.l-time. The energy index is

and compared to the established

f.hmhold (green, yellow, red) zeal the results
of which are eommy:meated the t:ser
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Calculation of EH101-like Recovery
Windows

Recorded and simulated shi
data of at least 10 diﬂ‘erentmen‘:e?‘:?e::

8 ided the D
n:m g? e !(I)A)Eljt:;ormatedby.the

rates, Y (lateral) ancr Z (vedlr:lpcal accelerations
D provided Canadair

with recorded ship motion data £l An%n
rates were calculated and formatted?or the LPD

bya Pre-proeusor The formatted data

was then energy index program.
E:leﬁﬂow 3 3 energy index is presented

Figure L - Energy Index Flow-Chart

tastre-
meatetion
fetkage
:ﬂlﬂllﬂ I |
iy
Matien
Preceseer
1
[RIXIRA R N] aanit, 2,2

shis mation data afrerarit Umitations

{RI-csatnicient

matrin selcw-
latten
Mgerttam
Caicutation
€t - Caeryy
(ados Calcn—
tetien
Lending Sigast red Ganger
Crosen D coouiee
Groe D wre
D mven |
mesaning of the index value has been

the o ect of mm:h invesﬁgaﬁon
applicable, the qummm

sea condition. For

To be

The en index value is analogous to
the level of kinetic and potential energy
contained in the ship. When the index is low
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the ship is stable and the Ih!p motion is small.

When the index val low ﬁﬁ:

thruhold t.he
ﬁ'om a ll:able to a high eondition by the
introduction of energy from

theua. F“nmasubbﬁnmnmmle

eondnhon can be derived experimentally

e el o eayer dase of shiy, this i
e mass of & r s

measure is about & smnds. For a%‘l or

e 283 class shi during normal
mmnmenﬂll condi tﬁns. thmg minimum

meuure is t 4.5 to 6.0 seconds. Exceptions

this runle occur when encountering
longmulmal propagating, high energy intensity
wave fronts such as those created by an
earthquake or weapon explosion.

The deck availability, as defined by the
ck security zone cri is directly based on
t.he ship characteristics (measur

aircraft
limitations (defined), and pilot-m-loop factors
(see Deck motion security limits m
be ed for each combination of heheopeet
20 D el o cajoniated & Bleyﬁeally A
entall
expernn be Byt an

that a certain
monon condition have on the stru

integrity or c{gmumc responge of a given
hehg‘:;zr the condghon e:u:eedsl an
operational gpecification, a limit condition is

identified. The sum of these limits produces a

‘ redlmethana drawn on the energy index scale

for a given ship.

All en index values under the red
line infer e deck motions. 'I‘heredline
is absolute. a red light heli

ubi'
Therefore dehberatel
signing the red lin several scalar pomtys
undertheealcu]mdabsolntclnmtisn t
if not eonwrntive measure. ‘The deck is

available xnnderthomedhne.
Howevor.inorder capi on ship p

hysical

motion constraints, the operator must await a
green signal. The en defined for a

green eoudihon infers that the

mtm being transferred from the sea

the :hips stmebure is not sufficient to

into a red line condition in

one or more DOFs have
nrcraft limits.

er lomc period of time.
DRA Testing Program
The LPD DRA Testing Pro
eoneexved independent of exis LPD
and ed ship motion resulf.s

'l‘he intellectual feasibility or proof-of-concept of
the ener mdex proach had been

complete mtg at-eea demonstration
{7}, prior to the DRA test. The DRA Testing



Figure 2. - Threshold Criteria (risetime = tg - t1)

~ deck availability < Eldang UNSAFE DECK
[ 4
raa e R T Eldang
SH»
CHARACTENSTICS
T CAUTION DECK
P - ,
A0 FOAE Dothon | = = =a—e«-Elcan
P vty SAFE DECK
L v emm—e-- Elsafe
TN VERY SAFE DECK
g
Events T B2 T3
Table 1- TYPE 23 Ship Motion Files
Data File secs from midnight simulation comments
S S — e
CHOTION.002 TR ~SRIPTURN |
—CHOTION 365 ) N T 7 S
- CMOTION.004 . i7i7] —BHIPTORN |
e TON.008 ici BAPRONS Y probablyBSd |
MO TION.008 BOLD ~BRIPTURN |
~—CHOTION 56" 551
—ROHON i _m_au::m_g___‘
—CUOTON DT ~SHIPTORN
—CHOTON DI — S —SRTETOER
. — B 102 o
[—cwomoRs —— 20511 b £(000
MO MONS1E 50 e
- CMOTION 016 —B —BHIPTURN
OMONON.O18 "Nt —BRIPTURN ——
 CMONONOZ0 % ~BHIF TURN —
— e
[5,1] w_
NOSS INFO
g TRA NO BBINFO. |
CHOTON 827 ) TBA NOESTNFO —— ]
Simulation Designstion:  VVMMMHHHTTT
Ship velocity (VV), eg: 05 = 5 knots 0512028 .
Relative Wa‘;e"l-:a%g MM 120= m”(gltmng seas)

n28=
mPetiod('l'l'l‘)mnatmbable.eg:eﬁ: 11 seconds
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of the LPD concept. The testing p is

dxvidedoi?t&thme Eeael;tw&nga t

aspect e aircraft/ship
jons. In the okt part, the LED 1 uted

are pared. In three, pilots are
telg:l LPD selecte environmental
eondxt.io from one within the confines of

the DRA Advanced Flight Simulator (AFS).

mordm?;etPRA e e o

O

were divided pu:wsucrix that odd
contained motion

during a

umbered

es eontained ship mohon during a heading
se Only single heading files were
considered for detailed_ rise-time
Several hea

motion files wete.
emic exercises.

however, co ) 4

To establish eatla a relatxonslnp

between recorded an

functions defining the subject vessel are
necessary. To retain a controlled
calibration of the LPD is done using sim

da.tawhxchm pliedtomeordeddnta. The
(8] (SMP) lenes 1993 was
&d to cr e ghip transfer data master

Sh:p Motion Simulation [9]

data has had the tendency of b
conservative (particularly cxyn its ::Ennhghﬂy

seaw. acceleration and velocxhesmth
reapeg recorded data. This tendency

to
effect of producing s shorter rise/fall-
times for sim baug;itﬁmltseo to
ts using recorded data. In the tion

of the LPD, a conservati is al
ive approach is always

The LPD was calibrated using th
ﬁmﬂnﬁnnofthemzsdmedﬁumthesm;
Motion Program geries 1993. Recorded shi

motion data was then hed&thee:ldi‘lsahg
LPD“ eom&:ter Table e reco an

2 illuztram the
riso-time eomponenf.s of s

moﬁnn
as a function ofhelieo tar mecha.ny
dynamic characteristics is repnunted

empirically by the energy index curve. Degree-
of* om components are displayed, sorted
into or_translational components. A
fall-time example is displayed next to a rise-
tune le in 3. e fall-time graph

e same rules the rise-time

diagram. In this eondmlon, the energy index is
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a measure of the time to dissipate the slnp
m to a quiescent level. Smce
onship pro&;seg between sea y
behaviour, as a function of helicopter limils.
considered uniform (th

fime necessary for th oy it S .mpth"
r the en e
to digsipate to a quiescent state must

time lag. Thist:mlngute:medthefall
Test Program Discussion

Table 2 disp.
time incidents xden
LPD intexrface. In no mtanh d any me-tnne
measure less than 4 - Suni]arl
no instants did an fall-ﬁme measure less
4 - 5 seconds. Fo seas conditions are the
most stable as a function of the helicopter
( index remains below the danger level).
In elevated shead sea cases, few rise-time
incidents were identified the en
index never expended sufficient energy to
quiescence.

of the rise-
ip motion /

In this study, when comparing
recorded data LPD ts with simulated
LPD results, the simulated flash-green
instances, as a rule, tend, almost always and
to be more conservative.
rd‘:;ydabe due to vatnous r%as;g:. The
reco ta ngmﬁean wave hei, were
estimated visually from on-board ship (both day
and night). A more accurate procedure is to
use wave 8. While the cy content
between sim and recorded data may be
similar, they are, nonetheless, not the same.
The translation of frequency analysis to the
time domam involves pnbabihhes, thus, a
“best guess”. In the fact that a frequency
maybeheldubwprobabﬂatydoesnotmlnde
the frequency from occurring in nature atthe
exact moment the data was recorded.
it should be noted that the recorded data
recordms? were much longer than those

=

Conservatism in the simulated
green domain beeomm:. pronouneed as t.be

lative angle the ship
olocity Increases. Similarly, the red lamp

appears more fnmly simulated data
for the same condi of the a; t
differences, simulated results are ugg:fen

establi:hinimxinxhal though conservative,
operational

As discussed earlier, the energy index

value is correlated to the level of kinetic and
tential energy contained in the ship. When

l:he index is low the is stable an the ship
motion is small. e index value is below
the reshold. the landing deck motion
is acce le for aircreft recovery (operational



ENERGY INDEX OR DEGREES

Figure 3. - Rige and droptime sample
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Table 2- Rise Time Summary
recorded simulated [recorded simulate
datafile |CMOTIO |Wave ata file average avera
m rise time rise time
- § 05400705 001 ahead) 05400705 20 gec 9.5 sec
BT e
15 005 11 ?ﬂ;’m 342 4.3
oW, 8ec 8ec
L G K e L R £ 7 T =
(06561200 [0LL . |Go(ahead) [OS55200 | 14.8 sec 16.8 sec
5 015 ?ﬁm 22.0 16.8
K B8C B86C
BT B 1 v T E T —
5 019 8(follow) ?imms 16658ec )83
o BeC 88C
5 021 folluw n/ 83
K a gec -
s e e L v Ly ey



Table 3- Rise Time S Statistics
(recorded vs simi
rec-sim rec-sim rec-gim Tec-sim
data file # pts/ & pte/ # pte/ shortest
% fl g % gm % g& rigsetime
S78-164/ 842-107 1291-183/ 6.0 sec
05400006 13.6-38.6 30.4-26.8 46.6-33.3 93-14 9.5 sec
05950706 |880-144/ | 841- '1366-104/ | 237 4.5 sec
1365-35.9 29.8-36.3 48.4-26.1 82-1.8 4.0 sec
?grlom [910- 144/ | 4_1_'11612-? 'iIs-"Wl_ g-;_ s i. L5 sec
-363 26.5-26. sec
(05801200 | 21692 | 627. (15922200 | 443-144/ | 6.5 sec
T5-04 55.3-56.0 15.4-36.1 13.5 sec
0S551209 | 16212/ 6308V | 1617V | 666 5.0 8ec |
5430 21208 1514428 }222340 |16.0sec
(0510618 | 21612+ |6818Y  |148017V | 4.0 sec
5 733.0 23-203 50-42.8 19.7-34.0 16.0 sec
1 6.1-2.0 16.1-7.6 mo 5.0 see
s 5’ B304 1560% &2 [6bwes
005018 | 2 T —tonl e
5 422-2.0 435-76 14.3-36.0 0-54.4 5.0
(10602815 | 86104 | B.0 sec
1.8-0.0 16.4-0.1 52.5-13.4 29.4-86.5 n/a
limits aircraft activiti and confidence in the device. The deck is
c:m-deegl dlllmn g :xt:h ganeuvering rgm available for aircraft activity under the red line.

and refuelling). The shi
from a very low enera state to
Of-umtii:y eori_diﬁon byfro e iatmdueﬁ? of certain
quantity of energy from the sea. For a given
condition, time to raise the deck frem
a stable to an unavailable condition can be
derived experimentally from the calculation of
the maximum AEImax. For the mess of a
TYPE 23 class ship, during normal mhng
eonditii‘:.ns. this minimom measure is 4.
secon

All en index values under the red
line infer deck motions., The red line
is absolute. A recovery when index values are

greater than than the limit means one
or more degrees of M%F) have exceeded
acceptable aircraft operational limits.
Operational limits gen incorporate a
safety factor. ore, 1

the red line several scalar points under the
calculated absolute limit may be an over

congervative measure. A possible app:
might be that if the is found to
benefits operatior en during initial
operations the limit be reduced by a factor

uantil erience with and confidence in the
system is gained. While constraining the
helicopter motion limits maiptgmmdly reduce
the potential benefits of the , it does produce
an experimental trail to accumulate experience

However, in order to capitali

on ship physical
motjon constraints, the operator must await a

flashing green signal (see figure 3).

% doak avaliable

Figure —Decktvm'labﬂng’ with percent
8 flaghing green

deck: 20 kis ship vel, 3 meter sess

heading (degmees)

H xsgm
B wevsex
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As discussed earlier, when referring to
table 2, the frequency of rise-time incidents
increases to a maximum in_agitated seas
Mﬁchwmﬁﬁm That is to
say, rise-time incidents are few in light head
seas, since conditions allow for the rapid
dissipation of ship stored energies. Rise-time
conudiins do aot allow for the ranid evpenditare
conditions do no w for the
of ship stored energies, thus, inhibiting the
system from entering the flashing green zone.

. The effects of &Eo i ‘tseas conditions
are interesting. Rise-times even in highly
:Eitiated(mmtefﬁ) seas. This -eedbyth Al

e longer wave experien e

as it ufgvres with the waves and the effect of
reduced accelerations transferred by the seaway
to the ship. Thus, it is possible to achieve a
gu.ieceent condition, briefly (e.g. duration of

.5 seconds), allowing ;ox' the openmnﬁ of a rise-
time window. Helicopters gene do nat
recover in following seas if the pravm.\‘:ng wind
vector is in the same direction.

Concluding Remarks

From the recorded or simulated data
€ discussed , at no time did any rise-
time incident measure less than 4 - 6 seconds.
Similarly, in no instant did any fall-time
measure less than 4 - 5 seconds. This supports
the calibration procedure using transfer
function simulation data. A correlation seems
to exist between the number of rise-times
detected with the significant wave height.
There are few rise-times detected in low seas
(sea state 1 - 3) and very few rise-times in hi
agitated seas ( sea state +6). Rise-time inci
appear most frequently during the seaway
transition period (sea state 5-6). Conservatism
in the simulated data LPD results become more
ounced as the relative wave

the i
velocity increases. In spite of th
d.iﬁ'ers{:ees, simulated 'rgml

establishing initial, though conservative,
operational ixmts e

Following seas conditions are the most
stable as function of the helicopter. At this time,
atmospheric conditions are not measured.
Should atmospheric conditions be favourable,
then following seas may be the best condition to
recover an aircraft, particularly in risen seas.

. _The characteristics of the TYPE 23 as a
function of the EH10 T?n;:e helicopter seems to
:llqwg4 -6 sx:ndn his does n%t; mqa.nttha:
asing or restricting aircraft limits might no
improve the rise-time allowance. The empirical
nature of the ener index formulation

encourages experimentation to optimize the
formulation.
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