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Notations

Généralités

e les scalaires sont en général notés en minuscules
e les vecteurs sont en général notés en minuscules grasses
e les matrices sont en général notées en majuscules grasses

Géométrie

e F, : repére inertiel fixe, de référence
o F. : repére lié 4 la caméra
Z' . . . " 9 . . ~ N
¢ ‘R; : matrice de rotation représentant 1’orientation du repére F; dans le repere

JT?:

° Z'tj : vecteur de translation représentant la position du repére F; dans le repére
JT'.
) ' iR, it

e 'M, = [ 0] 19 ] : matrice homogeéne de changement de repére (passage du

repére F; au repére JF;)

Asservissement visuel

v = (vg, Uy, v;) : vecteur vitesse en translation

w = (wy,wy,w;) : vecteur vitesse en rotation

v = (v,w) : torseur cinématique

s : informations visuelles

L : matrice d’interaction associée a s

I’exposant * indique qu’il s’agit de la valeur calculée a la position désirée

Vol de ’avion

e « : incidence
e 3 : dérapage
e v : pente
e ¢ : roulis



Notations

0 : tangage

1 : lacet

Fq : repere lié a 'avion

F : repére inertiel fixe

Vg = (Va,,Va,>Va,) : Vecteur vitesse de translation de I’avion, exprimé dans le
repére lié a 'avion F,

Vg = |Ug| : module du vecteur vitesse de translation de ’avion

wq = (Wa,,Wa,,wq,) : vecteur vitesse de rotation de I’avion, exprimé dans le
repere lié & l'avion F,

m : masse de ’avion

I : matrice d’inertie de l'avion

g = (0,0, 9) : vecteur accélération de la gravité, exprimé dans Fr

Fawr,r,py : force aérodynamique (A), force due a la gravité (W), force de pro-
pulsion (7'), portance (L), trainée (D)

M4,y : moment aérodynamique (A), moment di a la propulsion (7')

041,r,m,ry : commande de la gouverne de gauchissement (1), direction (r), profon-
deur (m), et de la pousséé des moteurs (7')

Outils mathématiques

—

I, : matrice identité de rang k

0,.xn : matrice nulle de dimensions m x n

= : égal & une constante multiplicative prés

~ : environ égal

<, 2 : inférieur, ou supérieur & environ

X : opérateur de produit vectoriel

W]« : matrice de pré-produit vectoriel associé au vecteur w = (wq, we, w3) ( c’est-
0 —ws w2

a-dire telle que [w]xu = wxu pour tout vecteur u) : [w]x = | ws 0 —w
—wy Wi 0

|u| : module du vecteur u

|u| : valeur absolue de u

cx : cosinus de x, cosx

cPx : cosinus de z, & la puisssance p, (cos x)P

sz : sinus de z, sinz

sPx : sinus de x, & la puisssance p, (sinx)P

j : le nombre imaginaire tel que j2 = —1



Unités

Dans cette thése, nous utilisons essentiellement les unités du systéme international :

distances en meétres (m),

vitesses en métres par seconde (m/s),

accélérations en métres par seconde au carrée (m/s?),

angles en radians (rad), a 'exception des courbes de résultat, ot ’on représente
les angles en degrés (deg), mais cela est alors indiqué,

vitesses angulaires en radians par seconde (rad/s).

Cependant, en aéronautique, il est habituel d’utiliser d’autres unités :

distances verticales en pieds (ft)

distances horizontales en mille marin, ou nautique (NM),
vitesse verticale en pied par minute (ft/min),

vitesse horizontale en nceud (kt), ou mille nautique par heure.

La correspondance entre ces deux systémes d’unité est la suivante :

1 ft = 0.3048 m,

1 NM = 1852 m,

100 ft/min = 0.508 m/s,
1kt = 0.514 m/s.






(zlossaire

e ANU : Université Nationale Australienne (the Australian National University)
e AFCS : systéme de commande de vol automatique (Automatic Flight Control

System,)
CEA/LIST : Commissariat & ’Energie Atomique, Laboratoire d’'Intégration des
Systémes et des Technologies

e ddl(s) : Degré(s) De Liberté
e caméra CCD : caméra dont le capteur photographique est de type CCD (Charge-

Coupled Device, détecteurs a couplage de charge)

caméra CMOS : caméra dont le capteur photographique est de type CMOS (Com-
plementary Metal Ozide Semi-conductor)

DSP : processeur de signal numérique (Digital Signal Processor)

EPFL : Ecole Polytechnique Fédérale de Lausanne

FBW : commande de vol électrique (Fly-By-Wire)

GAS : stabilité asymptotique globale (Global Asymptotic Stability)

GPS : géopositionnement par satellite (Global Positionning System)

HF : Haute Fréquence

IBVS : asservissement visuel 2D (Image-Based Visual Servoing)

I3S : laboratoire Informatique, Signaux et Systémes

ILS : systéme d’atterrissage aux instruments (Instrument Landing System)

IMU : centrale inertielle (Inertial Measurement Unit)

IRISA : Institut de Recherche en Informatique et Systémes Aléatoires

IST : Instituto Superior Técnico

LTI : systéme linéaire et invariant dans le temps (Linear Time Invariant)

LQR : commande optimale, appelée aussi commande linéaire quadratique LQR
(Linear Quadratic Regulator)

OpenCV : bibliothéque gratuite d’analyse d’images et de vision par ordinateur
(Open Computer Vision Library)

PBVS : asservissement visuel 3D (Pose-Based Visual Servoing)

PC : ordinateur personnel (Personal Computer)

PICS : Programme International de Collaboration Scientifique

Robea : ROBotique et Entités Artificielles

Robvolint : ROBot VOLant d’INTérieur

UAV : drone, ou engin volant sans pilote (Unmanned Aerial Vehicle)

ViSP : bibliothéque gratuite dédiée a asservissement visuel (Visual Servoing

11
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Platform)
e VTOL : engin volant capable de décoller et d’atterrir verticalement ( Vertical Take
Off and Landing)



Introduction

Concevoir des robots autonomes et intelligents fait appel & de nombreux domaines
d’expertise. Matériellement, on peut dire qu'un robot est essentiellement constitué de
piéces mécaniques et de cartes électroniques. Des capteurs donnent au robot des in-
formations sur son état interne et sur l’environnement dans lequel il évolue, et des
actionneurs lui permettent d’effectuer différentes taches. Le robot est également équipé
d’un systéme logiciel plus ou moins évolué, tenant lieu d’"intelligence". Le role de la
partie logicielle consiste a utiliser judicieusement les mesures des capteurs afin de com-
mander les actionneurs et réaliser ainsi les tiches attendues. Pour mettre au point de
tels logiciels, de vastes champs d’expertise sont & exploiter, tels que les techniques de
traitement de signal, d’automatique et de modélisation, les problématiques d’interface
homme-machine, etc.

Dans cette thése, nous nous intéressons aux techniques d’asservissement visuel, qui
consistent & mettre au point des lois de commande & partir de données issues d’un
capteur de vision. L’asservissement visuel a tout d’abord été mis en ceuvre pour des
robots manipulateurs [Hutchinson 96], qui sont les robots les plus classiquement utili-
sés, notamment dans I'industrie. L’application de ’asservissement visuel & de nombreux
domaines de la robotique a ensuite été envisagée. Citons par exemple les robots médi-
caux, pour l’aide au chirurgien [Gangloff 04] ou la réalisation automatique d’échogra-
phies [Krupa 07, les applications de micro-robotique [Ferreira 01], les robots bio-inspirés
(congus de fagon a imiter le comportement du monde animal) [Ruffier 04, Zufferey 06],
les robots d’aide aux personnes handicapées [Dune 07], les robots mobiles & roues
[Royer 04] — modes de transports du futur ou robots de plus petite taille —, les
robots & pattes, et notamment les humanoides [Mansard 07], les robots sous-marins
[Dunbabin 04], et enfin les robots volants — domaine auquel on s’intéresse ici. Notons
que le capteur de vision utilisé n’est pas toujours une caméra classique, mais peut étre
une sonde échographique |[Krupa 07|, une caméra & une dimension |Zufferey 06], une
caméra omnidirectionnelle [Hrabar 03, Demonceaux 07], etc.

Actuellement, de nombreux projets de recherche sont dédiés a la mise au point
de robots volants autonomes [Ava|, [Col], [Csi], [Flo], [Mit], [Com], etc. L’ajout d'une
caméra embarquée & ces engins permet d’améliorer leur autonomie et d’élargir leur
champ d’application, en leur fournissant des informations sur ’espace dans lequel ils
évoluent, leur permettant ainsi de s’adapter a un environnement changeant. La mise en
ceuvre d’une loi de commande d’asservissement visuel nécessite une phase préalable de
traitement des images, afin d’extraire des images fournies par la caméra les informations

13
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utiles a la réalisation de la tache considérée. Par exemple, si la tache & réaliser consiste
A atterrir, il sera nécessaire de détecter la piste d’atterrissage dans les images. A partir
des données de vision, une loi de commande d’asservissement visuel peut alors étre
appliquée. Pour notre travail, nous nous sommes limités a la conception des lois de
commande, en considérant que la phase de traitement d’image était réalisée.

Notons que les lois de commande d’asservissement visuel dépendent & la fois du type
de cible considéré (qui peut étre, selon I’application envisagée une cible "fabriquée", une
piste d’atterrissage, la facade d’un béatiment, une ligne haute tension, une scéne incon-
nue, etc.), et du type de robot considéré (robot manipulateur & six degrés de liberteés,
robot & roues, hélicoptére, avion, etc.). Notre travail porte sur l'utilisation de ’asservis-
sement visuel dans le cadre de deux applications : 'une concerne le positionnement et
la stabilisation d’un hélicoptére a quatre hélices (appelé quadrirotor) par rapport a une
cible connue, et 'autre consiste & réaliser ’atterrissage d'un avion par asservissement
visuel. Le quadrirotor fait partie de la famille des engins volants & voilure tournante,
il est capable d’effectuer des vols stationnaires. L’avion est pour sa part un engin &
ailes fixes, qui doit se déplacer pour voler. Dans les deux cas, les schémas d’asservis-
sement visuel classiques existant pour des robots de type bras manipulateur ne sont
pas adaptés. En effet, les effets de couplage entre les degrés de liberté doivent étre pris
en compte lors de la commande par asservissement visuel d’engins volants, puisque le
systéme posséde moins d’entrées de commande que de degrés de liberté (systéme sous
actionné). Nous avons alors proposé des schémas d’asservissement visuel s’appuyant sur
des informations visuelles extraites des scénes observées, et adaptés aux spécificités de
chacun des engins volants considérés.

Notre travail a été réalisé au sein du projet Lagadic, & 'IRISA — Institut de Re-
cherche en Informatique et Systémes Aléatoires — & Rennes, dont les principaux axes
de recherche concernent la vision robotique et 1’asservissement visuel. Une part de notre
travail s’inscrit dans le cadre du projet national ROBVOLINT (RObot Volant d’INTé-
rieur), issu d’une collaboration avec les laboratoires suivants : I'I3S — Informatique
Signaux et Systémes de Sophia Antipolis —, le CEA/LIST — Commissariat & I'Energie
Atomique, Laboratoire d’Intégration des Systémes et des Technologies, & Fontenay aux
Roses — et 'TRCCyN — Institut de Recherche en Communications et en Cybernétique
de Nantes —, puis également avec VANU — Australian National University — a Can-
berra dans le cadre d'un PICS (Programme International de Collaboration Scientifique).
L’objectif du projet était de concevoir un drone de type quadrirotor et sa commande,
en environnement intérieur, afin d’explorer de maniére autonome un immeuble ou un
tunnel par exemple. Nous avons participé a la mise au point d’une partie de ce pro-
jet consacrée a l’asservissement visuel du quadrirotor par rapport & une cible connue.
La deuxiéme partie de notre travail s’inscrit dans le cadre d’une collaboration avec la
DGA (Délégation Générale de ’Armement) et 'industriel Dassault Aviation. Ouvert a
de nouvelles solutions permettant aux avions sans pilote d’acquérir plus d’autonomie,
Dassault Aviation s’est intéressé a ’application des techniques d’asservissement visuel
dans ce contexte. Notre travail a porté sur ’atterrissage automatique d’un avion par
asservissement visuel.
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Organisation du manuscrit. Nous présentons dans le chapitre 1 le contexte de
notre travail. Nous décrivons les différentes techniques d’asservissement visuel, et pré-
sentons un état de ’art de la commande d’engins volants par asservissement visuel.
Nous nous intéressons en particulier au choix des informations visuelles, aux stratégies
de commande et aux types de lois de commande utilisés.

Le chapitre 2 décrit la partie de notre travail concernant ’asservissement visuel
d’un quadrirotor. Aprés avoir décrit les spécificités de I’engin considéré et le probléme
posé, nous proposons différentes lois de commande permettant au quadrirotor de se
positionner au-dessus d’une cible visuelle connue. Des informations visuelles issues de
la projection perspective de la cible sont utilisées dans un premier temps, puis des
informations visuelles issues de la projection sphérique. Nous proposons ensuite une
série de schémas de commande permettant d’améliorer les propriétés et les performances
du systéme bouclé. Finalement, nous montrons les résultats expérimentaux obtenus sur
un prototype de quadrirotor. Les meilleures lois de commande ont été implémentées sur
le quadrirotor : les résultats sont détaillés et analysés.

L’atterrissage d’un avion par asservissement visuel fait I’objet du chapitre 3. Nous
décrivons dans un premier temps le fonctionnement de I’avion, en particulier pendant
la phase d’atterrissage. L’objectif consiste ensuite & considérer une caméra embarquée
sur 'avion et & concevoir une loi de commande agissant au niveau des entrées pilote
et reposant sur des informations visuelles. Cette loi de commande doit permettre a
I’avion de rejoindre la trajectoire nominale d’approche, la suivre, réaliser la manceuvre
d’arrondi et se poser sur une piste. Nous présentons ensuite le modéle d’avion considéré,
mis sous forme linéaire et découplant les mouvement latéraux et longitudinaux. Compte
tenu du modeéle d’avion et de la scéne observée (la piste d’atterrissage), nous proposons
alors des informations visuelles puis des lois de commande adaptées au probléme posé.
Afin d’améliorer le comportement de 1’asservissement visuel en faisant en sorte que
les consignes ne soient pas trop éloignées des informations visuelles courantes, nous
proposons ensuite une méthode de planification de la trajectoire, tenant compte du
modéle de 'avion. Nous présentons finalement des résultats de simulation reposant sur
un modeéle réaliste d’avion.

Le dernier chapitre présente les conclusions de notre travail et propose quelques
perspectives.
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Chapitre 1

Contexte de ’étude

Dans cette partie, nous présentons tout d’abord un état de ’art de 1’asservissement
visuel. Ensuite, nous nous focalisons sur ’application de cette approche au domaine
particulier des engins volants.

1.1 L’asservissement visuel

Rendre les robots autonomes nécessite de les munir de capteurs, leur fournissant
des informations sur leur état et leur environnement. L’utilisation de caméras s’avére
extrémement utile pour réaliser des taches de localisation, navigation, exploration,
notamment dans des contextes oll ’environnement est peu ou pas connu. L’asservis-
sement visuel, technique de commande reposant sur 'utilisation de caméra comme
capteur, fait l’objet de travaux de recherches depuis une vingtaine d’années. Notons
que pour se familiariser avec les concepts de l'asservissement visuel, plusieurs tuto-
riaux abordent & la fois les notions de base et les concepts plus évolués de ce domaine
[Hutchinson 96, Corke 96, Eur, Chaumette 06, Chaumette 07].

1.1.1 Principes de base

Différentes configurations peuvent étre envisagées pour commander un robot par
asservissement visuel. Déja, la caméra peut étre embarquée sur le robot (on parlera
alors de systéme eye in hand) ou déportée (on parlera alors de systéme eye to hand)
[Hutchinson 96|. Par ailleurs, une caméra embarquée peut étre utilisée pour observer
une cible visuelle particuliére : soit pour se placer & une position désirée par rapport
a elle, soit pour la suivre. La cible considérée peut donc étre fixe ou mobile. On peut
finalement envisager des systémes complexes avec plusieurs caméras, plusieurs robots,
etc. Nous nous placons ici dans le cadre d'un robot équipé d’'une caméra embarquée et
d’une cible visuelle fixe (cas le plus fréquent en pratique).

Par la suite, aprés avoir rappelé les équations usuelles modélisant la géométrie d'une
caméra, nous montrons comment les informations visuelles construites a partir des me-
sures extraites de 'image peuvent étre mises & profit pour commander des robots.

17
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1.1.1.1 Formation des images

Dans cette partie, nous nous intéressons & la modélisation du capteur de vision uti-
lisé : la caméra. En effet, pour pouvoir tirer parti au mieux des mesures fournies par
un capteur, il est nécessaire de modéliser le mécanisme d’acquisition des données afin
d’établir une relation entre celles-ci et le monde réel. Autrement dit, dans le cas de
la caméra, nous cherchons connaitre la relation entre 'image obtenue et la scéne ob-
servée. Notons que nous nous contentons ici de présenter les aspects de modélisation
géométrique. Cependant, dans d’autres contextes que le notre reposant sur des tech-
niques d’asservissements visuels rapides, il est également nécessaire de tenir compte de
la dynamique de la caméra [Corke 96, Gangloff 00].

Le modéle de cameéra le plus couramment utilisé est le modeéle sténopé, reposant sur
la projection perspective. Il modélise assez fidélement le comportement d’une caméra
perspective "classique". Dans les cas moins courants de caméras grand angle, caméras
omnidirectionnelles, sondes échographiques, etc., il conviendrait bien entendu d’utiliser
des modéles différents.

Le modéle sténopé permet de lier les coordonnées d’un point de I'espace 3D a ses co-
ordonnées en pixels dans I'image, selon le modéle de projection illustré sur la figure 1.1.
Il peut se décomposer en trois étapes. Il s’agit tout d’abord d’exprimer les coordonnées
du point 3D considéré dans le repére lié & la caméra (& ’aide des parameétres extrin-
séques de la caméra). Ensuite, le modeéle de projection perspective permet d’exprimer
les coordonnées du point image. Enfin, on obtient les coordonnées pixelliques du point
image & l'aide des paramétres intrinséques de la caméra. Notons que nous n’abordons
ici que les concepts de base de la vision par ordinateur. Le lecteur intéressé trouvera
de plus amples détails dans des ouvrages traitant de ce sujet, tel que [Faugeras 93] par
exemple.

Xc Yo

F1G. 1.1 — Modélisation de la caméra.
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Changement de repére. Notons F. = (C,X., Y, Zc) le repére de la caméra, dont
I’origine se situe au centre de projection C. Soit X un point de l'espace 3D de coordonnées
homogenes P, = (X,,Y,, Z,,1) dans un repére fixe F, = (O, %o, Yo, 2,) li¢ & la scéne.
La premiére étape, de changement de repére, consiste & exprimer les coordonnées du
point X dans le repére F. (voir figure 1.1).

Pour cela, la connaissance de 1’orientation et de la position de la caméra par rapport
au repére de l'objet est indispensable. Ces paramétres, au nombre de six (trois positions
et trois orientations) sont appelés paramétres extrinséques de la caméra. On note ‘R,
et “t, les matrices de rotation et le vecteur de translation (respectivement) permettant
de passer du repére F, au repére F.. On note

‘R, “t

c _ 0 o

M= [

la matrice homogéne de changement de repére de F, vers F.. Notons P, = (X, Y, Z., 1)
les coordonnées homogénes du point X exprimées dans le repére de la caméra. On a :

P.=°M, P, (1.1)

Projection perspective. L’étape suivante consiste & projeter le point X’ sur le plan
image de la caméra (voir figure 1.1).

Le plan défini par les axes (C,x.) et (C,y.) est paralléle au plan image P,. La dis-
tance minimale du centre de projection C au plan image est notée f et appelée distance
focale. L’axe (C,z.) coupe le plan image P, en un point xq appelé point principal, de
coordonnées (0,0, f) dans F, (voir figure 1.1).

En I’absence de phénomeénes de distorsion, ce point X' se projette sur le plan image
P, en un point x de coordonnées p = (z, Ye, z.) dans F. telles que (voir figure 1.1) :

v, — f% (1.2)
Ye = f% (1.3)
2e = f (1.4)

Puisque tous les points du plan image P, ont pour coordonnée selon l'axe z. la
distance focale f, il est plus commode de travailler avec des coordonnées normalisées,
en ramenant la derniére composante & 1. On considére donc les coordonnées normalisées
p = (z,y,1) telles que

p:}p (1.5)

Notons que l'opération de projection s’écrit alors sous la forme matricielle suivante :

Z.p = AP, (1.6)
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avec

(1.7)

O = O
= o O
o O O

Passage aux coordonnées pixelliques. La derniére étape consiste maintenant a
exprimer les coordonnées en pixels. Il faut alors tenir compte de la position du point
principal sur le plan image (rarement exactement au centre, du fait que la matrice CCD
n’est pas forcément centrée sur ’axe optique), ainsi que de la taille des pixels (qui n’est
pas forcément la méme selon chaque axe) (voir figure 1.2).

u uoQ u
v] " 1 ]
Y ' ;
_________________________ a4
v : x
I X Xe
vo [T >
Pr
v
Ye

F1G. 1.2 — Schéma du plan image de la caméra.

Les coordonnées pixelliques du point x, notées u et v, s’expriment alors de la facon
suivante :

UZUO—F&, ’l):vo—i-&, (1.8)
I I,

ot (ug, vg) sont les coordonnées pixelliques du point principal, et [, [, 1a taille des pixels
respectivement selon les directions x. et y..
Notons que I'on peut & nouveau exprimer cette relation sous forme matricielle :

v | =Kp (1.9)

avec

K=| 0 1/, w/f (1.10)
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En passant aux coordonnées normalisées p (1.5), on voit que ’on peut "faire entrer"
~ . / N
le paramétre f dans la matrice K. Cela permet de rassembler tous les paramétres
intrinséques de la caméra au sein d’une méme matrice notée usuellement K. On obtient
alors :

U flle 0w
v | =Kp avec K= 0 f/ly vy |. (1.11)
1 0 0 1

1.1.1.2 Asservissement visuel

N 2

Apreés avoir décrit le capteur utilisé, nous allons voir & présent comment exploiter
des données image dans la boucle de commande d’un systéme robotique.

Type de consigne. Du point de vue de la consigne, on distingue deux grandes familles
d’asservissement visuel : les asservissements visuels directs et les asservissements visuels
indirects [Weiss 87, Malis 02]|. Nous en présentons les principes généraux ici, et nous les
illustrerons plus précisément dans le cas des engins volants a la section 1.2.3.

Dans le cas des asservissements visuels directs, les données issues de la caméra sont
utilisées dans la partie bas-niveau de la commande. Le correcteur de 1’asservissement
visuel communique directement avec les actionneurs du robot, les consignes peuvent
étre des forces, couples, etc. L’asservissement en position du robot (bas niveau) est
donc réalisé a partir des informations visuelles. Une telle architecture a été utilisée
conjointement avec des caméras rapides, a fréquence d’acquisition élevée (de l'ordre de
500 Hz) dans le cadre des asservissements rapides [Gangloff 00]. Par exemple dans le
domaine médical, des applications d’asservissement visuel pour du suivi de coeur battant
ont ainsi pu étre réalisées [Ginhoux 04].

Dans le cas des asservissements visuels indirects, le correcteur de 1’asservissement
visuel transmet des consignes de vitesse & un correcteur bas-niveau. Celui-ci se charge
de communiquer avec les actionneurs du robot de maniére & atteindre la consigne de-
mandée. Dans ce type de commande, la partie bas-niveau est cadencée a une fréquence
plus élevée que la boucle de commande de vision (classiquement cadencée a 25 Hz).
Ce type de stratégie ne permet pas de tenir compte de phénoménes dynamiques de
fréquence élevés dans la boucle d’asservissement visuel. Il a cependant ’avantage d’étre
plus facilement transposable d’un robot & un autre, puisqu’il repose sur les controleurs
bas niveaux, bien souvent fournis par les fabricants. Ce type de stratégie est le plus
utilisé, c’est celui que nous allons considérer ici (voir figure 1.3).

Principe. L’objectif de ’asservissement visuel consiste & commander un systéme ro-
botique en exploitant des informations visuelles issues des images acquises par une
caméra. Cette commande est effectuée en représentant la tache a réaliser (positionne-
ment, suivi de cible, etc.) par des primitives visuelles extraites des images. Le principe
consiste alors & minimiser l'erreur e = s — s*, ol s est un vecteur contenant les k
valeurs courantes des informations visuelles choisies, et s* leurs valeurs désirées (nous

présentons plus loin les différents choix possibles pour s).
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f’

s* e v ¢

— correcteur |—> —
- A

+

i Fo

S

calcul des .
. . . image
informations visuelles

F1G. 1.3 — Schéma bloc de 'asservissement visuel cinématique avec caméra embarquée sur un robot
manipulateur.

La matrice d’interaction associée a s, notée Lg (de taille k x 6) permet de relier les
variations de s et les mouvements de la caméra par rapport a la scéne observée. On a

§=Lgv (1.12)

ol v = (v,w) est le torseur cinématique de la caméra : il contient les trois vitesses
de translation et les trois vitesses de rotation de la caméra par rapport a la cible fixe,
exprimées dans le repére de la caméra F,. Dans le cas d’une cible fixe, s* = 0 et on
obtient donc

é = Lgv. (1.13)

Loi de commande. La loi de commande la plus simple consiste alors & contraindre
chaque composante de l’erreur e a décroitre exponentiellement : € = —Ae (ou A est une
constante positive). En considérant v comme entrée de commande, on obtient alors :

v=-)LJe (1.14)

ou LT est la pseudo-inverse de Lg, de taille 6 x k.
Les valeurs de la matrice d’interaction (et de sa pseudo inverse) ne sont en pratique
pas connues précisément & chaque itération. On utilise donc souvent une estimation de

L, notée Lg :
v =—-\L{e. (1.15)
Si on remplace alors v par son expression dans (1.13), on obtient :

¢ = —ALLie. (1.16)
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On voit alors que I'on a une décroissance exponentielle de chaque composante de I’erreur

e seulement si LyLg = I;.
Notons que si k = 6 et que Lg est inversible, on a alors

v =—)Lg'e, (1.17)
et donc une parfaite décroissance exponentielle de I’erreur si i\s =Lg :

é=—)e. (1.18)

Stabilité. Les fonctions de Lyapunov permettent de démontrer la stabilité d’un sys-
téme dynamique. On peut les considérer comme des fonctions d’énergie généralisées.
Démontrer la stabilité asymptotique globale (notée GAS pour Global Asymptotic Sta-
bility) d’un systéme revient alors & montrer que pour une fonction d’énergie donnée,
I’énergie est toujours dissipée, sauf au point d’équilibre. Ainsi, toutes les trajectoires du
systéme vont converger asymptotiquement vers ce point d’équilibre.

On considére ici la fonction de Lyapunov £ = %|e|2, et on calcule sa dérivée. On
obtient :

L = ele (1.19)
= e'Lgv. (1.20)
Avec la loi de commande (1.14), on obtient alors :

£ = —xe'LLie. (1.21)

Montrer que LgLg > 0 permettra alors d’en déduire que le systeme est GAS.
Notons que si £k = 6, que Lg est inversible, et que Lg = Lg, le systéme bouclé est
GAS, puisqu’on obtient

L = —de'LiLs'e=-)e'e<0. (1.22)

Dans le cas ou k > 6, la condition LgLd > 0 ne peut pas étre satisfaite, puisque la

matrice LgLd est de dimension k x k, et de rang 6 au plus. Le systéme posséde alors
plusieurs minima locaux, et I’on s’intéresse alors a montrer que le systéme est localement
asymptotiquement stable [Chaumette 06].

En pratique. Au lieu de recalculer L 4 chaque itération (ce qui est parfois impossible
si on ne fait pas de reconstruction 3D), on se contente souvent d’utiliser la matrice
d’interaction calculée & la position désirée, notée Lg+. On a alors la loi de commande

v =-AL%e. (1.23)

Une autre idée, proposée dans [Malis 04], et reposant sur un développement en série
de Taylor au second ordre, consiste & utiliser pour loi de commande

T T O\ +
v = 4(%) e. (1.24)
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1.1.2 Différents types d’asservissement visuel

Nous allons voir maintenant que les informations visuelles s peuvent étre de dif-
férents types. Soit ces données sont directement exprimées dans le plan image de la
caméra (on parlera alors d’asservissement visuel 2D, ou IBVS pour Image Based Visual
Servoing), soit les images sont exploitées pour reconstruire la pose (position et orienta-
tion) de ’engin (on parlera alors d’asservissement visuel 3D, ou PBVS pour Pose Based
Visual Servoing). Nous donnons les caractéristiques des matrices d’interaction et les
propriétés du systéme obtenu dans les deux cas. Enfin, d’autres types d’asservissement
visuel existent. On peut envisager un asservissement visuel hybride, reposant sur des
informations 3D mais avec une reconstruction partielle de la pose, un asservissement
visuel reposant sur le flot optique, des stratégies de partitionnement, de basculement
entre plusieurs lois de commande, etc. Nous en dresserons un bref apercu.

1.1.2.1 Asservissement visuel 3D

Considérer la caméra comme un capteur de pose est sans doute 'approche la plus
simple. La décision d’ajouter une caméra & un robot découle souvent des limitations
des autres capteurs utilisés : biais induits par les capteurs de type odométrique lors de
I'intégration des positions successives [Chenavier 92|, nécessité de réagir & un environne-
ment inconnu [CoronadoVergara 05], données GPS peu fiables dans des espaces confinés
[Royer 04], etc. Les données de vision sont alors utilisées pour fournir une estimation de
la pose de l'engin. Cette pose estimée peut alors étre exploitée directement [Weiss 87],
ou apporter sa contribution & un algorithme intégrant différentes mesures au sein d’un
processus de filtrage [Chenavier 92, Wilson 96]. La loi de commande pourra alors rester
la méme, que la pose soit estimée & partir de la caméra ou de tout autre capteur.

Estimation de la pose. La premiére étape pour réaliser un asservissement visuel
3D est 'estimation de la pose. Pour ce faire, utiliser une seule caméra dans un environ-
nement inconnu ne suffit pas (incertitude sur la profondeur). Deux stratégies peuvent
donc étre envisagées :

— comnsidérer que la cible observée est connue, ou

— utiliser deux caméras observant la méme scéne, et mettre en correspondance les

images obtenues.

Nous ne détaillons pas ici les techniques de calcul de pose. On pourra par exemple se
référer a [Tsai 87, Lowe 87, DeMenthon 95, Marchand 02] pour le calcul de pose avec une
seule caméra, et a [Faugeras 93, Hartley 00] pour les techniques de stéréovision. Notons
seulement que la connaissance précise des paramétres de calibration des caméras est
primordiale pour une estimation fiable de la pose.

Matrice d’interaction. Selon le choix que l'on fait pour s, la matrice d’interaction
obtenue peut avoir de trés intéressantes propriétés [Chaumette 04].

Soit °t. la position de la caméra dans un repére fixe F,. Soit fu la représentation
de la rotation ¢ R, entre le repére F. et le repére F.* (F.* est le repére lié a la caméra
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lorsqu’elle a atteint sa position désirée). On définit
s = (°t¢, Ou). (1.25)
La matrice d’interaction associée est alors de la forme
°R. 03
Lg = ¢ 1.2
s < 03 LGu > ( 6)
ou Ly, est donné dans [Malis 99] :
0 sinc (0
Lou =T~ S+ (1= 520 Y (.27
2 sinc”(5)
La matrice d’interaction est bloc-diagonale : les degrés de liberté de translation sont
découplés des degrés de liberté de rotation. Ainsi, les mouvements de translation pour-
ront étre commandés en minimisant l’erreur de position, et les mouvements de rotation

en minimisant ’erreur d’orientation.
Notons que la pose peut étre vue de différentes maniéres. Choisissons par exemple

s = (“t,, Ou), (1.28)
avec “t, la position de la cible observée, exprimée dans le repére lié a la caméra F.. La
relation classique de cinématique nous donne “t, = —v — w X °t,, et 1’on obtient donc :

_13 [Cto] X
Ls = . 1.2
® < 03 Loy (1.29)

On voit cette fois que I’on n’a plus de découplage entre translations et rotations. La forme
triangulaire supérieure reste cependant assez intéressante, le découplage est partiel.

Intéréts et inconvénients. Le choix d’informations visuelles s représentant la pose
permet d’obtenir des matrices d’interaction creuses. Avec (1.27), on a un découplage
total entre les translations et les rotations. Dans ce cas, on peut séparer le probléeme
en deux et s’intéresser aux translations indépendamment des rotations. De plus, une loi
de commande assurant une bonne trajectoire des composantes de s permet d’assurer
également une bonne trajectoire de la caméra dans ’espace 3D, puisque s représente
directement la pose. Estimer la pose & partir des données de vision permet aussi d’inté-
grer simplement ces mesures dans des schémas de commande existants, sans concevoir
de loi de commande spécifique au cas de l'utilisation de la caméra.

Cependant, cette technique présente deux inconvénients majeurs. D’une part, la
phase préalable d’estimation de pose n’est pas triviale, elle nécessite une trés bonne
calibration des cameéras, et pose des problémes de mise en correspondance, de précision,
etc. D’autre part, selon le choix que 'on a fait pour s, on peut soit assurer que la caméra
se déplace en ligne droite dans l’espace 3D (avec (1.25)) — mais alors rien n’assure que
la cible reste dans le champ de vision de la caméra — soit assurer que l'origine de la
cible observée décrit une ligne droite dans le plan image (avec (1.28)) — mais alors
la trajectoire 3D de la caméra n’est plus une ligne droite [Chaumette 07]. Ainsi, selon
I’application que I’on souhaite réaliser, on préférera 1'une ou ’autre approche.
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1.1.2.2 Asservissement visuel 2D

En considérant des informations visuelles 2D, exprimées dans le plan image, on peut
s’affranchir de I’étape de calcul de pose, et assurer une bonne trajectoire de la cible dans
le plan image.

Le choix le plus simple consiste & utiliser des points de la cible considérée. Pour
un point de l'image x de coordonnées p = (z,y) dans le repére F., image d’un point
X de la cible, de coordonnées (X,Y, Z) dans le repére lié & la caméra F., la matrice
d’interaction associée au vecteur d’informations visuelles s = (x,y) a la forme suivante

[Hutchinson 96] :

—1
Z _01
0 =

xy —(1+2%) y

L. —
P 1+ 2 —xy —x

(1.30)

N[ N[&

Supposons & présent que la cible considérée est un carré. On construit le vecteur
d’informations visuelles s en "empilant" les coordonnées des quatre sommets : s =
(z1,y1, 2, Y2, T3, Y3, T4,y4). La matrice d’interaction correspondante a la forme sui-
vante :

L
L= | 1 |. (1.31)
L

S’il n’y a pas de minima locaux et que L = L7, la loi de commande
v =—-AL{ (s —s%) (1.32)

assure que les informations visuelles s convergent exponentiellement vers leurs valeurs
désirées s* — si cette trajectoire est réalisable en pratique, comme nous allons le voir
par la suite. Chacun des points se déplace alors dans le plan image en ligne droite
en direction de sa position désirée. Si la position initiale de la caméra est suffisamment
proche de la position désirée — de maniére & éviter les minima locaux — cela correspond
a la convergence de la caméra vers sa position désirée |[Chaumette 98]. Cependant, ce
sont les points de 'image qui ont une trajectoire déterminée, et non pas la caméra. Ainsi,
il se peut que des mouvements inattendus de la caméra soient générés : par exemple,
une rotation selon l’axe optique s’accompagne de mouvements de translation selon ’axe
optique (probléme d’avance-retrait). Le cas le plus extréme est le probléme bien connu
de la rotation a 180 degrés (voir figure 1.4) : selon le choix des informations visuelles,
leur déplacement rectiligne dans 'image peut conduire & rejeter la caméra a l’infini
[Chaumette 98|.

Afin d’obtenir un bon comportement de la cameéra, il est nécessaire de choisir
convenablement les informations visuelles utilisées. On peut penser & utiliser les co-
ordonnées cylindriques des points de la cible dans I'image, le centre de gravité de la
cible, les coordonnées de droites (coordonnées classiques (p, 6), coordonnées de Plii-
cker [Andreff 00, Mahony 05a]), les coordonnées du point de fuite et de la ligne d’hori-
zon [Rives 04, Ettinger 02|, les moments d’ordre 1 de la cible projetée sur une sphére
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(a) (b) (c)

F1G. 1.4 — Illustration du probléme d’avance-retrait : (a) : position initiale de I'image du carré. (c) :
position désirée de I'image du carré (correspondant i une rotation de la caméra de 180 degrés). (b) :
position intermédiaire lorsque les quatre sommets se déplacent en ligne droite (selon les fleches) : les
quatre points convergent au centre, ce qui correspond & reculer la caméra, et ce jusqu’a l'infini.

[Hamel 02], etc. Choisir des informations visuelles aussi représentatives que possible de
la position 3D de la caméra par rapport & la cible permet, & travers le comportement
des informations visuelles, d’assurer un bon comportement de la caméra. Par exemple,
I’exploitation des moments a permis de concevoir des informations visuelles particulie-
rement intéressantes [Tahri 05]. Elles présentent en effet des propriétés de découplage :
matrice d’interaction creuse, ce qui fait qu’une information visuelle n’est liée qu’a un
degré de liberté. Les informations visuelles évoluent alors de la méme maniére que les
composantes de la pose de la caméra dans ’espace 3D. Ainsi, en choisissant bien les
informations visuelles images, il est possible d’obtenir un trés bon comportement dans
I’espace 3D, bien que la commande contraigne uniquement les informations visuelles
2D. En plus du choix judicieux des informations visuelles, on peut également envisa-
ger des schémas de commande partitionnés, oul les composantes posant potentiellement
probléme sont traitées séparément [Corke 01].

1.1.2.3 Autres types d’asservissements visuels

Outre les asservissement visuels 3D et 2D, d’autres variantes de 1’asservissement
visuel existent : ’asservissement visuel 2D 1/2; qui prend en compte des informations
visuelles 2D et 3D [Malis 99, Deguchi 98, Morel 99, Cervera 03], et ’asservissement
visuel d2D/dt, qui considére le mouvement dans 'image (optic flow). Ainsi, I’optic flow
a été utilisé dans [Crétual 01], notamment pour des applications de navigation dans un
couloir, pour éviter les collisions [Hrabar 05]. Par ailleurs, des stratégies de switching
entre asservissement visuel 2D et 3D ont également été développées [Deng 05, Gans 07]
en vue d’éviter des singularités et minima locaux, ou pour obtenir des propriétés de
stabilité.
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1.2 La commande par vision d’engins volants

Rendre les engins volants utilisables par des opérateurs non expérimentés demande
une plus grande automatisation. Outre la centrale inertielle (appelée aussi IMU pour
Inertial Measurement Unit), quasi incontournable pour permettre & l'engin de navi-
guer correctement, le GPS (Global Positionning System) s’avére un capteur fort utile
lorsque 'on souhaite positionner ’engin par rapport & son environnement. Cependant,
d’une part, le GPS ne fournit qu'une position absolue : par exemple dans le cas oll une
procédure d’atterrissage d’urgence est nécessaire, le GPS est inutile pour déterminer
la zone adéquate la plus proche [Fitzgerald 05, Mejias 06a]. D’autre part les mesures
obtenues par GPS ne sont pas toujours fiables notamment lorsque 1’engin évolue dans
des espaces confinés, tels que ’environnement urbain, ou l'intérieur de batiments, & des
fins d’observation par exemple [Green 04, Hrabar 05]. Il apparait alors clairement que
Pemploi de caméra(s) embarquée(s) s’avere trés utile voire incontournable pour réaliser
ces différentes taches de maniére automatique, sans information a priori.

Par ailleurs, les phases de décollage et d’atterrissage d’'un avion, qui s’avérent parti-
culiérement critiques, nécessitent un travail important de Popérateur. L'ILS (Instrument
Landing System) est un systéme couramment utilisé pour réaliser un atterrissage au-
tomatique. D’une part, la mise en place de caméra(s) embarquée(s) pourrait étre mise
a profit afin d’augmenter la fiabilité des systémes existants, en apportant des informa-
tions supplémentaires au systéme. D’autre part, I'ILS n’est utilisable qu’en présence des
installations nécessaires au sol. La-encore, 'utilisation de caméra(s) embarquée(s) pour-
rait permettre de s’affranchir de cette contrainte en réalisant un systéme complétement
autonome.

1.2.1 Divers engins volants

Les travaux de commande par vision d’engins volants ont porté sur un large panel
d’engins. Nous présentons ici les différents types d’engins volants considérés, ainsi que
quelques projets ayant utilisé un capteur de vision dans le but d’accroitre ’autonomie
de tels systémes.

1.2.1.1 Hélicoptéres

De nombreuses équipes de recherche se sont intéressées aux hélicoptéres miniatures.
Ces engins possédent la propriété de décoller et atterrir verticalement (abrégée usuelle-
ment VTOL, pour Vertical Take Off and Landing), et d’effectuer des vols stationnaires,
ce qui leur permet d’évoluer dans des espaces limités, et d’étre capables de rester en vol
au-dessus d’une zone précise [Saripalli 03]. Le plus souvent, ces engins de petite taille
sont téléopérés, mais la commande manuelle nécessite alors I'intervention d’un opérateur
humain expérimenté [Guenard 06b]. Rendre de tels engins capables d’évoluer de maniére
autonome permettrait de s’affranchir de ce besoin, et ainsi d’élargir leurs domaines
d’application. En particulier, leur autonomie et leur petite taille rendrait possible ’ex-
ploration de zones potentiellement dangereuses ou difficiles d’accés pour un opérateur
humain [Hamel 06]. Outre les applications militaires, un large panel d’application civiles
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et industrielles peut étre envisagé [Car, Com|. Ainsi, de petits hélicoptéres autonomes
pourraient étre déployés utilement pour des missions de surveillance et de reconnais-
sance tels que la détection de feux de forét [Ollero 05], la supervision du réseau routier
[Doherty 00], 'aide aux secours pour la recherche de victimes, I'inspection de ponts, de
barrages ou de batiments difficilement accessibles [Caballero 05, LeBras 06, Hamel 06],
I'inspection des lignes électriques [Mejias 06a], le traitement des cultures, la cartographie
d’un terrain [Ollero 05], etc. Afin de mener & bien ces missions, il faut que ’hélicoptére
soit capable de décoller, se diriger vers la zone voulue, éviter les obstacles éventuels,
localiser un objet d’intérét, se positionner par rapport a cet objet et éventuellement
le suivre, enregistrer ou transmettre les images acquises, revenir a la station sol, loca-
liser un endroit oul atterrir en toute sécurité, et finalement atterrir. Pour répondre &
ces besoins, il s’agit d’'une part de mettre au point des lois de commande bas-niveau
facilitant la commande manuelle de I'engin afin qu'un opérateur novice puisse l'utili-
ser sans risque [Hamel 06]. D’autre part, des lois de commande haut-niveau pourront
remplacer la commande manuelle afin de permettre un comportement complétement au-
tonome [Saripalli 03] par exemple dans le cas de I’atterrissage d’urgence, de I’évitement
d’obstacle, du suivi précis de cible par vision, etc.

Nous présentons bien sur dans cette partie les projets utilisant des hélicoptéres
miniatures de type "classique", avec un rotor principal & axe vertical et un rotor de
queue. D’autres engins, que 1’on peut également qualifier d’hélicoptéres au sens ou ce
sont des « aéronefs & voilure tournante dont le ou les rotors procurent & eux seuls
la propulsion et la sustentation pendant toutes les phases du vol » [Wikhelico|, font
également 'objet de travaux de recherche. Ces engins, au comportement similaire aux
hélicoptéres, permettent de répondre a des contraintes supplémentaires en terme de
sécurité, de masse de I’engin, de mise en ceuvre plus facile etc. Nous décrirons donc les
travaux portant sur un hélicoptére a hélice carénée, d’autres concernant un hélicoptére
a hélices coaxiales, et enfin le cas des hélicoptéres a quatre hélices, appelés quadrirotors.

Hélicoptéres "classiques". De nombreux projets ont cherché & intégrer des capteurs
de vision sur des modeles réduits d’hélicopteres de type "classique" (équipés d'un rotor
principal & axe vertical et d’un rotor de queue, voir figure 1.7 par exemple).

Le projet AVATAR (Autonomous Vehicle Aerial Tracking And Reconnaissance)
[Ava], mené & 'université de Californie du sud (Robotic Embedded Systems Laboratory,
University of Southern California) 4 Los Angeles aux Etats Unis, s’est intéressé a 1'at-
terrissage sur une cible détectée par la caméra embarquée (cible fixe [Saripalli 03], ou en
mouvement [Saripalli 07]). Le déplacement de I’engin dans un "couloir" a également été
considéré, afin de rester & une distance suffisante des parois latérales, tout en évitant
les obstacles [Hrabar 05]. Des travaux ont été menés a l'université polytechnique de
Madrid (Universidad Politécnica) en Espagne, dans le but de placer I’engin face a une
fenétre [Mejias 06b] (voir figure 1.5). Enfin, l'utilisation d'une caméra omnidirection-
nelle a été envisagée pour le positionnement de I’engin par rapport & des cibles visuelles
[Hrabar 03].

L’atterrissage automatique d’hélicoptére a également été considéré par le projet
BEAR (BERrkeley AeRobot) de I'université de Berkeley [Bea, Shakernia 99, Sharp 01].
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Fi1G. 1.5 — L’hélicoptére du projet AVATAR, University of Southern California, Los Angeles, Etats
Unis.

Une équipe du CSIRO (Commonwealth Scientific and Industrial Research Organisa-
tion) & Brisbane en Australie, développe un mini hélicoptére, dans le cadre de missions
civiles et en premier lieu l'inspection des lignes électriques |Csi| (voir figure 1.6).

F1G. 1.6 — L’hélicoptére du CSIRO, ICT Center, Brisbane, Australie. (Envergure : 2.1 m).

Le projet COLIBRI, mené & l'université polytechnique de Madrid en Espagne, se
place également dans le contexte de l'inspection de lignes électriques par un petit hé-
licoptére, et s’intéresse en particulier & la détection d’une zone dégagée adaptée & un
atterrissage forcé. L’environnement est alors inconnu, les lignes électriques constituant
de plus des obstacles particuliérement dangereux pour I’hélicoptére [Col, Mejias 06a].

Le projet de véhicule volant autonome du WITAS ( Wallenberg Laboratory for In-
formation Technology and Autonomous Systems, Unmanned Aerial Vehicle Project) a
I'université de Linkdping en Suéde, s’est principalement intéressé & la mise au point
d’un hélicoptére autonome dédié & la surveillance du réseau routier [Wit, Doherty 00|
(voir figure 1.7). On peut également citer I’hélicoptére HUMMINGBIRD de 'université
de Stanford, utilisé pour du suivi de véhicule au sol [Hum, Rock 98|.

Les recherches menées a 'université de Carnegie Mellon [Car, Amidi 99] ont pour
but d’utiliser un capteur de vision pour diverses taches telles que la stabilisation en vol,
le suivi de trajectoire, 'atterrissage et la reconnaissance d’objets d’intérét.
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Fi1G. 1.7 — L’hélicoptére du projet WITAS a l'université de Linkoping en Suéde.

Utiliser une caméra pour remplacer le GPS lorsqu’il s’avére inopérant [Wu 05] (insti-
tut de technologie de Géorgie, Georgia tech), ou pour pallier les éventuelles pannes surve-
nues aux autres capteurs embarqués [DeWagter 05| (université de technologie de Delft,
Hollande) a également été proposé. [DeWagter 05| s’intéresse également aux téches de
détection de cible visuelle, construction d’une carte du terrain, et atterrissage par vision.

Le projet HELINSPEC de 'université de Séville (Espagne) [Caballero 05], a pour
objet 'inspection de batiments et structures difficiles d’accés & ’aide d’un petit hélico-
ptére équipé d’'une caméra.

Citons également le projet européen COMETS [Com, Ollero 04, Ollero 05|, qui
considére des applications de détection et localisation de feux de forét, ainsi que la
cartographie de terrain, en incluant également des techniques de coopération entre des
hélicoptéres et un dirigeable etc.

Enfin, 'un des objectifs du projet européen PEGASE (helicoPter and aEronef na-
viGation Airborne System Erperimentations) [Pegal, consiste a proposer de nouvelles
solutions pour l'atterrissage et le décollage automatique des hélicoptéres, a partir de
données de vision.

Hélicoptéres a hélice carénée. Des contraintes d’encombrement et de sécurité ont
conduit au développement d’engins a hélice carénée, ol les pales sont confinées a l'inté-
rieur de la structure mécanique de I’engin. Le drone HoverEye (voir figure 1.8), développé
par la société Bertin Technologies (Montigny-le-Bretonneux, France), en est un exemple.
Cet engin, équipé de deux rotors contrarotatifs sur le méme axe et de gouvernes dans le
flux d’air des rotors, est capable de décoller et atterrir verticalement. Parmi les atouts
du HoverEye, on peut citer la sécurité, la rapidité de mise en ceuvre, et la stabilité en
vol stationnaire. Ainsi, le role de I’'HoverEye est de transmettre & un expert les images
recueillies, en étant en quelque sorte "’oeil déporté de 'expert", pour 'inspection de
zones & risques ou d’ouvrages d’art par exemples. Les problématiques de mise au point
de modes autonomes, et concernant la nécessité de résister au vent ont été étudiées
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[Pflimlin 06]. La stabilisation par vision du HoverEye devant une cible a également été
réalisée [LeBras 06].

F1G. 1.8 — Le drone HoverEye de Bertin Technologies. (Hauteur 70 ¢cm, diamétre 50 cm, propulsion
électrique, 3 kg) [Pflimlin 06].

Hélicoptéres a hélices coaxiales. L’hélicoptére & hélices coaxiales contra rotatives
(voir figure 1.9) présente des avantages en terme de stabilité. A 1'université Tohoku,
Sendai, au Japon, un systéme est développé pour commander un tel hélicoptére & partir
de deux cameéras placées au sol [Yoshihata 07].

F1G. 1.9 — L’hélicoptére & hélices coaxiales XRB Lama de Hirobo.

L’université de Bangor, en Ecosse a développé un projet autour de la surveillance
des lignes électriques par un robot téléopéré de ce type (voir figure 1.10). L’équipe s’est
intéressée a l'utilisation de la vision pour I'évitement d’obstacle et la planification de
trajectoire [Ban, Williams 01].

Quadrirotors. Les quadrirotors, engins & quatre rotors (nommés aussi X4-flyer) ont
des propriétés similaires aux hélicoptéres au sens ot ils sont capables de décoller et atter-
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F1G. 1.10 — L’hélicoptére & hélices coaxiales de 'université de Bangor.

rir verticalement, et de réaliser des vols stationnaires. Leurs champs d’applications sont
donc trés similaires. Comme leur nom l'indique, les X4-flyers sont constitués de quatre
moteurs contrarotatifs placés a chaque extrémité d’une croix (en forme de X) entrainant
quatre hélices et permettant & ’ensemble de voler (voir figure 1.11). Contrairement au
cas de I'hélicoptere, les hélices de ce genre d’engin sont & pas fixe (I’orientation de ses
pales est constante). C’est un de ses intéréts. En effet, pour changer de direction, 1’hé-
licoptére modifie I'inclinaison de ses pales, via un dispositif mécanique complexe. Par
contre, les hélices du quadrirotor sont fixes, et c’est la différence de vitesse de rotation
des différents moteurs qui permet & ’engin de se déplacer. Le quadrirotor a également
I’avantage d’avoir une charge utile plus importante que 1’hélicoptére, et une trés bonne
manceuvrabilité [Altug 05].

Fi1G. 1.11 — Le quadrirotor du projet ROBVOLINT. (Envergure : 50 cm).

Le projet frangais ROBVOLINT (RObot Volant d'INTérieur) s’est intéressé au qua-
drirotor en environnement d’intérieur. Le scénario envisagé consistait & explorer un tun-
nel ou un immeuble. Pour cela, un prototype de quadrirotor a été développé, et diverses
fonctionnalités ont été mises au point, dans le but de faciliter son maniement et de le
rendre partiellement autonome [Rob, Hamel 06].

On peut mentionner les travaux réalisés a l'université de Cambridge [Kemp 05] qui
traitent de 1’estimation de la pose pour un quadrirotor, ou encore le MIT (Massachu-
setts Institute of Technology, Aerospace Controls Laboratory), qui propose d’utiliser une
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cible a effet de Moiré pour réaliser le calcul de pose [Tournier 06]. L’objectif & long
terme du MIT est de proposer un systéme de plusieurs véhicules (volants et au sol)
capables d’évoluer de maniére autonome pour des missions longues. Outre la réalisation
de la mission en elle-méme, des aspects de détection automatique de pannes, d’interface
utilisateur, de gestion de plusieurs engins, etc. sont entre autres étudiés.

Une équipe de l'université Cornell (Cornell University) a Ithaca, dans 'Etat de
New York, s’intéresse a l'utilisation de plusieurs quadrirotors pour former un réseau
d’antennes et transmettre ainsi plus efficacement les informations recueillies par les
drones [Breheny 03]. Pour ce faire, ils se sont également intéressés a l'utilisation de
caméra comme capteur déporté pour le positionnement des engins [Earl 04].

Citons également les travaux réalisés au laboratoire GRASP (General Robotics
AUtomation Sensing and Perception) a l'université de Pennsylvanie [Altug 05], et les
études menées au laboratoire Heudiasyc de 'université de Technologie de Compiégne
[Romero 06], dont l'objet est d’étudier la commande des quadrirotors, en intégrant des
données issues de la vision.

1.2.1.2 Dirigeables

Tout comme les hélicoptéres et les quadrirotors, les dirigeables (aussi nommés LTA
pour Lighter Than Air) sont capables d’atterrir et décoller verticalement, et d’évoluer en
vol stationnaire. En outre, en comparaison avec les hélicoptéres, ils sont moins bruyants,
provoquent moins de turbulences, se caractérisent par une consommation énergétique
plus faible, une charge utile plus importante, et une plus grande endurance. Notons ce-
pendant qu’ils sont moins facilement manceuvrables que les hélicoptéres [Elfes 98]. Les
dirigeables ont donc des atouts pour des applications de transport de charges particu-
liérement lourdes, et dans le cadre de missions de longues durée. Leur utilisation pour
I’exploration planétaire, ou en tant que plates-formes stratosphériques est a ’étude. Des
missions de surveillance et d’observation de longue durée sont également envisageables.
Enfin, les dirigeables sont parfois utilisés a des fins publicitaires [Lacroix 05].

Le LAAS (Laboratoire d’Architecture et d’Analyse des Systémes) & Toulouse tra-
vaille au développement d’un dirigeable. L’idée est de mettre au point une plate-forme
expérimentale polyvalente et générique (voir figure 1.12). L’engin est équipé d’un sys-
téme de stéréo-vision. Des solutions de navigation autonome et de cartographie de ter-
rain inconnu (SLAM : Simultaneous Localisation And Mapping), reposant sur un filtre
de Kalman étendu ont été mises au point [Hygounen 04].

Le projet international AURORA (Autonomous Unmanned Remote mOnitoring Ro-
botic Airship) implique des laboratoires frangais ('INRIA de Sophia Antipolis), brésilien
(Robotics and Computer Vision Laboratory-LRV/ITI & Campinas) et portugais (I'IST
— Instituto Superior Técnico — de Lisbonne). Il a également pour but de développer un
dirigeable doté de grandes capacités d’autonomie durant toutes les phases classiques de
vol (décollage, vol stationnaire, vol de croisiére et atterrissage). L’étude et la surveillance
de l’environnement, du climat, de la biodiversité sont les principales applications en-
visagées. Le dirigeable semble en effet tout indiqué pour mener & bien ces missions :
elles ne requiérent pas de déplacements rapides, et le dirigeable a ’avantage de ne per-
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F1G. 1.12 — Le dirigeable Karma du LAAS (8 m de long, 15 m®, 1.90 m de diamétre max.).

turber ’environnement que trés peu, ce qui améliore la fiabilité des mesures obtenues
[Elfes 98]. Des travaux utilisant des données de la caméra embarquée ont été réalisés
pour 'atterrissage [Azinheira 02] et le suivi de route [Silveira 02, Rives 04].

Le projet international NARVAL (Navigation of Autonomous Robots via Active En-
vironmental Perception) a pour objet 'utilisation de la vision pour la commande de
robots sous-marins [Nar|. Dans [Zwaan 00], I’objectif est de suivre par vision une sta-
tion d’amarrage. Afin de tester et mettre au point les développements réalisés, des
expérimentations sont réalisées a I'IST de Lisbonne sur un petit dirigeable d’intérieur
(voir figure 1.13) dont le comportement dynamique est assez proche de celui d’un robot
sous-marin [Zwaan 00]. Ce dirigeable a ’avantage d’étre plus facile & mettre en ceuvre
que le robot sous-marin.

F1G. 1.13 — Le dirigeable du projet NARVAL.

Enfin, le laboratoire GRASP de 'université de Pennsylvanie s’est intéressé a ’as-
servissement visuel d’un petit dirigeable d’intérieur, pour valider des développements
théoriques de commande par vision pour les engins volants [Zhang 99]. L’objectif était
de positionner le dirigeable au-dessus d’une cible visuelle connue.
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1.2.1.3 Avions

Nous nous intéressons & présent aux avions — « aéronefs plus lourd que ’air, en-
trainés par un organe moteur (dans le cas d’un engin sans moteur, on parle de planeur),
dont la sustentation en vol est obtenue principalement par des réactions aérodynamiques
sur des surfaces qui restent fixes dans des conditions données de vol » [Wikavion]|.

Pour un avion, le vol stationnaire est impossible, puisqu’il doit se déplacer afin de se
maintenir en vol. De plus, les phases de décollage et atterrissage nécessitent 1’installation
d’'une piste. L’espace et les infrastructures nécessaires a leur déploiement sont donc
plus importants que pour les engins & décollage et atterrissage vertical. Par rapport
aux hélicoptéres par exemple, cela représente une contrainte, mais les petits avions
ont 'avantage de consommer moins d’énergie que les hélicoptéres, et donc de pouvoir
effectuer des vols plus longs, & moindre cotit [Elfes 98|. Les petits avions semblent donc
bien adaptés pour certaines applications, telles que la surveillance du réseau routier par
exemple.

Avions miniatures. A Berkeley, le C3UV (Center for Collaborative Control of Un-
manned Vehicles) de I'université de Californie travaille sur des petits avions (voir figure
1.14). L’objectif est de rendre autonome, autant que possible, une flotte de petits avions.
Dans ce but, un engin a été équipé d’'une caméra, et une application de suivi de route
a été étudiée [Frew 04].

F1G. 1.14 — Une petit avion (2.80 métres d’envergure) du C3UV & Berkeley.

Une étude a été menée en partenariat entre INRIA Sophia-Antipolis et I'IST de
Lisbonne, pour l’asservissement visuel d’un petit avion autonome. Une comparaison de
plusieurs lois de commande d’asservissement visuel pour ’atterrissage automatique d’un
petit avion a été réalisée en simulation [Rives 02].

Un projet de petit avion — sur lequel une caméra devait étre embarquée — a
également été initié au LAAS a Toulouse (voir figure 1.15).

A T'Université de Floride (Gainesville, Etats-Unis), le laboratoire MAV (Micro Air
Vehicle Laboratory) congoit des drones miniatures (dimensions de l'ordre de 15 cm).
Une stratégie de commande par vision de ces engins a été proposée dans [Ettinger 02].
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F1G. 1.15 — Le petit avion Lhassa du LAAS. (3 métres d’envergure, 6 kg)

Des études sont également menées au laboratoire de vision par ordinateur d’Orlando
(University of Central Florida, Etats-Unis), pour la navigation d'un avion a partir de
données visuelles. L’objectif est d’automatiser le suivi d'une cible mobile grace & une
caméra embarquée [Rafi 06, Flo].

Dans le méme ordre d’idée, les chercheurs de Brigham Young University, & Provo
(Utah, Etats-Unis) s’intéressent & la mise au point d’une caméra embarquée sur un
support pan-tilt (c’est-a-dire avec deux degrés de libertés de rotation), et & la génération
de trajectoire pour suivre une cible avec un petit avion [Quigley 05b] (voir figure 1.16).
L’objectif est d’alléger le travail de I’opérateur, en automatisant les taches de décollage,
d’atterrissage, et des opérations de recherche par vision [Quigley 05a].

FI1G. 1.16 — Le petit avion de Brigham Young University (1 métre d’envergure).

Avions de taille standard. En ce qui concerne I'utilisation de caméras sur des avions
de taille standard (non modéles réduits), des travaux portent sur le traitement d’image
visant & détecter la piste d’atterrissage [Soni 94, Huertas 90, Han 01]|. Des aspects de
commande sont évoqués dans [Valasek 02, Fravolini 03], pour des applications de ra-
vitaillement en vol automatique. Des systémes de vision utilisant de la lumiére struc-
turée ont également été congus pour permettre une meilleure localisation d’un avion
par rapport a l'autre lors des phases de ravitaillement [Junkins 99, Valasek 02]. Notons
également les travaux décrits dans [Chatterji 96], pour 'estimation de la position et de
I’orientation de ’avion par rapport & une piste d’atterrissage. Le but est ici d’améliorer
les conditions d’atterrissages de nuit, en utilisant les indicateurs lumineux de la piste
pour estimer la position de l'engin. Enfin, le projet européen PEGASE [Pegal, s’inté-
resse & 'automatisation des taches de décollage et d’atterrissage des avions, & partir de
données de vision.
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Planeur. Des expérimentations de commande par vision sur un planeur ont été réali-
sées a 'institut de technologie de Géorgie (voir figure 1.17). Le planeur n’ayant pas de
systéme de propulsion, ce choix permet de réduire les problémes liés & la maintenance
de 'appareil. L'unique capteur embarqué sur le planeur est une caméra. L’objectif est
d’établir une loi de commande & partir des données de vision, afin de permettre au
planeur de passer par une fenétre ouverte [Proctor 04].

F1G. 1.17 — Le planeur de institut de technologie de Géorgie (2 métres d’envergure) [Proctor 04].

1.2.1.4 Drones bio-inspirés

Afin de concevoir des lois de commande adaptées aux engins volants, une approche
consiste a prendre en compte les contraintes supplémentaires liées au fait que ’engin
vole, au sein de lois de commandes existant pour d’autres systémes. Une autre approche,
dite "bio-inspirée", consiste & tirer profit de ’observation de la nature, en particulier
des insectes, pour ensuite concevoir des systémes de vision et des lois de commande
similaires.

Une équipe du LIS (Laboratory of Intelligent Systems, & 'EPFL — Ecole Polytech-
nique Fédérale de Lausanne — en Suisse) développe un drone d’intérieur ultra-léger
(10 grammes, voir figure 1.18). Mise & part la commande de altitude, qui est radio-
commandée, il est complétement autonome. Il régule sa vitesse en se basant sur les
données fournies par un anémométre concu spécialement. Il est également équipé de gy-
roscopes et de petites caméras CMOS & une dimension (environ 80 pixels par caméra)
et & grand champ de vue (de l'ordre de 120 degrés). L'une d’elle est orientée vers 'avant
et permet & I’engin d’éviter automatiquement les obstacles [Zufferey 06].

L’Université Drexel de Philadelphie propose des systémes d’évitement d’obstacle et
d’atterrissage & partir d’une caméra embarquée sur un micro-drone semblable & celui
de 'EPFL [Green 04]. L’application envisagée est du type exploration, reconnaissance,
recherche pour le sauvetage, dans des environnements contraints tels que des caves, des
foréts, des tunnels, etc.

A D'Université de Sydney, des travaux portant sur la réalisation d’un capteur de
vision de petite taille, a faible consommation, grand champ de vue, haute résolution et
faible distorsion sont réalisés. L’objectif est d’en doter un petit engin volant, dans le
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F1G. 1.18 — Le micro-drone ultra léger (30 centimétres pour seulement 10 grammes) de 'EPFL.

cadre d’une approche bio-inspirée [Tisse 05].

Au laboratoire Mouvement et perception (CNRS/Université de la Méditerranée)
a Marseille, des travaux sont également menés dans le domaine de la robotique bio-
inspirée. L’objectif est de reproduire sur des micro-robots le fonctionnement des insectes,
en particulier en ce qui concerne leurs capteurs de vision et les lois de commande qui
en découlent [Ruffier 04, Serres 06].

1.2.2 Différents types d’informations visuelles

Dans les paragraphes précédents, nous avons proposé un apercu des différents engins
volants pour lesquels une commande par vision a été mise en ceuvre et des applications
possibles. Nous allons voir maintenant comment les deux types d’informations visuelles
(2D et 3D, présentées a la section 1.1.2) sont utilisées dans le cadre d’asservissement
visuel d’engins volants.

1.2.2.1 Informations visuelles 3D

La technique la plus utilisée consiste & se servir de cameéra(s) pour estimer la pose
(position et orientation) de l'engin par rapport a une cible visuelle observée [Shakernia 99].
Dans ce cas, la vision remplace ou compléte les informations issues du GPS. Le contro-
leur n’a pas besoin d’étre congu spécialement pour convenir au capteur utilisé, que la
pose soit estimée a partir du GPS ou de caméra(s). On est dans le cadre de ’asservis-
sement visuel 3D (voir section 1.1.2.1) Afin de calculer la pose & partir de données de
vision, deux stratégies peuvent étre envisagées. Soit on utilise plusieurs caméras, et la
mise en correspondance des images vues par chaque caméra permet d’estimer la pose de
la caméra par rapport & ’objet observé. Soit on ne considére qu’une seule caméra, mais
alors les informations de 'image sont insuffisantes pour définir complétement la pose,
et il est nécessaire de tenir compte d’information(s) supplémentaire(s) (par exemple des
données d’autres capteurs ou une connaissance a priori sur la cible visuelle).

Plusieurs caméras. Parmi les travaux ayant utilisé plusieurs caméras pour estimer
la pose d’un engin volant, on peut citer [Altug 05], qui considére une caméra embarquée
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sur un quadrirotor, et une caméra au sol de type PTZ (pan/tilt/zoom : la caméra a un
zoom réglable, et est montée sur une tourelle commandable en roulis et en tangage).

Plus classiquement, une paire de caméras stéréoscopique est embarquée sur ’engin
volant [Amidi 99, Rock 98, Buskey 03, Wang 05]. Dans [Amidi 99|, aprés avoir mis en
correspondance les deux images obtenues, le mouvement 3D d’un hélicoptére est estimé
a partir du mouvement détecté dans les images, combiné & des mesures fournies par un
capteur de rotation. Cet "odométre visuel" permet ainsi d’estimer la pose relative de
I’hélicoptére par rapport & une cible visuelle. [Rock 98] propose d’utiliser une méthode
classique de triangulation pour obtenir la pose d’un hélicoptére. [Buskey 03] limite 1'uti-
lisation de la paire stéréoscopique & l’estimation de l’altitude, et préfére combiner des
informations visuelles a des données inertielles pour estimer les autres parameétres de la
pose. Dans [Hrabar 05], 'estimation de la pose obtenue & partir d’une paire stéréosco-
pique est utilisée pour la détection et 1’évitement d’obstacles.

Une autre approche utilisant deux caméras permet de naviguer dans un couloir. Pour
cela, on utilise le flot optique mesuré dans deux images : I'une obtenue avec une caméra
orientée vers la gauche et ’autre vers la droite [Hrabar 05, Serres 06]. Ces techniques
sont similaires au comportement des abeilles, qui peuvent voler dans un couloir en
équilibrant le flot optique des images des deux murs [Srinivasan 96]. Intuitivement, le
principe est que, pendant que ’on avance dans un couloir, si I’on s’approche de 'un
des murs, le flot optique mesuré dans 'image de ce mur va augmenter, et celle du mur
opposé diminuer. Equilibrer les deux permet de rester & équidistance des deux murs.

Une seule caméra. Bien souvent, la caméra n’est pas le seul capteur utilisé. On n’es-
time alors a partir de la vision que certains paramétres de pose, ce qui est faisable avec
une seule caméra. [Demonceaux 07| propose par exemple d’estimer lattitude (roulis et
tangage) d’un engin volant dans un environnement urbain, avec une caméra omnidi-
rectionnelle. La position et l'orientation partielles d’un hélicoptére par rapport a un
helipad (cible visuelle en forme de H matérialisant la zone sur laquelle les hélicopeteéres
atterrissent) sont déduits des moments de I'image de ’helipad dans [Saripalli 03]. Dans
[Proctor 04], une caméra est utilisée pour estimer la position d’un planeur par rapport
a une fenétre.

Pour ameéliorer les estimations issues de la vision, et/ou les compléter pour obtenir
une estimation compléte de ’état de ’engin, les informations visuelles peuvent étre com-
binées & d’autres mesures, au sein d’un processus de filtrage. Par exemple, 1’estimation
de la position latérale et de ’orientation d’un petit avion par rapport & ’axe d’une route
est obtenue en utilisant conjointement la caméra embarquée et la centrale inertielle dans
[Frew 04]. Dans [Furst 99, Wu 05], un filtre de Kalman étendu permet d’estimer la pose
& partir de données visuelles, de mesures issues du GPS, et des capteurs inertiels.

Considérer que le modele de la cible observée est connu permet également d’estimer
la pose d’un engin volant avec une seule caméra embarquée [Sharp 01, Romero 06]. En
supposant que la largeur de la piste est connue, on peut estimer la pose partielle d’un
avion par rapport a une piste d’atterrissage [Rives 02].

Enfin, une approche bio-inspirée reposant sur 1’utilisation du flot optique permet de
commander 'altitude d’un engin équipé d’une caméra orientée vers le sol [Ruffier 04].
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Le flot optique mesuré dans une caméra embarquée orientée "vers I’avant" de l’engin
permet également d’estimer le temps & collision (time to contact), soit la durée avant
impact, et ainsi d’éviter les collisions [Zufferey 06].

1.2.2.2 Informations visuelles 2D

L’utilisation d’informations issues directement du plan image permet de s’affranchir
de I'étape de reconstruction 3D. Le controleur de ’asservissement visuel doit alors tenir
compte de la matrice d’interaction, qui fait le lien entre les informations visuelles et
le comportement 3D de ’engin volant. On est dans le cadre de I’asservissement visuel
2D (voir section 1.1.2.2). Le choix des informations visuelles est alors guidé d’une part
par les caractéristiques de la scéne observée, et d’autre part par les propriétés que 1’on
souhaite donner & la matrice d’interaction.

Par exemple, dans [Hrabar 03], objectif est de placer la caméra au centre de gravité
de plusieurs cibles visuelles identiques. Une caméra omnidirectionnelle est utilisée, et la
surface de la projection de chaque cible dans le plan image est utilisée dans la loi de
commande. [Zwaan 00] utilise directement la position du centre de gravité et la surface
d’une cible visuelle dans le plan image. L’objectif est de centrer un dirigeable équipé
d’une caméra orientée vers le sol au-dessus de la cible considérée, et de commander
son altitude. Dans [Zhang 99], un dirigeable est asservi sur une balle. Les coordonnées
du centre de la balle et de son rayon dans le plan image sont utilisées dans la loi de
commande. Un dirigeable est également asservi dans [Azinheira 02]. La cible considérée
est un cercle tracé sur le sol, et un point placé sur la verticale passant au centre du
cercle. Des paramétres extraits de la projection de cette cible sur le plan image sont
utilisés pour construire ’erreur que la loi de commande doit minimiser.

Citons enfin divers travaux ayant considéré des structures linéaires (routes, pistes
d’atterrissage, etc.), modélisées par des droites paralléles, comme cible visuelle. [Rives 02]
considére trois droites, et les coordonnées polaires de leurs projections sur le plan image
(conjointement & d’autres mesures) pour l'atterrissage d’un avion. Dans [Rives 04],
seules deux droites sont utilisées pour permettre a un dirigeable de suivre une struc-
ture linéaire. Les informations visuelles sont obtenues en combinant les parameétres des
droites, et en utilisant le point de fuite et ’orientation de la ligne d’horizon, dans le but
d’obtenir une matrice d’interaction découplée. Dans [Mahony 05a|, I'information visuelle
est construite spécifiquement pour étre adaptée & la dynamique des engins volants, a
partir des coordonnées de Pliicker binormalisées des droites.

1.2.3 Diverses lois de commandes utilisées

Il existe de trés nombreuses maniéres de concevoir la commande par vision des
robots volants. En effet, d'une part les données de vision peuvent étre exploitées sur
les organes bas-niveau et/ou haut-niveau du systéme selon la stratégie de commande
adoptée : asservissement visuel direct ou indirect. D’autre part, les lois de commande
utilisées dans le contréleur de ’asservissement visuel sont de types variés.
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1.2.3.1 Stratégie de commande

Dans la plupart des cas, deux boucles de commande sont imbriquées (voir figure
1.19). Une boucle "haut-niveau" fournit des consignes a la partie "bas-niveau". La
boucle "haut-niveau" est celle qui permet & l’engin d’évoluer de maniére autonome, en
remplacant I’opérateur humain. Dans la majorité des cas, c’est ici que les données de vi-
sion sont exploitées [Rock 98, Saripalli 03, Frew 04, Mejias 06a]. La partie "bas-niveau"
se charge de faire évoluer ’engin de maniére & atteindre les valeurs de consignes regues
de la boucle "haut-niveau". Méme si elle intégre parfois des données de vision, elle repose
pour sa part essentiellement sur des capteurs de type centrale inertielle, GPS, etc. Par

consigne
—_—

"haut-niveau” +

—»  correcteur =®—> “;:Sriiic\:::[],, | actionneurs jl

capteurs
(centrale inertielle, ...)

capteurs
(caméra, GPS, ...)

F1G. 1.19 — Schéma-bloc de la stratégie de commande avec deux boucles imbriquées. En bleu la boucle
de commande "bas-niveau" gérant la navigation de 'engin volant et la commande de ses actionneurs
(gouvernes, moteurs, etc.). En noir la boucle de commande "haut-niveau" dans laquelle intervient le
plus souvent la caméra embarquée.

exemple, dans [Frew 04], les données de la caméra embarquée et des capteurs inertiels
sont exploitées par le correcteur pour calculer des consignes sous forme de vitesses de
rotation, afin que I'avion suive I’axe de la route. Une boucle de commande "bas-niveau"
se charge alors de calculer la position des gouvernes permettant d’atteindre les vitesses
de rotation demandées. Cette approche permet de dissocier la partie tache & accomplir
(par exemple suivre la route) de la partie navigation (par exemple la commande de la
position des gouvernes pour atteindre un angle de cap particulier). Il existe également
des variantes, comme par exemple ’architecture de commande bas niveau behaviour-
based du projet AVATAR [Saripalli 03]. Dans cette stratégie de commande, plusieurs
boucles de commande assurent chacune le bon déroulement d’une partie du compor-
tement bas niveau de I'hélicoptére (maintien de l’altitude, maintien du cap, etc.). La
commande haut niveau se charge pour sa part de définir quelle altitude, quel cap, etc.
I’engin doit avoir pour accomplir la tache désirée.

Certains travaux [Zhang 99, Proctor 04, LeBras 06, Guenard 07| proposent cepen-
dant d’utiliser la caméra au niveau bas, en liant directement les données de vision a la
dynamique de ’engin. La caméra embarquée est alors exploitée dans le cadre de ’aide
& la navigation. Les sorties du correcteur qui utilisent les données de vision sont des
commandes "bas-niveau" (par exemple des valeurs de force, de couple, les angles de
rotation des gouvernes, etc.).
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1.2.3.2 Type de contrdleur

A partir de informations visuelles choisies, différents types de contrdleurs peuvent
étre mis en ceuvre afin d’accomplir la tache envisagée. Des techniques de commande floue
[Huang 05], de commande linéaire (PID, commande optimale, etc.), ou non linéaires
(techniques de backstepping, fonctions de Lyapunov, etc.) sont utilisées.

Commande de type PID. Pour concevoir la loi de commande, on a bien souvent
recours & un modéle simplifié de ’engin. En effet, s’affranchir des non-linéarités et des
couplages permet d’appliquer des lois de commandes simples.

La commande la plus simple est le correcteur proportionnel : la sortie du correc-
teur est alors proportionnelle & 1’écart entre la valeur fournie par les capteurs et la
consigne. L’ajout des termes dérivé et intégral, pour obtenir ainsi le correcteur PID
(Proportionnel, Intégral, Dérivé) permet d’améliorer les performances de cette com-
mande (notamment en ce qui concerne le temps de réponse et l'erreur statique). Ce
correcteur se décline également sous la forme du correcteur PD (Proportionnel Dérivé)
et du correcteur PI (Proportionnel Intégral).

Supposons que le systéme considéré ait m entrées de commandes uy, ug, ..., Un, ...Un,
et que l'on souhaite commander m sorties y1,y2, ..., Yn,...-Ym. L& modéle du systéme
considéré est linéaire et découplé (une entrée de commande fait évoluer une information
visuelle) :

U1 /-6‘1 0 0 0 (3]

Y2 0 k)g 0 0 u9

| 1o o 0 0

yoe | | O O ko, 0 un |’
0 O 0 0

Ym 0 0 0 km U,

Le correcteur PID s’applique alors sur chaque composante y, & commander :

* * d *
n = Ky [ (6= )t + (57— ) + K, 0= )

(voir figure 1.20). Notons que les gains intégral, proportionnel et dérivé k;, , kp,, et kp,
sont & déterminer (le plus souvent manuellement) pour chacune des m composantes &
commander.

Ainsi, dans [Ettinger 02], les angles de roulis et de tangage d'un micro-drone sont
supposés découplés. Ils sont stabilisés via une loi de commande — basée vision — de
type PD.

Dans [Frew 04], 'objectif est de suivre une route. Les capteurs (inertiels et caméra)
permettent d’obtenir une estimation de ’erreur latérale par rapport & ’axe de la route.
Cette erreur est alors utilisée par un correcteur PID, qui calcule les vitesses de rotation
nécessaires a ’annulation de cette erreur.

Une loi de commande de type proportionnelle est également mise en ceuvre dans
[Proctor 04] pour commander les gouvernes d’un planeur. Trois correcteurs PD sont
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F1G. 1.20 — Schéma-bloc de la commande PID.

implémentés dans [Zwaan 00] pour commander les positions latérales, longitudinales et
verticales d’un dirigeable & partir de trois informations visuelles. [Mejias 06b| propose
également deux correcteurs PD et un PID pour commander l'orientation d’un hélico-
ptére.

Commande optimale. Lorsque le modéle de I’engin, liant les entrées de commande
considérées et les informations visuelles utilisées est donné sous forme d’une représen-
tation d’état linéaire continue, la conception d’une commande de type LQR (Linear
Quadratic Regulator) est bien adaptée.

Supposons que le modéle du systéme considéré ait la forme suivante :

Xx = Ax+Bu
y = Cx

ol u est le vecteur des entrées de commande, y les sorties & commander, x un vecteur
d’état du systéme, et A, B, et C respectivement les matrices de systéme, d’entrée et de
sortie.

La conception d'un correcteur de type LQR consiste alors & calculer la matrice
optimale K telle que la loi de commande u = —Kx minimise la fonction quadratique
J(u) = [(x"Qx + u'Ru)dt (ot les matrices Q et R sont définies manuellement).

La loi de commande obtenue est alors de type retour d’état, puisqu’elle prend en
compte les valeurs de I’état x et non celles de la sortie y. Cependant, seules les va-
leurs de sortie sont effectivement connues car fournies par les capteurs. Ainsi, dans
[Rives 02, Silveira 02, Rives 04], le correcteur utilisé est en fait u = KC*(y — y*) (voir
figure 1.21). Notons que des variantes, ajoutant des termes intégral [Rives 04] et/ou
dérivé [Azinheira 02, Silveira 02] & la commande, sont également employées.

Commande non linéaire. Des lois de commandes reposant sur la technique du
backstepping et utilisant des données de vision ont été congues pour des quadrirotors
[Hamel 02, Altug 05]. Dans [Hamel 02], la synthése s’appuie sur un modéle dynamique
de l’engin & structure pyramidale, et la stabilisation par étape de chaque étage du
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F1G. 1.21 — Schéma-bloc de la commande LQR avec retour de sortie.

systéme. A chaque étape du processus de backstepping, une commande virtuelle est
générée et une fonction de Lyapunov est proposée, afin d’assurer la convergence du
systéme. Les lois de commande concgues ont par la suite été expérimentées avec succeés

[Guenard 07].

1.3 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté les concepts de base sur lesquels s’appuie notre
travail. Dans un premier temps, nous avons présenté le modeéle de projection perspective
et les techniques les plus classiques utilisées en asservissement visuel. En particulier, on a
distingué ’asservissement visuel basé image, intégrant les informations visuelles de type
2D directement dans la loi de commande, de ’asservissement visuel 3D qui considére
une étape d’estimation de la pose de la caméra par rapport a la scéne observée. Dans
un second temps, nous avons présenté divers travaux ayant porté sur l’utilisation d’une
loi de commande par asservissement visuel pour commander des engins volants. Les
engins volants considérés sont de divers types (hélicoptéres, avions, dirigeables, drones
bio-inspirés), et correspondent & un vaste panel d’applications. Diverses stratégies de
commande ont été utilisées. Les données de vision et les lois de commande associées
peuvent étre de différents types, et intervenir & différents niveaux selon ’agencement
des boucles de commande.

Dans notre travail, nous nous sommes intéressés & deux types d’engins volants :
un hélicoptére de type quadrirotor et un avion. Dans les deux cas, l'objectif est de
concevoir des lois de commande d’asservissement visuel a partir de données de vision
obtenues d’une caméra embarquée. Dans le premier cas, on a cherché & positionner
le quadrirotor au-dessus d'une cible visuelle connue. Dans le deuxiéme cas, la scéne
observée est une piste d’atterrissage, et on a réalisé ’atterrissage de ’avion avec une loi
de commande d’asservissement visuel. Nous avons cherché & utiliser autant que possible
des informations visuelles de type 2D, afin de ne pas avoir & considérer le calcul de
pose. Par ailleurs, nous avons considéré qu’une boucle de commande interne permet
la navigation et la commande bas-niveau des engins. Nos lois de commande visuelles
interviennent a un second niveau en fournissant des consignes aux boucles de commande
les plus internes. Ces travaux sont présentés en détail dans les chapitres suivants.
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Chapitre 2

Asservissement visuel d’un
quadrirotor

Dans ce chapitre, nous nous intéressons & commander par vision la position des
robots volants capables d’évoluer en vol stationnaire. Nous proposons pour cela une
série de schémas de commande d’asservissement visuel. Ce travail a été réalisé pour une
part dans le cadre du projet Robea Rovolint, puis avec le soutien d’un PICS. Ainsi, il a
été 'objet d’une collaboration avec les laboratoires suivants : 1'I3S & Sophia Antipolis
et PANU a Canberra, essentiellement pour les aspects théoriques, et le CEA/LIST de
Fontenay aux Roses en particulier pour la mise en ceuvre expérimentale sur le prototype
de quadrirotor.

2.1 Objectif et problématique

L’objectif est d’asservir la position d'un engin volant en vol stationnaire au-dessus
d’une cible visuelle. Pour cela, on considére une caméra embarquée qui observe le sol.
Notons que 'on s’intéresse ici uniquement a la partie asservissement visuel proprement
dite, c’est-a-dire que 'on ne traite pas du probléme de détection de la cible dans les
images. On se place donc & une position initiale o la cible est visible.

Par ailleurs, nous nous intéressons & 1’asservissement visuel 2D, c’est-a-dire que I'on
ne souhaite pas estimer la pose de I’engin, mais exprimer les consignes directement &
partir de données image.

Afin de commander la position de l'engin (trois translations : altitude et positions
latérales et longitudinales), nous souhaitons mettre au point une loi de commande d’as-
servissement visuel cinématique. En d’autres termes, notre loi de commande va fournir
des consignes de vitesse de translation & une boucle de commande interne qui se charge
d’exécuter ces consignes (voir figure 2.1). On se place donc dans le cadre d’une stratégie
de commande & deux niveaux, comme c’est le cas dans la majorité des travaux traitant
de la commande par vision d’engins volants [Rock 98, Saripalli 03, Frew 04, LeBras 06].

Bien que notre loi de commande ne fournisse que des consignes de vitesses de trans-
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vitesses
de translation

consigne - désirées drone
asser\{|sse|ment > “t():;)sriiicvtg:L" »  (moteurs,
. visuel + g capteurs)

estimation des vitesses de translation |<7

caméra |«

F1aG. 2.1 — Schéma bloc de la stratégie de commande utilisée pour I’asservissement visuel de la position
d’un drone. Notons que le fonctionnement de la boucle de commande "bas-niveau" sera plus détaillé
dans la partie 2.6.1.1 présentant les expérimentations réalisées.

lation, la dynamique des engins volants & vol stationnaire fait que des mouvements de
rotation sont également générés. Par exemple, dans le cas du quadrirotor, les mouve-
ments de translation latéraux et longitudinaux sont obtenus en inclinant la force de
poussée générée par les moteurs, et donc en inclinant le quadrirotor lui-méme (voir fi-
gure 2.2). Ainsi, on voit bien que lorsque notre commande d’asservissement visuel va
demander des vitesses de translation latérales et longitudinales, 'engin va s’incliner.
Mais si ’engin s’incline, la caméra va s’incliner aussi, et 'image courante sera donc
modifiée sans que le mouvement de translation demandé ne soit encore réalisé. Ainsi, il
est nécessaire d’utiliser un schéma d’asservissement visuel qui soit aussi découplé que
possible des mouvements de rotation de ’engin.

Dans les parties suivantes, nous proposons donc une série de lois de commande d’as-
servissement visuel tentant de répondre a ces exigences. Deux approches sont proposées.
La premiére repose sur les propriétés de découplage des moments de la projection pers-
pective d’un objet, et met en ceuvre les techniques classiques d’asservissement visuel. La
seconde — que 1’on décline en plusieurs lois de commande — exploite des informations
visuelles issues d’une projection sphérique, et tire profit de leurs propriétés cinématiques
afin de mieux tenir compte des contraintes liées & la dynamique de I’engin. Les lois de
commande proposées ont tout d’abord été implémentées en simulation, afin de mettre
en évidence leurs atouts et leurs faiblesses. Les propriétés auxquelles nous nous inté-
ressons sont les comportements transitoire et asymptotique (stabilité, convergence de
toutes les composantes & la méme vitesse), la relation entre ’espace image et 'espace
3D, et la propriété de passivité. Les trois schémas de commande les plus intéressants
ont également été implémentés sur un quadrirotor.

Dans la partie 2.3, nous présentons la loi de commande reposant sur la projection
perspective. Nous considérons ensuite la projection sphérique dans la partie 2.4. Une
série de lois de commande est alors proposée. Leurs propriétés sont montrées et illustrées
par des simulations. La partie 2.5 propose ensuite une analyse comparée de toutes les
lois de commande proposées. Enfin, les résultats expérimentaux sur un quadrirotor, avec
les meilleures lois de commande, sont présentés dans la partie 2.6.
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Mouvement vertical Mouvement de tangage, et
déplacement selon 'axe &

Mouvement de lacet Mouvement de roulis, et
déplacement selon l'axe Yy

F1G. 2.2 — Schéma de fonctionnement d’un quadrirotor : la variation de la vitesse de rotation des
moteurs (fleches vertes), modifie 'amplitude de la force de poussée développée par chaque moteur
(fleches jaunes), et permet de modifier l'altitude, langle de lacet, et d’effectuer des mouvements de
roulis et tangage, qui induisent des déplacements latéraux et longitudinaux (fléches rouges).

2.2 Simulations : conditions expérimentales

Comme nous venons de I’évoquer, nous proposons dans ce chapitre une série de lois
de commande de translation reposant sur différents types d’informations visuelles. Pour
illustrer les performances de ’ensemble de ces lois de commande, nous nous appuyons sur
des résultats de simulation. Afin d’améliorer la lisibilité, nous présentons ces résultats
au fur et & mesure, pour chaque loi de commande. Nous décrivons tout d’abord les
conditions expérimentales pour lesquelles ces résultats ont été obtenus.

Nous utilisons une cible visuelle constituée de quatre points blancs sur fond noir
formant un rectangle (dimensions : 14 cm de longueur pour 10 cm de largeur). Les
positions initiales et désirées sont les mémes pour toutes les expériences. La figure 2.3
montre les images réelles correspondantes de la cible visuelle. La position (en métres)
et l'orientation (en degrés) initiales du repére lié & la caméra F, dans le repére fixe lié
a la cible F, (voir figure 2.4) sont telles que

% = (X,Y,Z) = (-0.21,0.096,—0.87)

fu = (fu,,,0u,,60u,) = (1.05,20.68,3.76) (2.1)

ou °t, est le vecteur de translation et oul fu est la représentation de la rotation °R.. entre
le repére F, et le repére F.. L’objectif est que la caméra atteigne la position désirée
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(représentée par le repére F.*) telle que :

ot = (X*,Y*,Z) = (0,0,—0.5)

fu* = (u,*,0u,*,0u,*) = (0,0,0). (2:2)

(2) (b)

F1G. 2.3 — Images initiale (a) et finale (b) correspondant aux simulations.

On considére une caméra pouvant se déplacer selon 6 ddls que ’on commande en
vitesses, exprimées dans le repére qui lui est lié. Nous avons implémenté nos algo-
rithmes en C/C-++ sous Linux. La bibliotheque ViSP-2 (Visual Servoing Platform)
[Marchand 05, Visp| est utilisée pour les fonctions de base de 1’asservissement visuel :
projection des points sur le plan image, calcul de matrices d’interactions, et pour dé-
placer la caméra.

Pour commander les ddls de translation, chacune des lois de commande proposée
dans la suite a été implémentée successivement. En ce qui concerne les ddls de rotation,
nous avons utilisé un asservissement visuel 3D (voir chapitre 1, section 1.1.2.1). Puisque
I’on est en simulation, la pose est connue a priori sans calcul de pose. En particulier, on
peut disposer de la représentation Au de la rotation ¢ R, entre le repére F, et le repére
F.*. On a

— = Lgyw 2.3
dt Ou ( )
ou 'expression de Ly, est donnée au chapitre 1, équation (1.27). Notons que la matrice
d’interaction Ly, est telle que L;}Hu = fu [Malis 98]. La loi de commande permettant
une décroissance exponentielle de fu est alors la suivante :

w = —k,Lylu = —k,u. (2.4)

On a représenté sur la figure 2.5 1’évolution de 1’asservissement des rotations —
identique pour toutes les simulations. Notons qu’on a utilisé un gain k, = 0.1. Comme
on s’y attendait, on observe bien une décroissance exponentielle des composantes de la
rotation.
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M

F1G. 2.4 — Repéres liés a la cible (F5), et & la caméra, & la position
désirée (F;), et matrices homogénes ‘M; représentant la pose du repére

/- 4

C*MC
/\ Ye
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initiale (F.) et & la position
F; dans le repére F; .

20

50

60

70

F1G. 2.5 — Asservissement des rotations : évolution au cours du temps de I’erreur sur orientation de
la caméra fu = (fu,, fu,,fu.).
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Afin de mieux comparer les différentes lois de commande de translation, on a éga-
lement pris un gain identique, de 0.1 pour chaque loi de commande. Cependant, nous
allons utiliser différentes informations visuelles, dont les ordres de grandeur ne sont pas
toujours similaires. De plus, certaines lois de commande sont mal conditionnées et gé-
nérent des pics de vitesse importants au départ. Afin de rester dans un cadre réaliste ou
la réalisation de telles consignes serait impossible, nous avons choisi de saturer la com-
mande en vitesse de translation de la fagon suivante : lorsque |v| > 0.25 m/s, on utilise
en fait v, tel que Vg = 0.25|—:j‘. Ainsi, méme si les vitesses sont trés grandes, cela ne
pose pas de probléme en pratique. De plus, le comportement relatif des composantes de
v et donc des positions 3D de la caméra n’est pas modifié par la saturation.

Pour chaque expérience, nous représentons ’erreur sur les positions successives de
la caméra dans l'espace 3D °t. — °t} = (X,Y,Z — Z*), exprimée dans le repére fixe
F,. Notons que 'on représente Z — Z*, pour plus de lisibilité des résultats, Z* étant
égal & —0.5 m. En ce qui concerne ’espace image, nous représenterons dans chaque cas
les composantes de 'erreur visuelle que 1’on souhaite voir converger exponentiellement

vers 0.

2.3 Utilisation de la projection perspective

Une premiére approche consiste & considérer des informations visuelles issues des
moments de la projection perspective d’un objet, associées & un changement d’échelle
bien choisi. En effet, comme nous le verrons, le principal avantage des informations
visuelles choisies réside dans leurs propriétés de découplage [Tahri 05], propriété parti-
culiéerement utile dans le cas qui nous intéresse pour commander séparément les degrés
de liberté (ddls).

Notons F, le repére fixe de référence, et F. le repére lié a la caméra embarquée. Dans
toute la suite, on se place dans le cadre d’une cible fixe, et le repére fixe de référence
pourra donc étre le repére lié & la cible. Notons p = (z,y, 1) les coordonnées d’un point
de 'image sur le plan image P, (cf. section 1.1.1.1). Les moments d’ordre ¢ 4+ j d’une
région P, de I'image s’écrivent :

mij = // z'y dxdy. (2.5)
pEPp

La surface a et les coordonnées (x4, y4) du centre de gravité d’une zone de I'image sont

définies a partir des moments d’ordre zéro et un : a = mgp, Ty = "% et y, = =21, Afin

d’obtenir une relation quasi linéaire et découplée entre ’espace image et ’espace 3D,
[Tahri 05] propose le vecteur d’informations visuelles s = (2, Y, a,) défini tel que

a*
*
an =72 CL_7 ITp = GpZg, Yn = Anlg

ol a* représente la surface désirée et Z* la profondeur désirée entre la caméra et la
cible.
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Les matrices d’interaction (voir section 1.1.1.2) L, , Ly, , L,,, respectivement as-
sociées & x,, Yyn et a, sont alors obtenues & partir des matrices d’interaction asso-
ciées & x4, Yy, a (établies dans [Chaumette 04]), en utilisant le fait que a, = —%2a,
Ty = AnTg + anty et Yp = apYg + anfy. On a :

Lo = | %-% B 3(3-0)m
an€11 —an(1l+ E12) Yn ]
Ly, = | e B -G —8(3 - C) + Y
an(1+ €21) —an€il —Zn, ]
L, = [ % “5 —%(7-0)
—3yn/2 3xy,/2 0 ]

ou % = Axgy+ By, + C, A, B et C étant les parameétres représentant la configuration
du plan de l'objet. On a par ailleurs :

Tnw, = xn/Z+ 4dan(Angg+ Bnqp)
Ynv. = Yn/Z + 4an(Aniy + Bngs)
€11 = 4dni — x5y,/2
€12 = 4dngy — x§/2
€21 = 4dngy —y,/2

oll nog, no2 et n11 sont les moments centrés normalisés d’ordre deux :

H20 = M20 — ax?,
Nij = ,uz'j/ a avec Ho2 = M2 — ayg
H11 = Mmir —  aTglYg-
En notant
5= ($m Yn,s an) (2'6)

le vecteur d’informations visuelles, on peut écrire la relation liant la variation de s aux
vitesses de translation et de rotation de la caméra, exprimées dans le repére de la caméra
(respectivement v et w) sous la forme

s_LS[Z] = Lyv + Low (2.7)
avec
oy 3 (F - 0) o
Lo=1 557 % =% —5(7~0)+ . (28)
anA an B — (2 ()
2 2 2 \Z
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et
an€11 _an(l + 612) Yn
Lo=| an(1+e€2) —An€11 —Zn | - (2.9)
—3yn/2 32, /2 0

Lorsque le plan image de la caméra P, est paralléle au plan de la cible observée,
onaA=DB=0,et Z*/a* = Z\/a et donc a,/Z = 1. On déduit aussitot de (2.8)
Pexpression de L,, lorsque le plan image reste paralléle au plan de la cible [Tahri 05] :

L= 0 -1 0 |. (2.10)

Les bonnes propriétés de découplage et de linéarité de LU, seront utilisées par la suite.
Notons s* € F, le vecteur d’informations visuelles désirées, et

e=s—s" (2.11)
le vecteur d’erreur. Notons que 1’on choisit s* constant. On a donc
é=3s. (2.12)

Classiquement en asservissement visuel, on cherche & faire décroitre exponentielle-
ment ’erreur e. Pour cela, on impose que € soit de la forme € = —\e, avec \ une
constante positive. Ainsi, en utilisant e pour commander les ddls de translation, on
obtient la loi de commande suivante :

v=—(Ly) '(Ae + Low), A>0. (2.13)
En utilisant L‘,‘, pour fw et Ly, pour f;w, on obtient :

v = de—+L,w
= AMs—s")+Lyw, A>0. (2.14)
Pour P’application que nous avons considérée ici, cette hypothése est acceptable. En
effet, la caméra est montée sous le quadrirotor, et est orientée verticalement vers le sol.
Les angles entre le plan image et le plan de la cible restent donc de 'ordre de quelques
degrés.
Considérons a présent la fonction de Lyapunov £ définie par

L= %|e|2. (2.15)

Sa dérivée par rapport au temps s’écrit £ = e é. Avec (2.7) et (2.12), on a alors

L=e' (Lyv + Low). (2.16)
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En remplagant v par son expression, donnée par la loi de commande (2.14), on obtient :
L =e" (A\Lye + LyLow + Lyw). (2.17)

Pour pouvoir appliquer le théoréme de Lyapunov et montrer que le systéme bouclé par
la loi de commande (2.14) est globalement asymptotiquement stable (GAS), il faudrait
montrer que L est définie négative, ce qui, au vu de 'expression (2.17), n’est pas évident.
Notons que I’on aurait £ < 0 si ’hypothése de parallélisme entre plan image et plan
de la cible était toujours parfaitement respectée (car en remplacant L, par —I3 dans
(2.17) on obtient £ = —Xe'e). Cependant, cette hypothése reste une approximation et
on n’a pas montré que £ est définie négative dans le cas général, on ne peut donc pas
conclure que le systéme est GAS.

Dans la simulation, la position de la caméra désirée étant centrée par rapport a la
cible, & 0.5 m de haut (voir paragraphe 2.2), les informations visuelles désirées sont
xf =yr=0,a) =2Z*=0.5, et on a a* = 0.056. La loi de commande (2.14) donne de
trés bons résultats (voir figure 2.6). On observe une décroissance quasi exponentielle des
composantes de l’erreur visuelle (voir figure 2.6.a), et également un trés bon comporte-
ment dans ’espace 3D (voir figure 2.6.b). En fait, le lien entre ’espace image et 1’espace
3D étant quasi linéaire et découplé (L, ~ —I3), contraindre l’erreur & décroitre expo-
nentiellement dans l'image est alors quasi équivalent & faire décroitre exponentiellement
I’erreur de position. Cela conduit la caméra a avoir un comportement trés satisfaisant
dans ’espace 3D, bien que la commande repose sur des informations image. Bien que le
plan image et le plan de la cible ne soient pas paralléles dans la simulation (voir figure
2.5), on obtient quand méme de trés bons résultats dans le cadre de cette hypothése.

0.1

0.4 1 0.05F Y.

0.3F : : : i

0.2F : B : i

w015
0.1 43
£ 02
o e, -0.25
-03
015" ¢, 1
-0.35
-0.2 ‘ -04
0 10 20 30 40 50 60 70 10 2 30 4 50 60 70
t(s) t (s)
(a) (b)
Fi1G. 2.6 — Commande v = A(s — s*) + Low : évolution au cours du temps de l'erreur sur les

informations visuelles e = s — s* (a), et de erreur sur la position de la caméra °t. — °t} (b).

Une derniére simplification consiste a considérer que les mouvements de rotation de
I’engin sont lents et de faible amplitude. Cela nous conduit & négliger le terme L,w
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devant Ae dans (2.14). En pratique, cela permet d’éviter d’avoir & estimer les vitesses
de rotation w. On obtient la loi de commande suivante :

v = Je
A(s—s"), A>0. (2.18)

Considérons a nouveau la fonction de Lyapunov £ (2.15) et sa dérivée par rapport au
temps £ (2.16). En remplagant v par son expression (2.18) dans (2.16), on obtient :

L=e"(Lyle + Low). (2.19)

Comme précédemment, rien ne prouve que le systéme est GAS : il faudrait pour cela
montrer que £ est toujours définie négative. Notons qu’en pratique dans les simulations
(et ensuite lors des expérimentations, voir section 2.6.2) on n’a cependant pas rencontré
de zone instable.

On voit sur la figure 2.7 que les mouvements de rotation — qui ne sont plus com-
pensés dans la loi de commande comme précédemment —, perturbent la convergence de
I’erreur visuelle et de la position 3D. La convergence est moins rapide que précédemment
(on a pourtant utilisé le méme gain A = 0.1), puisqu’il faut "attendre" que les rota-
tions soient nulles pour que les translations puissent terminer de converger (comparer
les figures 2.6 et 2.7).
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Fi1G. 2.7 — Commande v = A(s — s*) : évolution au cours du temps de U'erreur sur les informations
visuelles e = s — s™ (a), et de Perreur sur la position de la caméra °t. — °t} (b).

L’avantage de la loi de commande (2.18) réside dans sa simplicité de mise en ceuvre,
puisqu’elle repose exclusivement sur les informations visuelles image s, et ne requiert
pas de reconstruction de la pose ni d’estimation des vitesses de rotation. Nous I’avons
mise en ceuvre sur le prototype de quadrirotor (voir section 2.6.2), qui respecte assez
bien les approximations considérées ici : plan image de la caméra parallele & la cible
observée, et mouvements de rotations lisses et lents. Cependant, cette approche n’est
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pas adaptée & la dynamique de tous les engins, et peut donc manquer de robustesse lors
de manceuvres brusques. Pour cette raison, nous proposons dans la suite des schémas
de commande de translation plus appropriés, qui prennent effectivement en compte la
dynamique des robots volants considérés, sans négliger les mouvements de rotation.

2.4 Utilisation de la projection sphérique

Dans cette partie, nous considérons la projection des points du plan de I'image pers-
pective sur une sphére virtuelle. Nous allons tout d’abord voir comment 1'utilisation
du centre de gravité de "image sphérique permet d’obtenir des informations visuelles
dotées de la propriété de passivité. Ensuite, nous proposons et analysons une série de
schémas de commande d’asservissement visuel reposant sur ces informations visuelles.
La conception de ces schémas de commande repose sur l'utilisation d’une fonction de
Lyapunov, comme proposé dans [Hamel 02]. Nous montrons en quoi les lois de com-
mande simples de type proportionnel [Hamel 02|, ou basées sur une linéarisation du
systéme a la position désirée [Mahony 02b], ne sont pas satisfaisantes en pratique. Nous
proposons donc ensuite de nouveaux schémas de commande, de maniére & corriger les
problémes rencontrés, en améliorant les performances transitoires et asymptotiques du
systéme.

2.4.1 Modélisation des informations visuelles

Projection sphérique. Pour simplifier, on se place dans le cas d’une caméra dont la
distance focale est unitaire. Cela n’est aucunement restrictif, puisque ’on peut toujours
se ramener & cette situation en utilisant les coordonnées normalisées des points image
(voir section 1.1.1.1).

Soit x5 un point de la sphére virtuelle S?, correspondant au point x du plan image
Pr, et donc au X de 'espace 3D (voir figure 2.8). Notons P. = (X.,Y,, Z.) les coor-
données du point X, p = (z,y,1) les coordonnées du point x, et ps = (xs,ys, 2s) les
coordonnées du point x,, dans le repére de la caméra F,. = (C,X¢,¥¢, Z:). De simples
considérations géométriques permettent d’écrire la relation entre les coordonnées d’un
point sur le plan image perspective et ses coordonnées une fois projeté sur le plan image
sphérique :

P

Ps = — (2.20)
p|

ou |p| est la norme du vecteur p. Cette relation nous permet, pour chaque point de
I’image perspective fournie par la caméra, de calculer les coordonnées du point corres-
pondant sur la sphére virtuelle.

Les moments du premier ordre d’une région S de la sphére S? s’écrivent :

q=/ Psdps.
p5€S
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P7r X
Xs
S2 |
Zc 1
C %

F1G. 2.8 — Schéma de la projection perspective x et sphérique x; d’un point 3D X.

Il est courant d’utiliser des cibles constituées de points plutét que de formes continues.
Ainsi, dans le cas discret de n points {x%}, i € [l1...,n] de coordonnées p’ dans F.
(correspondant aux n points 3D {X?} d'une cible), les moments du premier ordre (qui
sont aussi les coordonnées du centre de gravité non normées) des points de 'image
sphérique s’écrivent sous la forme d’une somme discréte :

n .
a=> pi
=1

Notons que q est un vecteur de dimension trois. Comme on peut le voir de maniére
intuitive sur la figure 2.9, la composante de q selon ’axe z. est fonction de la variation
de la profondeur entre la caméra et la cible observée. Cette relation, non linéaire, sera
exploitée par la suite.

Cinématique des informations visuelles. Il est démontré dans [Hamel 02] que la
variation du vecteur d’informations visuelles q est reliée aux vitesses de la caméra de la
fagon suivante :

q=—[w]xq— Qu, (2.21)
avec ,
=n T
Q=Y o (2.22)
i=1 1T c

- Qi T N - .
et i = (Is — psp; ), et ol comme précédemment, v et w sont respectivement les
vitesses de translation et de rotation de la caméra, exprimées dans le repére de la
caméra F,.
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FI1G. 2.9 — Schéma de la projection d’une cible constituée de deux points X' et X2 sur la sphére
virtuelle. q est le vecteur des coordonnées du centre de gravité des points de I’image sphérique. On se
place dans le cas simple ot la cible est symétrique, centrée et paralléle au plan image. Le vecteur q n’a
alors qu’une composante selon l’axe z.. A gauche, lorsque la cible est trés proche de la caméra, |q| est
petit, alors qu’a droite, lorsque la cible est loin de la caméra, |q| est grand. La sphére étant de rayon
unitaire, on voit que |q| tend vers 2 lorsque la cible tend a s’éloigner a l'infini.

On peut remarquer que la matrice Q n’est pas connue a chaque instant, puisqu’elle
est fonction de |P%|, et donc de la position 3D des points considérés. Cependant, dans
[Hamel 02], il est démontré que la matrice Q est définie positive, du moment que 1’on
considére au moins deux points différents de ’espace image.

Habituellement, les informations visuelles désirées que ’on considére en asservisse-
ment visuel sont exprimées dans le repére lié a la caméra. La particularité du choix
fait dans [Hamel 02| est d’exprimer la direction du vecteur de consignes a atteindre, b,
dans le repére inertiel fixe F,. Ainsi, & chaque itération on se rameénera au repére de la
caméra en calculant q* de la fagon suivante :

qa"=°R/b (2.23)

ou °R. représente 'orientation de la caméra dans le repére fixe F,. Notons que cette
matrice de rotation est donc supposée connue. Cette hypothése est relativement cou-
rante dans le cas de la commande d’engins volants, ot ’on peut tirer profit des capteurs
inertiels embarqués de maniére a estimer ’orientation de l’engin [Mahony 05b]. En pra-
tique cependant, on cherche souvent & positionner ’engin volant au-dessus de la cible,
et on choisit le repére fixe de maniére a ce que son axe z, soit vertical et orienté comme
la gravité terrestre. Le vecteur b ne posséde alors qu'une composante selon 'axe z, : il
est de la forme b = (0,0, b). On voit immeédiatement qu’il n’est dans ce cas pas néces-
saire de déterminer entiérement la matrice de rotation °R, . Seule la derniére ligne de
°R. est utile pour calculer q* avec (2.23). Or, par définition, cette ligne correspond &
I’orientation de ’axe vertical z, dans le repére lié & la caméra F.. Il suffit donc, & ’aide



60 Asservissement visuel d’un quadrirotor

des capteurs embarqués, de déterminer & chaque itération la direction de z, (qui est la
direction de la gravité) dans le repére caméra.
Finalement, l’erreur considérée est définie comme suit :

d=q—-q". (2.24)

Comme le vecteur b € F, est fixe dans le repére de référence, la dynamique de
q* € F. est contrainte par celle de la caméra, et on a :

4" = —[w]xq". (2.25)
On déduit alors de (2.21), (2.24) et (2.25) la dynamique de lerreur :
d = —[w]xd — Qu. (2.26)

Notons que cette relation peut s’écrire sous la forme d’une matrice d’interaction, en
utilisant le fait que —[w]«d = [d]«w (propriété des matrices de préproduit vectoriel) :

§=[-Q [5]X}[”]. (2.27)

w

Propriété des informations visuelles : la passivité. Pour commencer, notons que
d est fonction & la fois des mouvements de rotation et des mouvements de translation
de la caméra (2.26). Le découplage n’est donc pas une caractéristique de d. Cependant,
c’est ’exploitation de ses propriétés de passivité qui va nous permettre de concevoir des
schémas de commande découplés.
Considérons la norme du vecteur d’erreur &, et calculons sa dérivée. On obtient, en
utilisant (2.26) :
) 1 T
6] = —=6'9
9]
1
4]
Une propriété classique des matrices antisymétriques est que 5T[6]X = 0. On obtient
donc :

(07 [8]xw — 6" Qu). (2.28)

T
6] = 2Q, (2.29)
9]
On en déduit que |§], la norme de V'erreur visuelle dépend seulement de la position de
la caméra par rapport a la cible.
Intéressons-nous a présent & ’expression de ’erreur dans le repére fixe : °6 = °R.4.
Une propriété des matrices de rotation donne cette fois que ORC = °R.[w]«. En utilisant

cette propriété et (2.26), on obtient pour la dérivée de °4 :
°% = R+ RS
= °R.w]xd + ‘Re(—[w]xd — Qu)
= —R.Qu. (2.30)

On en déduit que °6 dépend également uniquement de la position, et qu’il n’est donc
pas modifié par les mouvements de rotation de la caméra.
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Remarques concernant les conditions expérimentales. Notons que pour les si-
mulations réalisées (et il en sera de méme pour les expérimentations sur le quadrirotor
présentées a la section 2.6.2), le vecteur désiré q* est choisi de maniére a ce que, a la
convergence de ’asservissement, la caméra se trouve a la verticale de la cible, centrée,
et & une hauteur de 0.5 métres (voir paragraphe 2.2). L’orientation désirée est donc
telle que °R.+ = I, et on calcule & partir de 'image désirée q* = (0,0,3.94). On prend
alors pour b, 'information visuelle désirée dans le repére fixe : b = (0,0, 3.94). On voit
que l'on se trouve dans le cas évoqué précédemment ol b n’a qu’une composante selon
I’axe zg, et ol seule ’estimation de l'orientation de ’axe vertical dans le repére lié a la
caméra est nécessaire pour calculer g* a chaque itération avec (2.23).

Notons également que pour les simulations suivantes, utilisant les informations vi-
suelles sphériques, outre les positions 3D de la caméra, nous représentons 1’évolution au
cours du temps de erreur visuelle dans le repére fixe °6 = °R.d — dont I’évolution
n’est pas perturbée par les mouvements de rotation de la cameéra (2.30).

2.4.2 Commande proportionnelle

Nous considérons tout d’abord la loi de commande la plus simple reposant sur les
informations visuelles sphériques présentées : un correcteur proportionnel [Hamel 02,
Mahony 02b].

Soit £ une fonction de Lyapunov définie par

1
L= §|5|2. (2.31)

Notons que £ > 0 pour tout d, et que la fonction £ peut étre vue comme 1’énergie de
4. En utilisant (2.29), et en dérivant £ on obtient de maniére immédiate :

L = 486 (2.32)
= —4'Qu. (2.33)
Choisir v tel que
v==Fksd, ks>0 (2.34)
permet donc d’obtenir .
L=—ks6" Q0. (2.35)

La matrice Q (définie par (2.22)) dépend de la position de la cible par rapport a la
caméra, et n’est donc pas connue a priori. Cependant, comme mentionné dans 2.4.1,
Q a la particularité d’étre définie positive. On en déduit donc que £ est négative pour
tout & non nul. Le théoréme de Lyapunov assure alors que le systéme est GAS : en
d’autres termes, la loi de commande proposée permet de déplacer la caméra de maniére
a stabiliser ’erreur visuelle § & zéro, quelle que soit la position initiale de la caméra.

On voit bien a travers cette premiére loi de commande simple tout l'intérét de la
propriété de passivité de d : on peut concevoir une loi de commande (de vitesses de
translation) qui garantit la convergence de 'erreur visuelle, et ce quels que soient les
mouvements de rotation de ’engin.
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Notons cependant qu’aucun systéme utilisant la vision ne peut étre dit GAS au sens
strict, puisque la cible visuelle peut étre occultée, sortir du champ de vision, etc. Ici et
dans toute la suite, on utilisera donc le terme GAS lorsque la loi de commande considérée
assure que le systéme est GAS dans le cadre de bonnes conditions d’utilisation.

En injectant la loi de commande (2.34) dans (2.30), on obtient :

°f = —ks"R.Qd
= —ksR.Q°R/ 4. (2.36)

On voit que °d décroit exponentiellement, mais que sa décroissance est affectée par
la matrice Q. Or, il se trouve que Q est en général mal conditionnée [Hamel 02| :
Amin(Q) << Anaz (Q), 00 Apin (Q) et Adnaz (Q) sont respectivement la plus petite et la
plus grande des valeurs propres de Q. Plus précisément, la troisiéme valeur propre de
Q est beaucoup plus petite que les autres. On le voit par exemple dans le cas de QF, la
valeur de la matrice Q & la position désirée :

Q* ~ diag(7.73,7.81,0.226). (2.37)

Il s’ensuit que la convergence de °4., affectée par A\,;n(Q), est beaucoup plus lente
que la convergence de °d, et °d,. Bien que le systéme converge asymptotiquement, son
comportement transitoire n’est donc pas satisfaisant.

Notons au passage qu’il n’est pas surprenant de constater un comportement différent
entre ’axe optique z. de la caméra et les deux axes du plan image x. et y.. L’asservis-
sement visuel 2D selon 'axe optique z. a d’ailleurs fait ’objet de travaux spécifiques,
comme dans [Mahony 02a] o le comportement 3D du systéme selon I’axe z. est analysé
pour différents choix d’informations visuelles, ou dans [Corke 01| ou les composantes de
vitesse selon ’axe z. sont traitées séparément des autres composantes.

La figure 2.10 présente les résultats expérimentaux obtenus en simulation avec la loi
de commande (2.34). On peut voir que la convergence de °d, est beaucoup plus lente
que la convergence des autres composantes °d, et °d,. Il en est de méme dans l'espace
3D, ot la caméra atteint la position désirée en X et Y en quelques itérations, alors qu’il
faut attendre longtemps pour que ’altitude Z parvienne & la valeur demandée.

La loi de commande proportionnelle permet d’obtenir de bonnes propriétés théo-
riques (en particulier systéme GAS). Cependant, le comportement transitoire obtenu,
aussi bien pour les positions 3D que pour les informations visuelles, n’est pas satisfai-
sant.

2.4.3 Linéarisation a la position désirée

Afin d’uniformiser le comportement des trois composantes de l'information visuelle
et de la position, on peut ensuite penser & utiliser 'inverse de la matrice d’interaction.
C’est d’ailleurs ce qui est fait habituellement en asservissement visuel 2D [Chaumette 06].

En effet, si on choisit pour loi de commande

v=FkqQ 4, kq >0, (2.38)
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F1G. 2.10 — Commande proportionnelle v = ks : évolution au cours du temps de 'erreur sur les
informations visuelles °d = °R.d (a), et de 'erreur sur la position de la caméra °t. — °t;; (b).

on obtient alors pour la dérivée de la fonction de Lyapunov (définie comme précédem-
ment en (2.31)) :

L = —kd' QQ'6
= —kqd'd. (2.39)

On a alors £ < 0, et donc un systéme GAS. De plus, 'effet de la matrice Q est
exactement compensé par Q !, ce qui assure une décroissance exponentielle de chaque
composante de l'erreur visuelle & la méme vitesse. On a en effet :

°6 = —kq°R.QQ'6
= —kQ°R.R/ %6
= —kQ°é. (2.40)

Ce choix semble donc intéressant en théorie. On voit sur la figure 2.11.a que les trois
composantes de l'information visuelle convergent exponentiellement de la méme ma-
niére, comme attendu théoriquement. Par contre, le comportement n’est pas aussi bon
dans ’espace 3D. En effet, les trois composantes de la position convergent & la méme vi-
tesse, mais on remarque un dépassement important sur ’axe vertical (voir figure 2.11.b).

De plus, comme nous ’avons déja mentionné, la matrice Q! dépend de la position
3D de la cible, qui est en pratique inconnue sans calcul de pose — cadre dans lequel on
se place pour notre étude.

Comme on le fait souvent en asservissement visuel, une solution consiste a utili-
ser la matrice d’interaction désirée Q* au lieu de la matrice d’interaction courante Q
[Mahony 02b]. On obtient alors la loi de commande suivante :

v=kEQ" 18, k>0, (2.41)
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FiG. 2.11 — Commande classique v = kqQ 'd : évolution au cours du temps de l’erreur sur les
informations visuelles °d = °R.d (a), et de 'erreur sur la position de la caméra °t. — °t;; (b).

et la dérivée de la fonction de Lyapunov devient
L=—kds"QQ* 6. (2.42)

On voit alors que £ est négative si QQ* ! est définie positive. On ne ’a pas démontré
pour tout l'espace, mais en pratique on n’a pas rencontré de zone instable, on a bien
QQ* ! > 0 dans les simulations réalisées.

On peut voir sur la figure 2.12.a que la convergence des composantes de 'information
visuelle se fait globalement & la méme vitesse. Par contre, on remarque que initialement,
les trois composantes ne se comportent pas de la méme maniére, contrairement aux
résultats précédents (comparer 2.12.a et 2.11.a, pendant les 10 premiéres secondes).
Concernant ’évolution dans ’espace 3D, les trois composantes de la position 3D de
la caméra convergent en méme temps. Cependant, on voit sur la figure 2.12.b que
le comportement transitoire de l'altitude présente un dépassement, ce qui n’est pas
souhaitable en pratique.

2.4.4 Commande partitionnée

Les problémes rencontrés avec les deux lois de commande considérées dans les sec-
tions précédentes proviennent de la composante selon l'axe z.. Une solution consiste
alors & isoler cette composante, selon un schéma d’asservissement visuel partitionné
[Corke 01].

L’erreur sur les informations visuelles est séparée en deux parties 611 et d1o définies
ainsi :

%

011 =[a)]xq, 12 = q;’;T5, avec q = g . (2.43)

la*|
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F1G. 2.12 — Commande reposant sur la linéarisation & la position désirée v = k.Q* 16 : évolution
au cours du temps de erreur sur les informations visuelles °d = °R.4 (a), et de Perreur sur la position
de la caméra “t. — °t (b).

011 est donc un vecteur de dimension 3, orthogonal & q* et & q. 12 est un scalaire qui
représente la projection de § sur l’axe de direction q* (voir figure 2.13).

011 = [a;]xq

F1G. 2.13 — Schéma représentant 811 = [q}]xq et d12 = q." 8. Notons que 81, est orthogonal & qj,d12.

Ensuite, au lieu de considérer comme précédemment 1’erreur § dans la loi de com-
mande, on définit une nouvelle erreur § o telle que :

0A = 011 + Aqy,d12, (2.44)

ol A est un gain que l'on déterminera plus tard.

Notons que l'on a choisi da sous la forme d’une somme de deux termes :

e 411, qui, comme on ’a vu, est orthogonal & q, et

e )\q; 612, qui contient toute la composante de l’erreur selon la direction de qj,.
L’objectif est de placer la caméra & la verticale de la cible. Lorsque I’on s’approche de la
convergence, la direction de q* devient trés proche de la direction de ’axe optique z,



66 Asservissement visuel d’un quadrirotor

ce qui permet donc d’ajuster la vitesse de convergence dans la direction de 1’axe optique
via le parameétre \.

Soit L = %|5 A|? une fonction de Lyapunov. Cette fonction peut s’écrire sous la
forme suivante :

1
L = 5(|511|2 + A25%,) (2.45)
puisque le terme croisé [d11]xq], est nul, car par définition d1; est orthogonal & q}
(2.43).
Pour calculer les dérivées de 811 et de J12, on utilise :
e la propriété des matrices de préproduit vectoriel [u]«[v]x — [V]x[u]x = [[u]xV]x,

pour tout vecteur u et v
e la propriété des produits mixtes < u,v,w >=< w,u, v > (le produit mixte reste
inchangé par permutation circulaire des trois vecteurs), pour tout vecteur u, v et
w, et avec < u,v,w >=u' ([v]xw).
En rappelant (2.21), (2.25), (2.26), on peut alors calculer 11 et dy5 :

511 = —[w]x511—[quQU7 (2-46)
512 = —QZTQ% (2-47)

et on en déduit I’expression de £ (voir calculs en annexe A.1) :
£ = —55A(d))Qu, (2.48)

avec
A(qy) = [q)]x + Adha (2.49)

On choisit alors la loi de commande suivante :
v=FkaA(q:) 6a, ka >0 (2.50)
Ainsi, en injectant l’expression de v dans (2.48), on obtient :
L=—kadpA(q;)QA(qy) da. (2.51)

Comme Q est définie positive et que A est une matrice non singuliére, on en déduit
que A(q5)QA(q}) T est positive, et donc que le systéme bouclé est GAS, c’est-a-dire que
d A converge vers 0. L’erreur visuelle § o étant composée des deux vecteurs orthogonaux
011 et g 012 (2.44), ceux-ci vont également converger vers 0. On en déduit alors que la
direction de q va converger vers la direction de q* (2.46), et que le module de lerreur
selon cette direction va converger vers 0 (2.47). Cela a pour conséquence directe que
Perreur initiale § = q — q* converge vers 0.

Le gain A est déterminé de maniére & assurer un temps de convergence équivalent a
chaque composante de d5. Pour cela, on cherche & avoir A(q?)Q*A(q’)" = I3. Dans
les expérimentations présentées, on a utilisé A = /34, ce qui donne A(q*)Q*A(q})" ~
diag(7.8,7.7,7.7).
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La figure 2.14 présente les résultats obtenus avec cette loi de commande. En fait, le
comportement transitoire de I’altitude est encore moins bon que précédemment : pour
atteindre la position demandée, la distance entre la caméra et la cible doit diminuer,
mais on constate sur la figure 2.14.b qu’elle commence par augmenter. Ce comporte-
ment inattendu s’explique par le fait que l'erreur & est projetée selon la direction de
q* pour amplifier la composante correspondante avec le gain \. Cela est bien adapté
asymptotiquement, lorsque ’axe de la caméra est proche de la position désirée. Comme
illustré sur la figure 2.15.b, on a alors 12 > 0 : le gain A permet dans ce cas d’accélérer
la convergence de la composante verticale. Cependant, initialement, 1o est ici négatif
(comme sur la figure 2.15.(a)) : A amplifie donc un mouvement dans le mauvais sens
durant cette phase.

Le partitionnement de l'erreur a permis d’établir une loi de commande assurant que
le systéme est GAS. De plus, on a introduit un paramétre A permettant aux trois com-
posantes de l'erreur et de la position de converger & la méme vitesse prés de la position
désirée. Cependant, la compensation utilisée pour ce faire n’est bien adaptée qu’asymp-
totiquement, c’est-a-dire lorsque la caméra est trés proche de la position désirée.

1 0.1
0.8k ,
0.6\

0.4

0.2

ok

—0.2 1 ~0.4f

-0.4f 1
-0.5¢

—0.6 I I I I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30

t(s) t(s)
(a) (b)

F1aG. 2.14 — Commande partitionnée v = kAA(qZ)TéA : évolution au cours du temps de ’erreur sur
les informations visuelles °6a = °R.da (a), et de Perreur sur la position de la caméra °t. — °t; (b).

Notons que ce partitionnement a également été mis & profit dans [Guenard 07] dans
le cadre d’un asservissement visuel dynamique du quadrirotor.

2.4.5 Changement d’échelle de I’'information visuelle

Les lois de commande précédentes (linéarisation & la position désirée, section 2.4.3 et
partitionnement de l'erreur, section 2.4.4) n’ont pas permis de résoudre complétement
le probléme rencontré au départ (convergence trés lente de la composante selon ’axe
z. avec la loi de commande proportionnelle, section 2.4.2). En effet, dans les deux
cas, compenser asymptotiquement le temps de convergence améliore effectivement le
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(a) (b)

F1G. 2.15 — Schéma représentant §12 initialement (a), et lorsqu’on est proche de la convergence (b),
dans le cas de I'expérience considérée ici.

comportement asymptotique, mais produit des effets inopportuns (voire désastreux si
un robot atteint ses butées, si le quadrirotor s’éléve beaucoup et que la cible visuelle
devient de ce fait trop petite dans I'image donc mal détectable, si le quadrirotor en vient
a toucher le plafond...) sur le comportement transitoire.

Nous proposons donc d’utiliser une nouvelle information visuelle, congue a partir de
Perreur 9, a laquelle nous appliquons un facteur de changement d’échelle. Le but est
double : assurer la convergence de toutes les composantes de 'information visuelle a la
méme vitesse, et améliorer la relation entre ’espace image et ’espace 3D, tout au long de
I’asservissement. Pour ce faire, on cherche des informations visuelles aussi proches que
possible de la position 3D de la caméra, afin d’obtenir une matrice d’interaction proche
de l'identité et de découpler les ddls [Tahri 05]. Une loi de commande 2D assurant
un comportement satisfaisant des informations visuelles permettra ainsi d’obtenir de
bonnes trajectoires pour la caméra dans ’espace 3D.

Comme nous l'avons vu, I’essentiel du probléme réside dans le comportement du sys-
téme selon l'axe optique de la caméra. Nous avons déja évoqué le fait que la composante
de q selon ’axe z. est fonction de la variation de la profondeur Z entre la caméra et la
cible observée (voir section 2.4.1 et figure 2.9). De simples considérations géométriques
nous permettent d’obtenir une approximation de cette relation (voir figure 2.16) :

R|q|
Vvn? —|qf?

ol n est le nombre de points de la cible, et R le rayon de la cible. Par la suite, on notera

7 o~ (2.52)

R|q|

Vn?—1al?

On voit sur la figure 2.17 qu’utiliser I'information visuelle q pour commander les
mouvements de profondeur devrait bien fonctionner lorsque la caméra est trés proche

F(la]) = (2.53)
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F1G. 2.16 — Projection d’un point X de la cible de rayon R sur la sphére S2. On se place dans le cas
simple ot la cible est symétrique, centrée et paralléle au plan image. On a Z = R3>~, d’oli en élevant
R?(cos a)?

. e ,
T cora)?" Or, chaque point x, apporte cos @ comme contribution & |q| sur Paxe

tout au carré Z2 =
Z.. Donc pour n points, on a |q| = ncosa, d'oit on tire cosa = %. En remplagant cos a par cette

. . . . R|q|
expression, on obtient la relation suivante : 7 = —2—.
P ; i

de la cible. En effet, dans ce cas la relation entre 'information visuelle et la profondeur
est quasi linéaire. Cependant, en pratique on ne travaille pas dans cette zone, mais dans
la partie de la courbe ou |q| varie trés peu lorsque la profondeur varie beaucoup. On
peut également se rendre compte de ce phénoméne en constatant que finalement une
trés petite partie de la sphére est utilisée en pratique. Déja, la dimension finie du plan
image P, limite la surface utilisée sur S? (voir figure 2.18). De plus, ce phénoméne
est encore plus important en pratique puisqu’on ne travaille jamais dans les conditions
limites ou la cible est tout au bord de I'image. Ainsi, en pratique l'information visuelle
q varie trés peu quand la profondeur varie (voir figure 2.18).

Afin de tenir compte de ce probléme inhérent & I'information visuelle q, nous pro-
posons une nouvelle information visuelle f définie & partir de q et du facteur d’échelle
(2.53) :

f = F(la))an (2.54)

ol q, est, comme dans la section précédente, le moment du premier ordre normalisé :
qn = ﬁ. On peut remarquer que f dépend du rayon de la cible R. En pratique ce para-
métre peut étre considéré comme un gain, et il suffit d’utiliser une valeur approximative
de R. Les propriétés des lois de commande proposées par la suite ne sont pas affectées
par R, du moment que l'on choisit R > 0, ce qui est forcément le cas en pratique.

A partir de linformation visuelle f, on définit 'information visuelle désirée f* =
F(|q*|)q}, puis 'erreur d¢ comme suit :

6 = f—f*
= F(ld|)an, — F(lqa*|)a;,. (2.55)
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F1G. 2.17 — Représentation de la relation entre |q| et la profondeur Z (avec R = 0.086 et n = 4). On
voit que pour Z < 0.12 m, la relation est quasi linéaire (Z ~ 0.028|q|). Pour Z 2 0.12 m |q| ne varie
presque pas.

On cherche maintenant, comme dans les sections précédentes, a exprimer d¢ en
fonction des vitesses de la caméra w et v. Pour ce faire, commencons par exprimer la
dérivée de f. On a, en dérivant (2.54) :

OF(|al)

f = qglq, + F(la)d,. 2.56
aldl lalg (lal)a (2.56)

En utilisant (2.21), on obtient alors (les détails du calcul dont donnés dans I’annexe
A2):

f = —[w]f —MQu, (2.57)
avec
OF(la)) ~ +  F(la]) T
M) = —&—99, + —— (I3 —anq, )- (2.58)
fla | )
De la méme maniére que q* = —[w]xq", f* n’est fonction que de la rotation de la
caméra : f* = —[w]f*. On en déduit I’expression de d¢, avec (2.57) :
§ = —[w|xdr — MQu. (2.59)

Notons que 'information visuelle d¢ posséde la propriété de passivité, tout comme
4. On voit en effet que °d¢ = °R.¢, est indépendant des mouvements de rotation de la
caméra, puisque comme dans la partie 2.4.1, on obtient :

°§y = —°R.MQu. (2.60)
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F1G. 2.18 — Schéma de la projection sphérique. En pointillées rouges sont représentés les rayons de
projection limites, correspondant & une image aux extrémités du plan image Pr. Ces rayons délimitent
la partie de la sphére susceptible d’étre utilisée (en rouge). On voit alors que pour un point de la sphére,
sa coordonnée selon I'axe z. (qui est sa contribution & la composante de q sur ’axe z.) ne varie que trés
peu en fonction de la distance du point : en vert est représentée ’amplitude des variations possibles de
cette composante. On a également représenté en jaune les valeurs possibles pour la composante d’un
point selon 'axe x. : Pamplitude de variation est beaucoup plus importante que selon z.. En bleu on
a représenté deux positions "réalistes" de la cible (pour deux profondeurs différentes) : on voit que les
composantes selon z. de leurs projections sphériques sont trés proches.
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Considérons & présent la fonction de Lyapunov £ = %|6f‘2. En utilisant (2.59), on
obtient immédiatement :

L= -6 MQu. (2.61)

En nous basant sur cette nouvelle information visuelle f et sur d¢, nous avons ensuite
considéré trois lois de commande.

2.4.5.1 Commande stable

La premiére idée consiste, a la vue de (2.61), a choisir
v = kMg, kv > 0, (2.62)
de maniére & assurer la stabilité du systéme. En effet, on obtient ainsi
L = —kné{ M(q)QM(q)d;. (2.63)

M(q) étant une matrice symétrique non singuliére (voir (2.58)) et Q > 0, la théorie de
Lyapunov nous permet comme précédemment de conclure que le systéme est GAS et
que lerreur ¢ converge vers zéro. De plus, les temps de convergence sont donnés par
les valeurs propres de M(q)QM(q).

Notons “t,, la position de la cible par rapport & la caméra, exprimée dans le repére
lié & la caméra F,. Les relations classiques de cinématique nous donnent alors “t, =
—[w]x“to—v. L’information visuelle f étant choisie de maniére & étre une approximation
de la position de I'objet par rapport & la caméra, exprimée dans F., on a f ~ “t,. On
en déduit alors

f~ —[w]f —v. (2.64)
En identifiant les termes de (2.57), on voit alors que MQ ~ I, et donc
M~Q L (2.65)

On en déduit que MQM ~ Q~!. Comme on I’a déja vu, la matrice Q est mal condi-
tionnée. Donc Q™! ~ MQM l'est aussi. La loi de commande proposée conduit donc &
un comportement inverse de celui de la section 2.4.2 : \,;,(Q), la plus petite valeur
propre de Q, devient A..(Q~!), la plus grande valeur propre de Q~!. Cette valeur
propre affecte la composante selon 1’axe z., ce qui conduit & une convergence beaucoup
plus rapide selon cette direction que selon les autres. Par exemple, dans la simulation,
on a Q! ~ diag(0.129,0.128, 4.41).

On peut voir ce phénoméne sur la figure 2.19 : dans l'espace image comme dans
I’espace 3D, on se retrouve confronté & un probléme de convergence similaire & celui
rencontré initialement (section 2.4.2). On avait alors une convergence trés lente sur
I’axe z.. Ici, c’est la convergence selon les axes x. et y. qui est lente.

La loi de commande proposée en (2.62) permet d’assurer la stabilité du systéme. Du
fait du choix de 'information visuelle, le comportement dans I’espace 3D est trés proche
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F1a. 2.19 — Commande stable v = knMé¢ : évolution au cours du temps de Perreur sur les infor-
mations visuelles °d¢ = °R.d¢ (a), et de Perreur sur la position de la caméra °t. — °t; (b).

du comportement dans ’espace image (relation quasi linéaire et découplée entre les in-
formations visuelles et les positions 3D). Cependant, en pratique on retrouve le probléme
de temps de convergence rencontré précédemment, du fait du mauvais conditionnement

de Q.

2.4.5.2 Commande classique avec approximation de la matrice d’interaction

Comme nous 'avons vu a la section 2.4.3, la loi de commande v = kQQ_lé, kq >0
ne peut pas étre utilisée en pratique, puisque Q dépend de la position 3D des points de la
cible. Ainsi, dans 2.4.3, nous avons utilisé ’approche classique qui consiste & considérer
la valeur désirée de Q.

Or, avec lapproximation (2.65), la matrice M constitue une approximation de la
matrice d’interaction Q. Nous proposons alors la loi de commande suivante :

v = kqM$, kg > 0. (2.66)

M n’est pas constante, et on espére donc obtenir de meilleurs résultats qu’avec Q*~!
(section 2.4.3). Cependant, comme on peut le voir sur la figure 2.20, le comportement
dans ’espace 3D pose toujours probléme : la phase transitoire présente un dépassement
sur 'axe z.. L’approximation proposée ici semblait a priori meilleure que les solutions
asymptotiques des sections 2.4.3 et 2.4.4, mais au final les performances du systéme ne
sont pas réellement améliorées.

2.4.5.3 Commande proportionnelle

Puisque f ~ “t,, une commande intuitive consiste & choisir tout simplement :

v = kf(Sf, ke > 0, (267)
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F1a. 2.20 — Commande classique avec approximation de la matrice d’interaction v = kqMS$ : évolution
au cours du temps de Perreur sur les informations visuelles °dr = “R.d¢ (a), et de 'erreur sur la position
de la caméra °t. — °t; (b).

ce qui permet de s’approcher d’'une commande dans ’espace 3D.
En injectant v dans (2.61), on obtient alors pour la dérivée de la fonction de Lya-
punov :

L = —ked MQs. (2.68)

Comme nous venons de le voir, MQ ~ I3, donc on espére obtenir des temps de conver-
gence trés proches pour chaque composante de ’erreur visuelle et de la position.

On voit sur la figure 2.21 que les résultats obtenus sont trés satisfaisants. En effet,
le choix de la loi de commande (2.67) permet que ’erreur sur les informations visuelles
converge vers 0 de maniére quasi exponentielle (voir figure 2.21.a), et a la méme vitesse
pour toutes les composantes. De plus, le choix de I'information visuelle f implique que
ce bon comportement se retrouve directement dans l’espace des positions 3D (voir figure
2.21.b). La position d’équilibre est atteinte en un temps raisonnable, puisque les trois
composantes convergent a la méme vitesse (on n’a plus besoin, comme précédemment,
"d’attendre" que certaines composantes convergent).

Notons qu’un avantage certain & la loi de commande proposée (2.67) réside dans sa
simplicité de mise en ceuvre : ce n’est qu'un simple correcteur proportionnel sur l'erreur
visuelle d¢.

Bien que les résultats obtenus en pratique soient trés satisfaisants, nous n’avons pas
démontré la stabilité du systéme. En effet, rien ne dit que MQ > 0 dans tout I’espace
de travail, donc la fonction de Lyapunov (2.68) ne nous permet pas de conclure.

2.4.6 Commande stable avec information visuelle modifiée

Dans cette section, on cherche & mettre au point un schéma de commande basé sur
I'information visuelle sphérique q, et possédant & la fois toutes les bonnes propriétés
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F1G. 2.21 — Commande proportionnelle v = k¢d¢ : évolution au cours du temps de I’erreur sur les
informations visuelles °d¢ = °R.d¢ (a), et de lerreur sur la position de la caméra °t. — °t; (b).

vues précédemment :

— passivité,
convergence a la méme vitesse de toutes les composantes,

— bon comportement pendant la phase transitoire,

— lien "aussi linéaire que possible" entre ’espace image et 1’espace 3D,

— systéme GAS.

Pour cela, on s’inspire du schéma de commande précédent, auquel il ne manque que
la propriété de stabilité. On définit un nouveau facteur d’échelle G(|q|), et une nouvelle
information visuelle g telle que

g =G(lal)an (2.69)

avec
g = —[wlxg - HQu. (2.70)

G(|q|) va alors étre choisi de maniére a ce que la matrice H permette d’obtenir la
propriété de stabilité asymptotique.

De la méme maniére que pour la matrice M (équation (2.58), calculs donnés en
annexe A.2), on obtient la relation entre la matrice H et I'information visuelle q :

H(q) = %qnql + %TD (I3 — ana, )- (2.71)

On définit ensuite 'erreur sur les informations visuelles :

0g = g—¢g"
= G(ld|)an — G(la"|)ay;. (2.72)



76 Asservissement visuel d’un quadrirotor

Avec (2.70), on obtient :
dg = —w x 8y — HQu (2.73)

et on voit immédiatement (comme avec d¢, section 2.4.5) que 'erreur visuelle dg posséde
la propriété de passivité.

La premiére idée qui vient ensuite, afin d’assurer que le systéme soit GAS, est de
choisir pour loi de commande v = kgHdg, kg > 0. En effet, ce choix donnera pour
la dérivée de la fonction de Lyapunov £ = 3|dg|? : L= —kg(s—ngQHég. Etant donné
que Q > 0, et que H est une matrice symétrique non singuliére (voir (2.71)), la théorie
de Lyapunov nous permettra une nouvelle fois de conclure a la stabilité asymptotique
globale du systéme. L’erreur visuelle d4 convergera exponentiellement vers 0, et le temps
de convergence des différentes composantes sera donné par les valeurs propres de HQH.
On voit alors que si l'on fait en sorte que HQH soit bien conditionnée et aussi proche
que possible de la matrice identité, les composantes de 1’erreur vont toutes converger &
la méme vitesse. A la vue de (2.65), c’est-a-dire M ~ Q~!, un choix intuitif pour H
consiste a prendre H = vM, ce qui donnera HQH ~ I.

En pratique, les contraintes ainsi obtenues sur H et G(|q|) sont trés restrictives, et ce
probléme n’a pas de solution simple. On reldche donc les contraintes par I'introduction
d’un parameétre «(|q|) tel que

HQH =~ o(|q|)’I5 (2.74)

et a(|q*|) = 1. L’expression de a(|q|) peut alors étre obtenue en résolvant une équation
différentielle ordinaire du premier ordre (les détails du calcul sont donnés dans ’annexe
A3).

Choisir la loi de commande

H(q)
Sa(lq))?®

donne alors pour la dérivée de la fonction de Lyapunov

=k kg > 0, (2.75)

L= _kg(;;w(s

a2 % (2.76)

et la théorie de Lyapunov garantit alors que le systéme est GAS, 4 converge vers 0.

Les temps de convergence des composantes de §, sont donnés par les valeurs propres

de H@QH(q)
a(la))® -
~ o(|q|)*I3 et a(|q*|)? = 1. Cela assure donc un bon comportement asymptotique des

composantes de l'erreur visuelle.

La nouvelle information visuelle g = G(|q|)q, est congue de la méme maniére que
la précédente £ = F'(|q|)q, : la direction est donnée par gy, et le module est donné par
le facteur d’échelle G(|q|) et F(|q|) respectivement. La figure 2.22 montre que la pente
de G(|q|) est moins raide que celle de F(|q|). Ainsi, G(|q|) devrait étre moins sensible
au bruit de mesure contenu dans 'information visuelle |q|. Par contre, la relation entre

Or, nous avons concu 'information visuelle dg de maniére & avoir H(q)QH(q)
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I’espace image et 1’espace 3D n’est pas aussi linéaire avec 'information visuelle g qu’avec
f. En effet, F'(]q|) étant issu d’un calcul approximatif de la profondeur, les composantes
de linformation visuelle f = F(|q|)q, correspondent directement aux positions de la
caméra dans l'espace 3D. Avec g, on a G(|q|) = a(|q|)\/|a|F(|q]), et la relation entre
espace image et espace 3D est donc non linéaire (voir figure 2.22). Cela peut induire un
comportement inadapté de la caméra dans ’espace 3D pendant la phase transitoire. En
pratique, on n’a cependant pas observé de tels phénomeénes.

___
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F1G. 2.22 — Courbes représentant les facteurs d’échelle F(|q|) = —Alal G(lq]) =

a(lal)v/|alF(lg]) (avec R = 0.086, n = 4), dans la zone utilisée en pratique. Notons

que F(|q*]) = 2% et G(lq"|) = /|a*|Z*.

Les résultats obtenus en simulation sont trés satisfaisants (voir figure 2.23). Le com-
portement dans l’espace image (voir figure 2.23.a), tout comme le comportement dans
Pespace 3D (voir figure 2.23.b) est trés bon, tant pendant la phase transitoire qu’asymp-
totiquement. Par rapport a la loi de commande précédente, on peut dire que les résultats
pratiques sont aussi bons. Sur le plan théorique, assurer la stabilité asymptotique glo-
bale du systéme nous a conduit & perdre le lien quasi linéaire entre espace image et
espace 3D.

11 est évident que I'implémentation de cette derniére loi de commande requiert plus
d’étapes de calculs que le simple correcteur proportionnel de la section précédente. La
figure 2.24 montre comment faire en pratique pour calculer la loi de commande & partir
des informations visuelles q et q*.
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0.4

Fi1G. 2.23 — Commande stable v = kgﬁég : évolution au cours du temps de l'erreur sur les

informations visuelles °dg = “R.dg (a), et de 'erreur sur la position de la caméra °t. — °t; (b).

2.5 Analyse des propriétés des lois de commande étudiées

2.5.1 Propriétés des lois de commande

Dans les parties 2.3 et 2.4, nous avons présenté une série de lois de commande. Le
tableau 2.1 dresse un récapitulatif des propriétés de ces lois de commande, en termes
de stabilité, comportement transitoire, linéarité et passivité.

En pratique, le bon comportement transitoire (convergence de toutes les compo-
santes de la position sans divergence ni dépassement transitoires, noté CT), et le fait
que le temps de convergence asymptotique soit identique pour toutes les composantes de
la position (noté BLES pour Balanced Locally Exponentially Stable), sont deux proprié-
tés essentielles. Avec les lois de commande 2 et 5, toutes les composantes de la position
ne convergent pas a la méme vitesse, ce qui pose évidemment probléme en pratique.
Quant aux lois de commande &, 4, et 6, toutes trois peuvent conduire & des compor-
tements transitoires inattendus, inacceptables en pratique. Les trois lois de commande
1 (loi de commande utilisant les moments de la projection perspective), 7 (correcteur
proportionnel, avec information visuelle sphérique et changement d’échelle) et 8 (loi
de commande stable reposant sur une information visuelle sphérique modifiée) donnent
pour leur part de bons résultats en pratique.

Une relation approximativement linéaire entre I’espace image et I’espace 3D (notée
RAL) est également trés utile. En effet, la loi de commande d’asservissement visuel 2D
contraint le comportement des informations visuelles dans ’espace image. Lorsque le lien
entre espace image et espace 3D est approximativement linéaire, un bon comportement
dans l'espace image se traduira par un bon comportement dans 1’espace 3D.

La stabilité asymptotique globale (GAS) est également une propriété théorique im-
portante. L’utilisation de fonctions de Lyapunov nous a permis de montrer cette pro-
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Pré-requis :

e R :rayon approximatif de la cible
n : nombre de points de la cible
b : information visuelle désirée dans le repére fixe F,

A chaque itération, on réalise alors la série de calculs suivants :

e & partir des points de 'image, calcul de q et q* = °R]b
e caleul de [qf, 4, = 2, [q°], o = 2
e calcul de F'(|q|) et F(|]g*|) avec

R|q
(L
—|q
e calcul de )
OF(lal) _ n“R
Olq| (n? — |q?)3/2

e calcul de D(|q|) et D(|q*|) avec
D(laf) =n* - |q/*

o (DUt [n—DAa' D)

e calcul de

e calcul de af|q]) et a(|g*|) avec

D(lq))"* [n—+/D(]d])
|al n+ v/ D(|q|)

a(lal) = C(la™))

e calcul de

96(a) _,  [9F(a)
gl U9\ g

e calcul de G(|q|) et G(|q*|) avec

G(lal) = a(la))vIalF(lal)

e calcul de

oG G
H(q) = afg‘?')qnql + |((|10|l|) (Is — anq, )

e calcul de g et g* avec
g=G(ld)an et g =G(la"|)ay,
e calcul de
dg=8—-8"

On a alors tous les éléments nécessaires au calcul de la loi de commande (kg est un
gain a choisir en fonction du systéme utilisé) :

. H(q)
Y= Fe a2

Fi1G. 2.24 — Implémentation de la loi de commande (2.75).
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Schéma de commande Loi de commande | GAS | BLES CT RAL | P

1. | Moments de la projection perspective X v bon v X
(partie 2.3) v =)\e

2. | Com. proportionelle vV X mauvais | X | 4/
(partie 2.4.2) v=Fkd

3. | Linéarisation a la position X Vv moyen X Vv
désirée (partie 2.4.3) v=kQ" 1§

4. | Com. partitionnée vV Vv moyen X |y
(partie 2.4.4) v="FkaA(q}) A

5. | Com. stable avec CE Vv X mauvais | X N4
(partie 2.4.5.1) v = kmMog

6. | Approximation de la matrice X Vv moyen X Vv
d’interaction (partie 2.4.5.2) v = kqMé

7. | Com. proportionnelle avec CE X Vv bon VoY
(partie 2.4.5.3) v = kgd¢

8. | Com. stable avec information Vv Vv bon X Vv
visuelle modifiée (partie 2.4.6) v = /{:g%ég

TAB. 2.1 — Propriétés des différentes lois de commande présentées.
Définitions des acronymes et abréviations utilisés :

Com. : commande,

CE changement d’échelle,

GAS global asymptotic stability (stabilité asymptotique globale),

BLES balanced locally exponentially stable (stabilité exponentielle locale équilibrée),

CT conditionnement de la phase transitoire,

RAL relation approximativement linéaire entre I’espace image et ’espace 3D,

P passivité.
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priété pour plusieurs lois de commande. Enfin, comme nous ’avons déja vu (section 2.1),
étre capable de commander les mouvements de translation indépendemment des ma-
noeuvres de rotation réalisées par 1’engin est particuliérement intéressant, notamment
dans le cas du quadrirotor (propriété de passivité, notée P).

2.5.2 Comparaison des trois meilleures lois de commande

La loi de commande reposant sur les moments de la projection perspective de ’objet
(1) permet d’obtenir une relation linéaire entre les informations visuelles dans ’espace
image et les positions de la caméra dans l’espace 3D, tant que la rotation entre l'image
et le plan de la cible n’est pas trop importante. De plus, les résultats de commande
cinématique utilisant ces informations visuelles montrent de bons comportements tran-
sitoires et une bonne convergence asymptotique, tant dans l’espace image que dans
I’espace 3D [Tahri 05]. Dans notre cas, l'inconvénient de cette loi de commande réside
dans ’hypothése de faible rotation, qui empéche de montrer que le systéme est GAS.
De plus, la propriété de passivité n’est pas vérifiée, comme avec les informations vi-
suelles sphériques. Bien qu’elle fonctionne correctement en pratique en simulation dans
le cadre de faibles rotations, cette loi de commande n’est pas vraiment adaptée a la
dynamique du quadrirotor. Ses performances risquent donc d’étre perturbées dans le
cas de mouvements de rotations importants.

La loi de commande proportionnelle avec changement d’échelle de 'information vi-
suelle (7) a des propriétés similaires & celle de la de commande 1. En effet, les informa-
tions visuelles sont dans les deux cas trés proches de la position 3D. La commande, en
contraignant la trajectoire des informations visuelles, assure alors également de bonnes
trajectoires dans l'espace 3D. De plus, pour les deux lois de commande, le correcteur
se limite & un gain proportionnel. Une fois les informations visuelles calculées, ce cor-
recteur est donc trés facilement mis en ceuvre. L’avantage de la loi de commande 7 sur
la précédente réside dans la propriété de passivité : le module du vecteur des informa-
tions visuelles utilisées est indépendant des mouvements de rotation de I’engin. Cette loi
de commande devrait donc faire preuve d’une plus grande robustesse aux manceuvres
agressives de ’engin volant. L’inconvénient des informations visuelles sphériques inter-
venant ici (en spécifiant la direction du vecteur considéré dans le repére fixe) vient de
la nécessité de connaitre a chaque itération ’attitude de l'engin, alors qu’avec la loi
1, seules des données issues de 'image sont nécessaires & chaque itération. Enfin, la
stabilité asymptotique globale du systéme bouclé avec la loi de commande 7 n’est pas
prouvée. Notons qu’au cours des expérimentations réalisées — en simulation et sur le
quadrirotor — aucun cas d’instabilité n’a été rencontré.

La derniére loi de commande 8 repose sur la modification des informations visuelles
utilisées dans 7, de maniére & assurer la stabilité asymptotique globale du systéme bou-
clé. Son seul inconvénient est qu’avec cette modification, on perd la relation linéaire
entre ’espace image et ’espace 3D, ce qui peut conduire & des comportements transi-
toires dégradés dans 1’espace 3D.

On va donc tester les trois lois de commande 1,7 et 8 sur le quadrirotor.
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2.6 Reésultats expérimentaux sur un prototype d’hélicoptére
miniature

Dans cette partie, la plupart des lois de commande présentées précédemment sont
expérimentées sur un quadrirotor. Les lois de commande considérées sont :
— la loi de commande classique utilisant les moments d’ordre zéro et un de 'image
perspective (1, section 2.3),
— la loi de commande classique utilisant une linéarisation & la position désirée, mais
avec des informations visuelles sphériques (3, section 2.4.3),
— la loi de commande partitionnée (4, section 2.4.4),
— le correcteur proportionnel utilisant les moments de l'image sphérique avec le
changement d’échelle F' (7, section 2.4.5.3),
— la loi de commande utilisant les moments de ’image sphérique avec le changement
d’échelle G (8, section 2.4.6).
La tache & réaliser consiste & stabiliser la quadrirotor & une position déterminée au
dessus d’une cible.

2.6.1 Conditions expérimentales
2.6.1.1 Prototype utilisé

Les expérimentations ont été menées sur le quadrirotor développé par 1’équipe du
CEA/LIST de Fontenay aux Roses (voir figure 2.25). Il est actionné par quatre mo-
teurs électriques, et embarque différentes cartes électroniques : une carte dédiée a la
commande des moteurs, une carte pour la centrale inertielle (IMU), et une carte DSP
(Digital Signal Processing). La premiére carte s’occupe de réguler les vitesses de rotation
des quatre moteurs. La carte centrale inertielle embarque 3 accélérometres, 3 capteurs
de vitesse angulaire, et 2 magnétomeétres. Enfin, la troisiéme carte embarque un DSP.
Outre les algorithmes de commande bas-niveau, il contient des algorithmes de filtrage
complémentaire, pour estimer l'attitude de ’engin a partir des mesures des accéléro-
métres et des vitesses de rotation [Guenard 06a]. A partir des données de la centrale
inertielle, les consignes & atteindre par chaque moteur sont calculées au sein du DSP de
maniére & stabiliser I’engin [Guenard 05, Guenard 06a]. Le quadrirotor est équipé d’une
batterie Lithium-Polymer, et possede une autonomie en vol de ’ordre de 10 minutes. Il
pése environ 550 grammes. Les déplacements du quadrirotor peuvent étre commandés
manuellement via un poste de pilotage constitué d’un joystick et d'un PC (Pentium /).
Les consignes sont transmises au quadrirotor via une liaison sans fil. Les contraintes
de taille et de poids ont conduit au choix d’une caméra VTQ-54 (figure 2.26.a), com-
mercialisée par la société Opto Vision de Toulouse. Cette caméra couleur pése environ
30 g, et mesure 26 x 22 mm. Elle est équipée d’une focale de 3.7 mm. De plus un micro
émetteur HF vidéo permet de transmettre le signal vidéo au poste de pilotage. La cible
utilisée est constituée de quatre ronds noirs délimitant un rectangle (30 x 40 cm) (voir
figure 2.26.b).

Les algorithmes sont implémentés en C/C++ sous Windows (Visual. NET) sur le
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F1G. 2.25 — Le quadrirotor utilisé pour les expérimentations.

(b)

F1G. 2.26 — La caméra embarquée sur le quadrirotor (a), et la vue de la cible par la
caméra embarquée (b).
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poste de pilotage. Les bibliothéques de traitement d’image et d’asservissement visuel
OpenCV (Open Computer Vision Library) [Ocv| et ViSP-2 [Marchand 05, Visp| sont
utilisées pour le suivi des points et pour les fonctions de base de ’asservissement visuel.
La boucle d’asservissement visuel est cadencée & 60 ms. La boucle de régulation bas-
niveau implémentée sur le DSP, et qui assure la stabilité de ’engin est cadencée a 6
ms.

Les lois de commande d’asservissement visuel proposées étant de type cinématique
(consigne sous forme de vitesses de translation), le controleur bas-niveau a besoin d’une
estimation des vitesses de translations courantes. Celles-ci sont obtenues a partir d’une
estimation de la pose de I’engin par rapport & la cible. Cette pose est obtenue grace a un
filtre particulaire [Arulampalam 02] qui fusionne les données de la vision et les mesures
de 'IMU. En I’absence d’autres moyens de mesure, nous considérons cette estimation
de la pose comme la "vérité terrain" pour représenter le comportement de l’engin.

2.6.1.2 Protocole expérimental

Afin que la comparaison des différentes lois de commande proposées ait un sens,
il est nécessaire que les positions initiales et désirées de ’engin soient identiques pour
toutes les expérimentations. Pour cela, un algorithme classique utilisant 1’estimation
de la pose permet de stabiliser 'engin & la position initiale voulue. On démarre alors
I’algorithme d’asservissement visuel 2D, et on enregistre les positions estimées de ’engin
(afin de représenter par la suite le comportement du quadrirotor). L’objectif est alors
d’atteindre la position désirée. La position initiale est définie par X ~ 0.7 m, Y ~ —0.65
m, Z ~ 2 m, et la position désirée par X ~0m,Y ~ 0m, Z ~ 1.4 m, ce qui correspond &
placer le drone au dessus et au centre de la cible. Les vitesses de consigne sont saturées a
20 cm/s, afin que ’engin reste dans un domaine de vol quasi-stationnaire [Guenard 06b].
Notons qu’a la position désirée, on a b ~ (0,0, 3.96) et

Q* = diag(2.35,2.36,0.057). (2.77)

Dans les parties suivantes, les lois de commande les plus intéressantes pour com-
mander les translations du quadrirotor sont considérées successivement. Pour chaque
expérimentation, on a reporté la position de la caméra par rapport a la cible et les
vitesses de consigne issues de la loi de commande d’asservissement visuel. On repré-
sente également 1’évolution de I'erreur sur les informations visuelles choisies, ainsi que
le comportement des quatre points de la cible dans ’image.

2.6.2 Résultats avec les moments de I’'image perspective

La premiére expérience réalisée repose sur l'utilisation des moments de ’image pers-
pective, dans le cadre de ’hypothése de faibles rotations entre la caméra et la cible (loi de
commande 1). La loi de commande utilisée est donc trés simple : v = A(s—s*), A >0
(voir section 2.3). Les résultats sont présentés sur la figure 2.27 : aprés environ 8 se-
condes, le quadrirotor atteint la position désirée, puis reste stabilisé a cette position
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(voir figure 2.27.a). On peut voir également que les vitesses (sorties de la loi de com-
mande, figure 2.27.b) et les erreurs sur les informations visuelles (figure 2.27.c) évoluent
de la méme fagon (mis & part le fait que l'on sature les vitesses) : ceci est normal
puisqu’elles ne sont liées que par un simple gain proportionnel. Elles convergent bien,
mais on peut cependant remarquer que la composante selon ’axe Z ne converge pas
exactement vers 0. Ce léger probléme est di & une faible erreur statique au niveau de
la boucle de commande bas-niveau, qui ne satisfait pas exactement la consigne fournie
par ’asservissement visuel. Cela n’enléve rien au fait que le quadrirotor est capable de
se stabiliser & la position désirée grace & la loi de commande cinématique proposée.
Enfin, sur la figure 2.27.d, on a représenté les trajectoires des quatre points de la cible
dans I'image. Globalement, les résultats obtenus sur le quadrirotor sont finalement trés
bons. De plus, la loi de commande est un simple correcteur proportionnel, et seules des
informations image sont utilisées : 'avantage pratique de cette loi de commande réside
dans sa facilité d’implémentation. Notons qu’avec ’engin que nous avons utilisé, les
rotations sont faibles, ce qui permet de rester dans le cadre de ’hypothése considérée
lors de la conception de la loi de commande. Avec des engins dont la partie bas-niveau
réagit differemment, les résultats seraient stirement différents.

2.6.3 Reésultats avec le centre de gravité sphérique

Parmi les lois de commandes proposées reposant sur les informations visuelles sphé-
riques, seules certaines d’entre elles ont été expérimentées sur le drone. En effet celles
ayant présenté un trop mauvais comportement transitoire en simulation (2 et 5) n’ont
pas été implémentées sur le drone pour des raisons pratiques évidentes. La loi de com-
mande 6, présentant les mémes propriétés que & (voir table 2.1), n’a pas non plus été
expérimentée : il n’y a aucune raison pour qu’elle donne de meilleurs résultats que la
loi de commande & sur le drone puisque en simulation elle n’a pas donné satisfaction.

On a donc expérimenté sur le quadrirotor les lois de commande suivantes, reposant
sur des informations visuelles sphériques :

— les deux lois de commandes "asymptotiques" avec 'information visuelle sphérique

initiale : 3 et 4,
— les lois de commande avec changement d’échelle de l'information visuelle sphé-
rique, dont on espére de bons résultats pratiques : 7, 8.

2.6.3.1 Linéarisation a la position désirée

Cette loi de commande repose sur ’approximation classique consistant & considérer
la matrice d’interaction calculée & la position désirée au lieu de ’estimer & chaque ité-
ration : v = k,Q* 18, k. >0 (loi de commande &, voir section 2.4.3). La figure 2.28
présente les résultats obtenus. Déja, on voit que la composante selon Z de la position
évolue initialement dans le sens opposé & celui que ’on souhaite (voir figure 2.28.a). Le
quadrirotor se trouve initialement plus haut que la position désirée, et, au lieu d’enga-
ger immédiatement un mouvement vers le bas, il s’éléve pendant la phase transitoire.
L’altitude désirée est ensuite atteinte, mais cela s’est fait au prix d’'un mouvement non
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FI1G. 2.27 - v = 0.4(s — s*) : évolution au cours du temps (en secondes) de la position
de la caméra dans le repére fixe (en metres) (a), et de la consigne en vitesses v issue de
la loi de commande d’asservissement visuel (en métres par secondes) (b). L’évolution
de Verreur sur les informations visuelles est représentée en (c), et les trajectoires des
quatre points de la cible dans le plan image sont tracées en (d).
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souhaité qui aurait pu mettre en péril 'intégrité du systéme si celui-ci avait été amené a
atteindre les limites de son espace d’évolution. On peut voir sur la figure 2.28.b que les
vitesses de consigne calculées par la loi de commande d’asservissement visuel sont forte-
ment perturbées, et ce méme une fois que le drone a atteint la position désirée (¢ > 25 s).
Notons que ’on ne retrouve pas ces perturbations au niveau des positions de ’engin
(voir figure 2.28.a) : la boucle bas-niveau, qui recoit les vitesses comme consignes, joue
le role d’un filtre passe-bas, et ’engin ne réalise donc pas exactement les consignes de
vitesse demandées. Les figures 2.28.c et 2.28.d montrent le comportement dans ’espace
image : les composantes de l'erreur sur Iinformation visuelle convergent vers 0 (voir
figure 2.28.c), et I"image de la cible sur le plan image va se placer au centre (voir figure
2.28.d). Comme on s’y attendait, cette loi de commande permet d’atteindre la position
désirée, mais d’une maniére peu précise (perturbations), au prix d’'un comportement
transitoire dangereux.

2.6.3.2 Commande partitionnée

La commande partitionnée (loi de commande 4 ) est du méme type que la précédente
dans le sens ou toutes deux tentent de résoudre le probléme de convergence lente selon
l’axe Z rencontré au départ (section 2.4.2) en s’intéressant & la position désirée de
I’engin. Ici, le partitionnement consiste a isoler cette composante, et la loi de commande
proposée assure que le systéme est GAS (voir section 2.4.4). Dans ’expérience présentée
ici, on a utilisé un gain \ = 6.44, ce qui donne A(q})Q*A(qy)" = 2.35I3 (voir section
2.4.4). Comme on peut le voir sur les résultats pratiques obtenus (voir figure 2.29), cette
propriété théorique n’est ici d’aucune aide pour ameéliorer les performances du systéme.
Dans 'espace image, les composantes de ’erreur sur l'information visuelle convergent
vers 0 & la méme vitesse (voir figure 2.29.c) et 'image de la cible dans le plan image
converge vers la position désirée (voir figure 2.29.d). Cependant, comme précédemment,
le drone effectue un mouvement transitoire inapproprié (voir figure 2.29.a), et les vitesses
sont relativement perturbées (voir figure 2.29.b).

2.6.3.3 Commande proportionnelle avec changement d’échelle

La loi de commande 7, de type proportionnelle en considérant un changement
d’échelle sur les informations visuelles sphériques, v = kedg, k¢ > 0, a donné de
bons résultats en simulation (voir section 2.4.5.3). Le comportement du quadrirotor est
également trés satisfaisant (voir figure 2.30). L’engin est capable d’atteindre sa position
désirée en 10 secondes environ, ce qui est beaucoup plus rapide qu’avec les deux com-
mandes précédentes (temps de convergence de l'ordre de 30 s), et du méme ordre de
grandeur qu’avec les moments de l'image perspective (voir section 2.6.2, figure 2.27.a).
De plus, on n’observe pas de phénomeéne transitoire génant comme dans les deux cas
précédents. Les vitesses et erreurs sur les informations visuelles sont proportionnelles
et convergent vers 0 (voir figures 2.30.b et 2.30.c). On peut voir sur la figure 2.30.d le
déplacement des points de la cible dans le plan image : ils rejoignent la position désirée,
puis restent dans son voisinage. Cette loi de commande donne de trés bons résultats
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pratiques sur le quadrirotor, trés similaires & ceux obtenus avec les moments de l'image
perspective (voir section 2.6.2).
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FiG. 2.30 — v = 0.47d¢ : évolution au cours du temps (en secondes) de la position de
la caméra dans le repére fixe (en meétres) (a), et de la consigne en vitesses v issue de
la loi de commande d’asservissement visuel (en métres par secondes) (b). L’évolution
de lerreur sur les informations visuelles est représentée en (c), et les trajectoires des
quatre points de la cible dans le plan image sont tracées en (d).

2.6.3.4 Commande stable avec nouveau changement d’échelle

La derniére loi de commande proposée est de la forme v = @%5@ kg > 0,

avec le nouveau changement d’échelle de l'information visuelle g = G(|q|)q, (loi de
commande 8, voir section 2.4.6). Les résultats obtenus sur le quadrirotor sont trés sa-
tisfaisants (voir figure 2.31). Comme précédemment, 1’évolution transitoire et asymp-
totique des différentes grandeurs observées montre que le quadrirotor se comporte de
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maniére tout & fait satisfaisante. Les vitesses de consigne calculées par la loi de com-
mande (voir figure 2.31.b) permettent au drone de se stabiliser a la position désirée
(voir figure 2.31.a), et ce sans mouvement transitoire indésirable. Les erreurs sur les
informations visuelles convergent correctement vers 0 (voir figure 2.31.c), et les points
de la cible dans ’espace image rejoignent leur position désirée (voir figure 2.31.d). Ces
résultats sont conformes & nos attentes, et méme meilleurs. En effet, les informations
visuelles considérées dans cette loi de commande ne sont pas linéairement liées aux po-
sitions dans ’espace 3D (voir section 2.4.6, et figure 2.22). Ainsi, bien que le systéme
bouclé soit théoriquement GAS, rien ne garantissait que le comportement transitoire du
systéme serait convenable. En pratique, les expérimentations réalisées avec cette loi de
commande n’ont cependant pas mis en évidence un tel cas de mauvais comportement
transitoire.

2.6.4 Analyse de la sensibilité au bruit

A premiére vue, les résultats obtenus avec les lois de commande donnant satisfaction
(1, 7, et 8) sont trés similaires (voir figures 2.27, 2.30, et 2.31). Cependant, dans les lois
de commande utilisant les informations visuelles sphériques (7 et 8), il est nécessaire
d’estimer & chaque itération la matrice de rotation °R. entre le repére de la caméra et
le repére lié a la cible. On pourrait penser que cela introduit du bruit supplémentaire
dans la loi de commande. Afin d’évaluer le niveau de bruit présent dans ces trois lois
de commande, nous avons calculé ’écart-type des vitesses données par les lois de com-
mande, pendant la période ot le drone est stabilisé a la position désirée (entre 10 et 25
secondes).

Les positions de ’engin dans I’espace 3D sont commandées via la commande bas-
niveau, & partir des vitesses de translation issues des lois de commande d’asservissement
visuel. On peut voir ces vitesses comme étant une estimation de ’erreur de position de
I'engin dans l'espace 3D, multipliée par un gain. Notons que les gains A, kg, et kg,
utilisés dans les différentes lois de commande considérées, ne sont pas les mémes. Pour
comparer les lois de commande en terme de bruit sur les positions de ’engin, on a donc

considéré v/k, on k = {\, kg, kg}.

On calcule oy, = \/U%X + 02, + 02, ainsi que 0, = />, (vk, — Uk)?, pour K €

{X,Y,Z} et ou Uk représente la moyenne de vg entre les instants ¢ = 10 et ¢t = 25
secondes. Comme le montre le tableau 2.2, le niveau de bruit mesuré a la sortie de toutes
les lois de commande est trés similaire. Les trois lois de commande 1, 7, et 8 ont donc
un comportement trés proche par rapport au bruit.

2.7 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons étudié une série de lois de commande cinématiques
destinées & un quadrirotor. L’objectif était de stabiliser I’engin au-dessus d’une cible
visuelle, en commandant ses mouvements de translation. Pour cela, nous nous sommes
intéressés en particulier au choix des informations visuelles et des lois de commande,
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de lerreur sur les informations visuelles est représentée en (c), et les trajectoires des
quatre points de la cible dans le plan image sont tracées en (d).
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Loi de commande O Ouvx | Ouy | Ouy
1. |v=e 0.95 || 0.79 | 0.51 | 0.15
7. | v=20d¢ 1.02 || 0.51 | 0.74 | 0.49
8 | v="14s, 1.01 || 0.65 | 0.61 | 0.47

TaAB. 2.2 - Ecart-type des vitesses de consigne obtenues avec chacune des trois meilleures
lois de commande.

afin que les mouvements de rotation de I’engin ne viennent pas perturber la convergence
de la partie translation.

Dans un premier temps, nous avons vu comment l'utilisation des moments d’ordre
zéro et un de I'image perspective permet de découpler les translations des rotations, sous
I’hypothése que le plan image de la caméra reste paralléle au plan de la cible. Afin de ne
pas se limiter & cette hypothése et de tenir compte d’éventuelles manceuvres brutales de
I’engin, nous nous sommes ensuite intéressés aux informations visuelles sphériques. Nous
avons alors proposé une série de lois de commande reposant sur les moments d’ordre
un de l'image projetée sur une sphére. En effet, ces informations visuelles permettent
de concevoir des schémas de commande tels que la convergence de la partie translation
est assurée indépendamment des mouvements de rotation de ’engin. Les propriétés de
chacune des lois de commande ont été déterminées et illustrées par des simulations. La
présentation de cette série de loi de commandes suit une progression logique, a partir de
la loi de commande la plus simple, en montrant & chaque étape les limitations de la loi de
commande considérée, motivant ainsi la recherche d’une meilleure solution. Nous nous
sommes en particulier intéressés au comportement transitoire de l'engin, pour éviter
des déplacements inutiles. La relation entre les informations visuelles et les positions de
I’engin dans I’espace 3D est ici essentielle pour qu'un bon comportement dans 1’espace
image corresponde & un bon comportement dans ’espace 3D. La convergence asympto-
tique des trois composantes & la méme vitesse est également une propriété trés utile en
pratique : cela évite de devoir "attendre" qu’une composante ne converge alors que les
autres ont déja atteint leur valeurs désirées. Enfin, la propriété de stabilité asymptotique
globale constitue une garantie théorique non négligeable pour assurer la convergence du
systéme.

L’étude comparée de toutes les lois de commande présentées a ensuite permis de choi-
sir lesquelles implémenter sur le prototype de quadrirotor. Comme ’analyse théorique
et les résultats de simulation nous permettaient de ’espérer, trois lois de commande ont
montré de bonnes performances sur le quadrirotor. La premiére repose sur les moments
d’ordre zéro et un de 'image perspective, et fait ’hypothése que les mouvements de
rotation du quadrirotor sont faibles. Son principal atout réside dans sa simplicité. Les
deux autres reposent sur les moments du premier ordre de 'image sphérique qui sont
utilisés pour concevoir des informations visuelles dotées de la propriété de passivité.
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Elles permettent ainsi de s’affranchir de ’hypothése de faibles mouvements de rotation.
Cependant, aucune ne satisfait a toutes les propriétés souhaitées : I'une assure un bon
comportement transitoire du fait d’une relation quasi linéaire entre espace image et
espace 3D, alors que la propriété de stabilité asymptotique globale est obtenue avec
I’autre.

Finalement, reste & mettre au point une loi de commande assurant l’ensemble des
propriétés souhaitées (ou & prouver qu’elle n’existe pas). Concernant les trois lois de
commande présentées qui ont donné de bons résultats expérimentaux sur un quadrirotor,
aucune n’est vraiment meilleure que les autres : selon les propriétés que ’on souhaite

assurer, il convient en pratique de choisir I’'une ou 'autre.



Chapitre 3

Atterrissage d’un avion par
asservissement visuel

Dans cette partie, nous nous intéressons a la commande par asservissement visuel
pour latterrissage d’avions. Ce travail a été réalisé en collaboration avec Dassault Avia-
tion, en particulier pour les aspects de modélisation et de simulation de ’avion. Apreés
avoir défini ’objectif de notre travail, nous présentons le modéle de I'avion utilisé. En-
suite, nous proposons un choix d’informations visuelles adaptées aux spécificités de
I’avion, et nous intégrons ces informations visuelles au sein d’une loi de commande. Les
schémas de commande par asservissement visuel mis au point sont validés en simulation.

3.1 Objectif et problématique

Dans le cadre des avions sans pilote, on cherche, autant que possible, & automatiser
les manceuvres & réaliser. En particulier, la manceuvre d’atterrissage constitue la tache
la plus difficile pour un opérateur [Pallett 93], et est cause d'une grande part des acci-
dents. Des systémes d’atterrissage automatiques existent : il s’agit des ILS (Instrument
Landing System). Un tel systéme permet & un avion d’atterrir méme lorsque les condi-
tions de visibilité sont trés mauvaises. Il consiste en un systéme de radio-navigation, et
nécessite que ’aéroport sur lequel on souhaite atterrir soit équipé d’antennes émettrices,
permettant & 'avion recevant les informations de se positionner par rapport & la piste.
L’utilisation de caméras pourrait permettre d’automatiser la manceuvre d’atterrissage
sur tous les aéroports, y compris ceux qui ne sont pas équipés des systémes d’ILS.

De nombreux ouvrages techniques traitent de la modélisation, la commande, et
Patterrissage des avions |Kermode 01, Bonnet 01, McLean 90, Stevens 92, Etkin 95,
Pallett 93, Nelson 98, Tischler 96]. La plupart sont en anglais : pour la traduction
des termes techniques anglais-francais, on pourra se référer au lexique proposé dans
[Kermode 01], ou au lexique en ligne [Lexdas| qui a l’avantage de proposer les termes
dans leur contexte. Notons également le site de la NASA [Tutnas] qui propose des
tutoriels "interactifs" concernant le vol des avions, et le site de I'université de Carnegie-
Mellon, qui traite ’exemple de la commande du tangage d’un avion dans le cadre d’un
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tutoriel dédié a la conception de lois de commande avec le logiciel Matlab [Tutcar].

Dans cette partie, nous présentons les notations utilisées en aéronautique et dans
notre travail, et les principes de fonctionnement et de commande des avions, utiles
pour notre étude. Nous décrivons en particulier le comportement de ’avion pendant les
différentes phases de ’atterrissage.

3.1.1 Définitions et notations

Position de ’avion. Au cours du vol, la position de ’avion se déplacant autour du
globe terrestre évolue. Cette position, définie par la position du centre de gravité de
I’avion, peut étre exprimée sous diverses formes, dans différents repéres.

La position de ’avion peut étre définie sous la forme des coordonnées géographiques :
deux angles (longitude 6, latitude ¢) et une distance (altitude r) (voir figure 3.1). La
longitude, notée 0 (0 € [—180, 180[ degrés), représente le positionnement Ouest-Est par
rapport au méridien de Greenwich, la latitude, notée ¢ (¢ € [—90, 90[ degrés), représente
le positionnement Sud-Nord par rapport a ’équateur, et la distance au centre de la Terre,
notée r = R+ H,+ H, comprend le rayon de la Terre (R, supposé constant), la hauteur
du sol (Hy), et l'altitude de 'avion par rapport au sol (H).

On peut également représenter la position de I’avion sous la forme de ses coordonnées
(X,Y,Z) dans le repére géocentrique (0, zg,yo, 20), dont 'origine est au centre de la
Terre, 'axe zg étant orienté vers le Nord, et l'axe zg coupant 1’équateur et le méridien
de Greenwich (voir figure 3.1). On peut obtenir les coordonnées (X, Y, Z) directement
a partir des coordonnées de longitude, latitude, altitude, de la maniére suivante :

X = rcos¢cosh (3.1)
Y = rcos¢sinf .
Z = rsing. (3.3)

Ces représentations sont bien adaptées lorsque ’on considére des vols de longue
distance, ou il est nécessaire de tenir compte du fait que la Terre est sphérique. Dans le
cas d’une manceuvre de courte durée, sur des distances faibles, on peut considérer que
a Terre est localement plate. On utilise alors un repére dont le plan x;, y; est horizontal
et tangent & la surface de la Terre, tel que ’axe x; soit orienté vers le Nord, ’axe
yr vers I’Est et ’axe z; vers le centre de la Terre. L’origine du repére est définie par
'intersection entre ’axe vertical z; et la surface de la Terre [Stevens 92] (voir figure 3.2).
En particulier, dans le cas de la manceuvre d’atterrissage, on pourra orienter le repére
selon 1'axe de la piste (voir figure 3.3).

On notera 't, le vecteur de position de I’avion dans le repére fixe F [

Orientation de I’avion. En ce qui concerne l'orientation de ’avion, elle est définie
par la matrice de rotation /Ry, qui contient les coordonnées du repére F, lié 4 I’avion,
exprimées dans le repére fixe Fy. Cette matrice de rotation peut également s’exprimer
sous la forme de trois angles. On choisit ici la représentation d’Euler (z,y,x), telle
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F1G. 3.1 — Coordonnées géographiques 6, ¢, r et coordonnées (X,Y, Z) dans le repére géocentrique
(07 xO, yoa ZO)'

FI1G. 3.2 — Repére tangent & la surface de la Terre.
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rf

il

F1aG. 3.3 — Coordonnées (X,Y, Z) dans le repére fixe lié & la piste d’atterrissage.

que définie dans ’annexe C. L’intérét d’un tel choix pour définir ’orientation de ’avion
réside dans le fait que les angles de roulis (¢), tangage () et lacet (1)) ainsi obtenus sont
ceux que l'on peut mesurer en pratique a 1’aide d’un gyroscope embarqué [McLean 90].

Pour représenter ’orientation de l’avion, on introduit souvent les termes suivants
[Bonnet 01] :

e l'angle de roulis ¢ est également appelé angle de gite (ou parfois assiette latérale),

il s’agit de l'angle entre plan de symétrie de I’avion et la verticale terrestre (voir
figure 3.4.a),

e l'angle de tangage 6 est également appelé assiette longitudinale (ou assiette), il
s’agit de 'angle entre la référence horizontale du fuselage et I’horizontale terrestre
(voir figure 3.4.b),

e l'angle de lacet v est également appelé cap (ou azimut), il s’agit de I’angle entre
la projection horizontale de la référence horizontale du fuselage et le Nord (voir
figure 3.4.c).

L’interprétation de la représentation d’Euler utilisée est donnée dans I’annexe C.
Dans le cas de 'avion, on peut également interpréter ces trois angles en effectuant a
partir du repére fixe, les mouvements successifs suivants [Stevens 92| (voir figures 3.4 et
3.5) :

1. rotation de ’avion autour de son axe vertical z,, de maniére & ce que son "nez"
dévie vers la droite (angle de lacet ¢ positif),

2. rotation de ’avion autour du nouvel axe latéral y,, de maniére a ce que son "nez"
monte (angle de tangage 6 positif),

3. rotation de 'avion autour du nouvel axe longitudinal x,, de maniére & ce que l'aile
droite "descende" (angle de roulis ¢ positif).

Angles aérodynamiques. Lorsque 'avion est en mouvement, sa trajectoire est dé-
finie par ’évolution de son vecteur vitesse. Celui-ci n’est pas forcément orienté selon
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F1G. 3.4 — Angles de roulis (a), tangage (b), lacet (c), tous trois positifs ici.
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Fi1G. 3.5 — Repére li¢ & avion F,, et repére fixe F;.
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I’axe longitudinal de ’avion. Son orientation par rapport & I’avion définit les angles aé-
rodynamiques. Dans les ouvrages traitant de la modélisation du mouvement des avions,
les vitesses de ’avion sont usuellement notées (u,v,w) pour les vitesses de translation
et (p,q,r) pour les vitesses de rotation. Pour utiliser les mémes notations dans tout le
manuscrit, nous les noterons ici v, = (var,vay,vaz) pour les vitesses de translation,
et w, = (Wq,,Wa,,Wa.) pour les vitesses de rotation (voir figure 3.5). Les vitesses de
rotation sont liées aux dérivées des angles de roulis-tangage-lacet, comme indiqué dans
I’annexe C.

Considérons que ’avion se déplace par rapport a l’air environnant selon le vecteur
vitesse v,, exprimé dans le repére lié a 'avion F,. L’angle entre le vecteur vitesse (qui
détermine la trajectoire de l’avion) et l’axe longitudinal de ’avion, noté «, est alors
appelé incidence (ou angle d’attaque, voir figure 3.6.a). L’angle entre le vecteur vitesse
et le plan de symeétrie de l'avion, noté (3, est quant & lui appelé dérapage (voir figure
3.6.b). Ces deux angles, incidence et dérapage constituent les angles aérodynamiques de
I’avion.

(a) (b)

FiG. 3.6 — Incidence o (>0 ici) et pente v (<0 ici) (a) et dérapage 3 (>0 ici) (b).

Notons (vaz,vay,vaz) les coordonnées du vecteur vitesse v, dans le repére lié a

I’avion, et v, = \/ v2 + vgy + v2_ son module. Les angles a et 3 sont définis comme

suit :
Vq,
t = 2=z 4
an v (3.4)
Vg
i = v, 3.5
sin 3 o (3.5)

Lorsque 'incidence et le dérapage sont faibles (en pratique plus petits que 15 degrés
[Nelson 98, McLean 90]), on peut approcher les relations précédentes par :

a~tana = % (3.6)
Va,
B~sing = —L. (3.7)

Uq
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On définit également la pente v : angle entre le plan horizontal et le vecteur vitesse
(voir figure 3.6.a). On peut écrire la relation suivante entre tangage 6, incidence «, roulis
¢ et pente v : § = acos ¢ + 7, d’olt on déduit

0 ~a+~ lorsque ¢ ~0. (3.8)

Repéres. Le repére lié a l'avion que nous avons considéré jusque-la est orienté selon
les axes du fuselage et le plan de symétrie de l'avion : il est nommé body azis, et on
I’a noté F,. Notons que pour écrire les équations du mouvement de ’avion, d’autres
repéres peuvent étre utilisés.

Par exemple, écrire les équations dans le repére défini par les axes principaux d’iner-
tie de 'avion (repére appelé principal azis) peut permettre de simplifier les équations.
En effet, un tel repére est défini de maniére a ce que les produits d’inertie (termes non
diagonaux de la matrice d’inertie) sont nuls dans ce repére [McLean 90, Etkin 95].

Le repére appelé stability azis est obtenu & partir du repére F, en le faisant tourner
de I’angle d’incidence « (voir figure 3.7) [Stevens 92]. Il consiste & orienter le repére selon
le vecteur vitesse dans le cas d’un vol symétrique stabilisé (on a alors 5 = 0). Dans ce
cas, les coordonnées du vecteur vitesse sont alors de la forme (v,,0,0) [McLean 90,
Stevens 92, Etkin 95].

Enfin, en faisant & nouveau tourner le repére précédent selon l'angle de dérapage (3,
on obtient le repére cinématique F,,, appelé aussi wind azis (voir figure 3.7). Ce repére
est orienté selon le vecteur vitesse v, de 'avion [McLean 90, Stevens 92].

(wind)

F1G. 3.7 — Différents repéres utilisés [Stevens 92].

Notons que l'on définit le gite cinématique (roulis dans le repére cinématique), noté
u, comme l'angle entre ’axe latéral y, de ’avion et ’axe y,, du repére cinématique F,
projeté dans le plan vertical (voir figure 3.8).
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%)
verticale /"\

terrestre ,

F1G. 3.8 — Repére cinématique F,,, et gite (ou roulis) cinématique .

Forces et moments entrant en jeu. L’avion subit un ensemble de forces lui per-
mettant de voler [Tutnas, Stevens 92| (voir figure 3.9).

— Le poids (noté Fyy, weight en anglais), di a la gravité terrestre, est orienté verti-
calement vers le centre de la Terre.

— La portance (notée Fp, lift en anglais) générée par le déplacement de ’avion dans
’air, et orthogonale a la direction du vol, permet de compenser le poids pour que
I’avion ne "tombe" pas.

— La trainée (notée Fp, drag en anglais), due & la résistance de 'air, est quant a
elle opposée a la direction du vol.

— Enfin, la poussée (notée Fr, thrust en anglais) est la force générée par les moteurs.
Notons que les forces de portance et de trainée sont appelées forces aérodynamiques
(notées F4 = Fp + Fp) : elles sont induites par le fait que ’avion se déplace dans 'air
environnant.

Lorsque I’avion se déplace en palier horizontal stabilisé, sa vitesse est constante, et
la somme des forces est nulle : si le tangage est nul, la portance compense le poids, et
la poussée compense la trainée.

L’avion subit également un ensemble de moments, que I'on peut décomposer sous
la forme des moments aérodynamiques, notés M4, et des moments diis a la propulsion
par les moteurs, notés M.

3.1.2 Fonctionnement d’un avion

Actionneurs. En vol, l'orientation de ’avion peut étre commandé par l'intermédiaire
de surfaces mobiles, les gouvernes. On distingue trois types de gouverne : les ailerons,
la gouverne de profondeur, et la gouverne de direction [Pallett 93] (voir figure 3.10).
— Les ailerons sont situées & l'arriére et vers 'extrémité de chaque aile. Leur incli-
naison permet de modifier la portance générée par chaque aile, et finalement de
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portance ™\ trainée

F1G. 3.9 — Forces agissant sur I’avion.

faire pivoter 'avion autour de son axe longitudinal.

— La gouverne de profondeur est située a ’arriére de 'appareil. Elle peut basculer
vers le haut ol vers le bas, et faire ainsi pivoter ’avion autour de son axe latéral :
le "nez" de 'avion pique ou monte.

— La gouverne de direction est une surface verticale située a ’arriére de ’avion. Elle
peut s’orienter vers la droite ou vers la gauche, pour générer un changement de
cap : I’avion pivote autour de son axe vertical et son "nez" s’oriente vers la droite
ou vers la gauche.

— En plus des gouvernes, les moteurs sont également des actionneurs pouvant étre
commandés par le pilote, de facon & modifier le comportement de I'appareil.

Commandes pilote. Afin d’actionner ces systémes, le poste de pilotage est équipé
de plusieurs dispositifs de commande.

— Le palonnier se présente sous la forme de deux pédales (voir figure 3.11) : il permet
de commander la gouverne de direction. Appuyer sur la pédale droite permet de
faire virer 'avion vers la droite, et inversement.

— La commande des ailerons et de la gouverne de profondeur se fait par 'intermé-
diaire du "manche a balai" (appelé aussi joystick), ou du volant (appelé aussi
guidonnet, ou yoke) — cela dépend des avions (voir figure 3.11). Pour actionner
la gouverne de profondeur de facon & cabrer ’avion, le pilote tire sur le manche
(ou sur le volant), il pousse pour que l’avion pique. La rotation du volant est équi-
valente au déplacement latéral du manche : cela permet d’incliner 1”avion autour
de son axe longitudinal en agissant sur les ailerons.

— Enfin, une manette permet de commander la poussée développée par les moteurs.

Transmission des commandes. La transmission des commandes initiées par le pi-
lote vers les actionneurs peut alors étre réalisée de différentes maniéres. La plus classique
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Fi1a. 3.10 — Dispositifs de commande d’un avion : gouvernes et moteurs.

"manche a balai" volant

(@) palonnier (b)

FiG. 3.11 — Différents types de commande pilote : (a) cockpit de ’A321, photo extraite de [Wikafcs] ;
(b) cockpit d’un C-172, dans le simulateur de vol FlightGear, image extraite de [Wiksimu].
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consiste en une transmission directe, & I'aide de cébles qui relient mécaniquement les
gouvernes au manche et au palonnier [Pallett 93]. Un tel systéme est cependant in-
utilisable sur de gros avions, ol les forces aérodynamiques agissant sur les gouvernes
sont telles que le pilote n’a pas la force de maintenir le manche [McLean 90]. L’action
mécanique du pilote peut alors étre relayée par des systémes électrohydrauliques, qui
actionnent les gouvernes.

Avec les systémes de commande de vol électrique (notés FBW, pour fly-by-wire en
anglais), le pilote n’agit pas directement sur les gouvernes [McLean 90|. Les manceuvres
commandées par le pilote sont transmises sous forme de signaux électriques & un systéme
de commande bas niveau (appelé AFCS pour Automatic Flight Control System). Ce
dernier consiste alors en une boucle de commande bas-niveau qui facilite le pilotage. Les
intéréts d’un tel systéme sont nombreux. Nous en citons ici quelques-uns [Pallett 93].

— Il permet l'utilisation d’un manche de type joystick, plus maniable et intuitif.

— Il permet de diminuer la masse de ’avion, en supprimant les cébles, poulies, et
systémes mécaniques, qui sont plus lourds que des systémes électroniques

— Il permet de diminuer les temps de maintenance de 'avion au sol, puisque les
systémes de commande sont de type numériques.

— Il permet d’améliorer le confort, et de réduire I'impact des perturbations exté-
rieures sur la structure de I’avion, grace a une réponse plus rapide aux turbulences
et aux rafales de vent.

— Il empéche 'avion de dépasser ses limites (en terme par exemple d’angle de roulis,
tangage, lacet, vitesse, incidence, accélération, etc.) en limitant les commandes.

— Il permet d’améliorer la manceuvrabilité, en faisant en sorte que l’avion réponde
exactement de la facon attendue.

Pour améliorer la fiabilité des systémes FBW, ceux-ci sont triplés, voire quadruplés. Cela
ne pose pas de probléme majeur puisqu’il s’agit d'un systéme léger comparativement a
la commande mécanique. De plus, les systémes ne sont idéalement pas exactement iden-
tiques, mais développés séparément, ce qui permet de réduire les risques de défaillance
simultanée.

Notons qu’en 1984, I’Airbus A320 était le premier avion de ligne & embarquer un
systéme de commande de vol électrique numeérique [Pallett 93, Tischler 96]. Le premier
avion d’affaire & intégrer un tel systéme a vu le jour en 2005 : il s’agit du Falcon 7X de
Dassault Aviation [Wikafcs].

Equations du mouvement d’un avion L’avion est considéré comme un corps rigide
non déformable, qui peut se déplacer dans 'espace selon six degrés de liberté (trois
translations et trois rotations). La Terre est supposée fixe et plate. La masse m de
I’avion est supposée constante. Notons I la matrice d’inertie de I'avion, et w, sa vitesse
de rotation dans le repére lié a I’avion F,. Les relations classiques permettent de lier les
vitesses de ’avion & la dérivée de sa position et de son orientation dans le repére fixe
Fy |Stevens 92, Mahony 05a, Rives 02] :

Tte = TRuv, (3.9)
R, = "Refwdlx (3.10)
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Nous allons appliquer la seconde loi de Newton & 1’avion. Notons que nous nous
placons dans le repére noté F,, appelé précédemment body axis, dont 'origine est au
centre de gravité de ’avion (voir figure 3.7) [McLean 90]. Les forces et moments agissant
sur l’avion ont été décrits précédemment (section 3.1.1). On a :

Foa+Fyw+Fr = m(U,+ [wa|xvq) (3.11)
My + Mp = Iw,+ [wo]xIw,. (3.12)

Notons que l'on peut exprimer la force Fy due & la gravité en fonction du vecteur
accélération de la gravité g = (0,0, g) dans le repére F;. En effet, en projetant g dans
le repére lié & ’avion F,, on obtient :

FW = mang (3.13)

A partir de ces relations, on considére un état d’équilibre, et on considére de petites
variations des différents parameétres autour de cette position d’équilibre. On linéarise
alors les équations obtenues autour de ce point d’équilibre. En considérant que les
mouvements latéraux (dans le plan horizontal) et longitudinaux (dans le plan vertical)
sont découplés, on peut alors établir les équations de la dynamique de ’avion sous la
forme de deux représentations d’états. On a alors des équations du type x = Ax + Bu,
ol x est le vecteur d’état, u le vecteur contenant les entrées de commande, et ot A et
B sont appelées matrices d’état du systéme.

Par exemple, le mouvement longitudinal peut étre modélisé par le modéle d’état
suivant [Cook 97, Nelson 98| :

Vq, Xy Xu X; Xp Vg X5,  Xop

Va, _ Ly Ly Zq Zy Va2 + Zém Z5T |: Om :| (3 14)
d)% M, M, Mq My Way Ms,, Ms, or )

0 0 0 1 0 0 0 0

ou ¢, représente la commande de la variation angulaire de la gouverne de profondeur,
et dp la commande de la variation de la poussée des moteurs. Les termes des matrices
d’évolution sont & identifier selon ’avion que I'on souhaite modéliser, et le point d’équi-
libre choisi pour la linéarisation. Notons qu’une telle représentation n’est pas unique. Il
est par exemple courant de remplacer v,, dans le vecteur d’état par l'incidence o = Uﬁ
(cf. (3.7)) [McLean 90, Nelson 98]. On peut également ajouter d’autres termes dans
l’état, si nécessaire, tels que ’altitude par exemple [McLean 90].

Quant au mouvement latéral, on peut le mettre sous la forme [Cook 97, Nelson 98] :

@ay Y, }/p Y, Y¢ Vay chil Y;ﬁ

a Ly Ly L Ly | | way Ls, Ls |[ &

P e + r 3.15
a. Ny Ny Ny Ny || wa Ny, Ns | |6, (3:15)
é 0 1 0 0 & 0 0

ou d; représente la commande de la variation angulaire des ailerons, et §, la commande
de la variation angulaire de la gouverne de direction. Comme dans le cas longitudi-

nal, on peut modifier le vecteur d’état, en remplagant ©,, par 8 = ijay (cf. (3.7))




Objectif et problématique 107

[McLean 90, Nelson 98]. On peut également ajouter des états, 'angle de lacet 1) par
exemple [Cook 97, McLean 90].

Ces mises en équation étant présentées dans de nombreux ouvrages [McLean 90,
Stevens 92, Etkin 95, Cook 97, Nelson 98], nous les détaillons pas plus ici. Nous présen-
terons dans la section 3.2 le modéle utilisé pour notre étude.

3.1.3 Commande

Comme nous ’avons vu a la section 3.1.2, dans les avions modernes les commandes
initiées par le pilote ne sont pas directement transmises aux actionneurs. Des lois de com-
mande "bas-niveau" permettent d’ameéliorer la stabilité du systéme et de le rendre plus
maniable. De nombreux ouvrages traitent de ces commandes, appelées SAS (Stability
Augmentation System) et CAS (Control Augmentation System) [Stevens 92, McLean 90,
Cook 97, Nelson 98|. La conception de telles lois de commande repose le plus souvent
sur des modeles LTI (Linear Time Invariant) et des techniques de commande clas-
siques, de type placement de pdles, étude du lieu des racines, spécification de la réponse
fréquentielle du systéme bouclé, etc. La commande optimale, appelée aussi commande
LQR (Linear Quadratic Regulator) est également utilisée, éventuellement couplée avec
un observateur de 1’état du systéme pour estimer 1’état du systéme & partir de la sortie
[Nelson 98, McLean 90].

Des commandes de plus haut niveau permettant au pilote d’actionner des modes
de vol (tels que "conserver une altitude constante", "atterrissage automatique", etc.)
constituent également des boucles de commande, appelées "pilote automatique" (sou-
vent abrégé PA) [Nelson 98, Stevens 92].

Notons également les travaux de recherche reposant sur les réseaux de neurones
[Jorgensen 90, Iiguni 98, Izadi 03, Li 04|, la commande de type LQG / LTR (Linear
Quadratic Gaussian / Loop Transfert Recovery [Chatterji 96] ou LQR [Rives 02] pour
I’atterrissage automatique. La navigation et le suivi de trajectoire 3D a base de com-
mande floue [Doitsidis 04], et I'utilisation de commande robuste Hy, dans le cadre de
latterrissage [Che 01] ou du ravitaillement en vol [Fravolini 03] ont également été pro-
posés.

3.1.4 Comportement d’un avion pendant D’atterrissage

Pendant ’atterrissage, ’avion doit minimiser ’écart latéral avec l’axe de la piste
(voir figure 3.12), et suivre une pente d’approche adaptée afin de pouvoir toucher la
piste dans de bonnes conditions (voir figure 3.13). Les systémes d’ILS jouent d’ailleurs
sur ces deux aspects : ils fournissent d’une part I’écart de I'avion par rapport & ’axe
de la piste (localizer), et d’autre part I’écart de 1’avion par rapport a la pente nominale
d’approche (glide path) [McLean 90].

L’atterrissage se décompose en plusieurs phases (voir figure 3.13) [McLean 90, Jorgensen 90,
Izadi 03] :

— l'approche, au cours de laquelle 'avion suit & vitesse constante la pente d’ap-

proche, inclinée d’un angle v (de 'ordre de —3 degrés usuellement),
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€cart
latéral
............. \ m}
axe de
la piste s

F1G. 3.12 — Atterrissage vu d’en haut.

toucher

Yy =

approche arrondi roulage

F1a. 3.13 — Phases d’atterrissage : aprés ’approche selon une pente v (< 0 dans le cas de ’atterris-
sage), Parrondi débute a l'altitude Ho.
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— Darrondi, initié a laltitude Hp (~ 15 & 20 métres usuellement) au cours duquel
I’avion réduit sa vitesse verticale, afin de ne pas toucher la piste trop brutalement,

— le toucher de la piste, au moment ou le train d’atterrissage touche la piste,

— le roulage, au cours duquel ’avion freine pour atteindre une vitesse nulle avant
d’étre en bout de piste (ordre de grandeur de la longueur de la piste : 2000 m &
3000 m).

3.1.4.1 Approche
Objectif. Pendant cette phase, I'avion doit rejoindre ’axe de la piste, puis rester

aligné avec cet axe. La vitesse v, et la pente 7 sont constantes [McLean 90].

Trajectoire. Aprés avoir rejoint 'axe de la piste, la trajectoire de l'avion, dans le
repére fixe 7 est telle que

X = wgcosy (3.16)
Y = 0 (3.17)
Z = —u,siny=—Xtany (3.18)
et
Y(it) = 0 (3.19)
Z(t) = —X(t)tan~y (3.20)
avec Xz = t;{fﬁ/ la position de ’avion selon I'axe x; a l'instant ¢ = ¢ ol son altitude
vaut Z = —H,.
Ordres de grandeur numériques. Le pente est de 'ordre de v = —2.5 4 v = —6

degrés, et la vitesse d’approche v, = 55 m/s par exemple.

3.1.4.2 Arrondi

Objectif. Pendant cette phase, comme son nom l’indique, la trajectoire s’arrondit.
Cela a pour but de diminuer la composante verticale de la vitesse |Z| [Izadi 03, Stevens 92,
McLean 90].

La phase d’arrondi débute & l'altitude Z = — Hj, alors que 'avion suit la pente
d’approche définie par I’angle ~. Le prolongement de la pente d’approche coupe la piste
en un point appelé point d’aboutissement. Le but est alors de diminuer la pente pour
arrondir la trajectoire, et toucher la piste au point d’impact [McLean 90] (voir figure
3.14).

Trajectoire. Supposons que la phase d’arrondi débute & l'instant ¢t = 0, lorsque 1’al-
titude de l’avion vaut Z(0) = —H, et qu'il est a la distance X (0) = Xy du point
d’aboutissement (voir figure 3.14). On a avec (3.20) :

H(0) = Hy = Xptan~, (3.21)



110 Atterrissage d’un avion par asservissement visuel

point
d'aboutissement

point
d'impact

Fi1G. 3.14 — Phase d’arrondi (X est ici négatif, et D est positif, Ho est positif).

et avec (3.18), a l'instant t =0 :
H(0) = Hy = Xg tan~. (3.22)

Notons ¢ = ¢t U'instant ou ’avion va toucher la piste (donc ou son altitude est nulle).
On a alors a cet instant :

H(tr) = Hp = 0. (3.23)

L’objectif est d’arrondir la trajectoire de maniére & avoir une vitesse verticale donnée
au moment de I'impact. On impose donc que :

H(tr) = Hy (3.24)

ol HT est fixée.

A partir des quatre contraintes (3.21), (3.22), (3.23), et (3.24), et en considérant que
Xy = X7 (vitesse sol constante, ce qui est une approximation raisonnable [McLean 90]),
on modélise la trajectoire H (t) sous la forme d’une exponentielle décroissante [Jorgensen 90],
[Liguni 98] :

Hy . —X(t) + Xo\
=— | H —_— |- H 2
=5 ", < oexp( Ta ) T) (3.25)
avec
HyXo
Ty = —
Hy— Hp
On a alors :

—-X(t) —i—Xo)‘

Tx

H(t) = Hoexp< (3.26)



Objectif et problématique 111

~ On vérifie bien que l'on a au début de l'arrondi H(0) = Hy, avec (3.25), et
H(0) = Hjp avec (3.26). L’équation (3.25) nous indique aussi que 'on a H(tp) = 0
lorsque

CX(1) + Xo) _ Hhr (3.27)

ex
p( i

Tx

—X(t)+X0

t =t (3.27), on obtient bien H(t7) = Hy [Jorgensen 90]. Ainsi, le choix de H (t) sous
la forme (3.25) respecte bien les conditions définies initialement aux instants ¢t = 0 et
t=tp.

En calculant H(t7) avec (3.26) et en remplacant exp( ) par son expression en

Ordres de grandeur numériques. Habituellement, I’arrondi est initié & une altitude
de l'ordre de 20 & 15 meétres [Pallett 93, McLean 90|. La pente de la trajectoire est alors
la pente d’approche : de 'ordre de v = —2.5 & v = —6 degrés [Pallett 93, McLean 90]. La
vitesse sol est de 'ordre de X = 55 m /s, et la composante verticale de la vitesse de l'ordre
de Hy = X tany = —3 m/s [Stevens 92]. L’objectif est alors de commander l'altitude de
Pavion [Stevens 92] de fagon & arrondir la trajectoire pour faire en sorte que la compo-
sante verticale de la vitesse au moment de l'impact soit de 'ordre de Hy = —0.5 m/s
[Jorgensen 90|, ce qui correspond & une pente de 'ordre de v = —0.5 degrés.

La distance Xy découle de la valeur de l'altitude Hy et de celle de la pente . Habi-
tuellement, la distance D est de quelques centaines de métres [McLean 90, Stevens 92]
(voir figure 3.14).

3.1.4.3 Toucher de la piste et roulage

Le mode arrondi est en fait inactivé un peu avant le toucher, afin que ’on puisse
diminuer ’assiette longitudinale de I’avion (angle de tangage 6, voir figure 3.4). En effet,
si I'assiette est trop grande, c’est la "queue" de ’avion qui touche la piste en premier.
Mais si l'assiette devient négative, la roue avant impacte la piste en premier, ce qui
n’est pas souhaitable non plus! La gouverne de profondeur est donc utilisée pour régler
assiette afin que I'impact se fasse dans de bonnes conditions [Bonnet 01].

Aprés U'impact (roues arriéres du train d’atterrissage en premier, puis roulette de
"nez"), on active le systéme de freinage pour stopper ’avion. On peut également utiliser
le systéme d’inversion de la poussée des moteurs, qui génére une force orientée vers
Parriére de l’avion, et l'aide ainsi a s’arréter [Pallett 93].

3.1.4.4 Role des volets

Pendant la procédure d’atterrissage, nous avons vu qu’il est important de réduire
la vitesse de I’avion. Mais lorsque la vitesse diminue, la portance diminue (voir figure
3.9). Afin de pouvoir voler a faible vitesse sans risque de décrochage, on utilise des
dispositifs hypersustentateurs, appelés volets. Ils permettent d’augmenter la surface des
ailes (voir figure 3.15), et donc d’augmenter la portance [Pallett 93, Stevens 92]. Lors
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de ’atterrissage, les volets présentent un deuxiéme avantage : ils augmentent la trainée,
ce qui contribue & freiner I’avion sur la piste [Pallett 93].

F1G. 3.15 — Volets sortis pour I’atterrissage : modéle de ’A380 dans le simulateur de vol Flight
Stmulator.

Notons par ailleurs que les volets sont également utilisés lors du décollage, pour
les mémes raisons. Ils sont cependant positionnés différemment, et associés & d’autres
dispositifs hypersustentateurs — les becs — de maniére & obtenir un bon compromis
entre l'augmentation suffisante de la portance, sans augmenter trop la trainée (ce qui
serait pénalisant pour le décollage) [Pallett 93].

3.1.5 Atterrissage par asservissement visuel

L’objectif de notre étude est d’automatiser ’atterrissage de ’avion, sur une piste
non équipée d’ILS. Pour cela, on considére une caméra embarquée sur I’avion. La phase
de traitement d’image, visant & extraire la piste d’atterrissage et les autres informations
éventuellement utiles de 'image, est supposée étre réalisée. On s’attache donc a conce-
voir une loi de commande permettant & I’avion d’atterrir. On se place dans le cadre d’un
avion équipé d’un systéme FBW et de boucles de commande bas-niveau. Comme on
I’a déja dit, ces systémes permettent une meilleure stabilisation de ’avion, et assurent
une meilleure sécurité de ’engin en empéchant que d’éventuelles commandes inadaptées
ne soient transmises aux actionneurs. On se placera donc "a la place du pilote", pour
concevoir un systéme automatique qui actionnerait les commandes accessibles au pi-
lote, de maniére & réaliser un atterrissage a partir des données transmises par la caméra
embarquée. Comme dans le cas de I’hélicoptére présenté dans le chapitre précédent,
I’avion est un systéme sous-actionné : il posséde plus de degrés de liberté que d’entrées
de commande. Il nous faudra donc tenir compte du modéle liant les entrées pilote aux
mouvements de l'avion, et des couplages entre les différents degrés de liberté. L’objec-
tif est alors de concevoir des lois de commande reposant sur des informations visuelles
pertinentes compte tenu de ces contraintes.

3.2 Modélisation de ’avion

Dassault Aviation nous a fourni un simulateur représentatif du comportement d’un
avion, et un modeéle non-linéaire approchant le comportement dynamique de ’avion
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considéré dans le simulateur. Nous présentons ici le modéle, que nous avons linéarisé

par la suite autour d’un point de fonctionnement et séparé en deux parties découplées.
A . voi . bes 3 Davi dére.

Ce modeéle nous sert & concevoir des lois de commande adaptées a I’avion considéré

3.2.1 Modéle non-linéaire

Le modeéle fourni se présente sous la forme d’un état, noté x, et des équations
décrivant I’évolution de cet état au cours du temps, selon les entrées de commande,
notées u. Il est de la forme x = f(x) + g(x)u. Le dérapage est négligé.

L’état x contient les parameétres suivants :

— « : incidence (voir figure 3.6.a)

— wy : vitesse de tangage (voir figure 3.5)

— v : pente (voir figure 3.6.a)

— py : vitesse de roulis dans le repére cinématique (voir figure 3.8)

— @ gite cinématique (voir figure 3.8)

— v, : module du vecteur vitesse

— ng, : poussée divisée par mg (ot m est la masse de 'avion, et g ’accélération de

la gravité, supposées constantes).

Les entrées de commande u considérées sont :

— 0y, : commande de profondeur

— 0; : commande de gauchissement

— 07 : commande de la poussée.

Notons qu’on ne considére pas la gouverne de direction d, : le changement de cap est
induit par la modification de l'angle de roulis.

Les équations du modéle sont les suivantes, oll on a représenté en rouge les termes
composant 1’état x, et en vert les entrées de commande du systéme :

2
& = wg, — U% [% (nzoo +n,, (o — a0)> + Ny, sin v — cos 1 cos ﬂ/] (3.28)
ao
. /Ua2 Vg /Ua2 /Ua2
Way = TM():(OZ — aO) + —Mqoway + MFCS 1-— -5 + TM(S’"O (329)
UCLO Ua() UCLO UCLO
. g | (v .
o= =l (nZOO + Npa (o — ao)) + Ny, sina ) cos pp — cosy (3.30)
va | \ V2,
L 3.31
Py = U_ao po P + U—go 5l0 ( : )
L = py (3.32)
2
. Vg, .
Uy, = g [E (g0 + Mg (0 — Q) + Ny cOS 0 — sin ﬂ/} (3.33)
0
Ngp = wT( — Ny + X5, ) (3.34)

Les constantes n.,, Nz, , Mzg0s Nag, May My, M(;mo, Mrpcs, Ly, L%, wr, X5, sont
fixées. n,,. est écrété entre L, et L, constantes & fixer également. Ces équations sont
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valables autour du point de fonctionnement défini par v,, et ag. Les valeurs numériques
sont données dans ’annexe D.1.
On peut également écrire des équations de sortie de la forme y = h(x), o y =

(vaz ) vay ) Uaz ) waz ) way ) waz ) N

Vg, = Vg COSQ (3.35)
Vay = 0 (3.36)
Vg, = UgsSina (3.37)
Wa, = PuCOSQ— (gsm ,u) sin av (3.38)
Vg
Way = ¢ (3.39)
Wa, = (gsm ,u) cos v + py, sin (3.40)
Ua

3.2.2 Modéle linéarisé et découplage

Linéarisation. Le modéle précédent est valable en un point de vol particulier, défini
par la vitesse nominale v, et I'incidence nominale o (pour lesquels on a une pente de
Y0, une poussée de X7, et une commande sur les gaz o7, ). On sépare chaque paramétre
de I’état en deux termes : un terme constant xg et une partie contenant les variations
autour de ce terme constant dx. On rappelle que certains paramétres ont des valeurs
nominales nulles : wy, =0, Py, =0, o =0, §; =0, Oy, = 0 (voir annexe D.1).

Sous les hypothéses de variations angulaires de faibles amplitudes autour des valeurs
nominales, on peut écrire les approximations classiques suivantes :

cos(a) =~ cos(ag) — sin(ag)da (3.41)
cos(y) =~ cos(vy) — sin(yo)dy (3.42)
cos(p) =~ 1 (3.43)
sin(a) =~ sin(ag) + cos(ayg)do (3.44)
sin(y) =~ sin(yo) + cos(yo)dy (3.45)
sin(p) =~ dup (3.46)

En considérant de faibles variations de vitesse autour de v,,, on écrit :

Vg 2 dv,
— ~ 2 +1 (3.47)
Vgg Vgg
1 1 d
11 du .45
Vq Vg VZ,
v: o~ Ugo + 2v4,dv, (3.49)

On remplace ensuite les différents termes par leurs expressions (équations (3.41) a
3.49)) dans les équations (3.28) a (3.34) du modéle non linéaire. En écrivant les petites
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variations dx sous la forme dx = x — xg, oll x reste proche de zg, on peut alors écrire
le modéle sous la forme matricielle

x = Ax + Bu

(3.50)

avec X = X — X, X = X — Xp, U = u — up et ou les expressions des matrices A et B et
des paramétres de référence xq, X, et u, sont les suivantes :

[ —A; 1 —As 0 O —As —Ay T
M, M, 0 0 0 -2res 0
Aq 0 Ay 0 0 As Ay
A = 0 0 0 Ly, 0 0 0
0 0 0 1 0 0 0
A5 0 —ge(y) 0 0 e ge(ag)
| 0 0 0 0 0 0 —wr
0 0 0
A = Tas [n2a + nXTOc(ao)] M 0 0
Ay = Ls(v) 5
2 = = 0 0 0
avec Az = ﬁ;z (12200 = nxp 8(0) +¢(h0)] , B= 0  Lgp 0 :
A4 = %S(ao) 0 0 0
As = g(%za - S(ao)nXTo) 0 0 0
0 0 wrXp
T ap ] [ —% 72200 + 1x7,8(c0) — ¢(70)] ]
Way, 0
0 o= [nz00 + xp, 5(0) = ¢(70)] Omq
X0=| Pvy |, X0o= 0 , ug= | 0
Ho 0 om,
Yao 9[na0 + nxq, c(ao) = s(70)]
L X, i wr(—nxy + Xor01,)

De la méme fagon, a partir des équations (3.35) et (3.40) on écrit le modéle de sortie

sous la forme

avec y =y — Yy et

[ —vges(ag) 0 0

0 0 0

vgoc(ag) 0 0

C= 0 00
0 10

0 0 0

y = Cx
0 0 C(Oéo) 0
0 0 0 0
0 0 s(ap) O
c(a) _gjiao) 0 0
0 OO 0 0
s(ap) L) o9

(3.51)
] [ Vayc(n) ]
0
;Yo = vaoso(ao) . (3.52)
0
i 0
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Pour simplifier les notations, on omettra le dans la suite, bien que I’on considérera
encore les variations des parameétres par rapport a 1’état d’équilibre.

Découplage. On remarque que les matrices A, B, et C contiennent des lignes (ou
des colonnes) de zéro, et que le modeéle obtenu peut donc s’écrire sous la forme de deux
parties découplées.

Une partie concerne 1’évolution de l’avion dans le plan horizontal (modéle latéral).
Cette partie du modéle a la forme suivante :

HEEHIREEIL .
et
o] [ S ][] as

L’autre partie concerne 1’évolution de I'avion dans le plan vertical. Il s’agit du modele
longitudinal, qui a la forme suivante :

@ [ A 1 — Az —As —Ay | o
G, M, M, 0 —Hpos 0 Wa,
v = Ay 0 Ay A3 Ay y
D A5 0 —ge(vo) e ge(ao) || ve
nxr i 0 0 0 0 —wr | nxr
0 0
Ms,, 0 5
I I [(;ﬂ] (3.55)
0 0 ’
0 wTXT5
et
a
Va, —vges(ag) 0 0 clag) O Wa,
Vo, | = | wvaclaw) 0 0 s(ag) O v |- (3.56)
Wa, 0 1 0 0 0 Vg
nx,

Simplification. Pour lier ’évolution des paramétres de I’état & 1’évolution de la posi-
tion et de l'orientation de I’avion dans le repére fixe, on a choisi de simplifier le probléme
en faisant I’hypothése que 'orientation de ’avion par rapport a la piste reste proche de
I’identité :

R, ~ 14 (3.57)
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d’olt p ~ 0,0 ~0 et ¢p ~0.

Concernant ¢ et 1, cette hypothése est équivalente & considérer que ’on reste proche
de l'orientation désirée de I’avion (en ’absence de vent de travers), puisque notre objectif
est d’aligner ’avion avec la piste. Pour ce qui est de ’angle 0, sa valeur nominale est
telle que 6y = ap + o = 2.07 degrés (voir équation (3.8) et annexe D.1). Considérer
I'hypotheése (3.57) est donc réaliste, et simplifie les calculs.

En utilisant la relation (C.3) de ’annexe C, on peut écrire [Gangloff 00] :

PV, (3.58)
ou p représente la position et 'orientation de ’avion dans le repére fixe :
p = (X7 Y’ Z’ ¢7 07 w)?

ol v, est le torseur cinématique de l'avion (vitesses de translation et de rotation de
Pavion par rapport au repére fixe, exprimées dans le repére de l'avion) :

Vg = (Uamvay ) Uaz7wamaway7waz)' (359)

En utilisant la relation (3.58) et les équations initiales du modeéle sous la forme de
deux parties découplées (voir équations (3.53) a (3.56)), on modifie le vecteur d’état
pour obtenir les modéles d’état latéraux et longitudinaux détaillés ci-apres.

Modéle latéral. On a ajouté le paramétre Y dans le vecteur d’état, afin de tenir
compte de la position latérale de 1’avion par rapport & la piste. On a modélisé son
évolution par Y = a5y = vy,cosyt) (voir figure 3.16, avec Y ~ v, et siny ~ 7).

plan lan
horizontal \_ Pl
vertical
xr
zf yf

F1G. 3.16 — Décomposition du vecteur vitesse selon 1'axe y;.

Le modéle latéral s’écrit alors sous la forme :

¢ a; ag 0 0 gb b1
’(/J . az ag4 0 0 ¢ b2
¥ o 1 0 0 o [T o 8. (3.60)
Y 0 0 as O Y 0
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Le modéle latéral fait intervenir la commande de gauchissement §;, qui joue sur les
ailerons. Il fait également intervenir la position latérale et les rotations de roulis et de
lacet, comme dans l’expression générale (3.15). On rappelle qu’on ne considére pas la
gouverne de direction J,, car dans notre cas, le changement de cap est induit par la
modification de l’angle de roulis.

Une version simplifice du modele, faisant ’hypothése que ¢ et ¢ sont proportionnels,
et négligeant les termes ag et a4 dans (3.60) (ce qui est raisonnable, comme on va le
voir juste apres), donne :

¢ ag 00 07][¢ by
Y| |ag 0 0 0 0 0
s 1=l o 1 0 ofllw|tol|® (3.61)
Y 0 0a 0] |Y 0

Les valeurs numériques des paramétres des matrices sont données dans l’annexe D.2.

Avec (3.61), on voit que la commande de gauchissement agit sur la vitesse de roulis
<i>. L’angle de roulis généré induit alors un changement de cap, et donc modifie 1/1 En
I’absence de vent, lorsque le cap n’est pas nul, I’avion ne vole pas dans 'axe de la piste,
ce qui induit donc une modification de 1’écart latéral Y (voir figures 3.17).

(a) (b)

Fi1G. 3.17 — Paramétres de ’état lors du mouvement latéral de I’avion : (a) vue arriére, (b) vue de
dessus.

La figure 3.18 montre le comportement latéral de 'avion, en réponse & deux échelons
symétriques successifs de commande. De la mesure de la position latérale Y, on a déduit
la dérivée Y. On voit sur la figure 3.18 que I'évolution au cours du temps de la dérivée
de la position latérale Y a la méme forme que I’angle de lacet 1. En dérivant a nouveau,
on obtient 7, et on voit que son évolution est similaire & I'évolution de I’angle de roulis
¢. Enfin, selon le méme mécanisme, on constate sur la figure 3.18 que $ évolue comme
I’entrée de commande §;. Il semble donc raisonnable d’approcher la relation entre la
position latérale Y et ’entrée de commande §; par une succession de dérivations et de
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gains proportionnels (ce qui est équivalent & une succession d’intégrateurs et de gains
proportionnels, pour passer de §; 4 Y') .

y J ¢ (deg/s) ¢ (deg) 1 (deg/s)
000-1 002 /K—\\] 8t 0.03f //\\
X ‘] | 6 0.02 // \\\
| “‘ ( 4 0.01 / A
-0.0 \ | /
o ~0.02 \\\J» ) o /
0 5 10 15 0 0% 5 10 15 20 0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
t (s) t (s) t (s) t (s)
Y (deg) Y (m/s) Y (m)
10

/’ 60F
/

401

20f
J; , 0

5 20 0 5

0 5 5 20 0 5 20

t(s) t(s) t(s)

FiG. 3.18 — Réponse du simulateur & la commande de gauchissement.

Apres Iavoir illustré avec la réponse du simulateur (figure 3.18), nous allons montrer
a présent a partir de I’équation du modéle latéral (3.61) que celle-ci peut étre vue comme
une cascade d’intégrateurs, et représentée sous forme de schéma bloc (voir figure 3.19).

F1G. 3.19 — Schéma bloc du modéle latéral.

e Comme on vient de le voir, la position latérale du manche commande la vitesse

de roulis (voir figure 3.18) [Nelson 98]. On peut retrouver cette relation avec la
premiére ligne de (3.61) :

b(t) = a1(t) + b14;. (3.62)

En supposant que J; est constant, et en intégrant cette équation différentielle, on
obtient :

. b
¢ = cre™t — =4 (3.63)
1

a
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avec ¢; constant. Comme a; < 0 (voir annexe D.2), on peut négliger le terme en
exponentielle décroissante [Nelson 98|, et on obtient

¢ = —Z—i&. (3.64)
e Avec la deuxiéme ligne de (3.61), on a
) = aze, (3.65)
ce qui donne en intégrant cette relation :
) = a3, (3.66)

e Avec la derniére ligne de (3.61), on a directement
Y = asi). (3.67)

On peut finalement représenter le modéle latéral par le schéma bloc donné sur la figure
3.19.

Modéle longitudinal. On écrit le modele longitudinal sous la forme suivante :

i 49 1 [0 1 0 0 0 0716 T [0 0 ]
0 ag ay 0 as 0 0 0 b3 0
v | a9 0 aip ain a2 0O 0% 0 0 S,
wl =10 0 0 o 1 oflwl|t]o of]a]| G®
Uq a3 aig a5 aig air 0 Vg 0 by
| Z ] | O 0 ag a;g 0 O || Z | | 0 0 |

Les valeurs numériques des parameétres des matrices sont données dans I’annexe D.2.

Comme précédemment avec Y, on a ajouté ici le paramétre Z dans le vecteur d’état,
afin de tenir compte de 'altitude de 'avion par rapport au sol. On a modélisé son
évolution par 7 = (19U + @187 = — SN YgUq — Vg, COS Y07Y-

On voit alors que la commande de profondeur d,, agit sur la vitesse de tangage 0,
et que la commande de la poussée des moteurs d7 agit sur 'accélération v,. La pente ~y
et laltitude Z sont également modifiées (voir figure 3.20). On retrouve également des
paramétres du méme type dans I’équation générale du modeéle longitudinal (3.14) : les
composantes de la vitesse dans le plan vertical, et le tangage.

3.2.3 Passage au repére de la caméra

Pour réaliser I’asservissement visuel, on considére une caméra embarquée sur ’avion.
11 est alors nécessaire d’établir le lien entre le repére lié a la caméra et celui lié a 'avion.
On suppose que la caméra est orientée vers ’avant de ’avion : son axe optique a la
meéme direction que 1’axe longitudinal de ’avion. Elle est translatée des distances D; et
Dy par rapport au centre de gravité de ’avion (voir figure 3.21).
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F1G. 3.20 — Paramétres de 1’état lors du mouvement longitudinal de I’avion.

F1G. 3.21 — Positionnement de la caméra sur 'avion.
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On passe du repére de la caméra F. au repére lié & l'avion F, avec la matrice
homogéne de changement de repére *M. telle que :

0 01 Dy
10 0 O
a —
M, = 01 0 Dy (3.69)
0 00 1
En extrayant les parties rotation et translation de cette matrice, on a :
0 01 D,
‘Re=1]1 0 0 et t.=| 0 |. (3.70)
010 Dy

On passe alors du torseur cinématique v, exprimé dans le repére F. au torseur
cinématique v, exprimé dans le repére F, par

vy = ‘Il v, (3.71)
avec [Khalil 99] :

‘R, [atc]XaRc
o1, = c . 3.72
033 R. (3.72)

On en déduit immeédiatement que pour I'opération inverse (passage du torseur ciné-
matique v, exprimé dans le repére F, au torseur cinématique v, exprimé dans le repére
Fe, avec la matrice ‘Il,;) , on a

Ve = cHaVaa (3'73)
avec :
CRa [Cta]XCRa
‘I, = 3.74
033 ‘Rq (3.74)
ou
0 1 0 0
‘R,="R; =|0 0 1 , ‘ta=—Ry"tc= | —Ds (3.75)
1 0 0 —D1
et
—Dy 0 D
[Cta] X CRa 0 _Dl 0 : (376)
0 D, 0

En pratique, on a négligé les termes Dy et Dy dans la modélisation. Comme on le
verra & la section 3.5.2.3, les résultats obtenus en positionnant la caméra telle que D =
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Dy = 0 (et en supposant bien entendu que l'on voit la piste) ne sont pas significativement
différents de ceux ot Dy et Dy sont de I'ordre de quelques métres. Nous avons donc choisi
de négliger ces termes, qui introduisent des couplages entre les vitesses de translation
et de rotation, afin de simplifier la modélisation.

On a donc considéré :

c ‘Ry  Os3xs3 ] a [ ‘R} 0343 }
I, = ) et T =| ‘¢ 3.77
[ 03x3 ‘R 0sx3 R/ (3:77)

a

3.3 Modélisation d’informations visuelles

3.3.1 Objectif

On cherche & choisir, & partir de I'image de la piste obtenue par la caméra em-
barquée, des informations visuelles intéressantes compte tenu du modéle de ’avion. Le
modele étant sous la forme de deux parties découplées (modéle latéral (3.61) et modéle
longitudinal (3.68)), il est par exemple intéressant de faire en sorte que les informations
visuelles liées au mouvement latéral soient découplées des informations visuelles liées
au mouvement longitudinal. De plus, il est intéressant de choisir, pour chaque type de
mouvement (latéral et longitudinal), des informations visuelles liées & un seul paramétre
de I’état, afin de ne pas introduire de nouveaux couplages.

3.3.2 Informations visuelles utilisées

On utilise les lignes délimitant les bords de la piste et marquant son centre. On
suppose qu’elles sont espacées de la largeur L/2 (voir figure 3.22.a). Elles sont paralléles
dans ’espace 3D, et se coupent au point de fuite dans I'image (voir figure 3.22.b). Du
point de vue de la modélisation, on ne tient pas compte de leur longueur, et on les
considére donc comme trois droites paralléles.

Différentes approches peuvent étre envisagées pour réaliser ’asservissement visuel
par rapport & des droites. L’utilisation de la représentation de droites sous forme de
coordonnées de Pliicker binormées [Faugeras 93| est proposée dans [Andreff 02|. Les
propriétés de cette représentation sont exploitées pour concevoir un asservissement vi-
suel adapté a la dynamique d’un hélicoptére dans [Mahony 05a).

Plus classiquement, la représentation d’une droite par les parameétres (p, 6), définis-
sant les points (z,y) de la droite considérée par la relation x cos€ + ysinf — p = 0 est
aussi utilisée en asservissement visuel [Espiau 92|. Cette représentation est notamment
mise en ceuvre dans [Rives 02] pour représenter les lignes de la piste d’atterrissage et
réaliser ’'atterrissage d’un petit avion par asservissement visuel. Les deux paramétres
de chacune des trois lignes sont "empilés" pour former le vecteur d’erreur de l'asser-
vissement. Les lignes étant paralléles, seuls cinq ddls peuvent étre commandés : il est
donc nécessaire de considérer un capteur supplémentaire afin de réguler la vitesse selon
l’axe de la piste. Dans [Silveira 03], les paramétres (p, 6) de deux lignes de I'image sont
utilisés pour permettre a un dirigeable de suivre les lignes correspondantes dans 1’espace
3D. Ces paramétres permettent de commander quatre ddls : deux autres capteurs sont
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nécessaires pour commander ’ensemble des six ddls de I’engin. Dans [Rives 04], 'objec-
tif est également de suivre des structures linéaires, telles que routes, riviéres, etc. avec
un dirigeable. Deux lignes sont donc utilisées, et des informations visuelles découplées
sont modélisées : les ddls de rotation sont commandés & partir des coordonnées du point
de fuite et de ’orientation de la ligne d’horizon dans l'image, et les ddls de translation
sont commandés a partir de combinaisons des parameétres 6 des lignes de 'image. La
encore, seuls cinq ddls sont commandés par vision : la commande de la vitesse selon
I’axe des lignes n’est pas considérée dans le cadre de ’asservissement visuel.

Dans notre travail, on a choisi d’utiliser pour chacune des trois droites du plan image
la représentation (p, 0) (voir figure 3.22.b). Comme dans [Rives 04], on cherche ensuite a
combiner ces informations visuelles "de base" pour modéliser des informations visuelles
plus adaptées & la dynamique de ’avion. On a également utilisé les coordonnées (zf,yy)
du point de fuite (voir figure 3.22.b).

(a) (b)

F1a. 3.22 — Positionnement de la caméra par rapport a la piste (a), et projection des lignes de la
piste sur le plan image (b).

Droites. Une droite de ’espace 3D peut étre définie dans le repére de la caméra F,
par l'intersection de deux plans :

{A1X+31Y+OIZ+D1 -0 (W)

AX +BY +CoZ+Dy = 0 (o). (3.78)

La matrice d’interaction associée au paramétre 6 de la projection de cette ligne dans le
plan image est alors donnée par [Espiau 92] :
Ly =[Acosf Asinf —Xp —pcosf —psinf —1], (3.79)

ou A= (A;sinf — B;cos0)/D;,
et i=1 si D1 #0 ou i=2 si Dy #0.
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Notons que I’on peut toujours choisir D; # 0, sauf dans le cas dégénéré ou D1 = Dy = 0,
qui correspond au cas ou le centre de projection de la caméra appartient a la droite 3D
(ce qui n’est pas le cas en pratique pour notre application).

Par exemple, on peut choisir le plan passant par le centre optique de la caméra et
le plan qui lui est orthogonal. Cela permet d’obtenir des équations de plan de la forme

(3.80)

MX+BY+CiZ+Dy = 0 (h)
Ao X + BoY + CoZ = 0 (hy)

L’équation de la droite du plan image est alors donnée par Asx + Boy + Cy = 0.
La paramétrisation de cette droite avec la représentation (p, 0) est alors telle que
[Chaumette 90] :

0 = arctan<%> (3.81)

p o= 2 (3.82)

Dans notre cas, on peut également définir les lignes de la piste comme 'intersection
du plan horizontal et de plans verticaux, ou — pour la position désirée choisie — comme
I’intersection d’un plan passant par l’axe optique et d’un plan qui lui est orthogonal.

On considére la caméra a sa position désirée, c’est-a-dire dans ’axe de la piste, a
Paltitude H, le plan image (défini par (x.,yc.)) étant vertical, et ’axe des abscisses de
I'image x. étant horizontal, comme sur la figure 3.22.a.

On note (p,6;), (pe.0c) et (pr,0,) les parameétres (p, @) des trois droites de I'image :
(p1,0;) pour la ligne de gauche, (p.,6.) pour celle du milieu, et (p;,6,) pour celle de
droite (voir figure 3.22.b).

Considérons par exemple les plans passant par ’axe optique de la caméra — située
a la position désirée choisie — et dont la droite 3D considérée fait partie. Ces plans ont
pour équation dans le repére désiré de la cameéra, respectivement HX + (L/2)Y = 0
pour la ligne de gauche, HX —(L/2)Y = 0 pour la ligne de droite, et X = 0 (c’est-a-dire
le plan vertical) pour la ligne du milieu. Avec (3.81), on peut alors écrire les relations
entre 'altitude H et la largeur de la piste L :

L
= — 3.83
0, arctan <2H> (3.83)
L
= = 84
0 arctan<2H> (3.84)
d’oti on déduit :
L
H= (3.85)

o 0,—60,\
2 tan (ZT)

e Considérons & présent le plan du sol, horizontal. Son équation dans le repére
désiré de la caméra est Y — H = 0, c’est-a-dire AX + BY + CZ 4+ D = 0 avec
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(A,B,C,D) = (0,1,0,—H). Les termes \;, A\, et A\ intervenant respectivement
dans les matrices d’interaction associées aux trois droites de I'image gauche, droite,
et celle du milieu s’écrivent alors (voir équation (3.79)) :

1 1 1
N = Ecosﬁl, A = ECOSHT, Ao = ECOSHC. (3.86)

e Au lieu du plan horizontal, on peut également choisir d’utiliser les plans verticaux
pour calculer A. Ils ont pour équation X + L/2 = 0 (on a donc (A, B,C,D) =
(1,0,0,L/2)) pour £, et X —L/2 =0 (on a donc (A, B,C,D) = (1,0,0,—L/2))
pour L,. En ce qui concerne la ligne du milieu L., le plan vertical correspondant
a pour équation X = 0 (on a donc (A4, B,C,D) = (1,0,0,0)). Le paramétre D
étant nul dans ce cas, on n’utilisera donc pas le plan vertical pour calculer A..
Pour les droites gauche et droite, utiliser les plans verticaux plutot que le plan
horizontal fait intervenir la largeur de la piste L au lieu de l'altitude de la caméra
H (qui varie pendant I’atterrissage) dans les expressions de A :

2 . 2 .
N = Zsmﬂl, Ap = —Esmﬂr. (3.87)

Les valeurs désirées des parameétres des droites dans I'image sont (voir figure 3.23) :

pr=p=pr=0 et 6:=0. (3.88)

9'/*4\91

F1aG. 3.23 — Projection des lignes de la piste sur le plan image, 4 la position désirée.

On obtient alors, en remplacant les parameétres (p, 0) par leurs valeurs désirées dans
(3.79) :

Lor = [N/ cosfp Ajsingp 0 0 0 —1] (3.89)
Lg: = [A;cos@, A;sinf. 0 0 0 —1] (3.90)

Lg: = [\icosf. Aisinf. 0 0 0 —1]. (3.91)
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ou, avec (3.86),

1
A = —cosl;, Ar

1
— cosh,, A = —. 92
i . Hc0s0 A (3.92)

¢ H

De méme, (3.87) donne directement les valeurs de \; et Ay utilisant L :

2 2
Af = Zsinfy, A7 = —Zsinf,. (3.93)

Afin d’obtenir des matrices d’interaction creuses (avec de nombreux termes nuls) et
donc, autant que possible d’associer une information visuelle & un ddl, on choisit les
informations visuelles d et o telles que :

5 = 0,+0,—20,, (3.94)
o = 0,—0,. (3.95)

Avec (3.79) et (3.86) on obtient alors la matrice d’interaction associée & ¢ :

Ls =
[ %(CQQL +¢20, — 2¢26,) %(célsel + 0,80, — 2chcs0.) —%(plcéh + prchr — 2pcche)

— picl; — prclr + 2pcche —p180; — prsby + 2pcsbe 0 ]

En considérant les matrices d’interaction désirées (3.89), (3.90) (3.91) et avec (3.92),
on obtient la matrice d’interaction associée & 6 :

Ly« = [ F(cos®0,+ cos®0, —2) 7 (costsind; + cosf,sing,) 0 0 0 0 |.

Comme 0; = —6,. a la position désirée (voir figure 3.23), on a c6;s6; +c0,s6, = —c0,s6, +
ch,s6,, = 0. Finalement, on obtient pour la matrice d’interaction désirée associée & ¢ :

Ls» = | %(C0829l+008297«—2) 00 O0O0O0 ] (3.96)

Avec (3.79) et (3.87) on obtient de méme la matrice d’interaction associée a o :
L, =
%(s@lcﬁl + s6,.¢ch,.) %(520l +5%0,) —%(plSGZ — prsB,)
- plcel + prcer —Plsel + prsor 0

En considérant les matrices d’interaction désirées (3.89), (3.90) (3.91) et avec (3.93), on
obtient la matrice d’interaction associée & o™ :

Ly« = [ #(sinfcosd; + sinf,cosd,) 2(sin’¢; +sin9,) 0 0 0 0 |

Et comme précédemment, avec §; = —6,., on en déduit la matrice d’interaction désirée
associée & 0 :

Ly = [ 0 2(sin®6;+sin2,) 0 0 0 0 ] (3.97)
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L’intérét de ce choix d’informations visuelles réside dans ’obtention des matrices
d’interaction creuses (3.96) et (3.97), qui vont permettre, comme on va le voir par la
suite, d’obtenir par la vision des informations sur la position latérale de I’avion par
rapport & la piste (& partir de Uinformation visuelle §), et sur son altitude (a par-
tir de 'information visuelle o). Dans [Rives 02|, les parameétres (p, #) de trois droites
sont utilisés directement dans le vecteur d’informations visuelles considéré. Nos choix
d’informations visuelles découplées sont proches de ceux proposés dans [Rives 04]. Ce-
pendant, au lieu de 'information visuelle #, nous proposons § = 0, 4+ 6, — 260.. Cela
nous permet d’annuler le dernier terme de la matrice d’interaction, et ainsi d’obtenir
une information visuelle découplée (a la position désirée) de la rotation autour de ’axe
optique. Concernant o = 6; — 0, elle est identique & celle proposée dans [Rives 04]. Ce-
pendant, nous avons choisi d’écrire sa matrice d’interaction en fonction de la largeur de
la piste, pour ne pas y faire intervenir l'altitude de la caméra. En effet, o étant destinée
4 commander l’altitude, on a préféré ne pas faire intervenir l’altitude dans sa matrice
d’interaction associée.

Point de fuite. L’utilisation des coordonnées du point de fuite en asservissement vi-
suel a été proposée dans [Rives 04]. Il s’agit de la projection sur le plan image d’un point
situé & l'infini dans ’espace 3D. Son mouvement dans l'image est indépendant des trans-
lations de la caméra, il n’est fonction que des mouvements de rotation [Rives 04]. Cette
propriété est particuliérement intéressante lorsque ’on souhaite utiliser des informations
visuelles découplées.

Les matrices d’interaction associées aux coordonnées du point de fuite peuvent étre
obtenues & partir de la matrice d’interaction pour un point (1.30), en faisant tendre la
distance Z vers l'infini. On obtient :

L, =[0 0 0 zpy; —(1+2%) yy | (3.98)

L,=[00 0 (1+y)) —zpyr —ay]. (3.99)

A la position désirée décrite précédemment (voir figure 3.23), le point de fuite se situe
au centre de I'image. Ses coordonnées sont (z¢,y¢) = (0,0). On en déduit 'expression
des matrices d’interaction calculées & la position désirée :

Liy=[0000 -1 0] (3.100)
Ly;:[000100]. (3.101)

Relations avec le mouvement de ’avion. Les matrices d’interaction Ls- (3.96),
Lo+ (3.97), Lx;(3.100) et Ly (3.101) lient le torseur cinématique de la caméra v, aux
variations des informations visuelles ¢, o, x5 et ys (voir (1.12), section 1.1.1.2). En
utilisant (3.73) pour remplacer v, en fonction du torseur cinématique de 'avion v,, on
obtient :

§~ LTI, v, (3.102)
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ol s est une information visuelle. Puisque L+ et “II, sont constants, on peut intégrer
cette expression, pour de petites variations autour de la position nominale considérée
[Azinheira 02, Gangloff 00]. On obtient avec (3.58) :

§~ LTI, P. (3.103)

ot la notation ~ représente les variations entre les valeurs courantes et les valeurs nomi-
nales, comme & la section 3.2.2. De la méme maniére, pour simplifier les notations, on
omettra le dans la suite, bien que ’on considérera encore les variations des paramétres
par rapport & la position nominale.

En remplacant L« par les matrices d’interaction associées aux informations visuelles
6% (3.96), o™ (3.97), z} (3.100) et y} (3.101), et en utilisant expression de “IL, (3.77),
on obtient :

1
§ =~ E(cos291+cos2«9r—2)Y (3.104)
2
o~ E(sin291+sin29r)Z (3.105)
Ty ~ —1 (3.106)
yy ~ 0. (3.107)

De plus, en dérivant (3.106) et (3.107), on obtient :

ip o~ —1 (3.108)
gr o~ 0. (3.109)

Notons que I’on peut a priori rencontrer deux cas de singularité, avec (3.104) et (3.105) :
— H — 0 : en pratique, cela n’arrive pas puisque 1’altitude de la caméra ne sera pas
nulle (& l'atterrissage, les roues de l’avion touchent la piste, mais pas la caméra).
— (0;,0,) — (kym, ko) : les droites sont paralléles dans le plan image, voir figure
3.24). Notons que le point de fuite est alors rejeté a U'infini, ce qui pose également
un probléme dans (3.106), (3.107) et (3.108), (3.109) : cela pourrait se produire
dans une situation ol l’axe optique de la caméra est vertical, ou si la caméra
était rejetée & une altitude infinie. Dans le cadre de ’application considérée, on
ne risque bien évidemment pas de rencontrer ces situations.
L’inversion des équations (3.104) & (3.109) donne une relation directe entre les pa-
ramétres de ’état de ’avion et les informations visuelles :

H
Y o= cos26; + cos?0, — 2’ (3.110)
L
4= 2(sin291+sin2(9r)g (3:111)
v o~ —xy (3.112)
0~ oy (3.113)
o~ —iy (3.114)
0 ~ gy (3.115)
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F1G. 3.24 — Projection des lignes de la piste sur le plan image : cas particulier ot (6;,60,.) — (ki7, ka7).

Notons que 'on a par ailleurs, une autre expression de Z, avec (3.85) :

L

J~—-H=——_.
2 tan (%)

(3.116)

On retrouve bien, comme dans (3.111) que 'information visuelle o est liée essentielle-
ment & laltitude Z. Avec (3.116), on a une singularité lorsque tan (%) = tan (%) —
0, ce qui correspond au cas oul 6, = 6;. Les droites sont alors paralléles dans ’image.
Comme déja dit, cela correspond & une configuration oil la caméra est & une altitude
infinie, ou alors & une configuration ou ’axe optique est vertical, ce qui n’arrive pas en
pratique dans le cadre de ’application considérée. Un autre cas de singularité apparait
dans (3.116) lorsque § — 7, c’est-a-dire §; — 6, +7. Cela correspond a une configuration
ol les droites sont quasi superposées sur le plan image, lorsque 'altitude de la caméra
tend vers zéro. Cela ne nous pose pas probléme, car comme déja dit précédemment, la
caméra reste a une altitude suffisante dans notre application.

Du modeéle latéral, on a extrait la relation suivante (3.66) : 1) = as¢, d’ou on déduit,
avec (3.114) :

1
¢ = ——iy. (3.117)
as

De méme, du modeéle longitudinal (3.68), on extrait la relation suivante :
Z = a1gy + a19va,
d’olt on déduit une expression de « :
1 .
y=—2— D, (3.118)
aig aig

Pour exprimer Z, on a envisagé deux possibilités :
e so0it repartir de la matrice d’interaction de o™ (3.97), ce qui donne avec (3.102) et

(3.77) :

7 ~

L 1
2

) 3.119
(sin6; + sin?6,.) 7 ( )
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e soit dériver (3.116) par rapport au temps, et obtenir ainsi :

. L 1 .
Z ~ 5 2sin2(%)a‘ (3.120)
On remarque que les deux expressions sont trés proches : elles lient Za G, avec un terme
de proportionnalité en L /2, et I'inverse de :

e sin%0; + sin?0,, la somme des carrés des sinus des angles (3.119),

o sin?(g) = sin%@), le sinus au carré de la demi différence des angles dans

(3.120).

En pratique, on a utilisé dans la suite (3.116) et (3.120), qui ont donné de meilleurs
résultats que les expressions (3.111) et (3.119). Cependant, notons que l’estimation de
~ obtenue en combinant (3.118) et (3.120) dépend de la dérivée de 'information visuelle
o, ce qui, comme nous le verrons par la suite, peut produire en pratique un signal trés
perturbé.

Ces relations entre paramétres de 1’état de ’avion et informations visuelles seront
exploitées dans la section suivante pour mettre au point une loi de commande par
asservissement visuel.

3.4 Commande

3.4.1 Lois de commande

Ayant considéré un modeéle de I’avion sous forme découplée (modéle latéral et modéle
longitudinal, voir section 3.2.2), des lois de commande séparées sont également propo-
sées. L'une est congue a partir du modéle latéral pour commander les mouvements de
Pavion dans le plan horizontal (commande latérale), et I’autre, congue & partir du mo-
déle longitudinal, permet de commander les mouvements de ’avion dans le plan vertical
(modéle longitudinal).

3.4.1.1 Commande latérale

Premiére loi de commande. Au vu du modéle latéral (figures 3.18 et 3.19 ) on
constate qu’en ’absence de vent, lorsque l'erreur latérale Y est stabilisée a 0, 'angle
de lacet v est également stabilisé a 0, et cela implique que ’angle de roulis ¢ est aussi
nécessairement nul (voir figures 3.18 et 3.25). Notre idée consiste alors & concevoir une
loi de commande en liant l'entrée de commande §; a la position latérale Y, afin de
stabiliser la position Y & 0. Avec (3.64) et (3.65), on a :

)= ———4. (3.121)

Et en dérivant une fois (3.67), on obtient

Y = asi), (3.122)
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yr AYS

Y =0
PR
Ya =0
[Ny
(a) (b)

F1G. 3.25 — Alignement de 'avion dans 1'axe de la piste au cours de I’atterrissage : position initiale
(a) et désirée (b).
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et en dérivant & nouveau, on a :
V' = asi. (3.123)
En combinant (3.121) et (3.123), on a finalement :

asazby

Y = o1, (3.124)
ai
d’ol on déduit
ai
o = — . 3.125
! a5a3b1 Y ( )

En choisissant ¥ de la forme ¥V = —k1Y — ng — k3Y, on obtient la loi de commande
suivante :

5l = —711}“/ — HQY — n3Y (3.126)

avec n; = (—k;a1)/(asasby), i € {1,2,3}, et ou ki, ko, et k3 sont choisis de maniére a ce
que Y soit stable (on fait en sorte que les racines de I’équation s> + kys? + kgs + k3 = 0
solent négatives).

En injectant dans (3.126) les informations visuelles proposées a la section précédente
(3.110), (3.112), (3.114), et en utilisant les relations (3.67) et (3.122), on obtient la loi
de commande par asservissement visuel :

H

0 = n1a5:i7f + ngasxy

Outre les informations visuelles x¢, &, 0}, 0, 6 = 0; + 6, — 26, (3.94), l'altitude H
intervient ici. On pourra considérer qu’un altimétre est présent dans ’avion et fournit
cette mesure. Une autre maniére pourra consister estimer H & partir de la connaissance
a priori de la largeur L de la piste.

Deuxiéme loi de commande. Dassault Aviation nous a par ailleurs proposé le
schéma de commande suivant :

8 = kp, (3.128)

tel que

DPc = w3(¢c - ¢) et Pc € [_pm’me (3'129)

tel que

e = W2;(¢c - ¢) et Gc € [_¢ma ¢m]v (3'130)
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tel que
1
e = wlv_(}/c -Y) et e € [_¢m’ ?/Jm], (3.131)
tel que
Y. =0, (3.132)
et avec

k=29, w; = 0.08 rad/s, wy = 0.2 rad/s, wg = 0.5 rad/s, p,, = 7/9 rad/s, ¢,,, = 7/3
rad, ¥, = 7/2 rad.

Par ailleurs, on remarque que dans le modéle latéral, _a—lil ~ %, as ~ %, as ™~ Uq. Si
on utilise ce modéle simple, le schéma de commande proposé devient celui de la figure

3.26.



commande de la position latérale

commande du lacet

+wm|—

1

—Pm

commande du roulis

+dm r—

¢t

—1 .

latéral

opuRUIIO))

Fi1G. 3.26 — Schéma de commande latéral.

v

Ger1



136 Atterrissage d’un avion par asservissement visuel

On propose dans ’annexe E une analyse du systéme bouclé ainsi obtenu, en termes
de fonction de transfert et de réponse du systéme, montrant 1'intérét du choix proposé
ici pour les gains w;, 1t € 1,2,3.

Comme précédemment, on peut injecter des informations visuelles dans ce schéma
de commande, en utilisant les relations (3.110), (3.112), et (3.117). Au lieu d’utiliser
des estimations de Y, ¥ et ¢, la loi de commande repose alors sur des mesures issues
de l'image (voir figure 3.27).

0y = kpe
tel que
Vg , . .
pe=—ws~“(ig. —dy) et po€[~pmpml;
tel que
i, =walty, —xyp) et @y, € [~E g, Epm),
tel que
1 H
e = T, <20, + 20, — 5(0c —9) et zf € [~&fem; Tfem);
tel que
0. =0,
et avec
k=29, w = 0.08 rad/s, wy = 0.2 rad/s, w3 = 0.5 rad/s, p,, = 7/9 rad/s, &t =
%Qﬁm = %% rad, T fom = Y = % rad.

Fi1G. 3.27 — Schéma de commande latérale par asservissement visuel.

Remarque :
Supposons que 'on reste dans le domaine linéaire (on ne tient donc pas compte des
saturations). En rassemblant les équations (3.128) a (3.132), on peut écrire la loi de
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commande sous la forme :

a —1
5l = k‘wg (LUQU— (wl—Y - LZJ) - qb) (3.133)
g Vq
kwswow kwswaug
= — p Y — p P — kwso. (3.134)

Et si on utilise alors, comme précédemment, les équations du modele, en remplagant ¢
par v, /gy ((3.66), avec az ~ ;L) puis ¢ par Y /v, ((3.67), avec a5 ~ v,), et ¢ par Y /v,
(en dérivant la relation précédente), on a finalement :

kw3w2w1 k:w?,wg . kwg o

5 = Y y - 23y (3.135)
g g g

qui est de la méme forme que la loi de commande proposée initialement (3.126). L’avan-
tage de la formulation avec saturations & chaque étape (3.128) a (3.132) permet ex-
plicitement d’empécher que les consignes en roulis et lacet ne soient trop importantes,
évitant ainsi de déstabiliser I'avion.

3.4.1.2 Commande longitudinale.

Pour la partie longitudinale, on n’a pas comme précédemment mis en évidence de
modéle simple, avec un lien intuitif entre les différents paramétres de 1’état. A partir de
léquation d’évolution de I’état (3.68), on propose donc une loi de commande classique
de type LQR (voir section 1.2.3.2 et figure 1.21).

Comme avec la commande latérale, on peut décliner la loi de commande obtenue
sous deux formes : une premiére en supposant que l’on sait mesurer directement les
paramétres de ’état de 'avion, puis une autre en substituant des informations visuelles.
Les mesures nécessaires sont alors essentiellement issues de 'image.

Notons ’équation d’évolution de ’état (3.68) sous la forme

Xjp = Aloxlo + Bjouy, (3136)

ol X1 = (0, 0,7, 04,04, Z) est le vecteur d’état longitudinal, A;, la matrice de systéme,
By, la matrice d’entrée et wy, = (d,,, d7) le vecteur d’entrées.
La loi de commande optimale par retour d’état est alors de la forme

U, = KXlo, (3137)
Considérons 1’équation de sortie suivante :
Yio = IsXio (3.138)

ol Yio = (0,0,7,v,, 04, Z) représente le vecteur de sortie. La loi de commande (3.137)
devient alors :

U, = Kylo. (3139)
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En utilisant les relations (3.113), (3.115), (3.111), (3.118) et (3.120) on peut écrire
les relations suivantes entre les composantes de yj, et les informations visuelles y;, 3¢
et o:

0 = yr (3.140)
0 = yy (3.141)
L o aig
_ _ %, 3.142
v 4aqg Sinz(%) ais v ( )
—L
Z7 = —= (3.143)
2tan(%)

et la loi de commande (3.139) devient :

Yr
Yy
L o alg

4a1s sin2(2 a5 V@
[5’”}:1{ farssin®(3) s (3.144)

Vg
Uqg
—L
L 2 tan (%) )

Outre les informations visuelles y¢, §¢, 0 = 6; — 6, (3.95), la vitesse v, de ’avion et
son accélération v, interviennent dans la loi de commande. Les informations visuelles
de base que nous avons choisies étant trois droites paralléles, il est clair que I’on ne peut
pas commander le déplacement de ’avion selon l’axe de ces lignes. On pourrait pour
cela considérer le seuil de la piste, et d’autres caractéristiques de la piste, telles que
les marquages blancs (comme ceux représentés sur le schéma de piste de la figure 3.25
par exemple). Dans notre cas, on a supposé que 1’on connait la distance longitudinale
initiale X; de 'avion par rapport & la piste, et la vitesse de l'avion est supposée étre
obtenue par un autre capteur que la caméra. Notons également que la largeur de la piste
L est ici supposée connue.

3.4.2 Génération de trajectoires

Les lois de commande par asservissement visuel proposées reposent sur des modéles
valables lorsque la consigne est relativement proche de la position initiale. Afin d’amé-
liorer leur comportement, les valeurs désirées sont spécifiées sous forme de trajectoire.
Néanmoins, il est nécessaire de spécifier des trajectoires réalisables par I’avion, et donc
de tenir compte des couplages diis au modeéle de I’avion.

3.4.2.1 Trajectoire latérale

On considére que initialement, I'avion n’est pas forcément aligné avec ’axe de la
piste. Pendant la phase d’approche, il doit donc rejoindre cet axe, puis rester aligné
pendant toute la suite de la procédure d’atterrissage (voir figure 3.25). Notons t( 'ins-
tant initial considéré, et ¢, I'instant final ot I’avion s’est aligné dans I’axe de la piste. On
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cherche & concevoir une trajectoire Y*(t) que I’avion devra suivre, et qui lui permettra
de rejoindre la position désirée Y; = 0 a partir de la position initiale Y;. Les contraintes
sur Y*(t) sont donc

Y*(to) =Y, et Y*(tf) = Yf = 0. (3145)

Ces contraintes font en sorte de "lisser" la position latérale, au début et & la fin de la
trajectoire, en prenant en compte les conditions aux limites.
Afin d’améliorer la trajectoire, considérons & présent les dérivées successives de Y.
e Avec (3.67), on voit que contraindre Y est équivalent a contraindre angle de lacet
1. En écrivant (3.67) aux instants initial et final, on a :

Y*(to) = a51,[)i et Y*(tf) = a5z/1f = 0, (3.146)

ol ¥; et ¥y = 0 sont respectivement les valeurs initiales et finales de I'angle de
lacet. Ces contraintes font en sorte que la trajectoire de 'angle de lacet soit "lisse".
e En remplacant ¢ dans (3.122) avec (3.65), on obtient

Y = asaz¢p (3.147)

et donc :

Y*(to) = asaz@; et Y*(tf) = a5a3¢f =0, (3148)

ol ¢; et ¢y = 0 sont respectivement les valeurs initiales et finales de I’angle de
roulis. Comme précédemment, ces contraintes font en sorte que la trajectoire de
I’angle de roulis soit "lisse".

e En dérivant la relation précédente et en remplacant ¢ par son expression (3.64),
onay =—2gsa38 et donc :

al

Y*(to) = —%a5a361i(t0) =0 et Y*(tf) = —Z—lla5a3(51f (tf) =0 (3.149)
ou 0, =0 et ; = 0 sont respectivement les valeurs initiales et finales de la com-
mande de gauchissement. Ces contraintes font en sorte que ’entrée de commande
(et donc la vitesse de roulis (3.64)) soit "lisse".

Les relations (3.145) a (3.149) tiennent compte du modeéle de I’avion, en fixant huit
contraintes a respecter pour Y*(¢). Une maniére simple de concevoir Y*(¢) consiste alors

a Pexprimer sous la forme d’un polynéme de degré sept :

Y*(t) = at” + bt® +ct® +dt* +et® + ft2 gt +h (3.150)

ou les coefficients a, b, ¢, d, e, f, g, h sont déterminés de maniére & satisfaire les huit condi-
tions (voir annexe F.1). Ils sont donc fonctions de la position initiale Y;, de I’orientation
¢i,1; de l'avion, et des instants initiaux ¢ et finaux ¢;.
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On peut alors également déterminer une trajectoire pour les angles de roulis et de
lacet, avec (3.67), (3.147) et les dérivées de Y*(¢) :

1
V() = —(Tat® + 6bt° + 5ett + 4dt® + 3et? + 2ft + g) (3.151)
as
1
P(t) = E(42at5 + 30bt* + 20ct® + 12dt* + 6et + 2f) (3.152)
345

Les paramétres initiaux sont supposés connus. Par contre, on a besoin de fixer au
départ 'instant final ¢, c’est-a-dire de décider en combien de temps ’avion va rejoindre
I’axe de la piste. Pour ce faire, on propose une relation simple prenant en compte I’erreur
latérale initiale et I’angle de lacet initial (voir figure 3.28) :

tr =to+ k|Y; + D tan (3.153)

ou D et k sont des constantes, fixées de maniére & ce que la trajectoire soit réalisable.

F1G. 3.28 — Position initiale de ’avion par rapport 4 ’axe de la piste.

3.4.2.2 Trajectoire longitudinale

Concernant les mouvements longitudinaux de ’avion, il s’agit tout d’abord de re-
joindre la pente d’approche, de la suivre a vitesse constante, puis d’effectuer la ma-
nceuvre d’arrondi avant de toucher la piste, rouler puis s’arréter (voir figure 3.29).

Pour ce qui est de la trajectoire & suivre pendant les phases d’approche et d’arrondi,
nous l'avons présentée & la section 3.1.4. Mais, comme dans le cas de la trajectoire
latérale, on suppose que 1’avion ne suit pas initialement la pente d’approche désirée et
n’a pas la vitesse, la pente, 'angle de tangage, etc. désirés. L’avion étant initialement
a laltitude Z;, avec une pente 7;, nous proposons une trajectoire Z*(X) dans le plan
vertical lui permettant de rejoindre la pente d’approche définie par (3.20) :

Z(X) = X tan(—o) (3.154)

ou 7o est ’angle de pente souhaité. Comme précédemment pour la partie latérale, on
s’intéresse aux conditions aux limites.



Commande 141

approche arrondi roulage

(b)

F1G. 3.29 — Mouvements longitudinaux de 'avion pendant l'atterrissage : (a) I’avion n’est pas initia-
lement sur la trajectoire d’approche, (b) ’avion a rejoint la trajectoire d’approche.
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] trajectoire d'approche
———  77PTOche

F1G. 3.30 — Position initiale de I’avion par rapport & la trajectoire d’approche.

e La trajectoire Z*(X) doit passer par la position initiale (X;, Z;) et la position
finale (X¢, Z¢) de ’avion :

z'(X;) = Z (3.155)
Z*(Xy) = Zp= Xgtan(—y) (3.156)
e La pente définie par la trajectoire Z*(X) doit correspondre & la pente initiale ~;

de l'avion au départ et & la pente de la trajectoire d’approche vy = 79 & la fin.
On a donc, en dérivant Z(X) par rapport & X (voir (3.154)) :

oz*
O2.(X) = tan(=) (3.157)
(?)i' (Xy) = tan(—o) (3.158)

Avec les quatre conditions (3.155) & (3.157), on a choisi comme précédemment de dé-
terminer Z*(X) sous la forme d’un polynome, de degré trois cette fois-ci :

Z*(X) = aX?® + bX? + cX +d, (3.159)

ou les parametres a, b, ¢, d sont déterminés de la méme maniére que précédemment (voir
annexes F.1 et F.2). Ils dépendent des conditions initiales et de la distance Xy — X;
parcourue pour rejoindre la trajectoire d’approche.

Le choix de Xy — X; est du méme type que précédemment (voir figure 3.30) :

X — X; = k| Z, + D tan | (3.160)

ou k et D sont des constantes.
Notons également que nous avons choisi pour ’angle de tangage désiré une expression
de la forme

0* = k(Z — Z*) + 0, (3.161)

ou k et 6, sont fixés [Jorgensen 90|, la vitesse v} désirée est quant & elle conservée
constante, tout comme la pente ~v*.
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3.4.3 Lois de commande pour le suivi de trajectoires

A partir des trajectoires définies précédemment & la section (3.4.2) pour la position
et orientation de ’avion dans l'espace 3D, on peut d’une part injecter directement ces
valeurs désirées dans les lois de commande initiales (3.139) et (3.126) pour obtenir :

Ujp — Uy = K(YZO - yfo), (3162)
et
(5[ = —nl(Y — Y*) — ng(Y - Y*) — ng(Y - Y*) (3163)

ouy;,Y", Y* et Y* ne sont plus fixes, mais contiennent les expressions des trajectoires
latérales et longitudinales (3.150), (3.151), (3.152), (3.159), (3.161), et (3.25) pour l’al-
titude pendant la phase d’arrondi. On rappelle que ’on avait précédemment — dans le
modéle de 'avion puis dans les lois de commande — allégé les notations en omettant les
termes de référence, et en notant x les termes 2, ol £ = x — zg. Nous avons ici explicité
4 nouveau entiérement les expressions des parameétres sous la forme x — zg et z — z*.
La largeur de la piste étant supposée connue, ainsi que la position de la caméra
sur ’avion, on peut également, & chaque itération, connaitre la position et 1’orientation
désirées de la caméra sous forme de trajectoire. On peut ensuite projeter le modele de la
piste dans le plan image de la caméra placée a la position et avec l'orientation désirées,
et en déduire les informations visuelles correspondantes. Les trajectoires désirées de
I’avion dans ’espace 3D vont ainsi correspondre & des trajectoires pour les informations
visuelles dans le plan image. Les lois de commande (3.144) et (3.127) deviennent :

Yr — Yy
Yr — Y5
L 1 s 1 ~x) _ aig ok
[ " } =K s (s ~ ) ~ B0 —v0) . (3164)
o1 — d10 Vg — V)
Vg — Uh
R 5
i 2 tan (5) 2tan(ﬁ) ]
et
H H*
& =mnias(iy — %) + naas(zp — %) n3(020l+020r_25 020;‘+c29:—26) (3.165)

ol les informations visuelles désirées varient en fonction de la trajectoire désirée. Notons
que les trajectoires étant définies dans ’espace 3D, il n’est pas garanti que pour les
informations visuelles désirées ainsi obtenues, les lignes de la piste restent dans l'image.
En pratique, ce probléme ne s’est cependant pas posé dans les simulations réalisées.

3.5 Reésultats de simulation

Les schémas de commande proposés ont été testés en simulation. Nous présentons
ici le simulateur utilisé, puis les résultats obtenus.
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3.5.1 Simulateur utilisé

Simulation de l’avion. Le coeur du simulateur utilisé est constitué d’une biblio-
théque de fonctions comportant un modéle de vol et permettant de simuler le compor-
tement d’un avion (voir figure 3.31). Cette bibliothéque, écrite en langage C+-+, nous a
été fournie par Dassault Aviation. Parmi le panel de fonctions permettant de paramétrer
et de simuler le vol d’un avion, nous utilisons les fonctions suivantes :

e A D’initialisation du simulateur :

— activation des dispositifs hypersustentateurs (utiles pendant la phase d’atter-
rissage, voir section 3.1.4.4),

— spécification de la position initiale de I'avion, du cap initial et de la vitesse
initiale.

e A chaque itération (on a choisi la cadence vidéo d'une caméra "classique", soit

40 ms) :

— spécification des entrées de commande (positions du manche et manette des
gaz),

— mesure de la position de ’avion (longitude, latitude, altitude, voir section 3.1.1,
figure 3.1)

— mesure de lorientation de l’avion (voir section 3.1.1, figure 3.1)

— mesures de diverses autres grandeurs, telles que la vitesse, la pente, 'incidence
(voir section 3.1.1, figure 3.6).

A partir des mesures de la position (sous forme de longitude, latitude, altitude) et de
Porientation (sous forme d’une matrice de rotation) de I’avion fournies par le simulateur,
on calcule sa position et son orientation par rapport & une piste d’atterrissage (positions
dans le repére lié a la piste d’atterrissage, et angles de roulis-tangage-lacet), comme
indiqué a la section 3.1.1 et & I’annexe B. On peut alors exprimer la pose de ’avion sous
la forme d’une matrice homogeéne :

(3.166)

M, — [ IR, fta]

O1><3 1

ot FR,, représente I’orientation de ’avion dans le repére fixe lié 4 la piste d’atterrissage,
et ft, la position de I’avion dans ce repére.

On peut alors spécifier la pose de la caméra par rapport & ’avion avec la matrice
homogeéne “M. (3.69), puis déterminer la pose de la caméra dans le repére fixe /M.,
avec la relation classique :

™M, = 'M,*M.. (3.167)

Visualisation. TUn visualisateur 3D a été couplé avec le modéle de vol : il s’agit de la
partie visualisation du simulateur de vol Flight Gear (voir figure 3.31). Nous utilisons
des fonctions permettant de positionner une caméra (longitude, latitude et altitude, et
orientation), et le visualisateur fournit l'image de la scéne ainsi observée. Dans notre
cas, on se place a proximité d’une piste d’atterrissage.

Notons que ’on peut, dans la simulation, positionner la caméra exactement 1a ou
on le souhaite dans le repére fixe. Il est bien str possible de considérer une caméra
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embarquée sur l'avion (c’est ce qu’on utilise par la suite pour ’asservissement visuel),
mais on peut également considérer une caméra déportée, qui observe I’avion, ce qui
permet de visualiser le comportement de ’avion avec un point de vue externe (voir
figure 3.31). Dans ce cas, on ajoute au "monde 3D" du visualisateur un modéle 3D
d’avion (décrit par un fichier XML chargé dans Flight Gear).

Dans le cadre de nos simulations, on n’a pas considéré de module de traitement
d’image. Le visualisateur n’est donc utilisé que pour visualiser la scéne du point de vue
de la caméra (embarquée ou externe). Pour construire les lignes de la piste dans le plan
image, on a projeté un modéle de la piste d’atterrissage dans le plan image de la caméra
(voir figure 3.31). On obtient ainsi directement les paramétres des lignes de la piste dans
la plan image.

Commande. On peut ensuite déterminer les informations visuelles courantes, obtenir
du modéle de vol les autres mesures utilisées dans nos lois de commande, et boucler le
systéme en injectant les valeurs calculées pour les entrées de commande (position du
manche et de la manette des gaz) dans le simulateur de vol (voir figure 3.31).

Notons qu’il est également possible de choisir un mode "manuel", ol I'on spécifie
les valeurs des entrées de commande avec le clavier et la souris (voir figure 3.31).

Autres outils. Nous avons implémenté nos schémas de commande en C/C++, et uti-
lisé également la bibliothéque d’asservissement visuel ViSP-2 [Marchand 05, Visp]|, qui
propose de nombreux outils trés utiles pour la mise au point de telles lois de commande.
En particulier, nous avons utilisé les fonctionnalités de :

e calculs avec des matrices de rotation, des matrices homogénes, des angles d'Euler,

e projection des lignes de la piste sur le plan image

o affichage des lignes dans l'image.
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3.5.2 Reésultats

Dans le simulateur, la piste considérée a une largeur L = 60 métres.
Pendant la phase d’approche considérée, les valeurs nominales des paramétres du
modéle de ’avion sont les suivantes :

0y = -3 deg
Y = —b5.5 deg
Vg = 5528 m/s
Yo = Om

¢oo = 0 deg

Yo = 0 deg

o, = 0

Omg = 0

o, = 0.1

Pour la phase d’arrondi, on a utilisé la trajectoire verticale (3.25) présentée a la
section 3.1.4.2. On lance la manceuvre d’arrondi a I’altitude Hy = 20 m, pour atteindre
la vitesse verticale H(t7) = —0.5 m/s au moment de toucher la piste. La vitesse désirée
est gardée constante a v,, pendant cette phase. La pente désirée est calculée a partir de
la vitesse verticale désirée H*(t) par : v*(t) = atan%ﬁt) ot Xy =
de la vitesse v,, selon I’axe longitudinal de la piste. Comme dans [Jorgensen 90], on a
considéré un angle de tangage désiré de la forme 0* = —k(H — H*) 4+ §,. On a pris
k =0.15 et 6, = 3.517 deg.

0]
fann~g €St la composante

3.5.2.1 Commande longitudinale

On ne considére ici que les mouvements dans le plan vertical : ’avion est initialement
placé dans I'axe de la piste (Y = 0), et ses angles de roulis et de lacet sont nuls
(¢ =1 = 0). On conserve également une entrée de commande de gauchissement nulle
(6; = 0), ce qui — en ’absence de perturbations extérieures — permet a I’avion de rester
aligné avec la piste. L’avion est placé initialement trop haut par rapport & la pente
d’approche nominale. L’objectif est alors de rejoindre la pente d’approche nominale,
et de réguler les différents paramétres (pente, vitesse, tangage) aux valeurs nominales
considérées (voir figures 3.29 et 3.30).

Les entrées commandant les mouvements longitudinaux sont la gouverne de profon-
deur et la poussée des moteurs : J,, et dr, notées sous la forme du vecteur

U, = (5m7 5T) (3168)

Pour chaque simulation, on représentera les parameétres du modéle longitudinal de
I’avion : les entrées de commande &, et ér, I’angle de tangage 6, la pente +, la vitesse
de I'avion v, et sa position Z = f(X) dans le plan vertical. On a également représenté

Z ainsi que ’évolution des informations visuelles.
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On considére une commande de type LQR, comme présentée aux sections 1.2.3.2 et
3.4.1.2. Pour calculer la matrice optimale K, on a pris Q = Ig et R = I5. En pratique,
on a utilisé les fonctionnalités du logiciel Matlab et de la Control System Toolboz, dédiée
4 la commande, pour calculer K. On obtient :

13.6 3.5 50.8 —0.178 —-0.084 —0.991

K= 266 —0.282 9496 0978 1420 —0.131

Commande avec mesures directes. IL’avion se trouve initialement & la distance
X; = —4100 m de la piste, et & Ialtitude Z; = —491 m. A cette distance, pour étre sur la
trajectoire d’approche, ’avion devrait se trouver a l'altitude Z;, = —X;*tan(yo) = —395
m. L’erreur initiale en altitude est donc de Z;, = Z;, — Z; = 96 m.

On utilise ici la loi de commande (3.139) :

U = K(Ylo - yfo)a

et on considére qu’une mesure directe des paramétres y;, = (0,0,7, 04,00, Z) est dis-
ponible. En pratique la bibliothéque permettant de simuler le comportement de I’avion
fournit 0, v, v, et Z. Les dérivées par rapport au temps sont estimées & partir du taux
d’accroissement entre deux mesures successives, aux instants ¢ et ¢t + dt : z(t + dt) =
W, ou x(t) est la mesure a l'instant ¢, et dt la période séparant deux mesures.
Notons que la planification de trajectoire n’est pas utilisée pour cette premiére simula-
tion.

La figure 3.32 présente les résultats obtenus. On voit que ’avion rejoint la pente
d’approche aprés environ 40 secondes et 1500 métres. Puis il reste stabilisé sur la pente
d’approche, jusqu’a ce que la manceuvre d’arrondi soit initiée, & I'instant ¢t = 67 (X =
—210 m). On peut voir sur la figure 3.32 que des oscillations d’amplitude importante
sont générées au début, le temps de rejoindre la trajctoire nominale, notamment sur la
pente (figure 3.32.d) et l'angle de tangage (figure 3.32.c). La commande de profondeur
Om oscille également (figure 3.32.a). Néanmoins, l'avion rejoint la pente d’approche
(figure 3.32.b) et sa vitesse verticale se stabilise (figure 3.32.f). Concernant la vitesse,
son évolution est plus douce (figure 3.32.e), tout comme celle de la commande de poussée
dr (figure 3.32.a). Au départ, 'avion "pique" et sa vitesse augmente, puis il rejoint la
pente d’approche et conserve une vitesse constante (figure 3.32.e).

Concernant la manceuvre d’arrondi, on peut voir que la trajectoire "s’arrondit"
effectivement sur la figure 3.32.b. Ce mouvement est essentiellement réalisé en levant
le "nez" de l’avion, avec la commande de profondeur 4, (figure 3.32.a). L’objectif est
réalisé : de la vitesse verticale Z = 5.3 m/s, on passe a Z = 0.7 m/s (figure 3.32.f), pour
toucher la piste avec une pente v = —0.7 deg. L’angle de tangage augmente pendant
cette phase (figure 3.32.c) : il doit permette & l'avion d’étre légérement cabré pour
toucher la piste dans de bonnes conditions (voir section 3.1.4.3). Pour que I’angle de
tangage n’augmente pas trop, on a conservé une consigne de vitesse constante (figure
3.32.e), ce qui conduit & une commande non nulle sur la poussée des moteurs (figure
3.32.a). Dans un deuxiéme temps (apreés 6 s), on force la commande des moteurs a zéros,
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afin de réduire la poussée des moteurs et pouvoir toucher le sol puis s’arréter dans de
bonnes conditions (figure 3.32.a).

Commande visuelle. Au lieu de considérer comme précédemment que toutes les me-
sures sont directement disponibles, on considére ici la caméra comme capteur principal,
fournissant les informations visuelles nécessaires & la loi de commande. Dans la loi de

commande précédente, on remplace alors y;, par (yf, 9,7, Va, Va, ﬁ) Cela donne
an \ 5

2
la loi de commande suivante :

Yr — Yy
Yr —Yp
[ f;; ] ~K oy v . (3.169)
Vg — U
) A
i 2tan(%) 2tan("2—*) i

On remarque que 'on n’a pas utilisé exactement la loi de commande (3.144). En
effet, en pratique et comme nous allons le voir, remplacer v — v* par £ — £* avec
L _ &

— L o _ a9 9 . ,
&= Tors sm2(2)  ais v, ne permet pas d’obtenir de bons résultats.

Les conditions initiales et les consignes sont les mémes que précédemment. Le com-
portement des entrées de commande, la trajectoire, l'angle de tangage, la pente, la
vitesse et la vitesse verticale ont un comportement trés similaire & celui obtenu avec les
mesures directes : & la vue des courbes de résultats, on remarque seulement une légére
différence au niveau du comportement transitoire de ’altitude Z et de la vitesse v,
(comparer les figures 3.32 et 3.33).

Sur la figure 3.34, on a représenté les informations visuelles considérées : 'ordonnée
du point de fuite y; (figure 3.34.a), les paramétres 0(,) des lignes gauche et droite
(figure 3.34.b), et 0 = 6; — 0, (figure 3.34.c).

La figure 3.35 montre des images de la caméra embarquée pendant la simulation.
Les angles des droites sont faibles au départ, et tendent & s’approcher de 90 degrés au
fur et & mesure que ’avion descend. En pratique, la caméra reste toujours au dessus
de la piste, et les valeurs de 0y ., tendent vers 83 deg (figure 3.34.b). On peut voir que
I'ordonnée du point de fuite, yy, évolue exactement de la méme fagcon que l'angle de
tangage 0 (comparer les figures 3.34.a et 3.33.c). Sur la figure 3.34.e, on a représenté
I’évolution de l'erreur sur ¢, et I’évolution de l'erreur sur y; : on voit que les deux
erreurs sont identiques. On a également représenté sur la figure 3.34.d 1’évolution de
Ierreur sur ’altitude mesurée Z, avec 1’évolution de I’erreur sur I’information visuelle
W = ﬁ On voit que l'erreur sur W ne correspond pas exactement & l’erreur sur
Z, surtothau départ. Néanmoins leur comportement est similaire : cela explique les
petites différences observées sur le comportement transitoire de 'altitude lorsque 1’on
compare les résultats précédents utilisant la mesure directe de Z (figures 3.32.b) et
les résultats avec les informations visuelles (figures 3.33.b). Sur la figure 3.34.f, on a
représenté 1’évolution de erreur sur la pente mesurée v et ’erreur sur £. On remarque
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que si 'erreur sur £ correspond correctement & 'erreur sur v lorsque la commande a
convergé, elle est trés perturbée (et présente notamment des "pics") pendant la phase
transitoire. C’est la raison pour laquelle on n’a en pratique pas utilisé £ dans la loi de
commande, afin de ne pas déstabiliser I'avion.

Suivi de trajectoire. Afin d’améliorer le comportement pendant la phase d’ap-
proche, on considére & présent la génération de trajectoires présentée a la section 3.4.2.2.
Les paramétres D et k de (3.160) sont choisis empiriquement : on a pris k = 2 et
D = 10000, et saturé Xy — X; entre 1000 et 2000 m pour que la trajectoire ne soit
jamais trop courte (ce qui pourrait conduire a des maceuvres brusques) ni trop longue
(ce qui pourrait ne pas laisser le temps & ’avion de rejoindre la pente d’approche cor-
recte suffisamment tot avant de toucher la piste). Pour 'angle de tangage, on a pris une
consigne évolutive de la méme forme que pendant 'arrondi : 0* = —k(H — H*) + 0,
avec cette fois k = 0.02 et 0, = 3.517 deg. Pour éviter les consignes trop importantes,
on a également saturé 0* entre —20 et 20 degrés. Comme nous ’avons présenté a la sec-
tion 3.4.3, les consignes sous forme d’informations visuelles sont obtenues en projetant
simplement les lignes de la piste dans le plan image de la caméra, placée a la position
et avec l'orientation désirée (celles-ci étant données par les trajectoires présentées a la
section 3.4.2.2). Finalement, la loi de commande utilisée repose sur (3.164), oi on a
comme précédemment remplacé £ — £* par v — ~*. Il s’agit donc de (3.169), avec des
consignes évolutives.

Les résultats sont globalement meilleurs que précédemment, au sens oil les para-
métres évoluent de maniére beaucoup plus "lisse". Les dépassements et oscillations
observés précédemment pendant la phase transitoire ont maintenant quasiment disparu
(comparer les figures 3.33 et 3.36). Les entrées de commande sont moins perturbées
que précédemment, et n’atteignent pas les seuils de saturation (comparer les figures
3.33.a et 3.36.a). L’avion rejoint la pente d’approche aux environs de l'instant ¢t = 40
s, comme précédemment. Sur la figure 3.37, on a représenté les informations visuelles.
Les mémes remarques que précédemment peuvent étre faites concernant 1’ordonnée du
point de fuite, dont I’évolution de l'erreur correspond a 1’évolution de ’erreur sur le
tangage 0 (figure 3.37.a et 3.37.e). Concernant les paramétres des lignes de la piste,
on peut observer que les petits écarts initiaux visibles entre les valeurs courantes et
les valeurs désirées ont disparu (figure 3.37). Cela est di a la trajectoire, qui "lisse" le
comportement des informations visuelles. Comme précédemment, I’erreur sur I'informa-
tion visuelle W — W* correspond bien a 'erreur sur l'altitude mesurée Z — Z* (figure
3.37.d). On peut remarquer que ces erreurs sont beaucoup plus faibles qu’avant pendant
la phase transitoire (de l'ordre de quelques métres au lieu de 100 meétres, voir figures
3.34.d et 3.37.d) : du fait de la trajectoire, on n’est jamais "trés loin" de la consigne. On
peut remarquer sur la figure 3.37.e, le "pic" d’erreur sur 'angle de tangage at >~ 76 s :
en fait il s’agit du moment ot ’avion touche la piste : la consigne est donc trés faible,
mais il faut quelques secondes pour que le "nez" de ’avion se pose & son tour. En fait, la
commande est & ce moment désactivée (les entrées d,, et dp sont nulles), puisque I’avion
s’est posé : on se contente de freiner pour que ’avion s’arréte. On observe également un
"pic" au méme instant au niveau de l’erreur & et sur v (figure 3.37.f). L’erreur sur £ n’est
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cependant pas bien adaptée pour commander la pente, notamment pendant la phase
transitoire : on peut voir sur la figure 3.37.f qu’elle représente mal le comportement de
I’erreur sur . Comme précédemment, cette information visuelle n’est donc pas intégrée
dans la loi de commande.

De bons résultats sont finalement obtenus avec la loi de commande (3.169), intégrant

les informations visuelles y, y¢, et W = ﬁ et avec des consignes suivant les tra-

jectoires présentées a la section 3.4.2.2 : I’avion rejoint doucement la pente d’approche
nominale, puis arrondit sa trajectoire et se pose sur la piste.

Limites de la commande visuelle. On considére & présent une autre position ini-
tiale, plus éloignée de la pente d’approche nominale. L’avion se trouve initialement & la
distance X; = —4100 m de la piste, et a Paltitude Z; = —571 m. A cette distance, pour
étre sur la trajectoire d’approche, il devrait se trouver a l'altitude Z;, = — X, tan(yy) =
—395 m. L’erreur initiale en altitude est donc de Z5 = Z;; — Z; = 176 m.

On utilise dans un premier temps la loi de commande (3.169), et les trajectoires
présentées a la section 3.4.2.2, comme précédemment. Les résultats sont présentés sur
les figures 3.38 et 3.39. Les consignes sont trés perturbées (figure 3.38.a) tout comme
langle de tangage (figure 3.38.c), la pente (figure 3.38.d) et la vitesse verticale (figure
3.38.f). La trajectoire de 'avion dans le plan vertical a tendance & osciller autour de
la consigne (figure 3.38.b), et la vitesse ne rejoint la vitesse nominale que trés tard
(figure 3.38.e). A la vue du comportement des informations visuelles (figure 3.39), on
remarque que pendant la phase transitoire, I’erreur sur I’information visuelle W s’éloigne
de lerreur sur laltitude Z (figure 3.39.d).

Considérons la méme expérience, en remplacant ’erreur visuelle W —W* par Z — Z*
(obtenue par mesure directe de ’altitude) dans la loi de commande (3.169) :

- ]
Ur — Yy
Om T=7"
=K . 3.170
[&F} Vg — Ug ( )
"
7 - 7* |

On obtient les résultats présentés sur les figures 3.40 et 3.41. Cette fois, le comportement

est satisfaisant : les paramétres convergent vers leurs valeurs désirées et évoluent de

maniére "lisse" (figure 3.40). Les entrées de commande ne sont pas saturées (figure

3.40.a), et la trajectoire de l’avion dans le plan vertical suit la trajectoire désirée sans

oscillations (figure 3.40.b). La figure 3.41 présente 1’évolution des informations visuelles.
—L

Il s’avere que 'utilisation de I'information visuelle W = 5-—%> pour commander 'al-
2

titude n’est pas adaptée ici, le comportement de I’avion n’étant pas satisfaisant (figure
3.38). En fait, W représente bien l'altitude de la caméra (et donc de ’avion) pour une
position et une orientation données (voir section 3.3.2 et figure 3.22.a). Lorsque l'erreur
sur Z augmente, la consigne en tangage 6* augmente. Lors de I’étape de projection des
lignes de la piste dans le plan image de la caméra (orientée avec cet angle de tangage
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désiré), l'information visuelle désirée W* n’est plus représentative de l'altitude désirée
Z* si l'on est trop loin de l'orientation de référence utilisée dans la modélisation (section
3.3.2 et figure 3.22.a). Il s’en suit que l'erreur W — W* augmente fortement, ce qui fait
augmenter 0%, et ainsi de suite. Notons que cela se produit au départ pendant la phase
transitoire. L’avion parvient tout de méme & rejoindre la pente d’approche (voir figure
3.38).

On a mis en évidence ici une limite de ’utilisation de l'information visuelle W : si
I’on s’éloigne trop de la position de référence utilisée dans la modélisation, de fortes
oscillations apparaissent.
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Fi1G. 3.32 — Résultats de la commande longitudinale avec mesures directes. Evolution au cours du
temps des entrées de commande (a), trajectoire de ’avion dans le plan vertical (b), angle de tangage
(c), pente (d), vitesse de I'avion (e), et vitesse verticale de 'avion (f).
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Fi1G. 3.33 — Résultats de la commande longitudinale avec mesures visuelles. Evolution au cours du
temps des entrées de commande (a), trajectoire de ’avion dans le plan vertical (b), angle de tangage
(c), pente (d), vitesse de I'avion (e), et vitesse verticale de l'avion (f).
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F1G. 3.34 — Résultats de la commande longitudinale avec mesures visuelles. Evolution au cours du

temps de la position verticale du point de fuite dans 'image (a), des paramétres 6 de la projection

des lignes gauche et droite de la piste dans I'image (b), de l'information visuelle o (c). Evolution de
-

Perreur sur laltitude Z et sur I'information visuelle W = —==, utilisée dans la loi de commande (d),
2

évolution de l'erreur sur le tangage 6 et sur 'information visuelle y, utilisée dans la loi de commande

e), évolution de Perreur sur la pente 7 et sur 'information visuelle £ = -£— —2 - — 494, (f).
) 4aig sin?(g)  aig
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Fi1G. 3.35 — Vues de la caméra embarquée, aux étapes-clef de l'atterrissage. (a) : position initiale
(t =0s); (b) l'avion a rejoint la pente d’approche (¢t = 41.76 s) ; (c) : début de la manceuvre d’arrondi
(t =67 8); (d) : toucher de la piste (¢t = 75.6 s). Les lignes de la piste sont ici assimilées a des droites,
c’est pourquoi elles se poursuivent au-deld du point de fuite. Le point de fuite est représenté par une
croix. En vert les informations visuelles courantes sont représentées, et leurs positions désirées dans
I’image sont tracées en rouge.
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Fi1G. 3.36 — Résultats de la commande longitudinale avec mesures visuelles et trajectoire. Evolution
au cours du temps des entrées de commande (a), trajectoire de 'avion dans le plan vertical (b), angle
de tangage (c), pente (d), vitesse de 'avion (e), et vitesse verticale de Pavion (f).
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F1a. 3.37 — Résultats de la commande longitudinale avec mesures visuelles et trajectoire. Résultats
de la commande longitudinale avec mesures visuelles partielles et trajectoire. Evolution au cours du
temps de la position verticale du point de fuite dans 'image (a), des paramétres ¢ de la projection
des lignes gauche et droite de la piste dans 'image (b), de I'information visuelle ¢ (c). Evolution de
Perreur sur altitude Z et sur l'information visuelle W = ﬁ, utilisée dans la loi de commande (d),
évolution de l'erreur sur le tangage 6 et sur 'information visuelle y¢, utilisée dans la loi de commande

(e), évolution de Perreur sur la pente 7 et sur 'information visuelle £ = ﬁ ﬁ — 2w, (f).
2
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F1G. 3.38 — Résultats de commande longitudinale avec mesures visuelles et trajectoire. Evolution au
cours du temps des entrées de commande (a), trajectoire de I’avion dans le plan vertical (b), angle de
tangage (c), pente (d), vitesse de avion (e), et vitesse verticale de 'avion (f).
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F1G. 3.39 — Résultats de commande longitudinale avec mesures visuelles et trajectoire. Evolution
au cours du temps de la position verticale du point de fuite dans I'image (a), des paramétres 6 de
la projection des lignes gauche et droite de la piste dans 'image (b), de l'information visuelle o (c).
Evolution de Perreur sur laltitude Z et sur I'information visuelle W = ﬁ, utilisée dans la loi de

commande (d), évolution de I’erreur sur le tangage 6 et sur I'information visuelle y;, utilisée dans la loi

de commande (e), évolution de erreur sur la pente v et sur 'information visuelle £ = ﬁ ﬁ — %Z’Ua
2

(f).



Résultats de simulation 161

IF . = 600
|
0.8} \\
\ 500F
0.6} : 4
/ In
/ il ]
04 [ A 400f
/ | i
0.2 / - ‘j 1
/ \ “(\\ |-t *)‘ |
] — ,L,,,\ B S 4 300f
/ /
/ Y
0.2 / ]
200F
ol ]
—o,ol 1 100
—oAsJL 4
—1k L L L L 4 1] L L L L L |
0 20 40 60 80 100 ~4000 ~3000 ~2000 ~1000 0 1000
t(s) X (m)
(a) (b)
30 : : : : 10 : . . .
20F 1 ST )

-20- 1 )
—0 (deg) — (deg)
- 0" (deg) -~ 7" (deg)

10, 4 st 1
v (m/s)
ok ()Y
L ; ; R o ; ; ; ;
0 20 40 60 80 100 100 20 40 60 80 100
t(s) t(s)

(e) (f)

Fia. 3.40 — Résultats de commande longitudinale avec mesures visuelles partielles et trajectoire.
Evolution au cours du temps des entrées de commande (a), trajectoire de ’avion dans le plan vertical
(b), angle de tangage (c), pente (d), vitesse de 'avion (e), et vitesse verticale de Pavion (f).
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F1a. 3.41 — Résultats de la commande longitudinale avec mesures visuelles partielles et trajectoire.
Evolution au cours du temps de la position verticale du point de fuite dans Pimage (a), des paramétres
0 de la projection des lignes gauche et droite de la piste dans l'image (b), de l'information visuelle o
(c). Evolution de l'erreur sur laltitude Z et sur I'information visuelle W = ﬁ (d), évolution de

Perreur sur le tangage 6 et sur 'information visuelle yy, utilisée dans la loi de commande (e), évolution

de lerreur sur la pente v et sur l'information visuelle £ =

L

g @y (f).
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3.5.2.2 Commande latérale

On s’intéresse & présent aux mouvements de ’avion dans le plan horizontal : 'avion
n’est plus initialement aligné avec 'axe de la piste (Y # 0). L’objectif consiste alors
a aligner l’avion avec ’axe de la piste (voir figure 3.25). Pour cela, on considére la
commande de gauchissement, §;. Pour chaque simulation, on représentera les parameétres
du modéle latéral : I'entrée de commande d;, la position latérale Y, et les angles de roulis
¢ et de lacet ¢ de I’avion. On représentera également les informations visuelles, pour
les simulations qui les utilisent.

On considére les commandes présentées a la section 3.4.1.1.

e D’une part on a considéré la loi de commande (3.126) :

S =-—n (Y =Y*) —na(Y —=Y*) —ng(Y —Y¥) (3.171)

avec nq = 0.48, ny = 0.24 et ng = 0.04. Cela permet d’avoir ki = 1.5, ko = 0.75,
k3 = 0.125, ce qui correspond & un polynoéme de la forme s+ k5% + kys+ ks ayant
—0.5 pour racine triple (on rappelle que n; = (—k;a1)/(asasb1), i € {1,2,3} : voir
section 3.4.1.1).

e D’autre part, on a utilisé la loi de commande (3.128) :

8 = kpe (3.172)

tel que p. = w3(de — ) et Pe € [~Pm,Pml,
tel que ¢c W2U_a(wc - ¢) et ¢c € [_Qbm, ¢m]a
tel que ¢ = wig-(Ye—-Y) et e € [=Um, ¥m],
telque Y, = 0,

et avec k = 2.9, w; = 0.08 rad/s, we = 0.2 rad/s, wg = 0.5 rad/s, p,, = 7/9 rad/s,
Om = /3 rad, ¥, = 7/2 rad.

On a ensuite utilisé les commandes avec informations visuelles ((3.127) et figure
3.27), en conservant les mémes valeurs de gains n; et w; (i € {1,2,3}).

Dans toute cette partie, on s’intéresse essentiellement aux mouvements latéraux.
Concernant les mouvements longitudinaux, la loi de commande (3.170) est appliquée
afin de maintenir les conditions nominales et de réaliser la manceuvre d’arrondi. Les
conditions initiales relatives aux mouvements longitudinaux sont trés proches des condi-
tions nominales, ce qui limite fortement les mouvements longitudinaux. On peut donc
négliger les mouvements longitudinaux et se focaliser sur les mouvements latéraux.

Commande avec mesures directes. L’avion se trouve initialement & Y; = —150 m
a gauche de la piste, et est orienté de ¢; = —3 deg vers la gauche (comme sur la figure
3.28).

Dans un premier temps, on applique la loi de commande (3.171), en supposant
que la mesure de Y est disponible directement. On estime alors Y et Y en dérivant
successivement Y et Y, comme on I’a fait précédemment pour obtenir des termes dérivés
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dans la commande longitudinale. Les résultats obtenus sont représentés sur la figure
3.42.

On voit que tous les paramétres convergent bien vers zéro, assez rapidement (apres
environ 25 secondes). Cependant, les angles de roulis et de lacet deviennent trés im-
portants pendant la phase transitoire (figure 3.42.c et 3.42.d). De plus, la commande
est également trés importante et est donc saturée pendant la phase transitoire (figure
3.42.a). A la vue de ces résultats, il n’est donc pas souhaitable d’utiliser cette loi de
commande en pratique.

' } — ] 20f
0.8 1 ol
0.6 : 1 Lo
0.4F 1 w0
02+ 1 ek
or —sof
02 1 w0l
~04f 1 ik
0.6} 1 a0l
~0.8 1 -160f —Y (m)
el | ---Y* (m)
0 20 40 60 80 100 180 —4000 =3000 —2000 —1000 0 1000
t(s) X (m)
(a) (b)
30 T T T
50 T T T
—6 (deg) v (deg)
T (dcg) e (de ) |
; ; i s ; ; ; i
40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
t(s) t(s)
(c) (d)

Fi1G. 3.42 — Résultats de la commande latérale (3.171) avec mesures directes. Evolution au cours
du temps de 'entrée de commande (a), trajectoire de 'avion dans le plan horizontal (b), évolution au
cours du temps de I'angle de roulis (c) et angle de lacet (d).

On a ensuite appliqué la commande (3.172), avec les mémes conditions initiales :
Y; = —150 m et ¢; = —3 deg. Les angles ¢ et 1, ainsi que la mesure de Y sont
supposés étre mesurés directement : en pratique, le simulateur utilisé donne acces a ces
parameétres. On obtient les résultats de la figure 3.43.

Les paramétres latéraux convergent & nouveau tous vers zéro, en un temps de ’ordre
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de 60 secondes. L’entrée de commande n’est pas saturée, et présente une évolution
douce (figure 3.43.a). Les angles de roulis et de lacet atteignent des valeurs de 1'ordre
de 10 degrés, ce qui semble acceptable en comparaison des 25 a 40 degrés obtenus
précédemment (comparer les figures 3.42.c, 3.42.d et figures 3.43.c, 3.43. d).
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Fi1G. 3.43 — Résultats de la commande latérale (3.172) avec mesures directes. Evolution au cours
du temps de 'entrée de commande (a), trajectoire de 'avion dans le plan horizontal (b), évolution au
cours du temps de l'angle de roulis (c) et de l’angle de lacet (d).

Commande visuelle. Rappelons que I’objectif de notre travail est de mettre au point
des lois de commande visuelles. On s’intéresse donc & présent aux lois de commande
latérales intégrant des mesures issues de la caméra. Les conditions initiales utilisées sont
toujours les mémes que précédemment : Y; = —150 m et ¢; = —3 deg.

Counsidérons la loi de commande (3.127) :

H 5 H*
c20; +c20, — 2 c20; +c20r —2

5*). (3.173)

& =mas(ip — }) + neas(zy — x%3) — n3<
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L’abscisse 2y du point de fuite, les valeurs des parametres 6 . .1, ainsi que I'information
visuelle § = 6; + 0, — 20, sont déterminées & chaque itération en projetant les lignes
de la piste sur le plan image de la caméra. La dérivée i est estimée a partir de deux
mesures successives de x s, de la méme maniére que 7 dans le cas longitudinal. On n’a
pas utilisé la génération de trajectoire : les informations visuelles désirées @%, x7%, 67, 0r,
6* sont fixes. L’altitude courante H est supposée étre mesurée par un altimeétre, H* est
obtenue & partir de la pente nominale d’approche.

Les résultats sont présentés sur les figures 3.44 et 3.45. La figure 3.46 montre la vue
de la caméra embarquée & différents instants de la manceuvre.

On voit sur la figure 3.44.a que ’entrée de commande converge vers zéro, assez
rapidement (aprés environ 10 secondes). Cependant, la position latérale, et les angles
de roulis et de lacet ne se stabilisent pas & zéro : ils continuent & évoluer (voir figures
3.44.b, 3.44.c, 3.44.d). Notons que ’avion touche le sol a 'instant ¢ = 78.92 s : ¢’est pour
cette raison que le roulis est soudainement ramené a 0, et que le lacet reste constant
a partir de cet instant (voir figure 3.44.c, 3.44.d). Pour comprendre ce qui se passe, il
faut regarder 1'évolution des informations visuelles utilisées (figure 3.45). L’abscisse du
point de fuite, les paramétres 6y ,. ., des droites et I'information visuelle ¢ ne convergent
pas vers leurs valeurs désirées (voir figures 3.45.a, 3.45.b, 3.45.c). La figure 3.46 illustre
bien ce phénoméne : les lignes courantes ne se superposent pas aux lignes désirées. Les
erreurs sur les informations visuelles n = %:p ¢ et xy coincident bien avec les erreurs
sur les angles de roulis et de lacet (voir figures 3.45.e, 3.45.f). Cependant, elles ne
convergent pas vers zéro pendant la phase de descente (avant ¢ = 78 s). Quant a l’erreur
sur 'information visuelle V = @Gzﬂ%(s’ elle ne correspond pas a l’erreur sur la
position latérale Y (voir figure 3.45.d). Cela est di au fait que la position initiale est
éloignée de la position nominale utilisée lors de 1’étape de modélisation présentée & la
section 3.3.2. De plus, comme la position désirée est fixe, I’avion se trouve initialement
"loin" de la position désirée (dans I’axe de la piste), et il ne parvient pas a s’aligner avec
I’axe de la piste. L’entrée de commande converge vers 0, mais les informations visuelles
ne rejoignent pas leurs positions désirées : les différents termes de la loi de commande
se compensent. En particulier, les valeurs désirées des parametres 6y, .} sont telles que
d=60,+06,—20.=0, avec §; = —0, et 8. = 0 (voir figures 3.45.b, 3.45.c : les lignes
désirées sont centrées et placées symétriquement dans 'image, comme on peut le voir
sur la figure 3.46). Or, on voit sur la figure 3.45.b (et sur la figure 3.46) que les lignes
courantes tendent & converger vers une position telle que 6, = 6, = .. On a alors
également 6 = 6; + 0, — 20, ~ 0 dans cette configuration, mais cela ne correspond plus
4 une position latérale Y nulle.

On a représenté sur les figures 3.47 et 3.48 les résultats obtenus en appliquant la loi
de commande (3.172), avec des mesures visuelles :
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Fi1G. 3.44 — Résultats de la commande latérale (3.173) avec mesures visuelles. Evolution au cours
du temps de l'entrée de commande (a), trajectoire de I'avion dans le plan horizontal (b), évolution au
cours du temps de l'angle de roulis (c) et de ’angle de lacet (d).

tel que pe —wg%"(a'cfc —Zy) et pe € [=Pm,DPml;

tel que &y = wolxy —xf) et &y, € [~Zfm,Tfml;
tel que zy, = —wliml%%(éc —0) et Yo € [T Tlom],
tel que 6. = 0,

et avec k = 2.9, w; = 0.08 rad/s, wy = 0.2 rad/s, wg = 0.5 rad/s, p,, = /9 rad/s,

. — 9 —_ 49T _ _ T
Tpm = 5o0m = 5-5 rad, Tfm = ¢y = § rad.

Les résultats sont trés similaires & ceux obtenus avec la loi de commande (3.173).
Pour conclure, on voit que ’utilisation d’informations visuelles dans la loi de commande
pose probléme lorsque la consigne est trop éloignée de 1’état initial, ce qui est somme
toute logique, au vu des simplifications effectuées durant la phase de modélisation.
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Suivi de trajectoire. Pour que la consigne reste proche de I’état courant, on utilise
les trajectoires déterminées & la section 3.4.2.1 pour les valeurs désirées de Y, ¢, et 1.
Les paramétres D et k sont choisis empiriquement : on a pris £ = 0.26 et D = 40, et
saturé t; entre 20 et 40 secondes. Comme dans le cas longitudinal, les consignes pour
les informations visuelles sont obtenues en projetant les lignes de la piste dans le plan
image de la caméra. Comme décrit & la section 3.4.3, la caméra est pour cela placée
& chaque instant & la position et avec l'orientation désirée, celles-ci étant issues de la
génération de trajectoire présentée a la section 3.4.2.1.

On a utilisé la loi de commande (3.165), ou les consignes évoluent au cours du
temps. Les résultats obtenus sont présentés sur les figures 3.49, 3.50, et 3.51. On voit
immeédiatement que 'utilisation de la trajectoire permet & ’avion de se placer dans
Palignement de I’axe de la piste (voir figure 3.49). La consigne converge vers zéro (voir
figure 3.49.a), et permet d’annuler la position latérale Y, ’angle de roulis ¢ et l’angle
de lacet ¢ en un peu plus de 40 secondes (voir figure 3.49.b, 3.49.c, 3.49.d). Les valeurs
courantes suivent globalement les valeurs désirées. On peut voir sur les figures 3.50.a,
3.50.b, 3.50.c que les informations visuelles convergent vers leurs positions désirées. On
voit également sur la figure 3.51 que les lignes courantes rejoignent les lignes désirées,
et que l'avion se trouve aligné avec la piste & t = 50 s. Notons que § semble diverger &
partir de t ~ 78 s. Mais on rappelle que ’avion se pose a 'instant £ ~ 78 s : la commande
latérale est alors désactivée, et 1’évolution de § n’est donc plus prise en compte dans la
commande. Sur les figures 3.50.e et 3.50.f, on voit comme précédemment que les erreurs
sur les informations visuelles coincident assez bien avec les erreurs sur le roulis et le lacet.
En ce qui concerne l'erreur latérale Y — Y™, (figure 3.50.d), 'erreur sur l'information
visuelle V = 6291%%5 n’en donne une bonne représentation qu’a partir de £ ~ 30 s.
On voit que cet instant correspond au moment ou les lignes de la piste se répartissent
symétriquement dans I'image (6; > 0, 0, ~ —6;, et 6. ~ 0, voir figures 3.51.c et 3.51.d).
Cela est di au fait que I'on a considéré, pour la modélisation des informations visuelles,
une position nominale particuliére, dont I’avion se trouve trés éloigné au départ. On
voit cependant que cela entraine uniquement un léger "soubresaut" dans la commande
et sur l’angle de roulis (voir figures 3.49.a et 3.49.c), mais n’empéche pas l’avion de
s’aligner avec ’axe de la piste.

Limites de la commande visuelle. On considére & présent une nouvelle position
initiale : Y; = —300 m, ¢ = 0 deg, et ¥; = 20 deg.

Dans un premier temps, la méme loi de commande que précédemment est utilisée
(3.165), avec les informations visuelles et les valeurs désirées définies par les trajectoires
de la section 3.4.2.1. Les résultats sont représentés sur les figures 3.52, 3.53, et 3.54. Les
résultats sont trés similaires & ceux obtenus précédemment (comparer les figures 3.49,
3.50, et figures 3.52, 3.53). On remarque cependant que le pic lié & 'information visuelle
V est ici beaucoup plus marqué que précédemment (voir figures 3.50.d et 3.53.d). I
conduit & un pic sur la loi de commande et donc sur l'angle de roulis (voir figures
3.52.a, 3.52.c). On voit sur la figure 3.54 que les lignes de la piste sont initialement
trés fortement inclinées (parameétres 0y .. de I'ordre de 40 degrés, voir figure 3.53.b).
Notons que malgré le phénomeéne transitoire mentionné, le systéme converge a la position
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désirée.

Nous allons voir qu’en remplacant 'information visuelle V = Ll 50 par la

0291—‘1-(:297‘—
mesure directe de Y dans la loi de commande (3.165), le phénoméne de pic pendant la
phase transitoire disparait.

On utilise donc a présent la loi de commande suivante :
o = nyas(ty — %) + ngas(vy — x3) —ng(Y = Y7). (3.175)

Les résultats sont présentés sur les figures 3.55 et 3.56. L’avion converge cette fois
"en douceur" vers sa position désirée (voir figure 3.55). Bien que seules les informations
visuelles z; et n = %3} ¢ soient utilisées dans cette expérience, on a quand méme repré-
senté 1’évolution de toutes les informations visuelles. On constate le méme phénomene
que précédemment : les erreurs sur le roulis et le lacet sont correctement représentées
par les erreurs sur les informations visuelles 7 et x¢. Par contre, lorsque les droites de
I’image se trouvent trop loin de leur position nominale, ’erreur sur V' représente mal
I’évolution de ’erreur latérale ¥ — Y™,
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F1G. 3.45 — Résultats de la commande latérale (3.173) avec mesures visuelles. Evolution au cours
du temps de la position horizontale du point de fuite dans I'image (a), des paramétres 0y, .} de la
projection des lignes gauche, droite et centrale de la piste dans I'image (b), de l'information visuelle
§ (c). Evolution au cours du temps de P’erreur sur la position latérale Y et sur I’information visuelle
V = 02914_0#2%_25, utilisée dans la loi de commande (d), évolution de erreur sur le roulis ¢ et sur
Pinformation visuelle n = %x ¢ (e), évolution de lerreur sur le lacet ¢ et sur information visuelle z

(f)-
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(d)

F1G. 3.46 — Vues de la caméra embarquée, aux étapes-clef de 'atterrissage, lorsque la consigne est
fixe. (a) : position initiale (¢ = 0 8); (b) (¢t = 15 s); (c) : (t = 30 8); (d) : toucher de la piste (¢ = 50
s). Les lignes de la piste sont ici assimilées & des droites, c’est pourquoi elles se poursuivent au-dela
du point de fuite. Le point de fuite est représenté par une croix. En vert les informations visuelles
courantes sont représentées, et leurs positions désirées dans 'image sont tracées en rouge.
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F1G. 3.47 — Reésultats de la commande latérale (3.174) avec mesures visuelles. Evolution au cours
du temps de 'entrée de commande (a), trajectoire de 'avion dans le plan horizontal (b), évolution au
cours du temps de I'angle de roulis (c) et de ’angle de lacet (d).
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F1G. 3.48 — Résultats de la commande latérale (3.174) avec mesures visuelles. Evolution au cours
du temps de la position horizontale du point de fuite dans l'image (a), des paramétres 0y, , . de la
projection des lignes gauche, droite et centrale de la piste dans l'image (b), de 'information visuelle
6 (c). Evolution au cours du temps de Perreur sur la position latérale Y et sur I'information visuelle

V =

CQGH_C%(S, utilisée dans la loi de commande (d), évolution de 'erreur sur le roulis ¢ et sur
-

linformation visuelle n = %x ¢ (e), évolution de lerreur sur le lacet ¢ et sur information visuelle z

(£)-
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F1G. 3.49 — Résultats de la commande latérale (3.165) avec mesures visuelles et trajectoire. Evolution
au cours du temps de l'entrée de commande (a), trajectoire de l’avion dans le plan horizontal (b),
évolution au cours du temps de ’angle de roulis (c) et de Pangle de lacet (d).
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Fi1G. 3.50 — Résultats de la commande latérale (3.165) avec mesures visuelles et trajectoire. Evolution
au cours du temps de la position horizontale du point de fuite dans 'image (a), des paramétres 0y, , .}
de la projection des lignes gauche, droite et centrale de la piste dans l'image (b), de l'information
visuelle § (c). Evolution au cours du temps de l’erreur sur la position latérale Y et sur l'information
visuelle V = Wd, utilisée dans la loi de commande (d), évolution de lerreur sur le roulis ¢ et
sur l'information visuelle n = %x ¢ (e), évolution de lerreur sur le lacet ¢ et sur 'information visuelle

zy (f).
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(c) (d)

F1G. 3.51 — Vues de la caméra embarquée, aux étapes-clef de 'atterrissage, lorsque la consigne est
spécifiée sous forme de trajectoire. (a) : position initiale t = 0 s; (b) t = 15 s; (c) : t = 30 s; (d) :
toucher de la piste ¢t = 50 s. Les lignes de la piste sont ici assimilées & des droites, c’est pourquoi elles
se poursuivent au-deld du point de fuite. Le point de fuite est représenté par une croix. En vert les
informations visuelles courantes sont représentées, et leurs positions désirées dans I'image sont tracées
en rouge.
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F1G. 3.52 — Résultats de la commande latérale (3.165) avec mesures visuelles et trajectoire. Evolution
au cours du temps de l'entrée de commande (a), trajectoire de lavion dans le plan horizontal (b),
évolution au cours du temps de l'angle de roulis (c) et de langle de lacet (d).
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F1G. 3.53 — Résultats de la commande latérale (3.165) avec mesures visuelles et trajectoire. Evolution
au cours du temps de la position horizontale du point de fuite dans 'image (a), des paramétres 0y, , .}
de la projection des lignes gauche, droite et centrale de la piste dans I'image (b), de l'information
visuelle § (c). Evolution au cours du temps de I’erreur sur la position latérale Y et sur l'information
visuelle V = Wd , utilisée dans la loi de commande (d), évolution de l'erreur sur le roulis ¢ et
sur Pinformation visuelle n = %x ¢ (e), évolution de Perreur sur le lacet ¥ et sur P'information visuelle

zy (f).
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(c) (d)

F1G. 3.54 — Vues de la caméra embarquée, aux étapes-clef de ’atterrissage, lorsque la consigne est
spécifiée sous forme de trajectoire. (a) : position initiale t = 0 s; (b) t = 15 s; (c) : t = 30 s; (d) :
toucher de la piste ¢ = 50 s. Les lignes de la piste sont ici assimilées & des droites, c’est pourquoi elles
se poursuivent au-deld du point de fuite. Le point de fuite est représenté par une croix. En vert les
informations visuelles courantes sont représentées, et leurs positions désirées dans I'image sont tracées
en rouge.
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F1G. 3.55 — Résultats de la commande latérale (3.175) avec mesures visuelles partielles et trajectoire.
Evolution au cours du temps de ’entrée de commande (a), trajectoire de ’avion dans le plan horizontal
(b), évolution au cours du temps de I’angle de roulis (c) et de angle de lacet (d).
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F1G. 3.56 — Résultats de la commande latérale (3.175) avec mesures visuelles partielles et trajectoire.
Evolution au cours du temps de la position horizontale du point de fuite dans image (a), des paramétres
01,r,c} de la projection des lignes gauche, droite et centrale de la piste dans I'image (b), de I'information
visuelle § (c). Evolution au cours du temps de l'erreur sur la position latérale Y et sur 'information
visuelle V' = W‘S (d), évolution de l’erreur sur le roulis ¢ et sur 'information visuelle = %x f
(e), évolution de erreur sur le lacet v et sur 'information visuelle z (f).
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3.5.2.3 Commande compléte avec suivi de trajectoire

Dans cette partie, on considére simultanément les lois de commande longitudinale
et latérale.

Les conditions initiales sont les suivantes : X; = —4100 m, Y; = —150 m, Z; = —491
m, ¢; = 0 m, ¢; = —3 deg. On utilise la loi de commande longitudinale (3.170), et la
loi de commande latérale (3.165). On va comparer les résultats obtenus avec ceux des
figures 3.36, 3.37, et 3.49, 3.50. Cela permettra d’avoir une idée de 'effet des mouvements
longitudinaux sur le comportement latéral de ’avion, et vice versa. En effet, on a négligé
les couplages entre les deux mouvements dans toute la modélisation.

Pour les mouvements latéraux, on compare les figures 3.57 et 3.58 avec les figures
3.36 et 3.37. Les résultats sont globalement trés similaires concernant les entrées de
commande et le comportement de I’avion dans l'espace (figures 3.57 et 3.36). On peut
noter que l’erreur sur 'information visuelle W est significativement perturbée pendant
la phase transitoire (voir figures 3.58.d et 3.37.d). C’est la raison pour laquelle on a
utilisé ici la loi de commande (3.170), qui n’utilise pas W. On peut également noter
que, bien qu’elle corresponde encore trés bien a ’erreur sur ’angle de tangage 6, ’erreur
sur l'ordonnée du point de fuite y ne lui est plus égale (léger écart aux alentours de
Pinstant ¢ = 20 s, voir figures 3.58.e et 3.37.e). Cela est di au fait que les angles de
roulis et de lacet ne sont plus nuls, a cause des mouvements latéraux.

Pour les mouvements latéraux, on compare les figures 3.59 et 3.60 avec les figures
3.49 et 3.50. La encore, les résultats sont globalement tres proches. On remarque ce-
pendant de légéres différences : les couplages perturbent un peu l'entrée de commande
d;, qui est moins "lisse" (voir figures 3.59.a et 3.49.a). On voit également que les com-
portements transitoires de la position latérale Y, et des angles de roulis et de lacet sont
légérement différents, avec notamment ’apparition d’un léger dépassement (voir figures
3.59.b 3.59.c, 3.59.d et 3.49.b, 3.49.c, 3.49.d). En comparant les figures 3.60 et 3.50,
on observe également de légéres différences transitoires, notamment en ce qui concerne
I’erreur latérale Y — Y* et 'information visuelle V' — V*. Dans les deux cas, ’erreur sur
I'information visuelle V' correspond bien & l’erreur latérale a partir de 'instant ¢ ~ 30
s. On remarque cependant que les couplages avec les mouvements longitudinaux font
que cette "correspondance" est moins bonne (voir figures 3.60.d et 3.50.d). Il en est de
méme pour les erreurs sur les angles de roulis et lacet, et sur les informations visuelles
n et xy (voir figures 3.60.e, 3.60.1, et 3.50.e, 3.50.f).

Pour conclure, avec les conditions initiales considérées ici, les couplages entre mou-
vements longitudinaux et latéraux ne sont pas trés significatifs. Notons que lorsque 1’on
s’éloigne trop de la trajectoire nominale, les problémes mis en évidence précédemment
pour chaque commande séparément sont cependant accentués par les effets de couplage.

Autres conditions initiales. On considére & présent différentes conditions initiales,
plus ou moins difficiles.

Les figures 3.61 et 3.62 montrent des résultats obtenus avec Y; = 350 m, ¢; = 5 deg,
et Z; ~ —500 m. Les figures 3.63 et 3.64 montrent des résultats obtenus avec Y; = 50
m, ¢¥; = 5 deg, et Z; ~ —570 m : les contraintes latérales sont donc moins importantes,
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mais ’avion se trouve plus haut que dans le cas précédent. Dans les deux cas, la tache
est bien réalisée : ’avion s’aligne avec la piste, et rejoint la pente d’approche. Notons que
les conditions initiales doivent étre choisies de maniére & ce que la piste soit "visible",
c’est-a-dire, puisqu’on est en simulation, au moins que les lignes de la piste se projettent
sur le plan image.

Avec D; et Dy non nuls. Jusqu’a présent, on a considéré que la caméra est placée
au centre de gravité de 'avion (les paramétres Dy et Dy — voir figure 3.21 — étaient
donc nuls). On place maintenant la caméra en avant et en haut de l’avion, de maniére
a ce que Dy =8 m, et Dy = —2 m, mais on garde les mémes commandes et génération
de trajectoire que précédemment, considérant D; = Dy = 0.

On voit, en comparant les figures 3.65, 3.66 et 3.57 3.58, 3.59, 3.60, que les résultats
sont trés similaires.

Avoir négligé les parameétres D; et Do durant la modélisation ne change donc presque
rien au comportement du systéme bouclé.

Avec une mauvaise estimation de la largeur de la piste. La piste considérée
a une largeur de 60 meétres. Comme on 'a vu, pour calculer les informations visuelles
désirées & partir des trajectoires sur les paramétres de la pose de 'avion, on projette le
modeéle de la piste sur le plan image de la caméra. Jusqu’a présent, on a utilisé pour
cette projection un modéle fidéle de la piste réellement observée par la caméra. On
suppose ici que la largeur de la piste est mal connue : on utilise comme modéle pour le
calcul des informations visuelles désirées une piste large de 90 métres.

Les résultats sont donnés sur les figures 3.68, 3.69 et 3.70. On peut les comparer a
ceux représentés sur les figures 3.57 3.58, et 3.59 : un modéle parfait de la piste était
alors utilisé. Pour la partie longitudinale, 3 et sa dérivée 3 sont les seules informations
visuelles prises en compte dans la loi de commande. On peut voir sur les figures 3.68.f
et 3.58.e que, comme on s’y attend, son comportement est quasi identique dans les deux
cas.

En ce qui concerne les mouvements latéraux, on voit que les paramétres des droites
0(1,) ne convergent pas sur les valeurs désirées (figure 3.70.a). Cela perturbe I’évolution
de lerreur visuelle V' — V* (figure 3.70.b), et entraine un retard sur ’évolution de la
position latérale de ’engin (figure 3.69.b). Finalement, ’avion rejoint ’axe de la piste :
la principale conséquence de la mauvaise estimation de la largeur de la piste résulte en
un temps de convergence légérement plus important.

Avec une mauvaise calibration de la caméra. Jusqu’a présent, on a supposé que
la caméra est correctement calibrée (on connait précisément les parameétres f/l,, f/ly,
ug, et vy de la caméra — voir section 1.1.1.1). En pratique, on a considéré des erreurs
de 10% sur les différents parameétres. Comme on réalise des simulations, et qu’on ne
considére pas de traitement d’image, on a en pratique considéré une caméra C7 pour
"construire" la projection des lignes de la piste sur le plan image en pixels, puis une
autre caméra Cy (dont les paramétres différent de 10% de ceux de la premiére) pour
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déterminer les paramétres des lignes de la piste et les coordonnées du point de fuite. La
caméra, C] est donc utilisée pour créer les images; dans les calculs liés & la génération
de trajectoire et & ’asservissement visuel, c’est la caméra Cy qui est utilisée.

Les résultats obtenus sont présentés sur les figures 3.71, 3.72, 3.73, et 3.74. On peut
les comparer aux résultats considérant une cameéra correctement calibrée, présentés sur
les figures 3.57, 3.58, 3.59, 3.60. On constate que les entrées de commande et le com-
portement de ’avion sont identiques, que la caméra soit correctement calibrée ou non
(comparer les figures 3.71 avec 3.57, et 3.72 avec 3.59). En fait, on constate sur les figures
3.71.f, 3.73.b, 3.73.c, et 3.73.d que les erreurs sur les informations visuelles tendent vers
zéros, et sont identiques & celles obtenues avec une bonne calibration (figures 3.58.e,
3.60.d, 3.60.e, 3.60.f). En fait, 'observation de la figure 3.74 nous montre que du fait
de la mauvaise calibration, les informations visuelles courantes sont erronées, mais les
informations visuelles désirées également (les coordonnées du point de fuite ne tendent
pas vers zéro comme précédemment, voir figures 3.58.a et 3.60.a). On voit également que
les parametres 6y; ., des droites ne tendent pas exactement vers les mémes valeurs que
précédemment (comparer les figures 3.58.b et 3.73.a). En conclusion, les informations
visuelles sont modifiées du fait de la mauvaise calibration, mais cela n’empéche pas de
ramener les informations visuelles courantes sur les informations visuelles désirées, ce
qui correspond & amener 'avion & la position désirée.
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F1G. 3.57 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps des entrées
de commande (a), trajectoire de Pavion dans le plan vertical (b), angle de tangage (c), pente (d), vitesse
de Pavion (e), et vitesse verticale de Pavion (f).
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Fi1G. 3.58 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps de la

position verticale du point de fuite dans I'image (a), des paramétres 6 de la projection des lignes

gauche et droite de la piste dans I'image (b), de I’information visuelle o (c). Evolution de I’erreur sur
L

laltitude Z et sur 'information visuelle W = 5—=5 (d), évolution de I’erreur sur le tangage 6 et sur
2

linformation visuelle yy, utilisée dans la loi de commande (e), évolution de 'erreur sur la pente 7 et

5 . . _ _L 5 aio
sur l'information visuelle §{ = - T2(Z) g U ().
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F1G. 3.59 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps de ’entrée
de commande (a), trajectoire de 'avion dans le plan horizontal (b), évolution au cours du temps de
Pangle de roulis (c) et de 'angle de lacet (d).
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F1a. 3.60 — Reésultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps de la
position horizontale du point de fuite dans I'image (a), des paramétres 6y, .} de la projection des
lignes gauche, droite et centrale de la piste dans ’image (b), de 'information visuelle § (c). Evolution
au cours du temps de l'erreur sur la position latérale Y et sur I'information visuelle V = ggﬁ{m&
utilisée dans la loi de commande (d), évolution de erreur sur le roulis ¢ et sur 'information visuelle
n= ix ¢ (e), évolution de Perreur sur le lacet v et sur Pinformation visuelle z; (f).
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F1G. 3.61 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps des entrées
de commande (a), trajectoire de Pavion dans le plan vertical (b), angle de tangage (c), pente (d), vitesse
de Pavion (e).
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F1G. 3.62 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps de ’entrée
de commande (a), trajectoire de I'avion dans le plan horizontal (b), évolution au cours du temps de
Pangle de roulis (c) et de ’angle de lacet (d).
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F1G. 3.63 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps des entrées
de commande (a), trajectoire de Pavion dans le plan vertical (b), angle de tangage (c), pente (d), vitesse
de Pavion (e).
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F1G. 3.64 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170). Evolution au cours du temps de ’entrée
de commande (a), trajectoire de I'avion dans le plan horizontal (b), évolution au cours du temps de
Pangle de roulis (c) et de ’angle de lacet (d).
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F1G. 3.65 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), avec la caméra déplacée par rapport au
centre de gravité de I’avion. Evolution au cours du temps des entrées de commande (a), trajectoire de
Pavion dans le plan vertical (b), angle de tangage (c), pente (d), vitesse de 'avion (e), et évolution de
Perreur sur le tangage 0 et sur l'information visuelle yy, utilisée dans la loi de commande (f).
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F1aG. 3.66 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), avec la caméra déplacée par rapport au
centre de gravité de ’avion. Evolution au cours du temps de l'entrée de commande (a), trajectoire de
Pavion dans le plan horizontal (b), évolution au cours du temps de ’angle de roulis (c) et de I’angle de
lacet (d).
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F1G. 3.67 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), avec la caméra déplacée par rapport au
centre de gravité de I’avion. Evolution au cours du temps des paramétres 011,rc) de la projection des
lignes gauche, droite et centrale de la piste dans I'image (a). Evolution au cours du temps de ’erreur sur
la position latérale Y et sur l'information visuelle V = W& utilisée dans la loi de commande
(b), évolution de erreur sur le roulis ¢ et sur I'information visuelle n = %1’ ¢ (c), évolution de l’erreur
sur le lacet ¢ et sur l'information visuelle z; (d).
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F1G. 3.68 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec une mauvaise connaissance du
modéle de la piste. Evolution au cours du temps des entrées de commande (a), trajectoire de avion
dans le plan vertical (b), angle de tangage (c), pente (d), vitesse de Pavion (e), et évolution de I'erreur
sur le tangage 0 et sur 'information visuelle yy, utilisée dans la loi de commande (f).
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F1a. 3.69 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec une mauvaise connaissance du
modele de la piste. Evolution au cours du temps de 'entrée de commande (a), trajectoire de l'avion
dans le plan horizontal (b), évolution au cours du temps de ’angle de roulis (c) et de I’angle de lacet

(d).
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F1G. 3.70 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec une mauvaise connaissance du
modéle de la piste. Evolution au cours du temps des paramétres 0{1,r,cy de la projection des lignes
gauche, droite et centrale de la piste dans l'image (a). Evolution au cours du temps de I’erreur sur la
position latérale Y et sur I'information visuelle V' = W& utilisée dans la loi de commande (b),
évolution de erreur sur le roulis ¢ et sur information visuelle n = ix ¢ (c), évolution de Perreur sur
le lacet v et sur l'information visuelle z; (d). ‘
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Fi1G. 3.71 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec une mauvaise calibration de
la caméra. Evolution au cours du temps des entrées de commande (a), trajectoire de 'avion dans le
plan vertical (b), angle de tangage (c), pente (d), vitesse de l’avion (e), et évolution de erreur sur le
tangage 0 et sur 'information visuelle yy, utilisée dans la loi de commande (f).
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F1G. 3.72 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec une mauvaise calibration de la
caméra. Evolution au cours du temps de ’entrée de commande (a), trajectoire de avion dans le plan
horizontal (b), évolution au cours du temps de ’angle de roulis (c) et de ’angle de lacet (d).
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F1G. 3.73 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec une mauvaise calibration de la
caméra. Evolution au cours du temps des paramétres 011,r,c} de la projection des lignes gauche, droite
et centrale de la piste dans l'image (a). Evolution au cours du temps de Perreur sur la position latérale
Y et sur l'information visuelle V' = W& utilisée dans la loi de commande (b), évolution de
Perreur sur le roulis ¢ et sur 'information visuelle = %1’ 7 (c), évolution de lerreur sur le lacet ¢ et
sur Vinformation visuelle z ¢ (d).
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F1G. 3.74 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec une mauvaise calibration de la
caméra. Evolution au cours du temps des informations visuelles x5 et y;.
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Avec du vent de travers. Jusqu’a présent, on a supposé qu’il n’y a pas de pertur-
bations extérieures, en particulier pas de vent. On considére ici qu’il y a du vent de
travers : vent latéral de 'ordre de 5 m/s (qui souffle dans le sens des Y positifs, et tend
a pousser I'avion a droite de la piste).

On a représenté les résultats concernant les mouvements latéraux sur la figure 3.75.
On remarque que, bien que 'entrée de commande converge vers zéro (figure 3.75.a),
l’avion ne parvient pas a s’aligner avec l’axe de la piste (figures 3.75.b, 3.75.c, 3.75.d),
le vent de travers ’en empéche.

En fait, dans la loi de commande par vision (3.165), les termes s’annulent (I’entrée de
commande §; converge bien vers 0, voir figure 3.75.a), mais cela ne permet pas d’annuler
Perreur latérale Y dans ’espace 3D (figure 3.75.b).

Si on utilise la loi de commande (3.171) avec des mesures directes et pas de données
de vision, on obtient les résultats de la figure 3.77. On voit que cette fois la position
latérale converge vers 0 (figure 3.77.b), et que l'avion garde un angle de cap non nul
pour "lutter" contre le vent (figure 3.77.d). Le probléme rencontré précédemment vient
des estimations & partir des informations visuelles, qui ne tiennent pas compte des
perturbations extérieures. On a fait I’hypothése que : "lorsque I'erreur latérale Y est
stabilisée & 0, c’est que ’angle de lacet v et aussi stabilisé & 0, et cela implique que
Pangle de roulis ¢ est aussi nécessairement nul (voir figures 3.18 et 3.25)". Cependant,
cette hypothése n’est valable qu’en I’absence de vent. En effet, lorsqu’il y a du vent de
travers, pour pouvoir rester aligné avec la piste (garder Y = 0), I'avion doit se déplacer
avec un angle de lacet non nul (¢ # 0). Ainsi, la relation (3.67) : Y = as¢ n’est plus
valable telle quelle dans ce cas. On devrait considérer Y = as (1 —1*) ol * est la valeur
de I’angle de lacet que ’avion doit prendre pour "contrer" I'effet du vent de travers (voir
figure 3.76).
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F1G. 3.75 — Résultats avec les commandes (3.165) et (3.170), et avec du vent de travers. Evolution
au cours du temps de l'entrée de commande (a), trajectoire de lavion dans le plan horizontal (b),
évolution au cours du temps de 'angle de roulis (c) et de I’angle de lacet (d).



Résultats de simulation 205

Za

(2) (b)

F1G. 3.76 — Alignement de I’avion dans P’axe de la piste au cours de 'atterrissage, en présence de
vent de travers v, (a), et vue de la caméra embarquée aprés alignement : en vert, la position courante
des lignes de la piste, et en rouge la position "centrée" des lignes de la piste (b).
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F1G. 3.77 — Alignement de I'avion avec la piste, avec du vent de travers et la loi de commande (3.171).
Evolution au cours du temps de ’entrée de commande (a), trajectoire de ’avion dans le plan horizontal
(b), évolution au cours du temps de I’angle de roulis (c) et de angle de lacet (d).
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3.6 Conclusion

Dans ce chapitre, nous nous sommes intéressés a 1’asservissement visuel d’un avion
pendant sa phase d’atterrissage. L’objectif était de permettre & ’avion de s’aligner avec
I’axe de la piste et de rejoindre une bonne trajectoire d’approche, pour ensuite arrondir
sa trajectoire avant de toucher la piste. Pour cela, nous avons considéré une caméra
embarquée sur 1’avion, et nous nous sommes intéressés au choix d’informations visuelles
tenant compte du modeéle de ’avion en vol. Nous avons ensuite mis au point des lois de
commande d’asservissement visuel, et défini des trajectoires & suivre pour les consignes
visuelles. Enfin, nous avons réalisé une série de simulations utilisant un modéle réaliste
d’avion, afin de mettre en évidence les performances et les limitations des méthodes
proposées.

Dans un premier temps, nous avons linéarisé un modéle non-linéaire de ’avion, au-
tour d’une position nominale correspondant & la trajectoire d’approche. Nous avons ainsi
obtenu un modéle simplifié sous forme de représentation d’état linéaire, et découplant
les mouvements latéraux et longitudinaux. Nous avons ensuite cherché a modéliser des
informations visuelles présentant les mémes propriétés de découplage, afin de comman-
der séparément les deux types de mouvements. Pour cela, nous avons considéré les deux
lignes des bords de la piste et la ligne centrale. On a alors modélisé la relation entre les
mouvements de ’avion et 1’évolution des parameétres des lignes et les coordonnées du
point de fuite dans le plan image. On a mis au point des lois de commande, utilisant les
informations visuelles et avec le modéle linéarisé de ’avion. On a également proposé une
génération de trajectoire pour éviter que les informations visuelles courantes ne soient
trop éloignées des informations visuelles désirées & chaque instant, et ainsi obtenir un
meilleur comportement de I’avion.

Finalement, les stratégies de commande proposées ont été expérimentées a 1’aide
d’un simulateur réaliste. On a d’abord expérimenté séparément les parties latérales et
longitudinales, afin de mettre en évidence 'intérét des trajectoires utilisées, les perfor-
mances et les limitations de ['utilisation des informations visuelles : lorsque ’on s’éloigne
trop de la position nominale utilisée dans la modélisation, les erreurs visuelles ne sont
plus toutes représentatives des erreurs réelles de positionnement, et on peut obtenir des
comportements transitoires trés perturbés, ou rejoindre un minimum local au lieu de
converger vers la position souhaitée. On a ensuite testé simultanément les schémas de
commande latéraux et longitudinaux. On s’est en particulier intéressés aux effets d'un
mauvais modéle de la piste, aux effets d’une mauvaise calibration de la caméra, et du
vent de travers. Si les algorithmes semblent robustes aux deux premiers problémes de
calibration et de modélisation, le vent de travers n’est pour l'instant pas pris en compte
dans la loi de commande. Plusieurs pistes restent donc & exploiter pour améliorer les
performances des lois de commande proposées, notamment en prenant en compte les
perturbations extérieures.
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L’objectif de notre travail a consisté & mettre en ceuvre des techniques de com-
mande par asservissement visuel dans le cadre particulier des engins volants. Nous nous
sommes intéressés a deux types d’engins volants : un quadrirotor (petit hélicoptére &
quatre rotors contrarotatifs) et un avion. Nous avons montré pourquoi dans les deux
cas, les schémas d’asservissement visuel classiques existant pour des robots de type bras
manipulateur ne sont pas bien adaptés, du fait des effets de couplage entre les degrés
de liberté. Nous avons alors congu des lois de commande reposant sur des informa-
tions visuelles bien choisies, et nous avons montré leurs performances dans le cadre de
simulations et d’expérimentations.

Asservissement visuel d’un quadrirotor

Contributions

Concernant le positionnement par asservissement visuel d’un quadrirotor, nous nous
sommes attachés a la conception d’une commande haut-niveau fournissant des consignes
sous forme de vitesses de translation & une boucle de commande bas-niveau. Des mouve-
ments de rotation sont générés par la commande bas-niveau afin de permettre & ’engin
d’évoluer en translation. Il apparait alors intéressant de choisir, pour commander les
ddls de translation, des informations visuelles découplées des mouvements de rotation
de lengin.

Nous avons dans un premier temps considéré les moments de 'image perspective,
et les informations visuelles proposées dans [Tahri 05]. A partir de deux hypothéses sur
le systéme — plan image de la caméra paralléle au plan de la cible observée et vitesses
de rotation négligeables — nous avons proposé une premiére loi de commande pour
le quadrirotor. Si ces approximations sont assez réalistes pour ’application que l'on a
considérée, elles risquent de ne plus étre valables pour d’autres types de quadrirotors.

Dans un second temps, nous avons considéré les moments du premier ordre de 'image
sphérique, qui permettent de commander par asservissement visuel les mouvements de
translation d’un quadrirotor, sans que les mouvements de rotation induits ne viennent
perturber la convergence exponentielle de 'erreur considérée (propriété de passivité)
[Hamel 02]. Si ’on se contente d’utiliser une loi de commande proportionnelle assurant
la propriété de stabilité, on rencontre un probléme de sensibilité dans la direction de I’axe
optique : la matrice d’interaction est mal conditionnée, ce qui conduit & voir les trois
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composantes de ’erreur visuelle — et celles de ’erreur de positionnement — converger
a des vitesses différentes. Cela peut étre trés génant en pratique. Une compensation
asymptotique n’a pas non plus donné entiére satisfaction, puisqu’elle a conduit & un
comportement transitoire inadapté. Nous avons alors envisagé de résoudre le probléme
avec une loi de commande partitionnée, en séparant ’information visuelle en deux par-
ties, pour appliquer un gain spécifique a la composante qui pose probléme. Cela n’a
pas été satisfaisant non plus du point de vue du comportement transitoire dans l'es-
pace 3D. Ensuite, nous avons proposé de modifier 'information visuelle utilisée (tout en
conservant la propriété de passivité), et nous avons envisagé plusieurs lois de commande.
L’objectif était alors d’assurer la stabilité globale asymptotique du systéme, une décrois-
sance de l'erreur visuelle identique pour les trois composantes, et un bon comportement
de l'engin dans ’espace 3D tout au long de l'asservissement. Pour cela, on a cherché
également a faire en sorte que les informations visuelles 2D soient "aussi proches que
possible des positions 3D", afin que la loi de commande assurant la décroissance correcte
des informations visuelles corresponde également & un comportement convenable dans
I’espace 3D.

Nous avons présenté la série de lois de commande envisagées, et commenté leurs
atouts et défauts respectifs, en illustrant leurs performances sur des simulations. Nous
avons également montré et analysé les résultats expérimentaux obtenus lors du posi-
tionnement d’un quadrirotor au-dessus d’une cible visuelle. Parmi les lois de commande
étudiées, trois d’entre elles ont donnés de bons résultats en pratique : la loi de com-
mande proportionnelle utilisant les moments de la projection perspective, un correcteur
proportionnel, avec information visuelle sphérique et changement d’échelle, et une loi de
commande stable reposant sur une information visuelle sphérique modifiée. Nous avons
également pu écarter I’hypothése selon laquelle un bruit important serait introduit dans
le systéme lors du calcul de I'information visuelle de référence. Par ailleurs, bien qu’elle
n’ait pas la propriété de passivité, la loi de commande en translation basée sur les mo-
ments de 'image perspective n’est pas perturbée de maniére trés significative par les
mouvements de rotations générés par le quadrirotor utilisé. Nous avons pu montrer que
les différents changements d’échelle envisagés pour les informations visuelles sphériques
ont des comportements trés similaires en ce qui concerne le bruit issu de 'image. Celui-
ci se retrouve en effet au niveau de la loi de commande et finalement sur les positions
3D de la caméra. Avec un bruit image identique au départ, le bruit sur les positions
de la caméra est identique quelle que soit la loi de commande choisie parmi les trois
meilleures. Finalement, les trois lois de commande donnant des résultats satisfaisants
en pratique ont également un comportement similaire vis-a-vis du bruit. L’avantage
des informations visuelles sphériques réside plutét dans des considérations théoriques,
puisqu’elles permettent d’obtenir la propriété de passivité et méme la stabilité asymp-
totique globale du systeéme. Le choix de 'une ou de ’autre loi de commande en pratique
dépendra des propriétés que ’on souhaite assurer pour le systéme.

L’objectif pratique consistant a mettre en ceuvre un schéma d’asservissement visuel
2D permettant au quadrirotor de se positionner correctement par rapport & une cible
connue est réalisé. Nous avons méme proposé trois solutions différentes : trois lois de
commande, aux propriétés différentes, donnent de bons résultats.
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Perspectives

Concernant les expérimentations réalisées, il serait bien sfir intéressant de multi-
plier les expérimentations, avec différentes conditions expérimentales, différents types
de quadrirotors, etc.

Le but de notre étude était aussi de concevoir une loi de commande qui satisfasse a la
fois aux contraintes de bon comportement transitoire et asymptotique du systéme, dans
I’image et aussi en 3D, avec une relation approximativement linéaire entre 1’espace image
et l'espace 3D, tout en conservant la propriété de passivité, et en assurant la stabilité
asymptotique globale du systéme. Or, il est difficile de conjuguer toutes ces propriétés
au sein d’'une méme loi de commande. Parmi les trois lois de commande donnant de
bons résultats, pour 'une on n’a pas la propriété de passivité, pour une autre on n’a
pas prouvé que le systéme est GAS, et dans la troisiéme, la relation linéaire entre espace
image et espace 3D est brisée. Proposer une loi de commande respectant I’ensemble des
propriétés souhaitées reste donc un probléme que nous n’avons pas résolu. La question
de savoir s’il est possible de la résoudre se pose également.

Nous nous sommes intéressés & une tiche de positionnement et stabilisation au-
dessus d’une cible visuelle connue. Cette tache peut étre considérée comme la premiére
phase d’un processus d’atterrissage, pour lequel notre approche pourrait étre exploitée
et généralisée.

Notre travail a porté sur I'utilisation d’une cible visuelle connue, constituée de quatre
points. L’étude théorique pourrait étre reprise et adaptée dans le cas d’une cible dif-
férente, constituée d’autres formes géométriques, d’'un motif continu, de scénes plus
réalistes, etc.

Atterrissage d’un avion par asservissement visuel

Contributions

En ce qui concerne l'atterrissage d’un avion par asservissement visuel, nous avons
considéré un modéle d’avion équipé d’un systéme de commande de vol électrique, et
nous avons proposé une loi de commande par asservissement visuel agissant au niveau
des entrée disponibles pour un pilote.

A partir d'un modéle non linéaire du comportement de 'avion — sous forme de
représentation d’état — nous avons obtenu un modéle linéarisé découplant les mouve-
ments latéraux (dans le plan horizontal) des mouvements longitudinaux (dans le plan
vertical). Compte tenu de la scéne observée — une piste d’atterrissage — nous avons
considéré une caméra embarquée, orientée vers ’avant de 1’avion. Nous avons utilisé
des information visuelles, issues de la projection des lignes du bord et du milieu de
la piste d’atterrissage sur le plan image de la caméra. Pour cela nous avons utilisé les
paramétres 6 des droites projetées dans le plan image et les coordonnées du point de
fuite [Rives 04]. L’intérét de ces information visuelles est qu’elles sont découplées lorsque
I’avion est aligné avec ’axe de la piste et que les rotations sont nulles.

Nous avons alors proposé des lois de commande pour la commande latérale et pour
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la commande longitudinale, tenant compte du modele d’état de ’avion, et intégrant les
informations visuelles choisies. Pour la commande latérale, nous avons utilisé un modéle
simplifié, reposant sur une cascade d’intégrateurs, et des considérations de stabilité par
placement de poéle. Pour la commande longitudinale, une approche de type LQR a été
choisie. Afin d’améliorer le comportement de 1’asservissement visuel, et pour que les
consignes ne soient pas trop éloignées des valeurs courantes des informations visuelles,
nous avons également proposé des consignes sous forme de trajectoires a suivre. Ces
trajectoires tiennent compte du modeéle de I’avion, et sont exprimées dans l’espace 3D
sous la forme de polynémes. La projection du modéle de la piste dans le plan image
lorsque l'avion est & la position désirée permet alors d’obtenir les trajectoires désirées
pour les informations visuelles.

Les schémas de commande proposés ont été implémentés sur un simulateur réaliste
d’avion. Des simulations utilisant des mesures 3D exclusivement sont comparées aux
résultats obtenus avec les informations visuelles proposées. Nous montrons également
lintérét des trajectoires mises au point. Des simulations intégrant des erreurs sur le
modéle (calibration de la caméra, connaissance du modéle de la piste, positionnement
de la cameéra sur l'avion, vent de travers, etc.) permettent également de discuter les
performances et les limites des schémas de commande proposés.

Finalement, nous avons mis au point un schéma de commande permettant & un
avion d’atterrir automatiquement. Ce schéma de commande repose essentiellement sur
des données de vision, intégre une planification de trajectoire utilisant le modéle de
I’avion, et se place au méme niveau qu’un pilote en agissant sur les mémes entrées de
commande.

Perspectives

Le schéma de commande que nous avons proposé a donné des résultats assez sa-
tisfaisants compte tenu des hypothéses réalisées. On pourrait envisager de relacher ces
hypothéses, afin d’obtenir de meilleurs résultats et d’élargir le champ d’application de la
loi de commande. En particulier, les hypothéses considérées pour modéliser les informa-
tions visuelles sont assez restrictives. Avec les informations visuelles que ’on a choisies
ici, relacher ces hypothéses conduit & rompre la propriété de découplage. D’autres infor-
mations visuelles pourraient alors étre proposées. Découpler complétement les informa-
tions visuelles n’est sans doute pas nécessaire. Il nous semble que se contenter dans un
premier temps d’un découplage entre les informations visuelles dédiées & la commande
latérale et celles dédiées & la commande longitudinale serait un bon compromis. Par
ailleurs, I’approche proposée dans [Mahony 05a|, utilisant la représentation de Pliicker
des droites pourrait peut-étre étre mise & profit dans le cadre de notre application pour
concevoir des informations visuelles différentes.

La modélisation des informations visuelles a été réalisée pour une position désirée
particuliére de la caméra, ou 'axe optique est paralléle a la piste. Dans le cas ou la
position désirée de la caméra ne respecte pas cette hypothése, on pourrait envisager de
se ramener & cette configuration, en calculant une image virtuelle.

Le modéle que I'on a utilisé ne tient pas compte de 'influence du vent de travers, et
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les lois de commande ne permettent pas de compenser son effet. Revoir la modélisation et
les lois de commande en tenant compte du vent permettrait d’améliorer les performances
de la commande.

Il pourrait également étre intéressant de réduire les mesures externes nécessaires,
et de concevoir une loi de commande purement visuelle. On pourrait pour cela utiliser
non pas seulement les lignes de la piste, mais d’autres éléments visuels disponibles sur
I'image d’une piste (seuil de la piste, autres marquages, etc.).

Nous avons proposé des consignes sous forme de trajectoire permettant a ’avion de
rejoindre la position et l'orientation nominales pour ’atterrissage. Pour cela nous avons
pris en compte le modeéle de ’avion afin que la trajectoire soit "réalisable" dans ’espace
en 3D. Cependant, en I’état, rien ne garantit que les trajectoires correspondantes pour les
informations visuelles sont correctes, et notamment que la piste ne sorte pas de 'image.
Il serait alors intéressant d’envisager de mettre au point des trajectoires directement
dans ’espace image — tout en conservant les contraintes liées au modeéle de 'avion. Des
techniques de planification dans I'image [Mezouar 02] pourraient étre exploitées a cette
fin.

Dans notre étude, nous avons considéré que 1’étape de traitement d’image était
préalablement réalisée, et que les lignes de la piste sont donc déja localisées dans l'image.
Cependant, on voit bien que lorsque I’avion se trouve loin de la piste, celle-ci est trés
petite dans le plan image, et les méthodes classiques de traitement d’image seraient
inadaptées. On pourrait alors concevoir une caméra équipée d’un zoom et montée sur
une tourelle pan-tilt. Ainsi, un asservissement bas-niveau permettrait a la caméra de
suivre la piste, et il serait alors nécessaire de tenir compte de ces nouveaux degrés de
liberté entre le repére lié & la caméra et le repére de 'avion dans la loi de commande.

Enfin, nous nous sommes intéressés & l'atterrissage de I’avion. Concevoir des sché-
mas d’asservissement visuel pourrait étre intéressant dans d’autres cadres, comme le
ravitaillement en vol.

Conclusion

L’un des objectifs du projet de recherche Lagadic de 'TRISA & Rennes — o1l se sont
déroulés nos travaux — est "d’élaborer des stratégies de perception et d’action & partir
d’images pour des applications en robotique" [Lagal|. Cette thése s’est déroulée dans
le cadre de différents projets et collaborations (Robea-Robvolint, financement de thése
DGA et collaboration avec Dassault Aviation, PICS), qui ont maintenant pris fin. Nos
travaux ont constitué pour 1’équipe Lagadic une premiére approche de ’application de
son expertise en asservissement visuel dans le cadre des engins volants.

L’équipe Lagadic est & présent impliquée dans d’autres projets d’envergure liés & la
commande d’engins volants par vision.

e Le projet SCUAV (Sensory Control of Unmanned Aerial Vehicles) regroupe cinq

laboratoires de recherche francais (I'I3S et I'INRIA de Sophia Antipolis, I'TRISA
a Rennes, le CEA/LIST de Fontenay-aux-Roses, Heudiasyc & Compiégne) et un
industriel (Bertin Technologies & Montigny le Bretonneux). L’objectif est de pro-
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poser de nouvelles techniques de commande, de stabilisation, de téléopération et
de fusion de capteurs pour des drones de type VTOL. L’équipe Lagadic travaille
en particulier sur des aspects de fusion de capteurs et d’asservissement visuel.

e Le projet européen PEGASE (helicoPter and aEronef naviGation Airborne Sys-
tem Ezperimentations) |Pega| regroupe pour sa part une quinzaine de partenaires
industriels et académiques. L’objectif est de fournir de nouvelles solutions pour
I’asservissement des avions et des hélicoptéres dans le cadre de l'atterrissage et
du décollage automatiques. L’équipe Lagadic travaille sur les aspects de suivi et
localisation 3D & partir des images, et sur des lois de commande d’asservissement
visuel.

Nous espérons que les travaux réalisés durant cette thése pourront étre exploités dans
le cadre de ces projets.









Annexe A

Calculs relatifs a la modélisation
des informations visuelles utilisées
pour la commande de I’hélicoptére

A.1 Calcul de la dérivée de la fonction £ = 3(|611]> + A\?0%,)
On cherche & montrer que (cf. (2.48)) :
/=55 A(;)Q, (A1)

avec
Alqy) = [af]x + Aaqas’ (A2)

et on Verreur visuelle d o est définie par (cf. (2.44)) :
oA =011 + )\q;512. (A.3)
Rappelons les expressions de 817 et d1o (cf. (2.46) et (2.47)) :

511 = _[w]xall_[quQva -
019 = —q:TQ'U. (A.5)

Avec Dexpression de départ de £ (donnée par (2.45) : £ = 3(|611|> + A%63,)), on
déduit par dérivation :

L =6{,611 + \2612812. (A.6)

Calculons alors chacun des termes de L.
D’une part, on a :

511511 = 51Tl(—[w]x511 - [QZ]xQU)-
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Comme par définition 8,1 est orthogonal a q (cf. 2.43), le terme —&7, [w]xd1; est nul.
On en déduit :

511511 = —51T1[QZ]XQU- (A7)
Et d’autre part,
A2812012 = Nd12(—q) Qo)

= N1, Qu. (A.8)
En substituant (A.7) et (A.8) dans (A.6), on obtient :
L =-8],[a}]xQu — A\é1xq;, Qu. (A.9)

On va alors montrer que l'expression (A.1) est vraie, en la développant de maniére
a obtenir l'expression (A.9). Dans (A.1), on remplace A et da par leurs expressions
((A.2) et (A.3)). On obtient :

L=—(611+Ao2) " ([ah]x + Adias)Qu

et en développant, on a alors :

L= 511[qn] Qu — )\512qu (a4, xQu — A(6 11(1n)Qn Qu — >\2512(QZTQZ)Qn Qu

On remarque alors que les termes du milieu sont nuls :
o —)\512q Tla ] Qu = 0 (propriété du produit mixte), et
—\(0],q95)q""Qu = 0 (car 811 est orthogonal & q (cf. 2.43)).
De plus, on remarque que (q%' q*) = 1 (module du vecteur normalisé q).

On retrouve donc, a partir de (A.1), I'expression (A.9) :

L= 511[qn] Qv—)\2512q Qu.

A.2 Calcul de la dérivée de 'information visuelle f = F(|q|)qn

Dans cette annexe, nous présentons les calculs menant & ’expression de f , la dérivée
par rapport au temps de 'information visuelle sphérique f introduite & la section 2.4.5.
On rappele que f a été définie a 1’équation (2.54) par : f = F(|q|)q,, avec q, = ‘%;"
Rlq|

et avec F(|q|) = \/TW

(cf. (2.53)). Sa dérivée s’écrit donc sous la forme :

§ 9F(dl)
dlq|

lalan + F(la])é- (A.10)

o Calculons |q| = % (la]) = 5a’ 4.
En remplagant q par son expression (2.21), et en utilisant la propriété du produit
vectoriel q' [w]xq = 0, on obtient :
-

al = —f—|Q
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e Calculons ¢, = % (\%ﬂ)‘
En utilisant le résultat précédent (A.11) et en remplagant & nouveau q par son
expression (2.21), on obtient :

q qlq

n - T —2
lal  d|
_ —wxa-Quv  -qq,Qu
1 lq/?

En regroupant les termes en v, on a finalement :
) 1 T
an = —[w]xan — H(Iza — Qnq, ) Qu. (A.12)
On n’a plus qu’a injecter les expressions (A.11) et (A.12) dans (A.10), remplacer le

terme F'(|q|)q, par f (c’est la définition de f), et a factoriser les termes en Qv pour
obtenir

. OF(4q)) 1
f = W(—OJLQU)qn + F(Iql)( ~ [whxan = 7 (Ts = q"ql)Q”)
~ 9F(d)) F(lal)
= — a4l qnqg v — [w]xf — al (I3 — anI)Qv
Ll f - (81;|((|;;1|)qnql— n F|((|](|l|) (I — qnqg))Q’U (A.13)

ce qu’on note sous la forme donnée par les équations (2.57) et (2.58) :
f = —[w]xf — MQu, (A.14)

avec

M(q) = aF((quy) anq, + FF('E” (I3 — ana, )- (A.15)

On peut remarquer que M est une matrice symétrique. Le terme 8}5‘(2]"') affecte la

projection selon la direction de q, et % la projection sur le plan orthogonal a q,.

Notons que le calcul est le méme pour l'information visuelle g = G(|q|)q, de la
section 2.4.6. On obtient dans ce cas (équations (2.70) et (2.71)) :

g=—[wlxg—HQu (A.16)

avec

H(q) = 80((';1“%011 i Gf('j‘“ (L — qua) ). (A17)
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A.3 Calcul de G(|q])

Dans cette annexe, nous présentons les calculs permettant d’obtenir 1’expression
du paramétre G(|q|), définissant 'information visuelle g = G(|q|)q, proposée dans la
section 2.4.6. On souhaite que les deux propriétés suivantes soient satisfaites :

1. passivité : on a cette propriété si g = —w x g — HQu ou H est la matrice issue
du facteur d’échelle G (cf. (A.17)
0G(al) 1 Glal) T
H(q) = and, + I3 — quq, ) (A.18)
fla ol | )

2. GAS avec méme temps de convergence sur les trois composantes de ’erreur dg,
o 0z = G(|d])an — G(la*|)q;, (cf. (2.72)) : on a cette propriété si H est de la
forme

H(|q]) = a(/q])VM. (A.19)

En effet, en choisissant v de la forme v = k‘ga( H(g )) 0g, avec kg > 0, on a alors pour

lal)?
la derlvee de la fonction de Lyapunov £ = 1[6g|* : £ = —kg 6T HQH5 Comme

Q > 0, @ > 0 et H est une matrice symétrique non smguhere (v01r (A 18)), la
théorie de Lyapunov nous permet de conclure & la stabilité asymptotique globale
du systéme. De plus, comme M ~ Q™! (cf. (2.65)), la contrainte (A.19) donne
HO? ~ I3, ce qui conduit & avoir des temps de convergence sur du méme ordre
sur les trois composantes de 'erreur Jg.

La forme imposée par la contrainte 2) donne, en remplacant M par son expression
(2.58) :

H@ = allahy 75 Vaal
a2 (1 - anaf). (A.20)

En identifiant les termes de (A.18) et de (A.20) on obtient alors :

Glah) = a(a)v/alF(al). (A21)
2G(lal) OF (|a)
Sal. = olady T (A.22)

Puis en dérivant (A.21) et en injectant I’expression obtenue dans (A.22), on obtient :

o = ollal) (\/F_F(Iql)ﬂquF’) (A.23)
)

[alF'(lq 2v/|alF(la])




Calcul de G(|q]) 221

Nous dérivons ensuite F(|q|) (défini par (2.53)), et nous remplacons F’ dans I’équa-
tion précédente. On obtient I’équation différentielle ordinaire suivante :

2nv'D — 2n? + |q/?
o =allq ( ), A.24
(9 ("™ 5arp (4.24)
avec D = n? —|q|%.
La solution de cette équation est alors donnée par
L..DV* [n—+/D
a(la]) = C(n, |a™) (A.25)

lal \ n+ VD

ou C(n,|q*|) est tel que a(|q*|) = 1.

Finalement, on obtient l’expression du facteur d’échelle G(|q|) en remplacant « et
F par leurs expressions respectives (équations (2.53) et (A.25) respectivement) dans
(A.21). On obtient :

n—+D

G(lal) = C(n,|a*|)VR 7D

(A.26)
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Annexe B

Passage du repére géocentrique au
repére lié a la piste d’atterrissage

Les matrices de changement de repére permettant de passer du repére géocentrique
Fo au repére tangent & la piste Fy sont décrites ici (voir figure B.1). On suppose que
la piste d’atterrissage est située a la latitude ¢, longitude @, altitude r, et orientée d’un
angle 1) par rapport a la direction du Nord. Ses coordonnées (X,Y,Z) dans le repére
géocentrique Fy sont données par (voir figure B.1) :

X = rcos¢cosf (B.1)
Y = rcos¢sind (B.2)
Z = rsing. (B.3)

Pour passer du repére Fq au repére F, on va alors effectuer une série de transfor-
mations intermédiaires simples, et considérer successivement les repéres Fi, Fo, F3, et
Fu (voir figure B.1). Pour chaque transformation du repére F; vers le repére F;, on écrit
la matrice homogéne de changement de repére correspondante 7M.

e On passe de Fy & F7 par une translation de rsin ¢ selon 'axe zy, ce qui s’écrit

sous la forme de la matrice homogéne de changement de repére :

100 0

o100

Mo=110 0 1 —rsing (B4)
000 1

e On passe de F; & F> par une rotation d’angle 6 autour de ’axe z1, ce qui s’écrit
sous la forme de la matrice homogéne de changement de repére :

cosf sinf 0 O

9 | —sinf cosf® 0 0
My = 0 0 10 (B.5)

0 0 01
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e On passe de Fy & F3 par une translation de rcos¢ le long de 'axe z9, ce qui
s’écrit sous la forme de la matrice homogéne de changement de repére :

M, = (B.6)

e On passe de F3 & F, par une rotation d’angle —(7w/2 4 ¢) autour de 'axe ys3, ce
qui s’écrit sous la forme de la matrice homogéne de changement de repére :

—sing 0 cos¢p O

0 1 0 0
0 (B.7)
1

e On passe de F, a F par une rotation d’angle ¢ autour de I'axe z4 (on suppose
que la piste est orientée selon la direction ¢ par rapport au Nord), ce qui s’écrit
sous la forme de la matrice homogéne de changement de repére :

costy sinyy 0 0O

f _ —siny cosy 0 O

My 0 0 10 (B.8)
0 0 01

Finalement, la matrice homogeéne de changement de repére (du repére Fy au repére
Fy) est la suivante :

My = M M52 ML2 M, T M, (B.9)

c’est-a-dire :

—cosysingcosh —sinysinf —cosyYsingsing +sinycosd cosycosgp 0

ML — sin ¢ sin ¢ cos @ — cos 1 sin 6 sinysin ¢sinf + cosy cosf —sinycosg 0O
0= —cos¢cosf —cos¢sinf —sin¢ T

0 0 0 1

Lorsque la position de ’avion est décrite sous la forme de sa latitude ¢,, longi-
tude 6,, et altitude r,, on peut alors facilement exprimer ses coordonnées homogénes
(Xa,Ya, Z4,1) dans le repére Fy lié a la piste :

X, T4 COS (g COS O,
Yo | _ ¢ T'q COS Pg sin B,
Zo | Mo T4 SN @g (B.10)

1 1
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1

o

F1G. B.1 — Repéres successifs considérés pour passer du repére géocentrique Fo au repére Fy, tangent
a la surface de la Terre, orienté selon 'axe de la piste.
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Annexe C

Représentation des rotations

La matrice de rotation /R, (orientation du repére F, par rapport a un repére F. I
figure C.1) peut étre représentée sous la forme d’angles d’Euler [Dombre 88]. Cependant,
il existe plusieurs conventions d’angles d’Euler, selon les axes autour desquels on tourne,
et dans quel ordre. Par exemple, les angles d’Euler (z, x, z) correspondent & une premiére
rotation autour de z, suivie d’une rotation autour du nouvel axe z, et enfin d'une
rotation autour du nouvel axe z [Dombre 88]. Nous présentons ici les angles d’Euler
avec la convention (z,y, z).

Ya

Za
zf

Ry

Ty
vy

Fi1a. C.1 — Orientation du repére F, par rapport au repére F I
On peut interpréter cette représentation de deux fagons équivalentes.

Premiére interprétation : On passe du repére F; au repére F, par des rotations
successives autour des axes des repéres successifs Fr, Fy et F; (figure C.2), comme suit :
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1. rotation d'un angle ¢ autour de I’axe zy (= zp) : passage du repére F; au repére
Fo

2. rotation d’un angle 6 autour de l'axe yo (= y1) : passage du repére Fy au repére
F1

3. rotation d’un angle ¢ autour de l’axe 21 (= z,) : passage du repére F; au repére F,

=Y yf

F1aG. C.2 — Angles d’Euler (z,y,z) : roulis (¢), tangage (6), lacet (1).

On peut alors décomposer 'R, sous la forme 'R, = 'R¢°R;'R,. En exprimant
chacune des matrices de rotation intermédiaire, on obtient alors :

[cp —sy 0 cd 0 sb 1 0 0
TR, = | sy @ 0 0 1 0 0 cp —so (C.1)
| O 0 1 —s60 0 cf 0 s co

[ costcos —sintcose+ cossinfsing  sin)sin ¢ + cos ) sin b cos ¢
= sintcosf costcosp+sinysinfsing  — cossing + siny sinf cos ¢
—sinf cos f sin ¢ cos 0 cos ¢

Cette relation permet alors de passer de la forme matrice de rotation aux angles d'Euler
(z,y,).

Deuxiéme interprétation : R, = R, )Ry, 0 Rzy.9)
Rotations successives dans le repére fixe F; (figure C.3) :

1. rotation d'un angle ¢ autour de 'axe x
2. rotation d’un angle 6 autour de I'axe y;

3. rotation d’un angle ¢ autour de I'axe zy
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vs

Tf

(D

zf (G

Fi1a. C.3 — Angles de roulis (¢), tangage (), lacet (v).

On peut alors décomposer /R, sous la forme 'R, = R fﬂ/’)R(y fﬂ)R(x ) En ex-
primant chacune des matrices de rotation intermédiaire, on obtient alors :

cy —sy¥ O cd 0 s 1 0 0
TRe=|sv e 0 0 1 0 0 cp —so (C.2)
0 0 1 —s60 0 cf 0 sp co

On voit immédiatement qu'’il s’agit de la méme équation que (C.1).
Finalement, les angles de roulis-tangage-lacet sont équivalents aux angles d’Euler
définis selon la convention (z,y,x).

Remarque. On peut également montrer la relation suivante entre les composantes de
la vitesse angulaire (w, = (Wa,,Wa, Wa.)) du repére mobile F4 par rapport au repére
fixe Fr, et les variations des angles de roulis-tangage-lacet (¢, 0, 1) [Nelson 98, Cook 97,
Stevens 92] :

Wy 1 0 —sf §Z5
Wa, | =1 0 c¢ cls¢ 0 |. (C.3)
Wa, 0 —s¢ clco ¥
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Annexe D

Paramétres du modéle d’avion

D.1 Valeurs numériques pour le modéle d’avion

Le modéle non-linéaire d’avion est donné par les équations (3.28) a (3.34). Les
constantes intervenant dans ces équations prennent les valeurs suivantes :

Vg = DH.28 m/s
ag = 0.13218 (=7.57 degrés)

avec la commande de poussée :

o, = 0.1
et
Ny, = 4.2
Ng, = —03
Ny = 0.99
Ngey, = —0.1175
M, = —10
My, = —-3.5
M6m0 = 0.3
Mpcs = 2.35
L,y = -3
L% = 0.97
wT = 0.25
X5, = 0414
L, = —00
L, = 00
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L’état de référence autour duquel les équations sont valables est le suivant :

a = 0.1326 (=7.6 degrés)

Wy = Wy, = 0 (ou —0.0013 pour mieux recouper les simulations)
Y= 7 = —0.096 (= —5.5 degrés)

Pv = P = 0

poo= po = 0

Vg = Vag = 55.28

Ngy = Ngp = 0.0414 (= 01, Xs,)

avec les entrées de commande

O = 0Omg = O
5 =6, =
5p =6, = 0.1

D.2 Valeurs numériques pendant la phase d’approche

On considére une pente nominale d’approche telle que 79 = —5.5 degrés et les va-
leurs nominales données précédemment (annexe D.1). On obtient alors pour les modéles
donnés aux équations (3.61) et (3.68) :

Modéle latéral.

¢ ~30 0 0 0O é 0.9615

¢ | 101773 0 0 0 " 0

Y 0 0 55.026 0 Y 0
Modéle longitudinal.

[0 ] [0 1 0 0 0 07176 T
0 -10  -35 0 —0.08502 0 0 9
v | 0.759 0 —0.7526  0.00656  0.002405 0 v
Oa | 0 0 0 0 1 0 Vg
a —5.881 —2.993 3.398 —0.06329 —0.342 0 Ug
| Z .0 0 —55.03  0.09585 0 0]l 2 |

- 0
03 0
0 0 Om
w00 [5] (D.2)
0 1.005
L O U




Annexe E

Analyse de la lo1 de commande
latérale

On considére le systéme bouclé par la loi de commande latérale (3.128) (voir figure
3.26). On considére ici que l'on reste dans le domaine linéaire, et on ne tient pas compte
des saturations. On rappelle les valeurs numériques des gains w; (i € {1,2,3}) : w; = 0.08
rad/s, wy = 0.2 rad/s, w3 = 0.5 rad/s,

De maniére classique, on utilise la transformée de Laplace et on considére les fonc-
tions de transfert du systéme et du correcteur [Ostertag 04]. Le schéma-bloc du systéme
bouclé devient alors celui de la figure E.1, ol s est la variable symbolique s = jw.

commande du lacet

SI S S
) -F.% v(s) %Y()

F1G. E.1 — Schéma de commande latérale.

On voit que ’on peut considérer trois "niveaux" de commande, chacun contenant
un intégrateur (forme en 1 de la fonction de transfert) : la boucle la plus interne régule
I’angle de roulis, ensuite vient celle concernant l'angle de lacet, et enfin la position
latérale.

Considérons tout d’abord la boucle de commande la plus interne. On peut écrire :

6(s) = “2(6c(s) - 4(5))
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d’ou on déduit la fonction de transfert :

¢(s) _ ws (E.1)

Frls) = de(s)  s+ws

Il agit d’un systéme du premier ordre, avec un pole (racine du dénominateur de la
fonction de transfert F.(s)) :

Sy = —ws = —0.5. (E.2)

Notons qu’on peut exprimer F,.(s) sous la forme classique

avec T = %3 = 2 s la constante de temps.

Considérons a présent les deux boucles les plus internes : la commande de lacet. On
peut cette fois écrire :

¥(s) = ém)

Gels) = “’29““<wc<s>—w<s>>

d’ou lon déduit, en exprimant ¢(s) en fonction de ¢.(s) avec (E.1), la fonction de
transfert suivante :

U(s waws

Ai(s) = 2 — . (B3)
¢C(S) 8% + W3S + waws

On a cette fois un systéme du second ordre, avec deux poéles complexes conjugués a

partie réelle négative (racines du polynéme s? + wzs + wows, au dénominateur de la

fonction de transfert Fj(s)) :

—w3 ./ —wi + dwows

Sy, = +7

2 2
v0.15
= —0.25+j——
~ —0.25+0.19j (E.4)
—w3 A\ —w% + 4(,U2(,U3
e T T T 2
1
P
~ —0.25—0.19j. (E.5)

Notons qu’on peut exprimer Fj(s) sous la forme classique

w?

Fi(s) -

52 4 2Qwn, s + w2’
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avec wy, = /Wawsz ~ 0.32 rad/s la pulsation propre et §; = 5 ﬁws ~ (.79 le coefficient
d’amortissement. On a également |s, ,| = wy,.
Enfin, considérons le systéme complet et la commande de la position latérale Y. On

écrit, comme précédemment :

Y(s) = Z4(s)
w1

Ye(s) = —(Ye(s) =Y (s))

a

et on déduit, en exprimant 1 (s) en fonction de 1).(s) avec (E.3) :

Y (s) w1wows
F = = . E.6
y(s) Yo(s) 83+ wsgs? + wowss + wiwows (E-6)

Le systéme entier est du troisiéme ordre. Il a un pole réel négatif et deux poles complexes
conjugués & partie réelle négative (racines du polynéme s% + w3zs? + wowss + wiwsws, au
dénominateur de la fonction de transfert Fz(s) :

Sy — W2
= —0.2 (E.7)
—(w3 —w2)? /(w3 —wo)?+4w
5 = (w3 . wa) ny V- 22) 1w3
1/0.07
~0.15 4 j
~  —0.15+0.13] (E.8)
—(w3 —w)? | \/—(w3 — w9)? + dwyws
Sys = 2 —J 2
1/0.07
~ —0.15 - 0.13;. (E.9)

On voit alors que 'on peut mettre la fonction de transfert F),(s) sous la forme :

W wiw3
B = o) 57 (ws —wn)s Fonwa) (E.10)

Et sous la forme classique

2
w2 wny

F —
y(s) (5 + w2) (82 + 2(ywn, 5 + w2)’

avec wy, = y/wiwz = 0.20 rad/s la pulsation propre et ¢, = 2“&% = 0.75 le coefficient
) . . . _
d’amortissement. Ici aussi, on a [sy, ;| = wy, .
Comme on peut le voir aisément sur le cas du premier ordre, plus les poles sont

loin de I’axe imaginaire, plus la constante de temps du systéme est faible, et donc plus
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commande latérale

Im
025 i
S
11
02} .
X o
0.151 RSN ¥ y2 .
0.1 ()] SO 0) B
Ill AR N ny
0.05F Sa e
h N
0 >
S -7
—0.05 yl P 27 4 Re
-0.1 o 4
~0.15 S .
g S
o2l X y3 ]
S
12
—0.25 -
1 1 1 1
-0.3 -0.2 -0.1 0 0.1

F1a. E.2 — Position des péles pour chaque boucle de commande, dans le plan complexe : en rouge le
pole s, de la boucle de commande du roulis, en bleu les péles s;, et s;, de la boucle de commande de
lacet, et en mauve les poles sy,, sy, et sy, de la boucle de commande de la position latérale.
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la réponse du systéme est rapide [Ostertag 04]. Dans notre cas, on voit que la boucle
la plus interne (commande du roulis) a le pole le plus éloigné de 'axe imaginaire (s,
voir (E.2) et figure E.2) : c’est donc la boucle qui a le temps de réponse le plus rapide.
Ensuite, lorsque 'on considére la boucle de commande du lacet, ses poles (s, et s;,)
s’approchent de I’ axe imaginaire (voir (E.4) et figure E.2) : son temps de réponse est
plus élevé. Enfin, les poles de la boucle externe (s, Sy,, Sy;) sont les plus proches de
I’axe imaginaire (voir (E.7) et figure E.2) : ce sont les plus lents.

Le choix des gains w; (i € {1,2,3}) a été fait justement pour que ce soit la boucle
la plus interne la plus rapide, et la boucle la plus externe la plus lente. Cela est intéres-
sant pour découpler chaque étage. En effet, intuitivement, on comprend bien qu’il est
intéressant que les parties bas-niveau d’un systéme réagissent rapidement, pour que la
précédente consigne soit atteinte avant que la nouvelle n’arrive.

Ainsi, lorsque ’on souhaite modifier la position latérale Y, de ’avion, cela induit un
changement de cap désiré . et un nouvel angle de roulis désiré ¢.. L’angle de roulis
réel de 'avion ¢ est alors régulé "plus vite" que 'angle de lacet ¥, qui est lui-méme
régulé "plus vite" que la position latérale Y.
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Annexe F

Calculs des paramétres des
trajectoires

F.1 Calcul des coefficients du polynéme Y*(t)
On cherche a déterminer les coefficients a, b, ¢, d, e, f, g, h du polynéme
Y(t)=at” + bt +ct® +dt* + et + ft2 + gt + h (F.1)

de maniére a respecter les huit conditions suivantes :

Y(ty) = Y et Y(ty) = 0
Y(to) = azy; et Y(tf) = 0
' . (F.2)
X(to) = (15&3@252' et Y(tf) = =0
Y(to) = 0 et Y(tf) = 0
En dérivant successivement (F.1), on obtient :
Y(t) = 7at®+ 6bt° 4 5ct* + 4dt® + 3et> + 2ft + g (F.3)
V(t) = 42at® + 306t + 20ct + 12dt? + 6et + 2f (F.4)
V() = 210at* 4 1206t> + 60ct® 4 24dt + 6Ge. (F.5)
En écrivant ces relations aux instants £o et ¢y, on a alors, sous forme matricielle :
ti ottt 8t 1]ra]l [ Y ]
7 6 5 4 3 2
tf6 tfs tf4 ty th 5 oty 1 b 0
7té 6% 52531 425% 3% 2t; g 0 c (I51[)Z'
42¢5 30tr 2063 122 6t; 2 0 O e azasg;
42t§ 30t;£ 20t§; 12t§ 6ty 2 0 0 f 0
2107 120t3 60t2 24, 6 0 0 O g9 0
| 210t} 12063 6067 24ty 6 0 0 O] LAhJ L O |
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On a donc une relation de la forme Ax = y avec x = (a,b,¢, f,e, f,g,h) et 'y =
(Y;,0,a51;,0, asas¢;,0,0,0). En inversant la matrice A, on obtient alors y = A~!x
et on en déduit ’expression des coefficients en fonction de la position initiale Y;, de
lorientation ¢;,1); de 'avion, et des instants initiaux ?o et finaux t; :

2
= 7(_% T tf)7 (a3a5¢itf2 + 5tfa51/1i — 2tft0a3a5gz5i —+ 10Yi + t02a3a5¢)i — 5t0a5¢i)
-1
b = m(lf)agag,gbitfg — 17tf2t0a3a5gz5i + 72tf2a5¢i — 4t ftoastp; +

140th;' — 11tft02a3a5¢i - 68t02a5'(/1i + 140Y;to + 13t03a3a5¢¢)

1
= ——— (10 it e+ 5t 3t i+ 45as1pit 2 + 84t £2Y;
c (—to—l—tft)7( azasdity~ + St toasas@; + 4basity” + 84t 57Y;

—33t*toasasd; + 81t toas; + 252t Yito — 8Ttsto asy; + 11t sto*azas¢;
+84Yito? — 39t asy; + Tto'azasbi)

-5
d = —————(2 it 0 + 8t as; + 10t 4 ;4 14Yjt 2
2(—t0+tf)7( azas @it f° + 8ty as; + 10ty toazas¢; + 14Yity
—15t02a3a5¢¢tf3 + 58t0a51,l)itf3 - 6t02a5’(/12'tf2 - 7t03a3a5¢¢tf2
+126Y;t 2t — 5dto asit; + Ao azasdit s + 126Yto*ty

+to azasd; — 6toras; + 14Yite?)

10t ¢t
e = %(2&3&5@”4 + 8&51,/)Z'tf3 + 14tf2YZ' — 5tf2t02a3a5qbz-
(—to + tf)
+13t 2 toasy; + 42t Yitg — 15t sto?asi; + 2t pto>azas i

+14Y;t0® + to*azas i — 6to>asi;)

t 2
o= 2(—tof+ tf)?(a3a5¢z‘tf5 — Tt toazasdi — 39t azasditf* + 65to> azasdit s

—240t0%asit ;% — 420yto*t + 10t  azas it ; + 60to>azyit ; + 180t asi;
—30t05a3a5¢i - 420yt03)

[\

—t3
g = (7_&) _thy (—tf4a5"l/1i + tf4t0a3a5<f>i — 7t02a3a5¢itf3 + 7t0a51/}itf3

—21to azit % + to>agas it ;2 + 15tg azasdit ; — 45te>azit — 140yto®
—10t05a3a5¢i + 60t04a5¢i)
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tf4 3 2 2 3 2 2
h = ————=2uts® — 14yt s~to + 42yto~tr — 70yto” + 14t it
2(_t0+tf)7(yf yty~to + 22yto™ty — (Oylo 0”astity
—2tgashit f* — 42to3asiit ; + 30to asey; — TtoPazaspit ¢

+toazaspit ;2 + 11t azas ity — Sto°azasd;)

F.2 Calcul des coefficients du polynéme Z*(X)

Les parameétres a, b, c,d du polynéme

Z*(X) = aX3 +bX? +cX +d, )
tel que
X)) = 4 (F.8)
Z*(Xy) = Zj (F.9)
0z*
8—X(Xz) = tan(—fyi) (F.lO)
0z*
150.4 (Xy) = tan(—m) (F.11)
sont obtenus selon la méme méthode que pour Y*(¢).
On a:
- - (2 Z; cos(yo) cos(;)
T cos(0) cos(7:) (— X; + Xp)3 - HEORI0TEORT

+ Xy sin(70) cos(7;) + X sin(7;) cos(70)
—X ¢ sin(7;) cos(vo) + X sin(yg) cos(v;))

1 .
b = — cos(70) cos (1) (—X: + X778 (-2 Xf2 sin(y;) cos(7yo)
+2 X 2 sin(vo) cos(v;) + X; X sin(7y;) cos(yo)
+3 X Z; cos(v0) cos(7i) + 2 X p X sin(vo) cos(;)
+3 Z; X; cos(70) cos(;) + 2 X, sin(70) cos(v;)

+X;%sin(7;) cos(70))

1
¢ COS(%)COS(%)(_XH_XJ[)P,( £2Zicos(70) cos(7;)
—4 X 2 X; sin(70) cos(v:) + X2 sin(7:) cos(70)
+XZ-Xf2 sin(y;) cos(yo) — 2Xi2Xf sin(y;) cos(yo)

—X;?sin(70) cos(v;) X — X;* sin(v0) cos(v;))
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1

— X2A(X+Z; ;
COS(’}/O)COS(’}/i)(—Xi+Xf)3( f ( f COS(70)COS(7)
—37;X; cos(0) cos(v;) — 2 X, sin(7o) cos(v;)

—X;%sin(y;) cos(70) + X; X sin(y;) cos(70)))
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Résumé

L’asservissement visuel est une technique de commande reposant sur des mesures
issues d’une caméra. Cette technique est utilisée en robotique pour commander divers
systémes dynamiques, du robot manipulateur & I’lhumanoide, en passant par les robots
meédicaux, les voitures autonomes, les robots sous marins et les engins volants. Dans
cette thése, nous nous intéressons & la conception d’asservissements visuels pour deux
types d’engins volants : un hélicoptére de type quadrirotor et un avion. Les schémas
de commande proposés s’interfacent sur les boucles de commande existantes assurant
la stabilisation bas-niveau des engins. Nous essayons autant que possible de spécifier
le probléme en terme de régulation dans l'image, en nous affranchissant d’une étape
de reconstruction 3D. Pour cela, nous proposons des lois de commande d’asservisse-
ment visuel adaptées & la fois & la dynamique des engins considérés et reposant sur
des informations visuelles issues de l'image de la scéne observée. Afin de positionner
le quadrirotor par rapport & une cible visuelle, nous proposons une série de lois de
commande reposant sur des informations visuelles ayant des propriétés de découplage
ou de passivité, issues de la projection perspective ou de la projection sphérique de la
cible. Aprés en avoir étudié les performances, nous avons expérimenté avec succes les
meilleures de ces lois de commande. Concernant ’atterrissage de ’avion, nous utilisons
des informations visuelles issues des paramétres des lignes de la piste d’atterrissage dans
le plan image. Nous proposons également une méthode de planification de la trajectoire
prenant en compte le comportement de ’avion. Des lois de commande reposant sur un
modéle linéarisé et découplé de 'avion intégrent les informations visuelles et les trajec-
toires. Les résultats obtenus sur un simualteur réaliste d’avion montrent que les schémas
de commande proposés peuvent permettre & ’avion d’atterrir automatiquement.
Mots-clefs : Robotique, asservissement visuel, engins volants.

Abstract

Visual servoing is a control approach based on visual data. It can be used for control-
ling a large variety of robots, such as robot arms, humanoids, medical robots, car-like
vehicles, underwater and aerial robots. In this thesis, visual servoing schemes are propo-
sed to control a quadrotor during a positioning task, and to control an airplane during
landing. A high level control is considered: for the quadrotor the proposed control laws
are coupled with a high-gain inner control loop that regulates translational velocities
and full attitude dynamics, and a fly-by-wire system is included in the considered model
of the airplane. We choose not to deal with pose estimation, but to consider 2D visual
servoing. Concerning the control of the quadrotor, several control schemes based on
perspective and spherical image moments are designed. Their properties are presented
and their performances are analysed and compared. The most promising control algo-
rithms are successfully implemented on a quadrotor showing excellent performances.
Concerning the control of the airplane, we use decoupled visual features and design
control laws by taking into account a linearized and decoupled model of the airplane
dynamics. A desired trajectory is also designed to improve the airplane behaviour. Si-
mulation results are obtained with a quite realistic flight simulator. They show that the
airplane is able to land automatically by using the proposed control scheme.
Keywords: Robotics, visual servoing, aircrafts.



