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Sommario

Negli ultimi anni è stata dedicata una particolare attenzione alle problemati-
che di accoppiamento fra pilota ed elicottero (RPC, Rotorcraft Pilot Coupling),
col tentativo di dare una giustificazione teorica e sperimentale alle dinamiche che
ne favoriscono la comparsa e l’evoluzione. In tale contesto risulta chiaro il ruolo
del pilota, per il quale sono stati proposti diversi modelli matematici, nel tentativo
di riprodurne il comportamento durante una tipica operazione di volo. Partendo
da quest’idea, col presente lavoro si cercherà di individuare una correlazione fra
il tipo di missione di volo, il carico di lavoro e l’attitudine del pilota a manifesta-
re dinamiche di RPC. Per far ciò verranno sfruttati i risultati di una campagna
sperimentale, costruita ad hoc per esaltare le dinamiche di accoppiamento sopra
citate, in un processo di identificazione che riesca a modellare opportunamente il
comportamento dei diversi piloti.
In una prima fase si analizzerà il comportamento di diversi algoritmi di identifi-
cazione in anello chiuso, in modo da trovare il metodo più adatto a tale proble-
matica. Successivamente si applicherà tale algoritmo ai segnali misurati durante
la campagna sperimentale condotta presso l’UoL (University of Liverpool), al fine
di ricavare un modello matematico che descriva il comportamento del pilota nelle
varie condizioni di volo. Per ultimo verranno analizzati i risultati ottenuti e si di-
scuterà di un loro possibile utilizzo futuro nel tentativo di ridurre le problematiche
legate al RPC.

Abstract

In recent years a particular attention has been dedicated to rotorcraft-pilot
coupling (RPC), in order to explain, both theoretically and practically, the dyna-
mics that favour its trigger and evolution. In this context, the pilot has a leading
role and therefore several mathematical models have been proposed, attempting
to reproduce his behaviour during a tipical flight task. Starting from this idea,
the present work aims to find a correlation between the specific task, the wor-
kload and the pilot’s attitude in developing RPC events. To do so, the results of
an experimental activity (specifically developed to highlight the above mentioned
coupling dynamics) will be used.
In the first part, the behaviour of several closed loop identificaiton algorithms is
analysed, in order to find the most suitable one. Afterwards, the chosen algorithm
is applied to signals coming from the experimental campaign at the UoL (Univer-
sity of Liverpool), in order to obtain a mathematical model which describes pilot
behaviour in different flying conditions. Finally, a discussion about the results is
reported, pointing out possible future applications in the attempt to reduce RPC
accidents.
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Capitolo 1

Introduzione

Un pilota di elicottero, nello svolgimento di una generica operazione di volo, si
trova ad operare in un contesto molto complesso, in cui la presenza di input visuali
e accelerometrici, unitamente alla moltitudine di sotto-sistemi che costituiscono
la macchina, possono portare a delle interazioni potenzialmente pericolose per la
stabilità del sistema. L’operatore umano gioca un ruolo fondamentale nel feno-
meno di accoppiamento, in quanto, con la sua azione sui comandi di volo, porta
alla chiusura dell’anello di controllo. Senza scendere nel dettaglio del problema,
in particolari condizioni può capitare che le percezioni sensoriali del pilota sia
fuorvianti, e si traducano in un’azione sui comandi tale da portare il sistema al-
l’instabilità. Secondo la definizione data da McRuer, sono necessari tre elementi
affinché si instauri un fenomeno di RPC: una dinamica della macchina sfavorevo-
le, la chiusura dell’anello di controllo da parte del pilota, e per ultimo un evento
scatenante (trigger) che porti il pilota ad alterare improvvisamente la strategia di
pilotaggio. Il fatto che in un elicottero la problematica sia particolarmente sen-
tita è dovuto al fatto che in questa classe di aeromobili coesiste una moltitudine
di dinamiche prossime (per quanto riguarda il loro valore in frequenza) a quelle
dell’essere umano, che ne determinano quindi un maggior numero di scenari di
accoppiamento possibili.

Il presente lavoro si inserisce nell’ambito del progetto europeo ARISTOTEL
(Aircraft and Rotorcraft Pilot Couplings – Tools and Techniques for Alleviation
and Detection), che mira allo studio e alla comprensione dei fenomeni di A/RPCs
(Aircraft/Rotorcraft - Pilot Coupling), così da poter ampliare la conoscenza del
fenomeno e sviluppare metodologie atte a ridurne il manifestarsi.

In particolare, da una collaborazione fra Politecnico di Milano e la Univer-
sity of Liverpool è nato uno studio sperimentale allo scopo di mettere in luce
gli elementi maggiormente influenti nello sviluppo di fenomeni di accoppiamen-
to pilota-elicottero. La campagna sperimentale ha visto impegnati diversi piloti
professionisti, ai quali è stato chiesto di eseguire alcune manovre al simulatore,
durante le quali si è agito opportunamente sui parametri del sistema, al fine di
incrementare il carico di lavoro e di conseguenza la riduzione del margine di sta-
bilità del sistema.

Una volta concluso l’iter sperimentale, è possibile sfruttare i risultati ottenu-
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4 CAPITOLO 1. INTRODUZIONE

ti per trovare una relazione che lega il tipo di task e il carico di lavoro svolto
dal pilota con la risposta dinamica mostrata dal pilota stesso? Che strumenti si
possono adottare per caratterizzare il comportamento del pilota durante lo svol-
gimento di una missione di volo? Considerando il tipo di problema sotto analisi,
é possibile adottare un schema identificativo lineare per modellare la risposta del
pilota? Con queste domande possiamo ben riassumere i principali obiettivi che ci
si è posti all’inizio del presente lavoro di tesi.

La ricerca di modelli è di primaria importanza in quasi tutti i campi della
ricerca scientifica. La loro funzione è di descrivere il comportamento di un si-
stema in funzione del tempo e delle condizioni al contorno. Le applicazioni sono
molteplici; dalla comprensione di fenomeni di cui si hanno a disposizione misure
sperimentali, la simulazione di un esperimento (qualora l’esperimento vero fosse
di difficile realizzazione), analisi parametriche, operator training, fino allo svilup-
po di sistemi di controllo automatici. Tali modelli si distinguono in modelli fisici,
quando il comportamento del sistema è descritto in funzione del comportamento
di tutti i sotto-sistemi, in accordo con le leggi generali che li governano, oppure
modelli matematici, in cui la dinamica da descrivere è ridotta ad una relazione
ingresso/uscita, una sorta di scatola nera, i parametri della quale non hanno ne-
cessariamente una diretta correlazione con quantità fisiche. Noi saremo interessati
principalmente a quest’ultima categoria, nella ricerca di un modello matematico
che descriva il comportamento del pilota di elicottero, durante lo svolgimento delle
operazioni di volo sopra citate. Tale modello dovrà essere rappresentativo sia del
comportamento volontario che di quello involontario (verrà più chiaro nel seguito
cosa si intende con questi termini).

Come si vedrà nel seguito della trattazione, l’identificazione di un modello di
pilota agente in un simile contesto comporterà non pochi problemi. Oltre al fatto
che alcuni degli schemi classici di identificazione trovano difficoltà in presenza di
sistemi operanti in anello chiuso, la maggiore fonte di difficoltà deriva dal fatto
che il comportamento di un essere umano differisce sostanzialmente da quello di
una macchina o da un sistema meccanico in generale (per i quali la riduzione ad
un modello equivalente risulta molto fedele al comportamento reale). Da quì la
necessità di condurre uno studio dettagliato delle tecniche identificative a disposi-
zione e l’adozione di opportuni accorgimenti che tengano conto delle non linearità
in gioco.

La descrizione dell’attività svolta è suddivisa in due parti, nella prima (capi-
toli 2,3) si fornirà un inquadramento del problema e una descrizione degli stru-
menti utilizzati per l’identificazione del modello e l’analisi dei dati, mentre nella
seconda parte (capitoli 4,5,6,7) si entrerà nello specifico dell’attività di identifica-
zione del modello vera e propria, e delle implicazioni teoriche e pratiche che ne
conseguiranno.

Più in dettaglio, all’interno del capitolo 2 descriveremo il fenomeno del RPC,
con particolare attenzione alle cause e le modalità con cui si presenta, presentando
una panoramica degli studi condotti fin ora e delle attuali soluzioni progettuali
proposte. Nel capitolo 3 presenteremo i diversi metodi che verranno utilizzati
per l’identificazione, valutandone poi il comportamento su un modello di prova,
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che sia rappresentativo della natura del problema in esame. L’analisi condotta
permetterà di scegliere il metodo più adatto, che verrà quindi applicato ai dati
veri, generati dalla campagna sperimentale condotta presso il simulatore di volo
dell’UoL, la spiegazione della quale è argomento del capitolo 4; l’identificazione
del modello di pilota vero è trattata nei capitoli 5 e 6, all’interno dei quali saranno
spiegate nel dettaglio tutte le problematiche affrontate. Al capitolo 7 verrà lasciato
il compito di trarre le conclusioni e discutere circa eventuali sviluppi e applicazioni
future.
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Capitolo 2

Aircraft/Rotorcraft-Pilot
Coupling

Con il termine A/RPC (Aircraft/Rotorcraft - Pilot Coupling) si indica un feno-
meno oscillatorio causato dall’accoppiamento fra pilota e macchina (aeromobile
ad ala fissa o a decollo verticale). Come vedremo nel seguito del capitolo, questi
fenomeni di accoppiamento possono coinvolgere il pilota su due livelli distinti, vo-
lontario e involontario. Durante una generica operazione di volo, il pilota si trova
ad operare in un ambiente soggetto a numerosi ingressi (input visuali, profili di
accelerazione, vibrazioni, ecc.), in questo contesto, se la dinamica dell’aeromobile
è sfavorevole e gli ingressi sono fuorvianti o insufficienti, c’è la possibilità che si
inneschi un’interazione potenzialmente pericolosa tra il pilota e la macchina che
sta pilotando. Questo sfavorevole accoppiamento può portare ad una risposta in-
stabile, oppure a fastidiose oscillazioni a ciclo limite, con il risultato immediato di
ridurre notevolmente le qualità di pilotaggio (Handling Qualities). In questo se-
condo caso, anche se non si ha un effetto catastrofico immediato, vi può comunque
essere una significativa riduzione della vita a fatica dei componenti maggiormente
interessati dal fenomeno, il quale, se prolungato nel tempo, può portare di conse-
guenza al cedimento strutturale.

Il progetto europeo ARISTOTEL (Aircraft and Rotorcraft Pilot Couplings –
Tools and Techniques for Alleviation and Detection), all’interno del quale si in-
serisce il presente lavoro, vede il Politecnico di Milano, congiuntamente ad altre
università partners, impegnato a condurre un’indagine approfondita del fenomeno,
con il fine ultimo di limitare quanto più possibile il numero di incidenti attribuibili
al RPC.

Le cause di questa fenomenologia possono essere di diversa natura e variabili
in funzione delle caratteristiche del pilota e dell’aeromobile. Nel presente capitolo
si vuole dare una spiegazione dettagliata del fenomeno, soffermandosi sulle cause
scatenanti e sui fattori che ne favoriscono l’evoluzione.

7
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2.1 Fenomenologia

In figura 2.1 sono rappresentati schematicamente gli elementi principali che defi-
niscono una classica configurazione di pilotaggio. Tralasciando l’azione autonoma
del FCS (Flight Control System) (considerabile come parte integrante dell’elicot-
tero), è possibile individuare due percorsi principali che definiscono l’interazione
uomo-macchina, da un lato l’insieme di input visuali esterni e dei display in ca-
bina, che indicano al pilota l’assetto e la traiettoria dell’aeromobile, dall’altro il
profilo di accelerazione trasmesso dalla cabina al sedile e quindi al pilota stesso.

Giuseppe Quaranta 

Aircraft/Rotorcraft Pilot Couplings 

121 

“Inadvertent, sustained aircraft oscillations which are a

 consequence of an abnormal joint enterprise between

 the aircraft and the pilot.” (Mc Ruer) 

Figura 2.1: Schema generale di pilotaggio.

Giuseppe Quaranta 

Pilot Modelling 

125 
Figura 2.2: Schema dettagliato delle interazioni pilota-elicottero.

La rappresentazione estremamente semplificata appena vista da solo un’idea
del complesso sistema di interazione che si viene ad instaurare tra il pilota e
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l’elicottero durante una normale missione di volo. L’essere umano, data la sua
complessità, viene coinvolto su diverse sfere sensoriali e decisionali in virtù dalla
moltitudine di ingressi a cui è sottoposto durante il pilotaggio (input visuali,
display in cabina, accelerazioni verticali e laterali, task da compiere, ecc.). In
figura 2.2 si può cogliere meglio questo grado di complessità, che mostra come il
feedback fra pilota ed elicottero si possa verificare su più livelli. In particolare,
sulla base del tipo di interazione si possono classificare due tipologie principali
di RPC, riassunte in tabella 2.1, che differiscono sostanzialmente per il valore di
frequenza che ne caratterizza il relativo fenomeno oscillatorio.

Tabella 2.1: PIO/PAO

PIO (Pilot Induced Oscillations)
Fenomeno generalmente spiegato da un
accoppiamento sbagliato fra l’elicottero
e il modello mentale che il pilota ha del-
la macchina. Essendo indotte dal pi-
lota, le oscillazioni generate sono al di
sotto di 1Hz (limite di controllabilità
volontaria).

PAO (Pilot Assisted/Augmented Oscillations)
Fenomeno di accoppiamento involontario
fra pilota e aeromobile, dovuto alla biodi-
namica del corpo umano. Le oscillazioni
generate risiedono nella banda 1−10Hz.

In un caso, l’accoppiamento avviene ad un valore di frequenza tipico della
meccanica del volo, mentre nel secondo caso il pilota è coinvolto passivamente, a
frequenze caratteristiche della biodinamica del corpo umano. Viene riportata di
seguito una spiegazione più dettagliata dei due fenomeni.

PIO

Con la nascita e lo sviluppo delle tecnologie di pilotaggio assistito (Fly by Wire),
il grado di complessità istallata sugli aeromobili è andato via via aumentando.
Quella che prima era una semplice trasmissione meccanica dei comandi è diventata
una fitta rete di sensori, attuatori, sistemi di filtraggio ed elaboratori dei segnali.
Ciascun sotto-componente, interpretato come sistema dinamico, è caratterizzato
da un certo ritardo di fase; se a questi si aggiunge il tempo di elaborazione dei
segnali, ne risulta un ritardo complessivo nella trasmissione dei comandi, il cui
effetto può essere non trascurabile. Tale ritardo può portare ad una situazione in
cui l’azione del pilota e la risposta dell’aeromobile sono in controfase.

∠(
output

input
) ' 180 deg
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histories of the states and control inputs that were reconstructed from flight recorder data 

(APC starts at about 4 seconds).  

 

 
Figure 2: YF-22 APC event in 1992 (taken from [2]) 

 

As can be seen in the figure, the pitch stick inputs and the pitch attitude are out-of-phase 

which is a typical signature of A/RPC events. Also, after the APC was triggered, the pilot 

stick input exhibits bang-bang control (max-min or on-off control), increasing the closed loop 

gain and destabilizing the system even more. It can be said that the pilot is behaving 

synchronous with the response. Another signature in time histories typical for A/RPC events 

is the !"#$%&&%' like deflections (see Figure 2); this indicates control rate limiting. Just before 

the accident, the aircraft exhibited perfectly fine handling qualities according to the pilot. It 

received a Level 1 rating ("excellent") on the Cooper Harper Handling Qualities Rating (HQR) 

scale during other flight tests. The pilot commented that he suspected a failure and felt 

(a)
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"disconnected from the stick" during the APC event. During post-accident analysis, the 

aircraft was checked against APC criteria like the Bandwidth/Phase Delay criterion. It was 

later shown that the YF- 22 was definitely prone to APC in that specific flight regime [27]. 

 

Pilots mentioning feelings like "being disconnected from the stick" or suspecting aircraft 

failures is not rare in A/RPC events [4]. This confirms the suspicion that the proposed mental 

mismatch is key for triggering and sustaining A/RPC events. As underlined by Mitchell and 

Klyde in ref. 6, there are actually two precepts for A/RPCs that one can read from the time 

traces of A/RPC accidents: 1) oscillatory characteristics; and 2) out-of-phase behaviour. 

Figure 3, from ref. 6 illustrates this out-of-phase behaviour characteristic to every A/RPC for 

the above-presented YF-22 accident (1992) and also for other two accidents, the roll PIO of 

an MV-22 near a ship4 in 1999; and a pitch PIO9 of an F-14A, operating on its backup flight 

control module, while attempting an in-flight refueling in 1990.  

 

 
Figure 3: Input-output pairs for three well-known PIO events showing out-of-phase oscillatory characteristics 

[from ref. 6]  

(b)

Figura 2.3: Esempi di PIO

In figura 2.3 sono diagrammati i segnali di ingresso e uscita, registrati durante
alcuni episodi di PIO. E’ possibile notare alcuni dei tratti distintivi del fenome-
no, come l’angolo di fase fra ingressi e uscite, che è circa 180 gradi. Riferendosi
a questi episodi, il pilota lamentava di essersi sentito come se fosse disconnesso
dalla leva di comando. Un altro aspetto caratteristico del fenomeno è la satura-
zione dei comandi ; dopo che il fenomeno oscillatorio viene innescato, il pilota, nel
tentativo di ripristinare la stabilità dell’aeromobile, incrementa il carico di lavo-
ro, portando i comandi a fine corsa. Tuttavia, non rendendosi conto di agire in
controfase rispetto alla risposta della macchina, la sua azione porta l’aeromobile
ad instabilizzarsi ulteriormente. Conseguentemente alla saturazione dei comandi,
la risposta assume il tipico andamento a dente di sega, frequente nei fenomeni di
RPC.

In entrambi gli esempi presentati, le oscillazioni caratteristiche del fenomeno
risiedono al di sotto di 1Hz. Tale valore viene convenzionalmente assunto come
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limite del regime di controllabilità volontaria dell’essere umano. Infatti, per come
è stato presentato il fenomeno, si è capito che tale comportamento è legato princi-
palmente ad una discrepanza fra il modello mentale che il pilota ha dell’elicottero
e il modello reale dell’elicottero stesso, che porta di conseguenza ad un’azione
inconsapevolmente errata da parte del pilota.

PAO

Nel tipo di RPC appena trattato (PIO), definibile volontario, si è visto un pilota
che partecipa attivamente allo sviluppo dell’instabilità1. Al contrario, nei fenome-
ni di PAO (definiti in tabella 2.1) il pilota è coinvolto su un piano completamente
diverso.

Durante il volo, l’aeromobile trasmette in cabina un certo spettro di vibrazioni
(trasmissione del motore, movimento collettivo del rotore, modi aeroelastici, ecc.),
le quali, passando per il sedile, vengono trasmesse al pilota e quindi ai comandi
di volo. In questa sede, il comportamento del pilota non risiede più nella sfera
della volontarietà, in quanto viene coinvolto ad un livello biodinamico. In pratica il
corpo umano si comporta come un sistema meccanico sotto l’azione di una forzante
(profilo di accelerazione del sedile). Secondo questa logica, la risposta del sistema
pilota può essere attenuata/amplificata e ritardata a seconda della frequenza della
forzante. Evidenze sperimentali hanno mostrato che intorno a 3−5Hz il pilota può
amplificare passivamente2 la risposta dell’aeromobile solamente mantenendo il
contatto con la leva di comando, determinando la chiusura dell’anello di controllo
del sistema.

Anche in questa dinamica l’evoluzione progettuale ha giocato un ruolo impor-
tante. La tendenza di ottimizzare il peso in campo aeronautico è una costante.
Strutture sempre più esili hanno come conseguenza di ridurre le frequenze pro-
prie, e quindi sempre più vicine alle frequenze caratteristiche della biodinamica
del pilota. Se queste dinamiche non vengono adeguatamente smorzate, è possibile
che nascano delle interazioni potenzialmente pericolose.

Il fatto che il pilota possa essere soggetto ad un ambiente vibratorio poten-
zialmente avverso, ha portato negli anni allo sviluppo di diversi modelli rappre-
sentativi del comportamento biodinamico del corpo umano. Con questi modelli
è possibile investigare l’effetto che hanno le accelerazioni e le vibrazioni sulle ca-
pacità di controllo del pilota. A seconda delle caratteristiche distintive possiamo
individuare tre principali categorie di modelli biodinamici: continui (in cui la spi-
na dorsale è trattata come una trave flessibile), discreti (costituiti da corpi rigidi
connessi da molle e smorzatori) e a parametri concentrati (in cui il sistema com-
plessivo è ridotto ad un sistema massa-molla-smorzatore equivalente). A titolo
di esempio, in figura 2.4 viene riportato un tipo di modello biodinamico discreto
(ref. [24]).

1Con questo non si intende che il pilota abbia l’intenzione di instabilizzare l’aeromobile,
ma che la sua azione è cosciente, nel senso che risiede in una banda di frequenza tipica della
meccanica del volo.

2Intendendo con passivo il comportamento involontario del pilota.
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limb movements according to signals received from sensors ( such as muscle spindles) 
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a result of this perception system. The complexity of properly combining proprioceptive 
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systems has evolved to give a sense of relative body part motion and not a sense of 

2-"'%#1#"2%& "%& *31+'5& ;<'0. 36]. Moreover, most studies treat proprioceptive systems as an 

comprehensive sense that results from various sensory organs, unlike an unitary sensory 

information source like visual system. 

The structural model of Hess includes a transfer function responsible for representing 

proprioceptive sense, which is a candidate to trigger A/RPCs.  The methodology of the 

structural model is present in further sections.  

2.2.2 Physiological Models 

Physiological models are composed of biodynamical and neuromuscular models, which 

compromise the representation of involuntary pilot input due to aircraft/rotorcraft acceleration 

motion. There are two model approaches to physiological area; Biodynamical and 

Neuromuscular models. 

Biodynamical Models 

The fact that pilots of aircraft can be subjected to accelerating or vibrating environments that 

may adversely affect their performance has led to the formulation of biodynamic models of 

human pilot behaviour. In these models, one can investigate the effects of an accelerating or 

vibrating environment on pilot control capabilities. Depending on the representation of the 

spine, there are three categories of biodynamical models; continuum, discrete and lumped-

parameter [Ref. 36]. Briefly, continuum models take the spine into account as a flexible 

beam, of which parameters are tuned via comparison with empirical data. Discrete model 

treats spine as a set of connected rigid bodies via springs and dampers. Finally, lumped-

parameter is the approach for modelling the body dynamics by developing an equivalent 

mass-spring-damper system. To illustrate an example of discrete biodynamical model, Figure 

6 shows the biodynamical model of Kohler and Hohne for roll ratchet investigation [Ref.41] . 

 

 

 

Figure 6: Discrete biomechanical models used by Kohler and Hohne [
41] 

 

ARISTOTEL has an extensive workpackage (WP4) regarding to biodynamical modelling and 

corresponding simulator tests. Detailed descriptions and modelling methodologies are 

present in deliverable documents of WP4. 

Figura 2.4: Modello biodinamico discreto del pilota

Quanto spiegato permette di comprendere la generica dinamica di accoppia-
mento di un pilota che opera in feedback con una macchina, di qualsiasi tipo
essa sia. Non è invece chiaro il motivo per il quale il presente lavoro si concentri
esclusivamente sugli accoppiamenti che vedono protagonisti gli elicotteri. Il fatto
è che l’elicottero è caratterizzato da una moltitudine di modi (rigidi e di deforma-
zione) in un range di frequenza tipico della dinamica del corpo umano, aspetto
che in altre macchine non è altrettanto significativo. In figura 2.5 viene data una
rappresentazione grafica di quanto appena detto.

Giuseppe Quaranta 

Aeroelasticity for PAO 130 

In the pilot biodynamic frequency band are positioned major structural dynamic

 modes (airframe bending, rotor dynamics, SAS, FCS, servo-systems). So all of
 them should be modelled for RPC prediction 

Figura 2.5: Interazione pilota-elicottero in frequenza.

Quindi, non deve sorprendere che in ambito elicotteristico i fenomeni di RPC si
manifestino in forme ben più diversificate e complesse che non per quanto riguarda
gli aeromobili ad ala fissa (figura 2.6). Da quì nasce la necessità di un’indagine
più approfondita del mondo degli aeromobili ad ala rotante.
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(sections named PAO, PAO/PIO, Flexible modes, Slung-loads)  
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(b) .

Figura 2.6: Statistiche RPC/APC

Fin ora si è presentato un quadro generale sulla fenomenologia, senza però sof-
fermarsi sui fattori specifici che ne determinano l’insorgere e l’evoluzione. Secondo
la definizione fornita da Mc Ruer, affinché si manifesti un fenomeno di A/RPC
devono concorrere tre fattori:

1. dinamica della macchina sfavorevole, tale da eccitare certe dinami-
che pericolose per l’accoppiamento.

2. chiusura dell’anello di controllo, in cui il pilota e la macchina
interagiscono.

3. evento scatenante - Triggering Events.
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Figure 6: Vertical landing task [from ref. 11] 
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4. Three key elements 

There are three key interacting elements or conditions that have to exist for an A/RPC to 

develop [2, 4, 5, 30], see Figure 7. 

 

 
Figure 7: Three necessary conditions for A/RPC 

La crescente complessità dei progetti aeronautici insieme alla comparsa dei
fenomeni di A/RPC hanno richiesto una conoscenza supplementare del problema
progettuale, di conseguenza si è iniziato a sviluppare dei modelli che includessero
le interazioni tra la risposta dinamica dell’aeromobile, i modi strutturali flessibi-
li, il sistema di controllo e il feedback biodinamico del pilota, in modo da poter
valutare la predisposizione del sistema globale all’insorgere di accoppiamenti po-
tenzialmente pericolosi. In questo senso, la dinamica della macchina deve essere
sfavorevole, cioè tale da esaltare nocivamente l’interazione col pilota.
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2.2 Eventi Scatenanti

Al punto precedente abbiamo analizzato la fenomenologia dell’interazione pilota-
macchina, ponendo l’accento sui fattori umani e sulle caratteristiche dinamiche
del sistema tali da favorire l’insorgenza di fenomeni di A/RPC. Tuttavia, questi
aspetti non sono sufficienti da soli a generare un’instabilità. Anzitutto è neces-
sario un evento innescante, che porti il pilota ad alterare improvvisamente la sua
strategia di controllo della macchina. Tali eventi, noti in letteratura come Trigger
Events, possono essere di diversa natura (interni od esterni al sistema). Talvolta
è sufficiente una manovra brusca che instauri un movimento oscillatorio, il quale
viene propagato, se l’accoppiamento uomo-macchina è sfavorevole. Di seguito si
riporta un elenco di potenziali eventi scatenanti:

• Raffiche, turbolenza, e altri fenomeni metereologici.

• Azione brusca sui comandi di volo. Ad esempio la necessità di intervenire sui
comandi per evitare una collisione può portare ad una risposta non lineare.

• Necessità di compiere una manovra di elevata precisione e/o protratta nel
tempo.

• Eventi legati ad un malfunzionamento o a un guasto nei sistemi dell’aeromo-
bile, tale da indurre un disturbo improvviso e una riduzione delle handling
qualities.

• Una combinazione del ritardo associato al sistema di controllo (FCS) e l’e-
levato guadagno del pilota in una manovra di inseguimento, che porta alla
saturazione dei comandi di volo, risultanti in un comportamento non lineare
del sistema da controllare.

• Un cambio improvviso della configurazione di carico dell’aeromobile, tale
quindi da cambiarne significativamente la dinamica. Ad esempio, per un
elicottero, la sospensione di un carico al verricello.

• Manovre errate involontarie del pilota, favorite eventualmente da una con-
dizione di stress fisico e mentale.

2.3 Metodi per l’individuazione del PIO

Una volta compreso il ruolo della macchina nella nascita dei suddetti fenomeni
di RPC, si cerca di fornire un criterio di valutazione che permetta di quantificare
l’attitudine dell’elicottero ad un accoppiamento pericoloso col pilota. In parti-
colare, per la valutazione del PIO, viene riportato di seguito il criterio suggerito
dalla normativa ADS 33 (Aeronautical Design Standard - Handling qualities for
military helicopters, [25],[26]), secondo il quale l’attitudine al PIO è data da una
combinazione di due parametri, la larghezza di banda e il ritardo di fase, il cui
significato è illustrato in figura 2.7.

I parametri calcolati in questo modo permettono di inquadrare la macchina in
una delle tre aree mostrate in figura 2.8, le quali definiscono un livello crescente
di pericolosità (livello 1: PIO improbabile, livello 3: PIO probabile). Come si
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Fig. 6.24 Pilot HQRs for different step response characteristics at constant bandwidth
(Ref. 6.23)

almost unaware of the different time domain characteristics for this precision landing
manoeuvre. What the configurations in Fig. 6.24 do have in common is the attitude
bandwidth, even though the damping ratio varies from 0.5 to 1.3. This is a very com-
pelling result and calls for a definition and description of this unique new handling
qualities parameter.

The bandwidth parameter is defined in Fig. 6.25 as the lesser of two frequencies,
the phase-limited or gain-limited bandwidth, derived from the phase and gain of the

Fig. 6.25 Definition of bandwidth and phase delay from ADS-33 (Ref. 6.5)(a) larghezza di banda.
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hence task disturbance. This and related effects reinforce the point that for tracking
tasks the pilot is very sensitive to effects easily described in the frequency domain
but hardly noticeable as delays following step inputs. The actual parameter selected to
represent the shape of the phase is the phase delay, τp , defined as

τp =
"#2ω180

57.3 × 2ω180
(6.11)

where "#2ω180 is the phase change between ω180 and 2ω180. The phase delay is
therefore related to the slope of the phase between the crossover frequency and 2ω180.
Reference 6.5 notes that if the phase is nonlinear in this region, then the phase delay can
be determined from a linear least-squares curve fit, in a similar way to the computation
of equivalent time delay in LOES analysis.

Bandwidth/phase delay boundaries
The ADS-33C quality boundaries for bandwidth and phase delay are presented on two-
parameter handling qualities diagrams as shown in Figs 6.30(a)–(c), corresponding to
the different MTE classes shown; the roll axis boundaries are applicable both to low
speed and to forward flight regimes. The references provided in the legend to each figure
record the supporting data from which the boundaries were developed. It is probably
true that more effort has been applied, and continues to be applied, to defining these
boundaries than any other. The criteria are novel and considerable effort was required to
convince the manufacturing community in particular that the frequency domain criteria
were more appropriate than the time domain parameters. The lower, vertical portions
of each boundary indicate the minimum acceptable bandwidths, with tracking and air-
combat MTEs demanding the highest at 3.5 rad/s for Level 1. The curved and upper
portions of the boundaries indicate the general principle that the higher the bandwidth,
the higher is the acceptable phase delay, the one compensating for the other.

It may seem surprising that Level 1 handling qualities are possible with phase
delays of more than 300 ms. Two points need to be made about this feature. First, a
study of the references will indicate that, although the data in these areas is very sparse,
they genuinely indicate the trends shown. Second, it would be practically impossible
to build a helicopter with a bandwidth of, say, 3 rad/s and with a phase delay of 300 ms
(Fig. 6.30(b)); the latter would almost certainly drive the bandwidth down to less than
1 rad/s. This dependence of bandwidth on the same parameters that have a first-order
effect on phase delay is perhaps the only weakness of this two-parameter handling
qualities diagram. The point is illustrated in Fig. 6.31, which shows the contours of
equi-damping and time delay overlaid on the UCE 1 roll bandwidth boundaries. The
contours are derived from a simple, rate response ‘conceptual handling qualities model’
(Refs 6.3, 6.35), which can be written in transfer function form

p
η1c

(s) = Ke−τs
(

s
ωm

+ 1
) (6.12)

where K is the overall gain or, in this case, the rate sensitivity, τ is a pure time delay;
ωm can be considered to be equivalent to the roll damping, −L p . The results in Fig.
6.31 show that the addition of a pure time delay can have a dramatic effect on both
bandwidth and phase delay. With τ set to zero, the bandwidth would be equal to ωm .

(b) ritardo di fase.

Figura 2.7: Calcolo della larghezza di banda e del ritardo di fase

nota, gli esempi riportati riguardano la dinamica dell’elicottero attorno all’asse di
imbardata (ψ) nello svolgimento di task specifiche, chiaramente tale valutazione
va svolta anche per le altre manovre attorno agli assi di rollio (φ) e beccheggio
(θ).

2.4 Metodi per l’individuazione dei livelli di carico di
lavoro

Dato per acquisito il ruolo della macchina, evidenze sperimentali hanno mostrato
che esiste uno stretto legame fra il carico di lavoro del pilota e l’instaurarsi di
fenomeni di PIO. Alla luce di quest’ultima considerazione, per fronteggiare la
problematica dell’accoppiamento pilota-elicottero sono stati sviluppati negli anni
alcuni metodi in grado di fornire una valutazione in tempo reale del fenomeno
oscillatorio3. Tali metodi dovrebbero indicare al pilota che si sta instaurando un
andamento oscillatorio potenzialmente instabile, causato dalla sua stessa azione
di pilotaggio, in modo tale che esso possa mettere in atto una qualche tipo di
azione correttiva.
Questo tipo di metodi trovano applicazione anche in fase di analisi dei dati, in

3In realtà capita spesso di riferirsi a tali metodi col termine near real time, in quanto l’indivi-
duazione del fenomeno necessita del campionamento ed elaborazione di una porzione di segnale,
che quindi richiede una certa frazione di tempo.
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Figure 9.  Requirements for small-amplitude heading changes – hover and low speed
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Figura 2.8: Bandwidth/Phase delay criterion - esempi (ADS 33)

seguito ad un’operazione di volo, per valutare in quali situazioni si sia sviluppato
un PIO.

2.4.1 Pilot Inceptor Workload

the controls and AG describes how fast the pilot is moving them (as
per definitions in [18]).
DC and AG are coupled parameters because they are dependent

upon the rate of the control inceptor motion (_δ). Large changes in _δ
will likely to lead to both highAG andDC.However, the combination
of the two can provide insight into the pilot control strategy and
workload. Figure 1 shows a graphical display of how a combination
of the parameters relate to changes in control activity.
As shown in Fig. 1, highDCwith lowAG represents constant, slow

inputs. This is a situation where it is unlikely that the system
bandwidth (ωBW) or rate limit values, two of the primary causes of
RPCs,will be reached.A situationwith lowDCandhighAG relates to
occasional fast inputs. This is a situation where ωBW and rate limits
are likely to be reached. However, due to the nature of the sporadic
inputs, it will not lead to an A/RPC as sustained out-of-phase inputs
will not occur. It is when there is a combination of high AG and high
DC that the situation could result in an A/RPC. This situation relates
to high pilot gain, where fast, aggressive movements of the inceptor
are continuously beingmade. However, with DC andAG information
alone, it is not possible to identify whether or not the aircraft-pilot
system is in a PIO situation, because nothing is known about the
dynamics of the event. It is intuitive that if a pilot tries to fly an
unstable aircraft, the workload and required control gain will be
higher. However, there is nothing to say that such an aircraft will not
have perfect in-phase control response. Therefore, in the form shown
in Fig. 1, only an indication of the tendency to PIO can be determined.
Because of this, the criterion must be combined with other analysis
methods to increase confidence in the correct detection of PIOs.
In [18], a large increase in PIW and a failure to maintain desired

performance was used to indicate a critical boundary point. It is
hypothesized that at this point, a pilot will enter into a BAT PIO event
[17]. The theory behind BAT PIOs posits a different form of pilot
control strategy from the traditional point-tracking (PT)model of, for
example, aircraft flight-path or attitude control.APT task requires the
pilot to maintain some fixed value such as the vehicle attitude or
speed. However, the BAT situation demands that the pilot adopts a
different strategy in order to avoid defined boundaries such as stall
limits. In previous campaigns at theUSAFTPS, the criterion has been
used to analyze control activity over complete flight maneuvers, or
for pre-defined subsections of the flight. Unfortunately, use in this
wayonly allows for analysis of results following the completed flight,
and therefore cannot be used as a real time detection tool. It can
however be used to give feedback on the flight undertaken.

B. Proposed Real Time Phase-Aggression Criterion

The primary goal of this study was to develop a new criterion for
identification of PIOs, for use both in real time and as an aid during
flight data postprocessing. It was intended that this new criterion
should address the limitations of the existing real time methods
mentioned in the preceding discussion. The method proposed and
subsequently investigated to try to achieve this was to extend the
PIW criterion to include additional information relating to vehicle
dynamics. The information selected was, as the name suggests, the

phase difference between pilot input displacement and vehicle rate
output. As the pilot is ultimately interested in achieving a desired
attitude, a phase difference of 90 deg between the attitude rate and
inceptor input classically describes an out-of-phase response (i.e., the
vehicle attitude lags pilot control by 180 deg). This is classically one
of the important factors required for a PIO to exist. The combination
of data from both pilot and vehicle, it was considered, would
complement the capability of ROVERwhile removing the subjective
selection of thresholds and themasking of the underlying data that are
inherent within this method.
The aggression and phase parameters used in the development of

the PACare described in Eqs. (1) and (2). The aggressionwas taken to
be dependent upon the rate of demanded control by the pilot. This
was set to be evaluated in intervals (defined as the simulation time
steps). The aggression is calculated as theRMSaverage of the control
rate over each of these intervals. To relate the aggression to control
channel rate limiting elements (RLEs), the factorHs was introduced,
which describes the control sensitivity (ratio of control surface output
to pilot inceptor deflection). In the cases in the subsequent analysis,
Hs was approximated to be a pure gain. However, in a more complex
control system architecture, it could be represented by a describing
function, for example. The phase between inceptor inputs and vehicle
attitude rate was calculated in the time domain. In Eq. (2), TqPK2 and
TδPK2 represent the time of the current peak rate and peak control
deflection, respectively, and TδPK1 represents the time of the last peak
of control deflection. This was set to evaluate peaks in the responses,
and calculated both the time difference between the pitch rate and
control displacement peaks along with the time difference between
control displacement peaks:

AG ! Hs ·
1

"t2 − t1#

Z
t2

t1

j_δ"t#j dt (1)

Φ ! 360

!
TqPK2 − TδPK2

TδPK2 − TδPK1

"
(2)

To use the new criterion as a real time detection aid, it was decided
that both aggression and phase information should provide updated
information at a constant sample rate that was suitable for PIO
detection. In Eq. (1), t2 represents the time at the current time step,
while t1 represents the time at the last time step. For the purpose of
this study, the sample rate was kept at a constant 1 Hz. This was
considered to be a suitable rate as it allowed for enough meaningful
data to be collected for each interval while also ensuring that
detections were updated based on information from the previous
second.

C. Vehicle Model

The flight-physics vehicle model used for this study was based
upon the Generic FLIGHTLABRotorcraft (GFR) model [21], which
exhibits features similar to a current operational utility helicopter.
The model contains representations of a four bladed blade-element
main rotor, a rigid body fuselage and aBailey tail-rotormodel. For the
results reported in this paper, the model was constrained to provide
motion in the pitch axis only. At this stage in the development of the
real time criterion, it was considered appropriate to isolate one axis
for experimental evaluation, with pitch selected due to the experience
gained from previous studies [6]. The GFR is configured with a
stability augmentation system (SAS), which can be turned on and off
to provide different pilot workload requirements for a given flight
task. The model was also configured with a RLE in the longitudinal
control channel. This pure RLE was set to represent the maximum
achievable rate of the vehicle actuators. Four values were selected
based on similar rotorcraft PIO studies: 10, 20, 30, and 50 deg ∕s [5].
The swashplate angle response to a longitudinal doublet input is
shown in Fig. 2 for each of these rate limit values.

D. Simulated Flight Tests

To both assess the existing offline PIO detection methods and to
generate vehicle responses that could be used in the development of

Fig. 1 Duty cycle and aggression relationship to control activity
(adapted from [17]).
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Figura 2.9: Pilot Inceptor Wor-
kload

Il metodo PIW si basa unicamente sull’atti-
vità del pilota sulla leva di comando. In tal
senso sono definite due grandezze: duty cycle
(DC) che esprime la percentuale di tempo in
cui il pilota agisce sul comando rispetto al tem-
po complessivo della task di volo, e Aggression
(AG) che da una misura della velocità con cui
il comando viene movimentato. Si riporta di
seguito l’espressione per il calcolo di AG.

AG =
Hs

t2 − t1

∫ t2

t1

|δ̇| dt

Dove δ̇ è la misura della velocità con cui viene

movimentata la leva di comando, t1 e t2 defi-
niscono l’intervallo temporale in cui si calcola l’indice, e Hs esprime il rapporto
fra la deflessione della superficie di controllo e la rotazione della leva di comando
corrispondente. Solitamente la misura fornita viene aggiornata in tempo reale con
frequenza di 1 Hz (tale che t2 − t1 = 1s), in modo tale da fornire continuamente
al pilota una misura aggiornata del WL (Workload).

Essendo parenti stretti (DC e AG), è chiaro che le due grandezze in questione
assumono entrambe un valore significativo durante un fenomeno di PIO. Anche
se può sembrare un metodo molto semplice, indagini sperimentali hanno dimo-
strato che il pilota può trovare molto utile avere a disposizione una misura visuale
dell’attività della propria azione sui comandi.
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2.4.2 Phase Aggression Criterion

Il PAC nasce dal tentativo di arricchire l’informazione fornita dal PIW con un dato
relativo alla dinamica del sistema. Come suggerisce il nome stesso del metodo,
viene aggiunto un indicatore del ritardo di fase tra l’azione del pilota e la risposta
dell’aeromobile. Come spiegato in precedenza, è proprio tale ritardo di fase uno
degli ingredienti caratteristici dell’RPC. Senza scendere troppo nei dettagli del
metodo, si riporta di seguito l’espressione per il calcolo del ritardo di fase (per
una spiegazione dettagliata si rimanda a [21]).

Φ = 360(
TqPK2 − TδPK2

TδPK2
− TδPK1

)

Dove TqPK2 rappresenta l’istante temporale a cui si ha il picco della risposta del-

l’aeromobile (in un’ottica di andamento oscillatorio), mentre TδPK2
e TδPK1

rap-
presentano rispettivamente l’istante temporale dell’ultimo e del penultimo picco
della rotazione del comando. Φ è quindi una misura del ritardo fra ingresso e
risposta della macchina, normalizzata rispetto al periodo caratteristico con cui il
pilota agisce sui comandi.

2.5 Caratterizzazione dei fenomeni di PAO per elicot-
teri

Come si è visto, l’RPC può occorrere a diversi valori di frequenza, a seconda del-
le cause innescanti. Nei punti precedenti si sono illustrati brevemente i metodi
di identificazione dei fenomeni di accoppiamento a bassa frequenza, cioè carat-
teristica della meccanica del volo. Di seguito si riporta uno studio relativo alle
dinamiche di accoppiamento biodinamico ad alta frequenza, che coinvolgono il
pilota in modo passivo.

Giuseppe Quaranta 

Pilot modelling 

For fixed wing pilots only the behavior of the hand that holds the central

 stick/wheel or joystick is necessary 

Rotorcraft insted, due to their peculiar cockpit layout, require also the

 characterization of the biodynamic feedthrought of the arm that hold the

 collective  

132 

Figura 2.10: Disposizione dei
comandi di volo in un elicottero.

La necessità di far luce sulle dinamiche del
fenomeno ha portato ad uno studio, condotto
all’interno del progetto ARISTOTEL, allo sco-
po di analizzare nello specifico la tendenza del
sistema ad instabilizzarsi, e il ruolo di alcuni
parametri significativi in questo senso. Per co-
me è tipicamente configurato lo schema dei co-
mandi di volo, un elicottero presenta due prin-
cipali fonti di accoppiamento biodinamico, uno
lungo l’asse verticale, in cui è il modo di flap-
peggio collettivo del rotore principale a giocare
un ruolo di primo piano, e uno che coinvolge la
dinamica laterale, in particolare attorno all’as-

se di rollio, nel quale sono i modi di ritardo ciclico ad influenzare maggiormente
il fenomeno.
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Nello specifico, di seguito sono riportati i risultati più significativi dello studio
condotto su una particolare forma di PAO definita collective bounce (lo studio
completo è riportato in [1]). A supporto di quest’analisi ci si è serviti di un
modello semplificato (che verrà trattato estesamente in 3.1), rappresentante della
dinamica pilota-elicottero lungo l’asse verticale. In figura 2.12 e 2.13 è riportato un
importante risultato delle analisi condotte su questo modello, che ha permesso di
individuare come il modo di flappeggio collettivo (o modo di cono) si accoppi alla
dinamica involontaria dovuta alla biodinamica del pilota. Per quest’analisi sono
stati implementati diversi modelli di elicottero, le cui caratteristiche principali
cono riportate in figura 2.11.

Table 2. Simplified models data.

AB204 SA330a CH-53 UH-60 BO105 Lynx

Rotor type teeter articulated articulated articulated hingeless hingeless

Total mass m (kg) 4310.0 7345.0 15227.0 7537.0 2055.0 4313.7

Number of blades nb 2 4 6 4 4 4

Rotor radius R (m) 7.32 7.49 11.01 8.1778 4.9 6.4

Rotation speed Ω (Hz) 4.9 4.5 3.07 4.3 7.07 5.67

Lock number γ 6.8b 8.7 12.4b 8.1936 4.31 7.12

Blade mass mb (kg) 88.0 91.64 135.84c 116.5 50.61 49.67c

Flap static moment Sβ (kg·m) 322.1d 276.48 819.0 385.7 80.17 158.94d

Flap inertia moment Iβ (kg·m2) 1571.8e 1339.19 5489.0 2052.1 249.85 678.14

Flap frequency ratio νβ 1.2f 1.0294 1.0475 1.0352 1.0757 1.0922

Coning mode damping ξβ 0.35 0.53 0.74 0.49 0.25 0.41

Heave time constantg T (s) 1.40 1.25 0.94 1.04 1.03 1.03

aHeavy version.
bComputed from Eq. (5).
cEstimated: mb = 3Iβ/R2.
dEstimated: Sβ = mbR/2.
eEstimated: Iβ = mbR

2/3.
fComputed using a finite element model of a blade with uniform mass and bending stiffness distribution.
gComputed from Eq. (22)

10
of

34

Figura 2.11: Caratteristiche degli elicotteri implementati nel modello

In virtù degli alti valori di smorzamento ξβ la presenza del modo di cono
non comporta una significativa amplificazione del segnale di uscita, tuttavia, in
prossimità delle dinamiche passive del pilota (indicate in figura 2.12 dalle due
linee verticali rosse) si ha un ritardo di fase intorno ai 180 gradi. E’ proprio
questo ritardo, piuttosto che l’amplificazione modale, a definire la predisposizione
dell’elicottero a sviluppare fenomeni di PAO. In questo senso lo smorzamento del
modo di cono costituisce uno dei parametri più influenti.

In figura 2.13 viene analizzato lo stesso comportamento con un approccio
diverso. I modelli di elicottero con smorzamento più elevato e frequenza più vicina
alla biodinamica del pilota, pur mantenendosi stabili, presentano un margine di
guadagno ridotto. Inoltre, ciò che accomuna tutti i casi è la presenza di un
lobo, più o meno pronunciato, che si avvicina pericolosamente al cerchio di raggio
unitario. Come noto dal criterio di stabilità di Nyquist (si veda appendice B
per approfondimenti), la presenza di un ulteriore fonte di ritardo nel sistema si
tradurrebbe in una rotazione in senso orario dei diagrammi polari rappresentati,
con una conseguente riduzione del margine di guadagno.

2.6 Mezzi di prevenzione per il PAO

Avendo a questo punto fatto un po’ più di chiarezza sul fenomeno, risulta più
facile capire la logica di alcune delle più comuni soluzioni progettuali che sono
state proposte per alleviare il fenomeno:
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Figure 7. Bode plot of LTF with pilot involuntary control model, nominal gearing ratio
Gc; left: without coning mode; right: with coning mode.
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Figura 2.12: Funzioni di trasferimento d’anello del sistema accoppiato elicottero-
pilota.
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Figure 7. Bode plot of LTF with pilot involuntary control model, nominal gearing ratio
Gc; left: without coning mode; right: with coning mode.
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Figure 8. Nyquist plot of LTF with pilot involuntary control model, nominal Gc; left:
without coning mode; right: with coning mode.
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Figura 2.13: Diagrammi di Nyquist associati alle FdT d’anello del sistema
accoppiato elicottero-pilota.
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• L’apertura dell’anello di controllo mediante l’introduzione di elementi non
lineari, che richiedano al pilota il superamento di un certo valore di soglia
affinché corrisponda un’effettiva rotazione del passo collettivo.

• L’aggiunta di bobweights alla leva di comando, tali da modificarne la dina-
mica, riducendone la frequenza propria.

• L’introduzione a livello di FCS di filtri opportuni per eliminare le dinamiche
sfavorevoli.

• L’adozione di una leva laterale per il comando verticale. In questo caso si
realizzerebbe il disaccoppiamento, ma l’azione sui comandi risulterebbe non
intuitiva per il pilota.



Capitolo 3

Metodi per l’identificazione del
modello di pilota

Nel capitolo precedente si è data una spiegazione della fenomenologia del RPC
al fine di poterne comprendere meglio le cause. Con il presente capitolo si intro-
duce la problematica dell’identificazione dei modelli, con particolare attenzione
ai sistemi operanti in anello chiuso, cominciando con una panoramica delle tecni-
che identificative adottate, di cui verranno trattate brevemente le basi teoriche, e
proseguendo con la presentazione dei criteri usati per valutarne le prestazioni. A
tal proposito verrà creato un modello semplificato, rappresentativo del fenomeno
in esame, che assume il ruolo di banco di prova per poter confrontare i risultati
ottenuti con i diversi metodi identificativi. L’idea è quella di avere a disposizione
un sistema che generi delle sequenze di segnali ingresso/uscita con le quali veri-
ficare i diversi algoritmi candidati, valutandone consistenza e robustezza a fronte
di disturbi esterni.

Per lo sviluppo del modello sopra descritto si è fatto riferimento alla task di
manovra verticale descritta nella normativa ADS 33 (rif. [25]), con l’obiettivo
di riprodurre tale missione nell’ambito della campagna sperimentale condotta al
simulatore di volo del UoL, cui si è fatto riferimento nei precedenti capitoli (e che
verrà trattata nel dettaglio all’interno di 4.1). In figura 3.1 è riportato lo schema
adottato per modellare la prova e il corrispondente input visuale generato dal
simulatore.

Il capitolo è organizzato nel modo seguente: si procederà con lo sviluppo del
sistema di prova, dopo di che verranno presentati i diversi metodi utilizzati e i
criteri adottati per valutare la qualità dell’identificazione, infine verranno con-
frontati i risultati ottenuti, arrivando così alla scelta dell’algoritmo che meglio si
presta all’identificazione del modello di pilota, a partire dai dati sperimentali.

3.1 Modello semplificato del velivolo

L’idea di base è quella di avere a disposizione un modello semplificato, noto a
priori, costruito sulla base di equazioni del moto dell’elicottero e modelli descri-
venti la dinamica volontaria e involontaria del pilota, nello svolgimento di un

21
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(a) Descrizione del modello.
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(b) input visuale.

Figura 3.1: Set-up sperimentale della manovra verticale

generico compito assegnato. Con tale modello sarà possibile generare le sequenze
di dati ingresso/uscita necessarie per il processo identificativo, a fronte di una ge-
nerica manovra assegnata e con la possibilità di variare arbitrariamente i segnali
di rumore esterno, così come i parametri caratteristici del fenomeno. Nel lavoro
presente ci si pone come priorità di fornire un quadro generale dei sottosistemi
che definiscono il problema, soffermandosi sugli aspetti fisici che hanno più stretto
legame con le cause del RPC. Per una trattazione più dettagliata si rimanda il
lettore a [1] e [2].

3.1.1 Elicottero

Per quanto riguarda l’elicottero si ricorre ad un modello costituito da un rotore ed
una massa (puntiforme in prima approssimazione) ad esso appesa, in cui i gradi
di libertà sono l’angolo di flappeggio collettivo (β0) e la coordinata baricentrica
lungo l’asse verticale (z) (figura 3.2), e gli ingressi sono il passo collettivo (θ0)
e una raffica esterna (Vg), che ricopre il ruolo di disturbo. Tale modello forni-
sce gli ingredienti minimi indispensabili per l’insorgere di un accoppiamento fra
macchina e pilota. La dinamica di flappeggio (caratteristica di ciascun elicottero)
comporta un certo profilo di accelerazione in cabina, che influisce sul comporta-
mento volontario e involontario del pilota, il quale agirà di conseguenza sulla leva
del passo, chiudendo l’anello di controllo.

Dal punto di vista analitico le equazioni che governano il moto dell’elicottero
possono essere semplicemente espresse nel modo seguente:

{
Mz̈ +Mg = T (θ0, Vg, β̇)

Mβ(θ0, Vg, β, β̇) = 0
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to collective bounce appears.

mission

demand

task

pilot FCS rotorcraft

cues

vibrations

response

sensors
vehicle

Figure 1. Block diagram of pilot-vehicle interaction.

One may be tempted to explain the phenomenon through this mechanism. However,

this work shows that the phenomenon is significantly emphasized by the collective flap,

or coning, rotor mode. This mode is known to be relatively highly damped (between 35%

and 50%, with notable exceptions), which implies relatively limited amplification even at

resonance. What makes the coning mode dominate the proneness to collective bounce is

actually the phase delay introduced by this mode, something not acknowledged so far, to

the authors’ knowledge.

Section II discusses the minimal analytical model required to point out the dependence

of collective bounce on the interaction between the biomechanics of the pilot and the

rotor coning mode. Section III shows how effectively the minimal model captures the

essence of the problem, compared to more sophisticated aeromechanics models, along

with an exhaustive discussion of the sensitivity of the phenomenon to the most important

parameters of the problem. Finally, Section IV discusses possible means of prevention,

in view of the previously highlighted root causes.

II. Analytical Model

In hover, the rotor responds to a change in the collective pitch of the blades with a

collective flap motion. This motion, characterized by the collective flap angle β0, is called

the rotor blade coning motion.

z

β0

m

Figure 2. Sketch of the minimal analytical model of the helicopter associated with pure
heave (z) and collective coning (β0) motion.

In this section, the basics of rotor blade flapping coupled with helicopter vertical

motion in hover are reviewed. A sketch of the model is presented in Fig. 2. The objective

is to formulate the essential equations of motion that characterize those dynamics of the
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Figura 3.2: modello di elicottero semplificato a due gradi di libertà - angolo di
flappeggio collettivo (β0) e coordinata baricentrica lungo l’asse verticale (z)

Dove la prima equazione altro non è che un equilibrio dinamico in direzione
verticale, mentre la seconda è l’equazione della dinamica della pala rigida, ottenuta
sempre mediante un equilibrio dinamico dei momenti agenti attorno all’asse di
flappeggio. Si fa notare che nella prima equazione è presente un termine costante
di forza peso, tale contributo può essere facilmente eliminato, a patto di ridefinire
l’origine di θ0 in una posizione di equilibrio statico. D’ora in avanti quindi il
termine Mg verrà omesso.
Andando ad analizzare i singoli elementi:

Massa totale (cabina + rotore):

M = Meli + nbMb

Trazione del rotore:

T = nb

∫ R

0
1/2ρ(Ωr)2cCL/α(− β̇r

Ωr
− ż

Ωr
+ θ0 +

Vg
Ωr

) dr

= nb1/2ρΩ2cCL/α
R3

3
(θ0 −

β̇

Ω
) + nb1/2ρΩ2cCL/α

R2

2Ω
(−ż + Vg)

Momento attorno all’asse di flappeggio:

Mβ =

∫ R

0
1/2ρ(Ωr)2cCL/α(− β̇r

Ωr
− ż

Ωr
+ θ0 +

Vg
Ωr

)r dr

−
∫ R

0
mΩ2(e+ r cosβ)r sinβ dr −

∫ R

0
mβ̈r2 dr

= 1/2ρΩ2cCL/α
R4

4
(θ0 −

β̇

Ω
)− 1/2ρΩ2cCL/α

R3

3Ω
(−ż + Vg)

−Ω2(Iβ + eSβ cosβ) sinβ − Iββ̈

Linearizzando attorno a β = 0 e introducendo il numero di Lock (γ =
ρcCL/αR

4

Iβ
)

si ottiene il sistema:
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Mz̈ + nb
γ

4
Ω
Iβ
R2

ż + nbSββ̈ + nb
γ

6
Ω
Iβ
R
β̇ = nb

γ

6
Ω2 Iβ

R
θ0 + nb

γ

4
Ω
Iβ
R2

Vg

Iββ̈ +
γ

8
ΩIββ̇ + Iβν

2
βΩ2β + Sβ z̈ +

γ

6
Ω
Iβ
R
ż =

γ

8
Ω2Iβθ0 +

γ

6
Ω
Iβ
R
Vg

Una volta portato agli stati, il sistema può essere utilizzato per simulazioni
temporali in ambiente Matlab o Simulink, così come per i sottosistemi trattati nel
seguito del capitolo.

Per completezza si riportano i dati caratteristici usati nella costruzione del
modello (tabella 3.1).

Tabella 3.1: dati del modello semplificato di elicottero (SA330 PUMA)

Rotore articolato
Massa del rotore M (Kg) 7345
Numero di pale nb 4
Raggio del rotore R (m) 7.49
Velocità di rotazione del rotore Ω (Hz) 4.5
Numero di Lock γ 8.7
Massa delle pale Mb (Kg) 91.64
Momento statico di flappeggio Sβ (Kg m) 276.48
Momento d’inerzia di flappeggio Iβ(Kg m2) 1339.19
Frequenza adimensionale di flappeggio νβ 1.0294
Smorzamento del modo di flappeggio ξβ 0.53

3.1.2 Pilota Attivo

Con il termine Attivo si intende il comportamento volontario del pilota, il quale,
a fronte di una specifica manovra richiesta (o task), agisce opportunamente sul
comando di passo collettivo (θ0). Non potendo conoscere a priori e in modo
esatto il comportamento del pilota, in questa prima fase ci si affiderà al modello
comportamentale di McRuer (Crossover Model), noto in letteratura (vedere [12]
per approfondimenti). E’ importante precisare che questo modello non è indicato
specificatamente per descrivere la tecnica di pilotaggio di un pilota di elicottero,
quello che si propone di descrivere è l’atteggiamento di un essere umano nello
svolgimento di una task del tutto generica.

Hp(s)Hc(s) =
ωc
s
eτes

L’idea di base di McRuer è che il pilota (Hp) si adatti al velivolo che sta
pilotando (Hc) risultando in un comportamento che in prima approssimazione
può essere descritto da un integratore e un ritardo temporale (τs). La frequenza
di crossover (ωc) definisce la banda passante. Valori tipici di questi parametri
sono:
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• ωc < 1Hz

• τs = 0.1− 0.2s

Conoscendo il modello dell’elicottero, la FdT del pilota attivo è presto ricavata:

Hp(s) = Hc(s)
−1Hf (s)

ωc
s
eτes

Dove Hf è un filtro passabasso di frequenza opportuna1, aggiunto per ottenere
un sistema proprio.

La Hc può essere ulteriormente semplificata in questo contesto specifico, in
quanto la dinamica di flappeggio (generalmente compresa tra 3 e 7 Hz) risiede
ben al di fuori della banda passante del pilota 2. E’ quindi possibile ricavare una
Hc che rappresenti unicamente la meccanica del volo dell’elicottero, mediante
una semplificazione delle equazioni viste al punto precedente, ponendo β = 0
nell’equazione di equilibrio in direzione z. Chiameremo Htask(s) la nuova FdT,
in quanto non più rappresentativa della dinamica dell’elicottero, bensì di una
generica missione di volo. Si prende ad esempio una hold position task, in cui al
pilota è richiesto di mantenere una certa posizione lungo l’asse verticale.

Mz̈ + nb
γ

4
Ω
Iβ
R2

ż = nb
γ

6
Ω2 Iβ

R
θ0

nel dominio di Laplace3:

Z(s) =
nb

γ
6Ω2 Iβ

R

s(sM + nb
γ
4Ω

Iβ
R2 )︸ ︷︷ ︸

Htask(s)

Θ0(s)

Si hanno ora tutti gli elementi necessari a definire HAPf

HAPf (s) =
ωc

nb
γ
6Ω2 Iβ

R

.
s(sM + nb

γ
4Ω

Iβ
R2 )

1 +
√

2 s
ωl

+ ( sωl )
2
.
eτes

s

1In questo caso specifico si è scelta una frequenza di taglio di 0.5 Hz, ritenuta adeguatamente
distante dalle dinamiche attive e passive

2Si ricorda che in questa sede ci si sta riferendo solo al comportamento volontario (pilota
attivo). Infatti, come si vedrà nel seguito, la frequenza di flappeggio non risiede al di fuori della
banda passante del pilota nella sua totalità, ma solo della sua componente attiva.

3In questo caso specifico si cerca una relazione fra Z(s) e Θ(s) perchè la missione richiede il
mantenimento di una certa posizione. Se fosse richiesto il mantenimento di un profilo di velocità
assegnato, la relazione cercata sarebbe stata fra Ż(s) e Θ(s). Per completezza si riporta di
seguito il relativo procedimento.

Ż(s) =
nb

γ
6

Ω2 Iβ
R

(sM + nb
γ
4

Ω
Iβ
R2 )︸ ︷︷ ︸

Htask(s)

Θ0(s)

e quindi:

HAPf (s) =
ωc

nb
γ
6

Ω2 Iβ
R

.
(sM + nb

γ
4

Ω
Iβ
R2 )

1 +
√

2 s
ωl

+ ( s
ωl

)2
.
eτes

s

Dove, com’era logico aspettarsi, si nota che la FdT appena ricavata è uguale a quella in posizione,
ma con l’aggiunta di un termine derivativo s.
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3.1.3 Pilota Passivo

Con il termine Passivo viene indicato il comportamento involontario. In questo
contesto il pilota non viene più visto come essere pensante, ma come sistema
biodinamico, il quale riceve un ingresso (profilo di accelerazione della cabina), che
trasmette a sua volta ai comandi di volo con una certa amplificazione e ritardo di
fase. Secondo il modello di Mayo (adottato in questa sede), il pilota agisce come un
filtro, di caratteristiche variabili in funzione della sua stessa corporatura (tabella
3.2). Si possono individuare due diverse tipologie, una più esile (ectomorphic) e
una più robusta (mesomorphic).

Tabella 3.2: caratteristiche biodinamiche pilota

Mesomorphic Pilot

kp/mp = ω2
p = 555.4 radian2/s2 ωp = 3.75 Hz

(rp + rc)/mp = 2ξpωp = 13.31 radian/s ξp = 0.28
rp/mp = 4.02 radian/s τp = mp/rc = 0.10764 s

Ectomorphic Pilot

kp/mp = ω2
p = 452.3 radian2/s2 ωp = 3.38 Hz

(rp + rc)/mp = 2ξpωp = 13.7 radian/s ξp = 0.32
rp/mp = 5.19 radian/s τp = mp/rc = 0.11751 s

In figura 3.3 è mostrato lo schema dinamico presentato da Mayo, da cui segue
l’equazione seguente:

second-order Butterworth filter is used, yielding

HAPf (jω) =
ωc

nb

γ

6
Ω2

Iβ

R

·

(
jω · m + nb

γ

4
Ω

Iβ

R2

)

1 +
√

2
jω

ωl

+

(
jω

ωl

)2 · e−jωτe . (23)

F. Passive Pilot Model

The so-called ‘passive’ pilot model describes the involuntary control applied by the pilot as

a consequence of the vibrations transmitted to the body by the cockpit. The biodynamics

of the human body act as a mechanical filter that modifies the amplitude and the phase of

those vibrations while they are transmitted to the control inceptors via the pilot’s limbs.

z

zhand abs mp

kprp
rc

Figure 4. Structural model equivalent to Mayo’s functions that describe the involuntary
action of the pilot [11].

Consider the mechanical system of Fig. 4; the corresponding equation of motion,

mpz̈hand abs + (rp + rc) żhand abs + kpzhand abs = rpż + kpz, (24)

in Laplace’s domain, yields

z̈hand abs =

s
rp

mp

+
kp

mp

s2 + s
rp + rc

mp

+
kp

mp

z̈, (25)

with a slight abuse of notation, since z̈ indicates the vehicle’s acceleration rather than

the second derivative of the vertical position.

This function has the same structure of those proposed by Mayo [11] to describe

the involuntary behavior of helicopter pilots subjected to vertical vibration of the cock-

pit while holding the collective control inceptor. The mass mp, the stiffness kp and the

damping coefficient rp represent the equivalent mechanical properties of a single degree of

freedom model of the pilot’s biomechanics, while the damping coefficient rc represents an

additional damping directly associated with the rotation of the collective control inceptor.
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Figura 3.3: Schematizzazione del modello Biodinamico di pilota passivo secondo
Mayo

mpz̈handabs + (rp + rc)żhandabs + kpzhandabs = rpż + kpz

Il pedice p (pilot) indica i parametri del modello del pilota, mentre rc (control)
rappresenta un termine di smorzamento direttamente associato alla rotazione del-
la leva di passo collettivo. Questo termine nasce dal bisogno di rappresentare una
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sorta di feedback fra pilota e comando, che svolga il ruolo di indicatore dell’inten-
sità dell’azione di controllo. Nella realtà questo termine può essere dovuto alle
dissipazioni degli organi di trasmissione meccanica, o, in presenza di attuazione
idraulica, aggiunto artificialmente, allo scopo di conferire una maggiore sensibi-
lità. Solitamente non ci sono forze che si oppongono alla rotazione della leva,
quindi il pilota può correre il rischio di fornire un azione eccessiva. La possibilità
di aggiungere e regolare questo termine permette al pilota stesso di adattare la
macchina alle sue esigenze personali.

Nel dominio di Laplace si ottiene la seguente espressione:

z̈handabs =
s
rp
mp

+
kp
mp

s2 + s
rp+rc
mp

+
kp
mp

z̈

Essendo interessati non all’accelerazione assoluta trasmessa ai comandi, ma a
quella relativa, la relazione assume la forma:

z̈hand = z̈handabs − z̈ = −s
s+ rc

mp

s2 + s
rp+rc
mp

+
kp
mp

z̈

Integrando due volte si ricava la posizione relativa della mano del pilota, che è
quella che definisce la posizione della leva e quindi il comando di passo collettivo
(zhand = z̈/s2). Tuttavia il comportamento di un integratore puro non è fisico,
in quanto comporterebbe amplificazione infinita per ω tendente a 0. Per questo
motivo si sceglie di adottare uno pseudo integratore (filtro passabasso), con fre-
quenza di taglio sufficientemente separata dalla dinamica passiva del pilota4. Alla
luce di quest’ultima considerazione, si ottiene:

HPPf (s) = −s s+ 1/τp
s2 + 2ξpωps+ ω2

p

1

1 +
√

2 s
ωh

+ ( s
ωh

)2

Quanto appena ricavato rappresenta la funzione di trasferimento fra Z̈(s) e
Zhand(s) nel dominio di Laplace. Per ricavare il contributo del pilota passivo al
passo collettivo occorre prima definire il rapporto di trasmissione fra zhand e θ0.

θ0 =
∆θ

∆φ

1

Lφ
zhand

Dove Lφ = 0.35m è la lunghezza della leva di comando, che, dividendo la
posizione verticale zhand fornisce l’angolo di rotazione della stessa (sotto l’ipo-
tesi di angoli piccoli). ∆θ = 18deg e ∆φ = 35deg sono le escursioni massime
rispettivamente di passo collettivo e di rotazione della leva. Come si vedrà più
avanti nel seguito di questa relazione, il rapporto fra le due potrà essere regolato
artificialmente per aumentare il guadagno del pilota.
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G. Loop Transfer Function

The loop is closed by feeding the combined AP and PP contributions to the collective

pitch into the position task vehicle model, as shown in Fig. 5.

FCS rotorcraft

pilot

pilot

voluntary

involuntary

+

+

sensors

z

zd

z̈

θap

θpp

Figure 5. Block diagram of combined pilot voluntary (θap) and involuntary (θpp) control
interaction with the vehicle.

When the position task is considered, the resulting collective pitch is

θ = HAPf (zd − z) +
Gc

Lψ∆ψ
HPPfs

2z. (28)

After feeding it into the vehicle model, z = Hzθθ, it yields

(
1 + Hzθ

(
HAPf − Gc

Lψ∆ψ
HPPfs

2

))
z = HzθHAPfzd. (29)

The LTF is thus

HL = Hzθ

(
HAPf − Gc

Lψ∆ψ
HPPfs

2

)
. (30)

A similar result can be obtained for the case of the velocity task; what basically differs is

the choice of the simplified vehicle model, which slightly influences the choice of crossover

frequency and equivalent time delay.

III. Discussion of Results

The results reported in the present section are used to discuss the proneness of heli-

copters to collective bounce based on a simplified model. The behavior of few helicopters

with rather different properties and design is discussed. It is worth stressing that the data

come from rather heterogeneous sources and may not be extremely accurate. For this

reason, the discussion should not be interpreted as strictly comparative; what emerges

from the numerical results should not be seen as a direct comparison of the proneness to

collective bounce of the helicopters considered in the analysis. On the contrary, the most

important point is that fairly common trends appear; when differences surface, a clear

explanation can be found in terms of a physical interpretation of the mathematics of the

simplified model.
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Figura 3.4: schema a blocchi del sistema pilota-elicottero in anello chiuso

3.1.4 Chiusura dell’Anello di Controllo

Con riferimento allo schema di figura 3.4, tralasciando il blocco FCS, che in questo
caso non è stato modellato, si può ricavare l’espressione che lega θ a z e zd:

θ = HAPf (zd − z) +
Gc

Lφ∆φ
HPPfs

2z

Sostituendo questo risultato in (z = Hzθθ) si ottiene:

(1 +Hzθ(HAPf −
Gc

Lφ∆φ
HPPfs

2))z = HzθHAPfzd

Da cui si ricava facilmente la funzione di trasferimento d’anello fra z e zd:

HL = Hzθ(HAPf −
Gc

Lφ∆φ
HPPfs

2)

Utilizzabile per analisi di stabilità del sistema controllato in retroazione (vedere
appendice B sulla stabilità dei sistemi in anello chiuso).

3.1.5 Ingressi e Rumori

Viene scelto un profilo di quota desiderata (z0) caratterizzato dall’alternarsi fra
due valori finiti di altitudine. L’inseguimento e il mantenimento di tale quota
costituisce la missione del pilota. L’aggiunta di una raffica di disturbo, generata
in modo tale da eccitare opportunamente entro la banda d’interesse del pilota (sia
attivo che passivo), ricopre il ruolo di ingresso stocastico. Entrambi gli andamenti
sono diagrammati in figura 3.5.

Fino a questo punto sono stati forniti tutti gli ingredienti che concorrono allo
sviluppo del modello semplificato del sistema in anello chiuso. La sua realizzazione
numerica, in ambiente Simulink, è raffigurata in figura 3.6 e 3.7, mentre in figura
3.9 sono diagrammate le storie temporali di posizione, velocità e accelerazione
dell’elicottero lungo l’asse verticale, ottenute dalla simulazione numerica.

Nello schema a blocchi sono presenti altri elementi di cui non si è fatta
menzione. Brevemente:

4Per questa operazione viene scelta la stessa frequenza di taglio adottata per il filtro di HAP .
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Figura 3.5: ingressi del sistema in anello chiuso: traiettoria desiderata (in alto),
raffica (in basso)

• Un rumore applicato agli ingressi del blocco elicottero. Tale rumore trova
riscontro nella realtà per la vicinanza del comando ai motori elettrici del
simulatore di volo, i quali, producendo un campo magnetico, possono di-
sturbare il segnale di ingresso di passo collettivo definito dal pilota. Un
altro aspetto da tenere in considerazione è la mancanza di un modello che
descriva la dinamica degli attuatori. Questa differenza tra modello e am-
biente di simulazione reale può essere descritto anch’esso come un disturbo
sugli ingressi del sistema elicottero. Tutti questi aspetti ricoprono il ruo-
lo di rumore circolatorio, il quale, come vedremo più avanti, costituisce la
maggior fonte di problemi per l’identificazione di un sistema in anello chiuso.

• Un rumore in uscita, dovuto all’errore di misura dell’accelerometro.

• Un ritardo temporale del simulatore, che rappresenta il tempo che intercorre
tra l’azione del comando da parte del pilota e la corrispondente azione del si-
mulatore. Questo parametro riassume il tempo complessivo di elaborazione
del FCS.

• Un blocco simulatore, che restituisce in uscita un’accelerazione filtrata. Que-
sto è dovuto al fatto che la posizione verticale della cellula del pilota è
limitata dalla corsa degli attuatori idraulici del simulatore. In questa con-
figurazione, i valori di accelerazione a bassa frequenza (se non addirittura
nulla), integrati nel tempo, porterebbero la cabina oltre la posizione massi-
ma. Per questo motivo le accelerazioni a bassa frequenza vengono filtrate
da un opportuno filtro di washout, di cui se ne riporta l’andamento in figura
3.8 (frequenza di taglio di circa 0.5Hz).

• Un elemento di saturazione (−+2m/s), sempre all’interno del blocco simula-
tore, il quale impedisce che vengano trasmesse accelerazioni troppo elevate
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Figura 3.6: Schema a Blocchi del sistema (Simulink)
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per l’integrità della cellula e per la sicurezza del pilota al suo interno.
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Figura 3.9: Andamento temporale di z, ż e z̈

3.2 Qualità dell’identificazione

Nel paragrafo precedente si è sviluppato uno strumento in grado di fornire la storia
temporale dei segnali ingresso/uscita (I/O) del sistema pilota, con la possibilità
di far variare arbitrariamente i diversi parametri (rumori esterni, di misura e
ritardi temporali). Tali segnali costituiscono l’ingrediente fondamentale per poter
identificare il modello di pilota cercato.

Con riferimento alla figura 3.4, che riporta uno schema rappresentativo del
problema in esame, il pilota è assimilabile ad un sistema MISO (multi-input-
single-output), con i due ingressi di errore di traking (e = z0 − z), il cui valore
è fornito in modo esatto dal simulatore, e accelerazione trasmessa dalla cabina
(z̈, affetta da errore di misura), e dall’unica uscita costituita dal comando di
passo collettivo (θ0, ottenuta come misura della rotazione della leva di comando).
Contrariamente a quanto rappresentato in figura, quest’ultima misura è unica, in
quanto la separazione dei due contributi (attivo e passivo) può essere fatta solo
a posteriori e non senza perdita di informazione del segnale5. Il sistema cercato
assume quindi la forma seguente:

5La separazione delle due componenti del segnale, attiva e passiva, può avvenire per effetto
di un filtro in frequenza. Tuttavia, anche se in questo caso semplificato le dinamiche sono
ben separate, in un caso reale i comportamenti volontario e involontario del pilota potrebbero
non essere così distinti, correndo quindi il rischio di distorcere il segnale originale per effetto
dell’operazione di filtraggio.



3.2. QUALITÀ DELL’IDENTIFICAZIONE 33

Θ0(s) = HAP (s)E(s) +HPP (s)Z̈(s)

Le FdT identificate devranno rispettare sia il comportamento alle basse fre-
quenze che alle alte. Come vedremo più avanti, questo si traduce nel confrontare
il segnale vero e identificato sia su un arco temporale ampio (basse frequenze)
che ristretto (alte frequenze) separatamente, tenendo conto di entrambi i risultati
nella valutazione finale.

Per quanto riguarda i rumori introdotti nel sistema si sceglie in modo arbitrario
di definirli rispetto al sistema pilota, essendo il protagonista delle analisi che
verranno condotte da questo momento, quindi d’ora in avanti vanno interpretati
nel modo seguente:

• rumore in ingresso sulla misura di z̈

• rumori in uscita su θ0

Questa scelta può creare un po’ di confusione in quanto per il sistema elicottero
ingresso e uscita sono invertiti. Purtroppo questo rischio è inevitabile, avendo a
che fare con un sistema in anello chiuso.

Entrando nel merito dell’identificazione, è necessario definire a priori il metro
di giudizio da adottare per la valutazione della qualità dei modelli identificati.
A tal proposito, solitamente si ricorre ad un confronto diretto delle FdT (ve-
ra e identificata) attraverso i parametri che ne definiscono il comportamento in
frequenza:

• poli e zeri

• diagramma in frequenza di modulo e fase (BODE)

Un criterio di valutazione basato questi elementi sarebbe sufficiente di per se,
tuttavia l’applicabilità è ristretta ai casi in cui si conosce a priori la forma esatta
del sistema da identificare. Se ciò è verificato in questa fase di studio preliminare,
non sarà altrettanto vero quando si andrà ad identificare il sistema a partire
dai segnali veri, raccolti nella campagna sperimentale6 . I criteri di cui sopra
trovano comunque la loro utilità nella valutazione dei punti di forza e debolezza
dei diversi algoritmi, successivamente però sarà necessario ricorrere ad ulteriori
metodi, applicabili con la sola conoscenza dei segnali I/O.

Di seguito (tabella 3.3) si riportano i valori di poli e zeri dei sistemi AP e
PP 7. Si nota subito la presenza di un polo e uno zero coincidenti (nell’origine)

6Di fatti un confronto del genere non è quasi mai applicabile in quanto non avrebbe senso
identificare un modello di cui si conosce già la forma esatta. Piuttosto, come vedremo nel
seguito del presente lavoro, il confronto può essere fatto fra le FdT identificate e degli andamenti
plausibili/attesi, magari ottenuti mediante altri metodi, o un andamento teorico ipotizzato, cioè
un riferimento che permetta di capire se il modello identificato sia verosimile oppure no.

7Nei valori in tabella si può notare una coppia di poli e zeri complessi coniugati di identico
valore. Questi valori non appartengono realmente alla FdT del pilota attivo, ma saranno utili
per confrontare i risultati dell’identificazione. Nel seguito il loro significato diventarà più chiaro.
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Tabella 3.3: poli e zeri veri del sistema pilota

poli zeri

Pilota Attivo 0 0
-3.1 -0.7999
-3.1

-6.79 +20.12i -6.79 +20.12i
-6.79 -20.12i -6.79 -20.12i

Pilota Passivo -3.1 0
-3.1 -0.85099

-6.79 +20.12i
-6.79 -20.12i

nel AP8. Anticipiamo che, in funzione dell’algoritmo utilizzato, la struttura del
sistema identificato potrebbe differire da quella vera, aspetto di cui bisognerà
tenere conto in fase di confronto delle FdT, in modo tale da non essere tratti in
inganno da risultati apparentemente non confrontabili.

Per meglio comprendere questa scelta, si analizza di seguito una tipica strut-
tura polinomiale del modello identificato:

A(s)Y (s) = B1(s)U1(s) +B2(s)U2(s)

e quindi:

Y (s) = [
B1(s)

A(s)
]U1(s) + [

B2(s)

A(s)
]U2(s)

Si nota che questa struttura impone alle FdT lo stesso denominatore 9. Per poter
confrontare i risultati occorre quindi ridefinire le FdT del sistema analitico nel
modo seguente:

HAP (s) =
B1(s)

A(s)
=
NAP (s)

DAP (s)

HAP (s) =
B2(s)

A(s)
=
NPP (s)

DPP (s)

Θ0(s) =
NAP (s)DPP (s)

DAP (s)DPP (s)
E(s) +

NPP (s)DAP (s)

DPP (s)DAP (s)
Z̈(s)

A questo punto il contenuto riportato in tabella risulta chiaro; come già anticipa-
to, la HAP ha un polo e uno zero coincidenti nell’origine, il comportamento dei
quali non può essere visto dal processo di identificazione. Cercando di far identi-
ficare queste dinamiche nascoste, l’algoritmo restituirebbe un polo e uno zero in
eccesso, con valori completamente diversi da quelli attesi. Tornando ora al modo
in cui sono state ridefinite le FdT, si nota che solo la HAP risulta effettivamente

8Si è scelto di indicare esplicitamente questi due valori per rimanere coerenti con l’espressione
analitica di HAPf ricavata in precedenza, consapevoli del fatto che il loro contributo non sarà
rilevato dal processo identificativo.

9Se il modello identificato fosse definito nello spazio agli stati il concetto sarebbe lo stesso,
avendo un comune denominatore definito da D(s) = det(sI −A)
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modificata, in quanto la HPP possiede già i due poli del pilota attivo. Quello che
si ottiene è una HAP con due poli e due zeri in più, rappresentativi della dinamica
ad alta frequenza del pilota passivo.

3.2.1 R2
T , Y IC e Cross-Validazione

Il Coefficiente di Determinazione (R2
T ) è un indice statistico per la valutazione

della correlazione di due segnali, espresso nel modo seguente:

R2
T = 1− var(y − ŷ)

var(y)

Dove y rappresenta l’insieme di valori assunti dalla variabile in uscita (misura)
e ŷ i valori assunti dall’uscita stimata, lungo lo stesso arco temporale di simula-
zione. Un valore unitario di R2

T sta a significare una correlazione perfetta. Tale
indice statistico ha l’importante pregio di non richiedere la conoscenza analitica
del sistema, infatti la valutazione avviene mediante un confronto diretto del se-
gnale vero e del segnale simulato dal sistema identificato. Sarà quindi uno degli
strumenti principali al momento dell’identificazione dai dati sperimentali.

In alternativa al coefficiente di determinazione è possibile affidarsi ad un altro
indice, anch’esso applicabile ai soli dati di ingresso e uscita. L’Y IC (Young’s
Information Criterion) , espresso quì di seguito, arricchisce l’informazione conte-
nuta in R2

T con un ulteriore termine, funzione del numero di parametri del modello
identificato (per entrambi gli indici si faccia riferimento a [3], cap. 9).

Y IC = loge
σ̂2

σ2y
+ loge {NEVN }

NEVN =
1

nθ

nθ∑

i=1

p̂ii

θ̂2i

dove:

• σ̂2 = var(y − ŷ): varianza del residuo

• σ2y : varianza del segnale di riferimento

• nθ: numero di parametri del modello identificato

• p̂ii: varianza del i-esimo parametro stimato

• θ̂2i : quadrato del i-esimo parametro stimato

che possiamo riscrivere nel modo seguente:

Y IC = loge { 1−R2
T }+ loge {NEVN }

In modo da far emergere la dipendenza fra i due indici.

Nel processo di minimizzazione dei residui tra segnale vero e simulato, l’ag-
giunta di poli e zeri in eccesso può avere un effetto benefico sul R2

T , in quanto le
dinamiche in aggiunta possono catturare nel dettaglio l’andamento del segnale,
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pur non avendo alcuna interpretazione fisica. Quindi l’R2
T da solo non è in grado di

assicurare che il modello trovato sia rappresentativo della dinamica vera. L’indice
NEVN (Normalised Error Variance Norm) è in pratica una misura normalizzata
dell’incertezza della stima dei parametri da parte dell’algoritmo, la quale assume
valori tanto più elevati quanti più sono i parametri in eccesso del modello. Il
motivo della scelta di questo indice è dovuta al fatto che l’R2

T da solo non da
informazioni sul numero di parametri utilizzati nell’identifcazione, comportando
così il rischio di ottenere un modello sovraparametrizzato.

Per avere una maggiore familiarità con i valori assunti da Y IC si riporta in
figura 3.10 l’andamento dell’indice in funzione di R2

T e NEVN10.
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Figura 3.10: YIC - andamento al variare dei parametri

L’inconveniente nel calcolo di questo Y IC è la necessità di avere a disposi-
zione la varianza dei parametri stimati, che non sempre è possibile ricavare con
semplicità.

cross - validazione

Nel processo di identificazione la storia temporale riportata in figura 3.9 ver-
rà divisa in due parti, la prima utilizzata dai diversi algoritmi per la stima del
modello, la seconda per confrontare il segnale vero con quello generato dal mo-
dello stimato. La cosiddetta Cross-Validazione costituisce un modo di operare
necessario se si vuole valutare la robustezza del modello identificato, il quale
potrebbe essere perfettamente rappresentativo dell’andamento temporale, limita-

10L’informazione contenuta inNEV N è un indicatore affidabile quando il numero di parametri
del modello è ben rappresentativo del sistema reale. Tuttavia, in caso di sovraparametrizzazione,
la stima relativa ai parametri in eccesso può essere anche molto incerta (in termini di varianza,
p̂ii), portando quindi YIC ad assumere valori anche molto diversi da quelli diagrammati in
figura. E’ quindi necessario analizzare caso per caso, per valutare la soglia di accettabilità di
tale indice.
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tamente all’intervallo utilizzato per l’identificazione vera e propria, e allo stesso
tempo inaffidabile una volta usciti da quest’intervallo. E’ possibile interpretare
tale procedimento come una verifica delle capacità di previsione del modello su
un intervallo temporale estraneo al processo identificativo, in modo da avere una
conferma dell’affidabilità dei parametri stimati.

metodo monte carlo

Un altro accorgimento adottato per ottenere una stima affidabile consiste nel-
l’adozione del metodo montecarlo, secondo il quale, la stima dei parametri passa
dalla generazione di N segnali casuali in ingresso11, utilizzati in altrettante si-
mulazioni numeriche. I risultati presentati in questo capitolo sono stati ottenuti
mediando i risultati di N = 50 simulazioni.

3.3 Confronto Algoritmi di Identificazione

Di seguito sono presentati brevemente i metodi identificativi utilizzati, con un
accenno alla teoria su cui si fondano, e i risultati ottenuti con ciascuno di essi
nella stima dei parametri del modello di pilota. Il lavoro presente non ha come
obiettivo di trattare esaurientemente i diversi algoritmi, ma di valutarne pregi e
difetti, al fine di scegliere quello più adatto al problema specifico in esame. Per
approfondire nel dettaglio le basi teoriche si rimanda ai riferimenti bibliografici
citati nel seguito della trattazione.

3.3.1 Identificazione nel dominio del tempo

L’obiettivo dell’identificazione, per come è inteso in questo lavoro, è quello di
trovare una relazione matematica che riesca a cogliere il legame tra un segnale di
ingresso e un segnale di uscita, misurati durante un generico esperimento. Una
classe molto ampia di algoritmi identificativi, noto con il termine PEM (Prediction
Error Method), si basa sull’idea di poter trovare il modello matematico cercato
attraverso la minimizzazione dell’errore di stima, definito come differenza fra le
misure e il segnale simulato dal modello stesso (rif. [3], cap. 1).

ε(tk, θ) = y(tk)− ŷ(tk, θ) k = 1, . . . , N

Dove la stima del segnale di uscita è definita da un predittore, che in questo
caso una forma polinomiale incognita del tipo:

ŷ(tk, θ) = g(θ, Zk−1)

Dove θ sono i parametri del modello, incognita del problema di identificazione,
e Zk−1 indica la sequenza dei segnali di ingresso e uscita, misurati agli istanti
precedenti quello attuale (tk). In modo del tutto generale è possibile definire una
certa funzione l(∗), tale da ridefinire opportunamente l’errore di predizione:

11Logicamente questo processo di randomizzazione interessa i soli segnali stocastici, quali la
raffica e i due segnali di rumore, i quali vengono generati a partire dalla stessa distribuzione
statistica.
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l(ε(tk, θ))

Con la quale si definisce una funzione di costo, data dalla somma di tut-
ti gli errori puntuali misurati nell’intervallo di campionamento, opportunamente
ridefiniti tramite l(∗):

VN (θ) =
1

N

∑

k

l(ε(tk, θ))

Minimizzando tale espressione rispetto al vettore dei parametri incogniti θ si
ottiene la stima cercata:

θ̂ = argmin
θ
VN (θ)

Partendo da questo procedimento generale si arriva alla definizione di uno
dei metodi di identificazione (usato anche nell’interpolazione dei dati) più noti, il
metodo ai minimi quadrati12. Di seguito viene illustrato brevemente il metodo,
che parte dalla definizione dell’uscita stimata:

y(tk) + a1y(tk−1) + · · ·+ anay(tk−na) = b1u(tk−1) + · · ·+ bnbu(tk−nb) + ν(tk)

in cui l’uscita al tempo k-esimo è espressa in funzione del valore di uscita e ingresso
agli istanti precedenti più un termine di errore di predizione. E’ importante
notare che il numero di coefficienti a numeratore e denominatore è un’incognita
del problema, non può essere noto a priori. Nell’esempio presentato il sistema è
a tempo discreto (DT) ma il procedimento riportato di seguito è sostanzialmente
lo stesso per sistemi a tempo continuo (CT). E’ possibile esprimere in forma
compatta:

ϕT (tk) = [−y(tk−1) · · · − y(tk−na)u(tk−1) . . . u(tk−nb)]

θ = [a1 . . . anab1 . . . bnb ]
T

e quindi
ŷ(tk, θ) = ϕT (tk)θ

y(tk, θ) = ŷ(tk, θ) + ν(tk)

A questo punto una stima dei coefficienti (θ) è possibile attraverso una minimiz-
zazione della sommatoria degli errori di predizione, espressa di seguito13:

VN (θ) =
1

N

∑

k

(y(tk, θ)− ŷ(tk, θ))
2

che porta al risultato:

θLS = [
1

N

∑

k

ϕ(tk)ϕ
T (tk)]

−1 1

N

∑

k

ϕ(tk)y(tk)

12Una trattazione del metodo alternativa è riportata in appendice.
13Ciò che caratterizza il metodo ai minimi quadrati è appunto la norma quadratica con cui

viene ridefinito l’errore di predizione, mentre per il resto non differisce dalla logica del PEM.
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In questo caso si è supposto di conoscere senza incertezze la sequenza di dati in-
gresso/uscita, il che porta ad un minimo esatto, ricavato analiticamente. In un
caso reale una stima esatta sarebbe impossibile, in quanto la misura di ingres-
si/uscite è normalmente affetta da rumore, e quindi la ricerca del minimo deve
passare per un processo iterativo (ricerca del minimo di una funzione non lineare,
es.: metodo gradiente). Pur presentando una versione idealizzata del problema,
il procedimento appena esposto da un’idea di come sia strutturata una classe che
racchiude un gran numero di algoritmi di identificazione.

Come si è visto, gli algoritmi di tipo PEM così come il metodo ai minimi
quadrati, richiedono la scelta a priori di una serie di parametri (struttura del pre-
dittore, numero coefficienti del numeratore/denominatore), oltre all’impiego di un
processo iterativo di minimizzazione, con tutte le problematiche che ne conseguono
(convergenza del metodo, ricerca di un minimo locale, problema mal condizionato
numericamente in particolare se il sistema ha più ingressi e uscite, e specialmente
per sistemi di ordine elevato). Il tentativo di superare questi inconvenienti ha
portato allo sviluppo di una seconda classe di algoritmi per l’identificazione, i
cosiddetti metodi a sottospazi vettoriali. La forza di questa classe di algoritmi, si
basa sull’utilizzo di strumenti di algebra lineare per manipolare opportunamente
i segnali ingresso/uscita, al fine di produrre una stima dei parametri del modello,
senza che si debba passare attraverso un processo di minimizzazione non lineare.

3.3.2 N4SID

L’N4SID (Numerical algorithms for Subspace State Space System Identification)
è uno dei principali metodi a sottospazi. In figura 3.11 è riportato uno schema
che cerca di spiegare, in modo estremamente semplificato, in cosa differiscano gli
algoritmi a sottospazi dai metodi tradizionali.

Figura 3.11: n4sid - differenza tra identificazione classica e a sottospazi

Nello schema identificativo tradizionale si parte da una sequenza di dati ingres-
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so/uscita e un modello polinomiale opportuno, di forma nota e parametri incogni-
ti, ai quali si giunge in seguito ad un processo di minimizzazione dell’errore residuo.
Solo a posteriori è possibile ricavare un’equivalente rappresentazione agli stati, con
cui implementare uno stimatore dello stato (filtro di Kalman14). La possibilità di
disporre di una stima dello stato è quindi una conseguenza dell’identificazione.

Nei metodi a sottospazi tale ordine viene invertito, includendo lo stato nel
processo identificativo. Il concetto di base è quello di utilizzare un banco di filtri
di Kalman, nei quali però le matrici sono lasciate incognite. Lo stato stimato,
insieme alla sequenza dei segnali ingresso/uscita, viene trattato con strumenti di
algebra lineare (proiezioni geometriche, SDV, fattorizzazione QR15) per ricondur-
re il problema di minimizzazione dell’errore ad un semplice problema ai minimi
quadrati (nelle incognite A,B,C,D del sistema agli stati), di cui quindi si cono-
sce la soluzione esatta, senza passare da processi iterativi. Una trattazione estesa

14Il filtro di Kalman è un osservatore ottimo che permette di stimare l’andamento di tutti gli
stati di un sistema dinamico, a partire da una serie di misure soggette a rumore, a patto che
esso sia definibile come bianco e a distribuzione gaussiana (ref. [28]). Si è citato come esempio
in virtù della sua vasta applicabilità nella teoria dei sistemi, in particolare nell’implementazione
pratica di un controllore, per il quale è richiesta la conoscenza integrale dello stato, che sarebbe
di difficile realizzazione con le sole misure.

15La decomposizione ai valori singolari (o SVD, Singular Value Decomposition) è una
particolare fattorizzazione basata sull’uso di autovalori e autovettori:

A = UΣV ∗

Dove

• A ∈ Cm×n

• U è una matrice unitaria di dimensioni m×m

• Σ è una matrice diagonale di dimensioni m× n

• V ∗ è la trasposta coniugata di una matrice unitaria di dimensioni n× n

Gli elementi della diagonale di Σ sono detti valori singolari di A e hanno le proprietà:
si ≥ 0 ∀i s1 ≥ s2 ≥ . . . ≥ sn
la decomposizione ai valori singolari trova applicazione nel calcolo della pseudo-inversa di una
matrice rettangolare.

La fattorizzazione QR trova applicazione nella risoluzione di sistemi lineari del tipo Ax = b,
tramite la scomposizione

A = QR

Dove:

• A ∈ Cn×n

• Q è una matrice ortogonale

• R è una matrice triangolare superiore

A questo punto la risoluzione del sistema lineare è espressa dalla seguente:

x = R−1(Qtb)

la fattorizzazione QR trova ulteriori applicazioni nel calcolo di basi ortonormali e per la
risoluzione di sistema ai minimi quadrati.

Di questi elementi si fa largo uso nell’identificazione a sottospazi, in quanto è vengono ma-
nipolate matrici rettangolari di grandi dimensioni (per maggiori dettagli si faccia riferimento a
[27])
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delle basi teoriche dell’algoritmo e della sua implementazione numerica si trovano
in [5] e [6].

Il sistema identificato è in una forma agli stati a tempo discreto (DT)
{
xk+1 = Axk +Buk + ωk
yk = Cxk +Duk + νk

dove ωk e νk sono sequenze discrete di rumore bianco, con distribuzione Gaussiana
e media nulla. Essendo k e l due istanti temporali generici:

E[

(
ωk
νk

)(
ωTl νTl

)
] =

(
Q S
ST R

)
δkl ≥ 02

Dove δkl è il delta di Kronecker 16.
Se da un lato si ha il vantaggio di dover scegliere un solo parametro (cioè

l’ordine del sistema), dall’altro si ha lo svantaggio di non poter controllare il
numero di poli e zeri di ciascuna FdT del sistema identificato17. Più precisamente,
dopo aver portato il sistema in tempo continuo, le funzioni di trasferimento sono
ricavate nel modo seguente:

H(s) = C(sI −A)−1B +D

Questa forma comporta un denominatore unico per HAP e HPP (det(sI − A)),
entrambe espresse in forma semplicemente propria (ugual numero di poli e zeri)
per la presenza della matrice D. Alla luce di questa considerazione diventa chiaro
il contenuto di tabella 3.3, nella quale l’imposizione di due poli extra in HAP viene
equilibrata con l’aggiunta di due zeri di identico valore. Fatte queste premesse
è possibile fare un confronto fra poli e zeri (tabella 3.4), ottenuti identificando
il sistema in assenza di rumore. Si nota una buona corrispondenza tra i valori
veri e le relative stime, inoltre l’algoritmo gestisce bene i parametri in eccesso cui
si è fatto riferimento, confinandoli ad un valore in frequenza che non disturba le
dinamiche effettive del pilota. In figura 3.12(a) è riportato un confronto fra l’uscita
vera del sistema e l’uscita del sistema identificato, che testimonia l’elevata qualità
dell’identificazione.

L’algoritmo N4SID è uno strumento molto efficace per la stima di sistemi
operanti in anello aperto, come si può apprezzare dai risultati appena presentati,
infatti, fintanto che il rumore viene escluso dalla simulazione, il comportamento
di un sistema ad anello chiuso non differisce sostanzialmente da un anello aperto
(dal punto di vista identificativo). Una volta aggiunta una componente di rumo-
re, anche di piccola entità, le prestazioni dell’algoritmo decadono rapidamente, il
confronto temporale riportato in figura 3.12(b) ne è la prova. Ad essere precisi,
non tutti i tipi di rumore hanno lo stesso effetto sulle prestazioni dell’algoritmo,
infatti, come evidenziato dai risultati in figura 3.13, il rumore di misura che con-
tamina il segnale in ingresso non comporta un calo significativo di qualità, mentre

16In questo caso il delta di Kronecker rappresenta la controparte a tempo discreto della
funzione impulsiva (δ(t)).

17Questa limitazione potrà comportare un eccesso di parametri rispetto al sistema vero.
Più avanti, nel corso del presente capitolo si comprenderanno meglio gli effetti di questa
sovraparametrizzazione.
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Figura 3.12: N4SID - confronto segnale vero/simulato
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Tabella 3.4: n4sid - confronto poli e zeri - rumore assente

veri N4SID

poli -3.1 -3.12 + 0.50i
-3.1 -3.12 - 0.50i
-6.79 +20.12i -6.80 +20.10i
-6.79 -20.12i -6.80 -20.10i

zeri AP -0.7999 -0.83
-6.79 + 20.12i -6.33 + 20.16i
-6.79 - 20.12i -6.33 - 20.16i

-209.5

zeri PP 0 -0.19
-8.5099 -8.34

-226.74 + 198.14i
-226.74 - 198.14i

il rumore in uscita compromette l’identificazione. La differenza sta nel fatto che
quest’ultimo entra in circolo nel sistema ad anello, portando il segnale in ingresso
ad essere correlato con i rumori esterni e in particolare con la componente stocasti-
ca dell’uscita, proprietà che non è compresa tra le ipotesi fondanti dall’algoritmo,
che quindi perde la sua efficacia. Per questo motivo il presente metodo non verrà
considerato da qui in avanti come un possibile candidato per l’identificazione del
modello.
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3.3.3 PBSID

Nella sezione precedente si è messo in evidenza come l’algoritmo N4SID non sia
adatto per sistemi operanti in anello chiuso. L’algoritmo CT − PBSID (Conti-
nuos Time Predictor Based Sistem Identification) rappresenta un’evoluzione del
suo predecessore, appositamente studiato per trattare questo tipo di casi. La dif-
ferenza tra i due metodi si basa sulle ipotesi di correlazione fra rumori esterni e
misure. Nel sezione precedente si è accennato al fatto che gli algoritmi della clas-
se N4SID si basano sull’ipotesi di scorrelazione fra misure e rumori, ipotesi che
invece non è richiesta dall’algoritmo PBSID, che quindi si presta all’applicazione
a sistemi operanti in anello chiuso.

In generale, esso si basa su una conversione del modello in tempo continuo
(CT) ad uno equivalente a tempo discreto (DT), a cui è possibile applicare le
diverse tecniche di identificazione a sottospazi. Com’è noto, la relazione tra tem-
po continuo e discreto (rappresentati dalle variabili s e z) normalmente non è
biunivoca.

Espandendo la nota relazione:

z = esTs

si ottiene:

z = e(x+jy)Ts = exTsejyTs = exTs [cos(yTs) + jsin(yTs)]

z = exTs [cos((y ± k2π

Ts
)Ts) + jsin((y ± k2π

Ts
)Ts)]

con k = 1, 2, . . . ,∞. Quindi, se ad un valore di s corrisponde un unico valore di
z, non è vero il contrario. Tale concetto è espresso graficamente in figura 3.14.
Nello spazio della variabile s si vengono a creare una serie infinita di sottodomini,

!
!

!
!

!
!

!
!

1.1 Introduction 5

The common way to identify a continuous-time model from equidistantly
sampled data is to estimate a discrete-time model and then to transform it
using the well-known relation between the continuous time Laplace operator
s and the discrete time z operator, i.e.,

s =
ln z

Ts
(1.1)

where Ts is the sampling period. This relation has several well-known draw-
backs because of the involved logarithm, e.g., poles with a negative real part
in the discrete-time model yield continuous-time model with complex coef-
ficients without physical meaning. The choice of the sampling time Ts is
tricky since a large sampling time leads to loss of information but, on the
other hand, small sampling time groups the poles of the discrete time model
near z = 1 leading to numerical ill-conditioning as shown in Sinha and Rao
[1991]. The function between s and z defined in (1.1) is not bijective, i.e.,
considering its inverse

z = esTs , (1.2)

it is clear that the transformation from s-domain to z-domain is not injec-

tive, indeed (1.2) maps the points s = (x+iy)+i
(
k 2π

Ts

)
, k = −∞, . . . , 0, . . . ,∞

to the same point in the z-plane. As shown in Figure 1.1, every horizontal
band in the s-domain of height 2π

Ts
, i.e., Sk, k = −∞, . . . , 0, . . . ,∞, maps

to the entire z-domain.

0 0

Re Re

Im Im

−iπ/Ts

−i3π/Ts

iπ/Ts

i3π/Ts

1
S0

S−1

S1 s-planez-plane

Figure 1.1: Relation among z-plane and s-plane.

In this thesis two different discrete-time domains are introduced to over-
come all the problems of the relation s-z, indeed the new domains are charac-
terized by a bijective relation with the s-domain. The discrete-time models

Figura 3.14: Relazione tra spazio z e spazio s

all’interno dei quali ricadono gli infiniti risultati del passaggio z → s (quanto
appena detto è la spiegazione matematica di fenomeni quali l’aliasing).

Uno dei principali aspetti innovativi del metodo qui presentato è l’introdu-
zione di due diversi domini nel tempo discreto, grazie ai quali la trasformazione
s ←→ z è resa biunivoca. Il modello a tempo discreto definito in questi due
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domini viene stimato direttamente dai dati I/O, o meglio da una proiezione o da
una versione filtrata dei segnali originali. A questo punto le matrici del sistema a
tempo continuo vengono ricavate attraverso semplici relazioni algebriche (il me-
todo viene esaurientemente trattato in [7]). Nel processo di identificazione i dati
I/O vengono preprocessati attraverso una particolare operazione di filtraggio.

Trattamento del rumore

Dopo il passaggio a tempo discreto il sistema assume la forma seguente:
{
xk+1 = Axk +Buk + ωk
yk = Cxk +Duk + νk

Attraverso il filtro Filtro di Kalman è possibile esprimere il sistema nella cosid-
detta forma di Innovazione:

{
x̂k+1 = Ax̂k +Buk +Kek
yk = Cx̂k +Duk + ek

Dove x̂k indica lo stato osservato dal filtro ed ek = yk − ŷk indica l’errore di
osservazione. Quindi:

ek = yk − Cxk +Duk

Sostituendo nel sistema si ottiene:

x̂k+1 = Ax̂k +Buk +K(yk − Cxk +Duk)

x̂k+1 = (A−KC)x̂k + (B −KD)uk +Kyk

x̂k+1 = Āx̂k + B̄uk +Kyk

Una volta superato l’inconveniente di dover estrapolare le matrici A e B da Ā =
A−KC e B̄ = B−KD rispettivamente, si può notare che il sistema così espresso
ha il vantaggio di essere puramente deterministico.

In figura 3.15 sono riportati i risultati di un’analisi che mostra il comporta-
mento dell’algoritmo al variare del parametro che gestisce questa operazione. Per
la presente analisi (così come per quelle relative agli algoritmi presentati successi-
vamente) è stato considerato un livello leggero di rumore sia sulle uscite che sugli
ingressi (NSR = 0.05). Il confronto avviene su due livelli, temporale (R2

T ) e para-
metrico. Quest’ultimo consiste nel confronto di poli e zeri del modello identificato
attraverso una loro differenza normalizzata:

• poli δp = ||p−p̂||2
||p||2

• zeri pilota attivo δzAP = ||zAP−ẑAP ||2
||zAP ||2

• zeri pilota passivo δzPP = ||zPP−ẑPP ||2
||zPP ||2
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Figura 3.15: PBSID - prestazioni al variare del polo di ritardo
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Dove il simboloˆsta ad indicare i poli e gli zeri stimati.
Alla luce dei risultati ottenuti, non si può trovare un valore esatto che mini-

mizzi tutti gli indici presi in considerazione, ma un intervallo relativamente ridotto
tra i 10 e 15 rad/s18 all’interno del quale si ha un buon compromesso fra R2

T , poli
e zeri.

In figura 3.16 è riportato l’andamento del coefficiente di determinazione al-
l’aumentare del rumore esterno. In tutti i casi analizzati il confronto temporale
restituisce degli ottimi risultati. Ancora una volta è il rumore in uscita ad avere
la maggiore influenza sulla qualità dell’identificazione.
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In figura 3.17 è invece riportato l’andamento dell’insieme di funzioni di trasfe-
rimento identificate, per alcuni valori significativi di rumore in uscita (linee nere),
e le relative funzioni analitiche (linee rosse). In assenza di rumore esterno la corri-
spondenza col modello analitico è perfetta. Non si può dire lo stesso una volta che
viene introdotto un certo livello di rumore d’anello (nsr = 0.1 e nsr = 0.2). La
parte attiva del modello è quella che subisce la maggiore distorsione. Tale com-
portamento è dovuto alla cattiva gestione della coppia di poli e zeri in eccesso (di
modulo compreso fra i 3-4 Hz), che l’algoritmo tende a separare, avanzando il polo
e arretrando lo zero. Tuttavia tale distorsione, sebbene evidente in un’analisi in
frequenza, non si è riscontrata nel confronto temporale. Questo comportamento è
facilmente spiegabile se si pensa al modello analitico adottato, nel quale la parte
volontaria del pilota non è interessata da ingressi ad alta frequenza19. Infatti la
distorsione del modello identificato avviene in un intervallo di frequenza in cui non
si ha un sostanziale contributo da parte degli ingressi. Come risulterà chiaro nel
seguito di questo lavoro, la distinzione appena fatta è possibile solo in un’ottica

18Le analisi riportate nel seguito sono state eseguite con un polo di ritardo a 15rad/s.
19Un discorso duale può essere fatto per la parte involontaria del pilota.
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di semplificazione analitica, mentre in un caso reale sarà quasi impossibile avere
due modelli comportamentali ben separati in parte attiva e passiva.

3.3.4 IV SV F

Facente parte della classe di algoritmi di identificazione PEM , l’algoritmo IVSVF
(Instrumental Variable State Variable Filter) si basa su un metodo iterativo a
variabili strumentali, in cui un modello ausiliario fornisce la stima degli strumenti.
Tali strumenti non sono altro che delle variabili ausiliarie per le quali deve valere
E[x(t)ξ(t) = 0], definendo in pratica la parte deterministica delle uscite. Rispetto
al metodo ai minimi quadrati tradizionale, le variabili strumentali permettono di
trattare sistemi in cui gli ingressi sono affetti da rumore, separandone (tramite
un processo iterativo) la parte deterministica da quella stocastica.




x(t) = Gi(p)u(t)
ξ(t) = Hi(p)ei(t)
y(t) = x(t) + ξ(t)

Dove:

• x(t) è la parte deterministica delle uscite.

• ξ(tk) è la parte stocastica delle uscite.

• e(tk) è un rumore bianco a media nulla e distribuzione normale.

• p(.) = d
dt(.) è l’operatore di derivazione temporale20.

• ρ e η sono rispettivamente i parametri che descrivono il modello determini-
stico e stocastico.

L’indice i sta a significare che il sistema, sia nella sua parte deterministica
che stocastica, viene aggiornato ad ogni iterazione. In realtà, nel dominio delle
frequenze, l’operazione di derivazione viene sostituita da un’operazione di filtrag-
gio. L’idea che sta alla base è quella di ottenere un derivatore puro nella banda
di frequenza di interesse, e un filtro alle alte frequenze, che limiti l’effetto dei
disturbi. Una possibile scelta è la seguente

SV F : fik(s) =
sk

(s+ λ)i

con k <= i, dove k definisce l’ordine di derivazione e i l’ordine del filtro passabasso
(consultare [3] e [4] per approfondimenti).

La stima del sistema prodotto dall’algoritmo è nella forma seguente a tempo
continuo (CT ):

A(s)Y (s) = B1(s)U1(s) +B2(s)U2(s)

e quindi:

Y (s) = [
B1(s)

A(s)
]U1(s) + [

B2(s)

A(s)
]U2(s)

20E’ facile riconoscere il legame fra p, definito nel dominio del tempo, e la variabile complessa
s del dominio di Laplace.
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(c) Pilota attivo - rumore in uscita (nsr =
0.1).
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(d) Pilota passivo - rumore in uscita (nsr =
0.1).
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Figura 3.17: PBSID - confronto FdT identificate
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I parametri da definire come ingressi del metodo sono il numero di coefficienti
incogniti di A(s), B1(s) e B2(s), oltre che alla frequenza di taglio del state variable
filter (SVF). Conoscendo le FdT analitiche, si sceglie di procedere imponendo la
stessa struttura del sistema vero, in termini di numero di poli e zeri (normalmente
è un dato incognito).

Per quanto riguarda la scelta di λ si procede in modo del tutto equivalente a
quanto già fatto per l’algoritmo PBSID. I risultati dello studio parametrico sono
riportati di seguito (figura 3.18).

In questo caso è ancor meno definibile un andamento continuo, caratterizzato
da un minimo relativo. Tuttavia, tenendo conto di entrambi i criteri di valuta-
zione si sceglie di adottare un valore λ = 13rad/s (nell’intorno di tale frequenza
non si hanno cambiamenti sostanziali), valore che verrà utilizzato di seguito per
analizzare il comportamento dell’algoritmo al variare del rumore.

Tabella 3.5: ivsvf - confronto poli e zeri

veri ivsvf
nsr = 0 nsrin = 0.2 nsrout = 0.2

poli -3.1 -2.844 -2.711 + 1.458i -3.075 + 0.885i
-3.1 -3.398 -2.711 - 1.458i -3.075 - 0.885i
-6.79 +20.12i -6.714 +20.162i -6.838 +19.978i -5.77 +21.03i
-6.79 -20.12i -6.714 -20.162i -6.838 -19.978i -5.77 -21.03i

zeri AP -0.7999 -0.7986 -0.9031 -0.8362
-6.79 + 20.12i -6.483 +20.128i -5.45 +16.48i -1.72 +16.78i
-6.79 - 20.12i -6.483 -20.128i -5.45 -16.48i -1.72 -16.78i

zeri PP 0 -0.0104 -0.234 0.109
-8.5099 -8.64 -5.833 -10.57

In tabella 3.5 sono riportati i risultati ottenuti. Soffermandoci sul caso senza
rumore si vede come l’algoritmo lavori bene, attribuendo alla coppia di poli e
zeri di AP un valore molto prossimo. Aggiungendo progressivamente il rumore
tale precisione viene meno. In figura 3.20, così come in tabella, si osserva come i
poli e gli zeri complessi coniugati di AP non vengano gestiti bene dall’algoritmo,
il quale assegna loro valori sempre più distanti. Ne risulta, dai diagrammi di
Bode, un picco isolato, intorno ai 3 Hz, quindi vicino alla frequenza caratteristica
del comportamento involontario del pilota passivo. E’ da notare comunque che
IVSVF mostra un comportamento più robusto, se confrontato con PBSID, sia in
un confronto temporale che in un’analisi in frequenza.

Indugiando sui risultati ottenuti, si può notare ancora una volta che il rumore
sugli ingressi disturbi meno i risultati di quanto non facciano i rumori sulle uscite
(figura 3.19).
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Figura 3.18: IVSVF - prestazioni al variare del polo di ritardo (λ)
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3.3.5 RIV C

L’algoritmo RIVC (Refined Instrumental Variable identification for Continuous-
time models, ref. [3] cap. 4) rappresenta una sorta di evoluzione del metodo
descritto al punto precedente. Esso consiste in un metodo ottimo, dal punto di
vista statistico (stima dei parametri consistente e minima varianza), nella stima
di un modello nella forma ibrida descritta da Box-Jenkins (BJ), il cui punto di
forza consiste nell’introduzione di un sotto-modello per la stima del rumore, al
fine di migliorarne l’efficienza statistica:




x(t) = G(p, ρ)u(t)
ξ(tk) = H(q−1, η)ε(tk)
y(tk) = x(tk) + ξ(tk)

Dove:

• x(t) è la parte deterministica delle uscite.

• G(p, ρ) = B(p,ρ)
A(p,ρ) è la parte deterministica del modello, definita in tempo

continuo.

• ξ(tk) è la parte stocastica delle uscite, definita come un modello ARMA
(Auto-Regressive Moving Average) 21.

21Tipo di modello matematico lineare che fornisce istante per istante un valore di uscita
basandosi sui precedenti valori in entrata e in uscita. Il modello è solitamente indicato con
ARMA(p,q) dove p è l’ordine della parte autoregressiva e q è l’ordine della parte a media
mobile.

X(tk) =

p∑
i=1

φiX(tk−i) + εtk +

q∑
i=1

θiε(tk−i)
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(c) Pilota attivo - rumore in uscita (nsr =
0.1).
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(d) Pilota passivo - rumore in uscita (nsr =
0.1).
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(e) Pilota attivo - rumore in uscita (nsr =
0.2).
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Figura 3.20: IVSVF - confronto FdT identificate
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• H(q−1, η) = C(q−1,η)
D(q−1,η)

è la parte stocastica del modello, definita in tempo
discreto (ARMA).

• ε(tk) è un rumore bianco a media nulla e distribuzione normale.

• p[x(t)] = d
dtx(t) e q−1[x(tk)] = x(tk−1) sono rispettivamente gli operatori di

derivazione temporale (CT) e backward shift (DT).

• ρ e η sono rispettivamente i parametri che descrivono il modello determini-
stico e stocastico.

La principale differenza fra RIV C e IV SV F , presentato al punto precedente,
consiste nella struttura ibrida del modello, in cui la parte deterministica assume la
classica forma polinomiale a tempo continuo, mentre per la parte di rumore è stato
scelto un modello a tempo discreto, per motivi di semplificazione implementativa.

A partire dalla struttura del modello presentata, è possibile esprimere l’errore
come differenza fra misura e parte deterministica delle uscite:

ε(tk) =
D(q−1, η)

C(q−1, η)

{
1

A(p, ρ)
[A(p, ρ)y(tk)−B(p, ρ)u(tk)]

}

Ovvero:

ε(tk) = A(p, ρ)yf (tk)−B(p, ρ)uf (tk)

In cui sono indicati i termini di ingresso e uscita col pedice f , che sta ad
indicare l’operazione di pre-filtraggio ibrido con cui vengono trattati i segnali
misurati. In questa notazione vengono mischiate in modo informale operazioni nel
dominio discreto e continuo, questo per sottolineare la natura ibrida del modello.
In figura 3.21 viene data una rappresentazione di questo processo, che chiaramente
racchiude al suo interno una serie di operazioni per il passaggio da CT a DT (e
viceversa).

A questo punto, attraverso i segnali ridefiniti opportunamente attraverso l’o-
perazione di filtraggio, viene applicata una procedura di minimizzazione di una
funzione di costo, in modo del tutto analogo a quanto visto nei metodi presentati
nel corso del capitolo22.

Il metodo appena descritto trova diverse applicazioni pratiche nelle routine
Matlab:

• RIVC/SRIVC

• RIVCBJ

• RIVCBJID
22Tale passaggio di minimizzazione avviene ad ogni iterazione del metodo. Come forse si è no-

tato, la prima iterazione richiede una stima preliminare del sistema (A(p, ρ), B(p, ρ), C(q−1, η),
D(q−1, η)), che viene utilizzato per filtrare i segnali. A tal proposito si possono utilizzare di
versi metodi per l’inizializzazione dell’algoritmo, come ad esempio l’adozione di un svf (come
visto per l’algoritmo IVSVF) per l’operazione di filtraggio al primo passo iterativo.
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Fig. 4.2. The hybrid analogue–digital prefiltering operations used in RIVC esti-
mation: the bold arrows and associated bold-face variables denote vector quantities
with elements defined as the appropriate prefiltered derivatives of u(tk), y(tk) and
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are the iteratively updated model polynomials that define the prefilters (based on
Figure 2 in [52]). The detail of the block marked A is shown in Figure 4.1.

The IV optimisation problem can now be stated in the form

ρ̂j(N) = arg min
ρ

∥∥∥∥∥

[
1

N

N∑

k=1

ϕ̂f(tk)ϕf(tk)T

]
ρ −

[
1

N

N∑

k=1

ϕ̂f(tk)y
(n)
f (tk)

]∥∥∥∥∥

2

Q

(4.27)
where ‖x‖2 = xTQx and Q = I. This results in the solution of the IV
estimation (IV normal) equations

ρ̂j(N) =

[
N∑

k=1

ϕ̂f(tk)ϕf(tk)T

]−1 N∑

k=1

ϕ̂f(tk)y
(n)
f (tk) (4.28)

where the ρ̂j(N) is the IV estimate of the system model parameter vector
at the jth iteration based on the appropriately prefiltered input/output data

ZN = {u(tk); y(tk)}N
k=1.

As regards the hybrid prefiltering, it will be noted from (4.25) that this in-
volves the inverse noise model parameters η̂j obtained at the current jth
iteration. This is because, given ρ̂j−1, an estimate of the sampled noise signal
ξ(tk), at the jth iteration, is obtained by subtracting the sampled output of
the auxiliary model equation (4.23) from the measured output y(tk), i.e.,

Figura 3.21: Schema di filtraggio ibrido usato nell’implementazione di RIV C.

tutte disponibili all’interno del toolbox CAPTAIN. L’algoritmo di base è lo stesso,
quello che cambia è l’applicabilità e le opzioni offerte all’utente. In questa sede
si sono utilizzati rivcbj e rivcbjid. Il secondo, in particolare, offre la possibilità
di indagare un ampio range di modelli (sia per la parte deterministica che sto-
castica), ricercando la miglior struttura per il problema specifico, oltre a fornire
una valutazione del parametro Y IC, di cui abbiamo già esaltato le proprietà in
3.2.1. Tale funzionalità troverà applicazione non tanto in questa prima fase, in cui
si conosce già la forma esatta del modello, quanto nel seguito della trattazione,
quando si dovrà ricercare il modello incognito a partire dai dati sperimentali.

Ancora una volta si può apprezzare un ottima qualità nel confronto temporale
(figura 3.22), unita ad una certa robustezza a fronte del rumore. Il confronto del
comportamento in frequenza mostra ancora una volta una certa distorsione nel-
l’intorno della frequenza passiva del pilota, ma come già spiegato, sarà inevitabile
un errore in un intervallo di frequenza dove la coerenza fra i dati I/O è molto
bassa.

3.3.6 Analisi al variare del ritardo temporale

Nelle analisi fatte fin ora si è posto il ritardo temporale del pilota uguale a 0.
L’identificazione di tale parametro è una questione piuttosto complessa. Nel do-
minio di Laplace un ritardo puro è rappresentato dalla ben nota forma irrazionale,
riportata di seguito:

L[x(t− τe)] = X(s)e−τes
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Figura 3.22: RIVCBJ - R2
T

Per l’implementazione numerica è consigliabile adottare un’approssimazione ra-
zionale alla Pade23:

• eτes ' 1−τes/2
1+τes/2

approssimazione di ordine 1

• eτes ' 1−τes/2+(τes)2/12
1+τes/2+(τes)2/12

approssimazione di ordine 2

• . . .

In figura 3.24 è mostrato come l’approssimazione alla Padè, al crescere dell’ordi-
ne, riesca a riprodurre il ritardo puro con qualità sempre maggiore. Nell’ambito
dell’identificazione di sistemi, il problema della stima del ritardo temporale è an-
cora una questione aperta, pertanto in questa sede ci limiteremo ad analizzare il
comportamento dei diversi algoritmi al variare del parametro τe, augurandoci che
la qualità dell’identificazione ne risulti sufficientemente insensibile. Nelle analisi
che seguono il ritardo è stato fatto variare tra 0 e 0.1 secondi. A giudicare dai
risultati presentati in figura 3.25, anche se in presenza di un andamento lieve-
mente decrescente, le variazioni di R2

T non sono per nulla significative. E’ quindi
necessario andare ad osservare come variano i poli i gli zeri (figura 3.26) del si-
stema identificato. Qui è possibile osservare una maggiore dipendenza dal ritardo
temporale. Secondo questo criterio di valutazione si fa preferire, anche se di poco,

23L’approssimazione alla Padè deriva dall’espansione in serie di McLaurin della funzione
esponenziale ritardo e di una generica funzione polinomiale razionale:

eτes ' b0s+ b1
a0s+ a1

i coefficienti incogniti dell’approssimazione di Padè vengono ricavati andando ad uguagliare le
due espressioni risultanti.
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(c) Pilota attivo - rumore in uscita (nsr =
0.1).
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(d) Pilota passivo - rumore in uscita (nsr =
0.1).
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(e) Pilota attivo - rumore in uscita (nsr =
0.2).
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Figura 3.23: RIVCBJ - confronto FdT identificate
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l’algoritmo PBSID.
Osservando più attentamente si nota una certa variabilità nella stima degli zeri
(in modo particolare per quanto riguarda la parte attiva), aspetto che nella stima
dei poli risulta decisamente più contenuto.
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Figura 3.26: Poli e Zeri - confronto al variare del ritardo τe - differenza
normalizzata fra valore vero e stima

La qualità dei risultati ottenuti ci permette, almeno per il momento, di tra-
scurare la questione relativa all’identificazione del ritardo. Rimane comunque
argomento di discussione lo sviluppo di una tecnica per la stima di τe, in modo
tale da ottimizzare ulteriormente i risultati dell’algoritmo.
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3.4 Conclusioni

In figura 3.27 sono riportati due diagrammi che ben riassumono i risultati ottenuti
in questa fase, sia in termini di confronto temporale sia per quanto riguarda i poli
e gli zeri. si nota come l’algoritmo PBSID dimostri una maggiore sensibilità
della stima all’aumentare del livello di rumore esterno. Questo comportamento
è dovuto probabilmente alla sovra-parametrizzazione intrinseca del metodo, il
quale, identificando un modello nella forma agli stati, richiede la stima di un
numero superiore di parametri rispetto a quelli che definiscono effettivamente le
funzioni di trasferimento del pilota. Gli altri due metodi, operando direttamente
su una struttura polinomiale, non risentono dello stesso problema. Volendo fare
un esempio fedele al caso trattato in questo capitolo (modello ordine 4):

modello agli stati

ẋ =




a11 a12 a13 a14
a21 a22 a23 a24
a31 a32 a33 a34
a41 a42 a43 a44


x +




b11 b12
b21 b22
b31 b32
b41 b42



(
e
z̈

)

θ0 =
[
c11 c12 c13 c14

]
x +

[
d11 d12

](e
z̈

)

modello polinomiale

Θ(s) =
β1s

3 + β2s
2 + β3s+ β4

s4 + α1s3 + α2s2 + α3s+ α3︸ ︷︷ ︸
HAP (s)

E(s) +
γ1s

2 + γ2s+ γ3
s4 + α1s3 + α2s2 + α3s+ α3︸ ︷︷ ︸

HPP (s)

Z̈(s)

Tabella 3.6: confronto poli e zeri

veri PBSID IVSVF RIVCBJID

poli -3.1 -3.0999 + 0.0036i -2.844 -2.9468
-3.1 -3.0999 - 0.0036i -3.398 -3.2674
-6.79 +20.12i -6.7951 +20.1192i -6.714 +20.162i -6.7866 +20.1324i
-6.79 -20.12i -6.7951 -20.1192i -6.714 -20.162i -6.7866 -20.1324i

zeri AP -0.7999 -0.7998 -0.7986 -0.7995
-6.79 + 20.12i -6.756 +20.12i -6.483 +20.128i -6.7125 +20.1093i
-6.79 - 20.12i -6.756 -20.12i -6.483 -20.128i -6.7125 -20.1093i

zeri PP 0 0.00005 -0.0104 -0.0062
-8.5099 -8.51 -8.64 -8.5264
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Figura 3.27: Confronto degli algoritmi adottati per l’identificazione
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Questa rappresentazione mostra quantitativamente l’entità della sovra - pa-
rametrizzazione nel problema in esame. Il modello agli stati è definito da 30
parametri, mentre il modello vero ne conta solo 11. Inoltre, la gestione degli zeri
in eccesso (derivanti dalla presenta della matrice D) è ulteriore fonte di ineffi-
cienza computazionale. In pratica, l’algoritmo PBSID arriva alla stima dei para-
metri d’interesse tramite un passaggio intermedio (modello agli stati) che non si
dimostra efficiente nell’economia del processo numerico di identificazione.

Alla luce delle analisi svolte ci si trova davanti ad una scelta. Nonostante
l’estrema precisione mostrata dall’algoritmo PBSID nella stima dei parametri veri,
in assenza di rumore, in virtù della natura del problema in esame non si può
pensare di trascurare la presenza di disturbi esterni dei segnali. Anche nella
valutazione al variare del ritardo temporale, sebbene PBSID si sia comportato
leggermente meglio degli altri due candidati, la differenza non è tale da giustificare
un suo utilizzo. Dei due algoritmi rimanenti si riscontra una stima più precisa da
parte di RIVCBJ in assenza di rumore, simile a quella ottenuta con PBSID, ma
allo stesso tempo una sensibilità molto ridotta ai livelli di rumore contenuti che
sono stati adottati nell’analisi.
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Capitolo 4

Identificazione del Modello

Con il presente capitolo si vuole dare un’introduzione al problema dell’identifica-
zione del modello di pilota vero, a partire dai dati raccolti durante la campagna
sperimentale svolta presso il simulatore di volo dell’Università di Liverpool (UoL).
Come risulterà chiaro nel seguito, si sta abbandonando l’idealità che ha caratte-
rizzato le analisi riportate all’interno del capitolo precedente. Il lavoro svolto fin
ora ha portato a definire uno strumento ottimale per l’identificazione di sistemi
in anello chiuso, operanti in un ambiente contaminato da rumore, tuttavia, la sua
applicabilità è stata testata su segnali provenienti da un sistema LTI (lineare e
tempo invariante). Inutile dire che un essere umano non rispetti alcuna di queste
proprietà1. Anche limitandosi all’osservazione di una semplice missione di volo, il
comportamento del pilota si dimostra in continua evoluzione. Oltre che per i più
svariati fattori esterni ed interni, tale variabilità temporale è dovuta all’esperien-
za che il pilota ha della macchina, la quale evolve anche nello svolgimento della
singola operazione di volo2. Lo sviluppo stesso dei fenomeni di PIO è dovuto per
definizione ad un cambio nella strategia di pilotaggio del pilota, e la saturazione
dei comandi che ne consegue è un’ulteriore fonte di non linearità. Come vedremo,
questi aspetti creeranno non pochi problemi nella ricerca di un modello che sia
rappresentativo di tutte le dinamiche del pilota, sia ad alta che a bassa frequenza.

Un altro importante aspetto su cui porre l’attenzione riguarda l’obiettivo prin-
cipale che ha portato alla definizione della campagna sperimentale. Le due mano-
vre adottate, descritte nel seguito del capitolo, sono state pensate a priori in modo
tale da portare i diversi piloti collaudatori all’instabilità, attraverso la variazione
progressiva dei parametri maggiormente influenti nel fenomeno (guadagno sui con-
trolli, il ritardo nell’attuazione dei comandi, lo smorzamento interno ed esterno,

1Un essere umano è un sistema estremamente complesso. Un modello lineare e tempo inva-
riante non è certo il miglior modo per rappresentare tale complessità, tuttavia, se ci si limita
a comportamenti molto specifici, osservati all’interno di un ristretto arco temporale, è possibile
riscontrare una certa ripetibilità. Sulla base di questa considerazione, e dati gli obiettivi del
presente lavoro, che mira all’individuazione di specifiche dinamiche, piuttosto che alla ricerca di
un modello fedele del comportamento umano, si è deciso di procedere con l’utilizzo di un ap-
proccio lineare, coscienti del fatto che in futuro un approccio non lineare potrebbe dare risultati
migliori nella ricerca di un modello comportamentale più rappresentativo.

2Quest’aspetto è maggiormente riscontrabile in piloti non esperti, per questo motivo i test
effettuati da piloti professionisti verranno presi in maggior considerazione, aspettandoci da questi
una maggior qualità in termini di ripetibilità della prova.
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ecc), in modo tale da poter indagare sulle dinamiche caratteristiche dell’accop-
piamento. Non si hanno quindi a disposizione dei segnali pensati appositamente
per l’identificazione di un modello matematico, e ciò costituirà un ulteriore limite.

Nel seguito del presente capitolo tratteremo nel dettaglio le diverse manovre
eseguite dai piloti collaudatori durante la campagna sperimentale, con particolare
attenzione ai parametri maggiormente influenti nell’analisi. Dopo di che verranno
elencate le difficoltà riscontrate nell’identificazione del modello, e gli accorgimenti
adottati per superarle.

4.1 Campagna Sperimentale

La campagna sperimentale ha come obiettivo la creazione di un archivio di dati
utili per indagare il fenomeno dell’accoppiamento fra macchina e pilota (A/RPC).
Con i segnali generati si tenterà di sviluppare un modello che rappresenti il com-
portamento bio-dinamico del pilota durante lo svolgimento di un’operazione di
volo.

I modelli di elicottero scelti per le simulazioni sono stati selezionati perché rap-
presentativi delle categorie di medie dimensioni con rotore articolato (IAR330) e
di piccole dimensioni con rotore hingeless (BO105). Le caratteristiche generali
dei due elicotteri sono riassunte in tabella 4.1.

Tabella 4.1: Caratteristiche del IAR330 e BO105

IAR330 BO105 Unità di misura

Massa totale 7345 2055 kg
Posizione baricentri 4724 3318 mm
Max. velocità di volo 120 140 kts
Raggio rotore principale 7.49 4.90 m
Solidità rotore principale 9.13 7.02 %
Numero di Lock rotore principale 8.70 4.31 n.d.
Velocità rotazione rotore principale 270 424 rpm
Frequenza di flappeggio rotore principale 1.03 1.10 1/rev
Frequenza di ritardo rotore principale 0.25 0.68 1/rev

Le prove sono state predisposte presso il simulatore di volo dell’UoL. L’am-
biente di simulazione (HELIFLIGHT) è composto da un piattaforma vibrante a
sei gradi di libertà (figura 4.1), movimentata da 6 attuatori lineari con banda
passante di 25 Hz, in grado di portare fino a 1000 Kg di carico pagante. Al fine
di indagare il comportamento dei piloti in diverse condizioni operative, sono stati
implementati modelli di elicottero differenti (semplificati e completi), come rias-
sunto di seguito:
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• un modello 2 DoF per la dinamica verticale.

• due modelli completi rigidi del IAR330 (PUMA) e del BO105.

• i modelli degli stessi elicotteri, completi e comprensivi dei gradi di libertà
aeroelastici.

Le prove sono state ripetute più volte su tutti i modelli a disposizione, in modo
da mettere in luce l’influenza delle diverse dinamiche nell’insorgere dell’instabili-
tà. Di particolare interesse sarà osservare come varia la tecnica di pilotaggio di
ciascun pilota con l’aggiunta dei modi aeroelastici.

Sempre allo scopo di portare il pilota a sviluppare fenomeni di RPC, si è agito
su diversi parametri di disturbo:

• guadagni sui controlli.

• ritardo puro sui controlli.

• smorzamento.

• raffica esterna.

Per la generazione dei modelli ci si è serviti di un ambiente di simulazione svilup-
pato presso il Politecnico di Milano. Il MASST (Modern Aeroservoelastic state
space tool, ref. [31]), pensato per simulazioni aeroservoelastiche di aeromobili ad
ala fissa e rotante, è in grado di generare modelli linearizzati eterogenei, compo-
sti da sottosistemi di diversa natura (modelli FE, modelli multibody, sistemi di
controllo, ecc.), integrati in un unico modello definito nello spazio agli stati 3. I
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I. Rotary wing biodynamic test at University of Liverpool 

1. Introduction 

Work Package (WP) 4 focuses on experimental activities in a flight simulator. These test 
campaigns aim to build experimental database for exploring aircraft/rotorcraft pilot coupling 
(A/RPC), evaluating existing and proposed A/RPC criteria, or developing active and passive 
pilot models. The objective of this deliverable is related to setup experiment for Politecnico di 
Milano (POLIMI) to develop bio-dynamical pilot models and for aero-servo-elastic A/RPC 
prediction with the bio-dynamical data acquired from the simulation at the University of 
Liverpool (UoL).  

To achieve these objectives, UoL will implement the developed models into the real-time 
simulation environment with a vibrating platform. Meanwhile, the appropriate flight tasks will 
be implemented with software-based outside-world databases and visual displays. This 
document briefly summarise these work and presents the preliminary biodynamic test matrix 
within the project.  

 

2. Test Matrix for Biodynamic Test Campaign  

Four-day test campaign has been proposed to be performed at the UoL. There will be four 
linear model involved:  two dedicated to full aeroelastic PUMA and BO105 helicopter models 
with professional pilots and two longitudinal and lateral two degree-of-freedom (2DOF) model 
with basic mass+damper+spring configurations with unprofessional pilots. The test matrix of 
this campaign is described as follows.  

 

2.1 Tests on Linear Aeroelastic Models 

These tests will be run with professional pilots using linearized PUMA and BO105 aeroelastic 
models, linearized from Modern Aeroelastic State Space Tools (MASST), implemented in the 
!"#$%&'()*+,&%)-.(/,"0&123&)4&Figure 2.1. 

 

 

Figure 2.1 External and internal views of HELIFLIGHT-H Research Simulator in the UoL Figura 4.1: Simulatore di volo dell’UoL

3Ad esempio, per descrivere la dinamica strutturale della fusoliera sono stati implementai
modelli di ordine ridotto (Reduced Order Models, ROMs), comprensivi dei 6 gradi di libertà rigidi
e i modi di deformazione fino a 35 Hz per il IAR330 e fino a 15 Hz per il BO105 rispettivamente
(ref. [18]).
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segnali di tutte le simulazioni sono stati campionati con una frequenza di 100 Hz4.

Va fatto presente che il sistema di movimentazione del simulatore è corredato
di una sequenza di filtri tra l’ingresso di accelerazione teorica5 e l’accelerazione
effettivamente applicata dagli attuatori, al fine di limitare l’escursione di movi-
mento del simulatore in accordo con i limiti strutturali, la corsa degli attuatori
e la sicurezza per gli occupanti. L’ingresso del sistema è in forza specifica richie-

Motion

cueing

algorithms

Input

Other channels

SaturationKi Filter A Filter B

Adaptive

limiting

State Ko Output

Fig. 8. Simulator - filter block diagram.

instabilities, reached with the ASE models, could not be re-

produced with the equivalent RB models, maintaining the

same flight conditions and experimental set-up.

All state space models are built using the same num-

ber of input and output channels to exploit the possibility

of defining a common interface for both models within the

FLIGHTLAB software environment. The complete list of

the input channels is reported in Table 4. The four pilot

controls are taken into account, plus three external forces

applied at the helicopter CG to excite the pilot biodynamics

on all three axes.

Table 4. Helicopters: input channels.

Channel Helicopter input description Units

1 Main rotor collective angle rad

2 Main rotor lateral cyclic angle rad

3 Main rotor longitudinal cyclic angle rad

4 Tail rotor collective angle rad

5 External X force on CG N

6 External Y force on CG N

7 External Z force on CG N

The time history of the generic external force was gen-

erated by filtering a Gaussian white noise. The filter was

designed to excite the pilot dynamics up to 10 Hz. The

standard deviation of the excitation could be modified with

a gain for each channel during the flight simulator tests.

The pilot controls are strictly connected to the main and

tail rotor collective and cyclic pitch angles. In FLIGHT-

LAB, the control gearing ratios have been introduced to

convert the displacements of the control inceptors in collec-

tive and cyclic pitch angles. Moreover, each control gear-

ing ratio has been augmented by introducing a configurable

transport delay term, to simulate the time delay between the

control inceptor displacement and the corresponding rotor

control due to Fly-By-Wire (FBW).

Similarly, the output channels have been defined with a

standard procedure. Output measurements are used to drive

the motion platform control system and the external world

visualization. In general, motion outputs have been mea-

sured at the CG and at the pilot seat. CG displacements have

been used to drive the external world visualization (land-

scape), while pilot seat accelerations and rates have been

used to drive the simulator motion base. Measures are ob-

tained in earth (inertial) axes and in body axes.

Output measures were also used to drive the display in-

struments that are presented to the pilots during the test.

Speed, attitude and heading indicators, altimeter and verti-

cal speed indicator were active during the tests.

Each state space model is a multi-input/multi-output

(MIMO) model, with 7 input and 30 output signals.

Pilot Task Description

Three Mission Task Elements (MTEs) have been included

in the test matrix. The first MTE (Fig. 9, left) was inspired

by the Vertical Maneuver (VM) specified in ADS-33. The

second MTE (Fig. 9, centre) was a Side Step (SS), namely

a lateral reposition to the left, both starting from and ending

in the hover condition (also from ADS-33). The third MTE,

(Fig. 9, right) consisted of a Roll Step (RS) performed at

a prescribed forward velocity of 80 kts (an MTE initially

designed for tiltrotor HQ assessment and later adapted for

helicopters (Ref. 24)).

PILOT-IN-THE-LOOP SIMULATION RESULTS

Test Matrix

As previously stated, the experimental campaign was con-

ducted at the “Bibby” simulation facility of the University

of Liverpool in July 2012 using the HELIFLIGHT simula-

tor. Three trained test pilots (pilot 1, 2 and 3) were involved

in the flight simulations with the linearised models of the

IAR330 and the BO105 in ASE and RB configuration.

After few short practice runs, each manoeuvre was re-

peated three times with the baseline aircraft (SCAS on)

and rated using the Cooper-Harper Handling Qualities Rat-

ings Scale (Ref. 25), Pilot Induced Oscillations Suscep-

tibility Ratings Scale (Ref. 26), and Bedford Workload

Scale (Ref. 27). The models were subsequently modified,

without informing the pilot about the specific modification,

to explore the sensitivity of the coupled PVS behaviour and

of the ratings to control gearing ratio, time delay, and exter-

nal disturbance force level.

Figura 4.2: Simulatore di volo - Blocco di filtraggio

sta (m/s2), mentre l’uscita consiste nella lunghezza delle braccia degli attuatori
(mm). In figura 4.2 è riportato lo schema a blocchi della sequenza di filtri, che
può essere suddivisa nei seguenti sotto-componenti:

• Un guadagno in ingresso Ki (uguale a 1).

• Un elemento di saturazione, che limita l’accelerazione fornita a 2 m/s2.

• Un algoritmo per il controllo del movimento.

• Un filtro passa-alto per l’eliminazione di componenti stazionarie di accele-
razione, che porterebbero la cabina oltre i propri limiti operativi.

• Un filtro passa-basso adattivo (opzionale).

• Uno state limiting (disattivato in queste prove).

• Un guadagno in uscita Ko (pari a 1000, per il passaggio da metri a millime-
tri).

Va comunque detto che tali filtri non influenzano significativamente le dinamiche
nella banda d’interesse (1-10 Hz) che caratterizza i fenomeni in fase di studio. Di-
scorso a parte per l’elemento di saturazione, il cui effetto può diventare evidente
nei casi di maggior richiesta di controllo (in particolar modo nei fenomeni di RPC).

Si riporta per completezza l’elenco dei test pilots coinvolti nelle simulazioni al
simulatore (tabella 4.2), distinguendo tra piloti professionisti e non.

4Se si considera la banda passante di 25 Hz degli attuatori e le caratteristiche dei modelli
ridotti di elicottero, con una frequenza di campionamento di 100 Hz si è in grado di cogliere tutte
le dinamiche comprese nella banda 0-50 Hz, evitando il rischio di aliasing (secondo il teorema
del campionamento di Nyquist-Shannon).

5Cioè calcolata come uscita del modello agli stati implementato nel simulatore.
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Tabella 4.2: Piloti

Pilota PP (Professional Pilot)
NP (Non Professional)

1 AB PP
2 SC PP
3 MM PP

4 GQ NP
5 VM NP
6 MJ1 NP
7 MJ2 NP
8 LL NP
9 PM NP
10 SR NP
11 ET NP
12 MMC NP

4.1.1 Manovra verticale - Altitude Hold

La manovra verticale, trattata estesamente nel precedente capitolo, consiste in
una altitude hold task, nella quale è richiesto al pilota di passare da una quo-
ta all’altra (indicate in figura 4.4 dai riquadri bianchi), stabilizzare l’aeromobile
per qualche secondo e ritornare alla quota di partenza. Questa manovra si pone
l’obiettivo di indagare la capacità del pilota di iniziare/interrompere le fasi di
salita/discesa quando lo desidera, e il tempo necessario a completare la manovra.
Limitatamente ai modelli completi, al pilota è anche stato chiesto di mantenere
l’assetto laterale e longitudinale (entro certi limiti) durante lo svolgimento della
prova. Le specifiche sono riportate in figura 4.3 (ref. [25]).
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Figure 2.2: Vertical Manoeuvre Test Course 

 

Performance Standards 

 

Desired Performance Moderate Aggression High Aggression 

Maintain the longitudinal and lateral position 
within ±X ft of a point on the ground 

3 ft 
6ft 

Maintain start/finish altitude within ± X ft 3 ft 3 ft 

Maintain heading within ± X deg 5 deg 3 deg 

Complete the manoeuvre within: 13 seconds 10 seconds 

Adequate Performance Moderate Aggression High Aggression 

Maintain the longitudinal and lateral position 
within ±X ft of a point on the ground 

6 ft 
10ft 

Maintain start/finish altitude within ± X ft 6 ft 6 ft 

Maintain heading within ± X deg 10 deg 6 deg 

Complete the manoeuvre within: 18 seconds 15 seconds 

 

Table 2.2: Vertical Manoeuvre Performance Standards 
 

Lateral Reposition/Sidestep 

Objectives 

! Check roll axis and heave axis handling qualities during moderately aggressive 
manoeuvring. 

! Check for undesirable coupling between the roll controller and the other axes. 

! With an external load, check for dynamic problem resulting from the external load 
configuration. 

 

Description of manoeuvre 

Start in a stabilized hover at 35 ft wheel height (or no greater than 35 ft external load height) 
with the longitudinal axis of the rotorcraft oriented 90 degrees to a reference line marked on 
the ground. Initiate a lateral acceleration to approximately 35 knots groundspeed followed by 

Figura 4.3: Manovra Verticale (Altitude Hold) - Specifiche
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Figure 2.2: Vertical Manoeuvre Test Course 

 

Performance Standards 

 

Desired Performance Moderate Aggression High Aggression 

Maintain the longitudinal and lateral position 
within ±X ft of a point on the ground 

3 ft 
6ft 

Maintain start/finish altitude within ± X ft 3 ft 3 ft 

Maintain heading within ± X deg 5 deg 3 deg 

Complete the manoeuvre within: 13 seconds 10 seconds 

Adequate Performance Moderate Aggression High Aggression 

Maintain the longitudinal and lateral position 
within ±X ft of a point on the ground 

6 ft 
10ft 

Maintain start/finish altitude within ± X ft 6 ft 6 ft 

Maintain heading within ± X deg 10 deg 6 deg 

Complete the manoeuvre within: 18 seconds 15 seconds 

 

Table 2.2: Vertical Manoeuvre Performance Standards 
 

Lateral Reposition/Sidestep 

Objectives 

! Check roll axis and heave axis handling qualities during moderately aggressive 
manoeuvring. 

! Check for undesirable coupling between the roll controller and the other axes. 

! With an external load, check for dynamic problem resulting from the external load 
configuration. 

 

Description of manoeuvre 

Start in a stabilized hover at 35 ft wheel height (or no greater than 35 ft external load height) 
with the longitudinal axis of the rotorcraft oriented 90 degrees to a reference line marked on 
the ground. Initiate a lateral acceleration to approximately 35 knots groundspeed followed by 

Figura 4.4: Manovra Verticale (Altitude Hold) - campo di volo
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! Check for objectionable inter-axis coupling during moderately aggressive forward 

flight manoeuvring. 

 

Description of Manoeuvre 

Both sides of a 200ft wide runway are flanked by a series of coloured gates 500ft apart, 
Depending on flight mode and speed, the pilot is required to fly through an ordered series of 
these gates which form the roll-step task. The manoeuvre requires the pilot to traverse the 
runway over the specified distance.  When passing through each of these gates the pilot 
must meet a set of performance criteria, which do not vary with aircraft mode or speed. The 
manoeuvre starts with a constant forward flight condition lined up with the left edge of the 
test course at 30ft. 

 

Description of test course 

The course consists of a series of gates, spaced along a runway. 

.  

Figure 2.4: View of Roll step course, including wall 

 

 

Figure 2.5: Schematic of Roll step task performance 

 

(a) Simulatore.
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! Check for objectionable inter-axis coupling during moderately aggressive forward 

flight manoeuvring. 

 

Description of Manoeuvre 

Both sides of a 200ft wide runway are flanked by a series of coloured gates 500ft apart, 
Depending on flight mode and speed, the pilot is required to fly through an ordered series of 
these gates which form the roll-step task. The manoeuvre requires the pilot to traverse the 
runway over the specified distance.  When passing through each of these gates the pilot 
must meet a set of performance criteria, which do not vary with aircraft mode or speed. The 
manoeuvre starts with a constant forward flight condition lined up with the left edge of the 
test course at 30ft. 

 

Description of test course 

The course consists of a series of gates, spaced along a runway. 

.  

Figure 2.4: View of Roll step course, including wall 

 

 

Figure 2.5: Schematic of Roll step task performance 

 

(b) Descrizione della manovra.

Figura 4.5: Manovra di Roll Step

4.1.2 Roll Step

Come si è potuto constatare, le due manovre appena descritte interessano la sola
fase di Hover. Caratterizzata da una maggior complessità, la manovra di Roll Step
interessa direttamente più gradi di libertà di movimento rispetto alle precedenti.
Al pilota è stato chiesto di seguire un percorso alternato da tratti rettilinei lunghi
500 ft e larghi 200 ft, paralleli fra loro e sfalsati, da percorre a diverse velocità
di avanzamento (figura 4.5). Gli aspetti che si vogliono maggiormente osservare
sono:

• capacità di mantenere una quota fissa in volo avanzato.

• verificare la coordinazione nel controllare la fase di virata.

• rilevare gli accoppiamenti fra i diversi assi.

Le specifiche della prova sono riportate in figura 4.6 (ref. [25]).
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 Desired Adequate 

Speed ±5 kts ±10 kts 

Lateral Deviation (gates) ±15 ft ±30 ft 

Heading (gates) ±10 deg ±15 deg 

Roll Attitude (gates) ±5 deg ±10 deg 

Height ±10 ft ±15 ft 

 
Table 2.4: Roll step performance requirements 

 

2.1.2 Second Phase - Elastic Test 

After the baseline test, the experiment will continue on elastic test with the full linear elastic 
PUMA and BO105 models (with stability and command augmentation system (SCAS)), 
which are different from the version (PUMA) reported in D3.4. The linear BO105 model 
follows exactly the same structure of the PUMA. The main tasks at this stage have been 
summarised in  
Table 2.5. 

 

 Hover forward (80ks) 

MTEs Vertical Manoeuvre Lateral Manoeuvre Roll step 

External 
Disturbance for 
Motion 

Yes Yes Yes 

Input Delay Tuning !Col Tuning !Lat Tuning !Lon Tuning !Lat 

Control Gain Tuning KCol Tuning KLat Tuning KLon Tuning KLat 

 
Table 2.5  Scope of Work for Baseline Test with Linear Elastic Models 

 

At this phase, the pilot workload will be changed by working on an external disturb and tuning 
the pilot input delay and gains. Each manoeuvre has three different configurations by tuning 
combination of input disturbance, time delay (!), and pilot gain (K).  

Therefore, there are at least: 2(models)*3 (manoeuvre)*3(configures)*3(repetitions) = 54 
runs. 

 

2.2 Tests on Linear Aeroelastic Models 

For these tests, it is not necessary to have professional pilots and we will be the test pilots. 
The Flight Simulator (FS) is used to reproduce the basic mechanism of an aeroelastic RPC 
events, to verify if is it possible to trigger this type of events involving biodynamic limb 
response, and also to have an indication of the dependence of the instability from the 
characteristics of the human being subject to the test.  

A very simple aircraft model is built to represent just the basic mechanism of the instability, 
without any additional degrees of freedom. 

2.2.1 2DOF Longitudinal Aeroelastic Model 

The original version of 2DOF longitudinal aeroelastic model has been reported in details in 
D3.4 and D3.8. The results from experiments on this model have been presented in Ref. [3]. 

Figura 4.6: Manovra di Roll Step - Specifiche

4.2 Trattamento dei Segnali

All’inizio del presente capitolo si è fatto riferimento alle difficoltà a cui si andrà
incontro nell’identificazione di un modello unico quando si è in presenza di un
comportamento non lineare e variabile nel tempo. Per avere un’idea a priori sul-
l’entità di questi aspetti si può ricorrere all’indice di Coerenza6. Come confronto,
si riporta in figura 4.7 la coerenza fra ingressi ed uscita caratteristica del modello
utilizzato nel capitolo precedente.
Se si fosse osservato questo diagramma prima dell’identificazione, sarebbe stato
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Figura 4.7: Coerenza fra l’uscita e i due ingressi nel modello LTI del pilota

6La coerenza è un indice che definisce la correlazione tra una coppia di segnali I/O. Definito
nel modo seguente:

γ2(ω) =
|Suy(ω)|2

Suu(ω)Syy(ω)

tale indice da una misura di quanto la variabile in uscita (y) sia spiegata dalla variabile in
ingresso (u) (in termini percentuali), per ogni contributo in frequenza. In questo modo è possibile
individuare facilmente la presenza di non linearità e/o di rumori esterni.
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logico aspettarsi un’elevata qualità nei risultati, come si è effettivamente ottenu-
to. Le due funzioni si riferiscono rispettivamente agli ingressi del pilota attivo e
passivo e, relativamente alle loro bande di interesse, la coerenza è massima. Per
quanto già detto, in questo particolare caso d’interesse sarà impossibile ottenere
una qualità dell’identificazione così alta7. Il risultato appena visto vuole piuttosto
essere un riferimento, che permetterà di valutare l’affidabilità dei risultati che ot-
terremo. Di seguito verranno spiegati nel dettaglio tutti gli accorgimenti messi in
atto per ridefinire i segnali, in modo tale da ottimizzare il processo identificativo.

4.2.1 Filtraggio

Arrivati a questo punto dovrebbe essere chiaro che l’azione del pilota può esse-
re scomposta in una componente volontaria, indicativamente entro 1 Hz, e una
involontaria, a frequenza variabile, indicativamente entro gli 8-10 Hz. Oltre tale
frequenze la biodinamica del corpo umano si comporta come un filtro, è quindi
ragionevole assumere che non vi siano alcune dinamiche associate a frequenze su-
periori.

La presenza di dinamiche non modellate, rumori di misura, ingressi non deter-
ministici, di cui l’ambiente di simulazione è ricco, sono tutti elementi riscontrabili
ad alta frequenza, che costituiscono solo un disturbo per l’identificazione del mo-
dello. La soluzione più semplice e immediata per cercare di limitare tale effetto
è l’utilizzo di un filtro passabasso con cui processare i segnali da utilizzare nel
processo identificativo. In figura 4.8 è riportato il diagramma di Bode del filtro
utilizzato.

Per corrompere il meno possibile il comportamento nella banda d’interesse si
è scelta una frequenza di taglio di 15 Hz e quindi sufficientemente distante dalle
dinamiche del pilota passivo.

4.2.2 Scelta dell’Intervallo Temporale

All’avvio di una prova generica il pilota riceve un certo input ad un istante inizia-
le (t0). E’ chiaro che a quest’avvio seguirà una fase transitoria, nella quale sono
eccitate maggiormente le non linearità del sistema. Osservando i segnali misura-
ti, durante uno qualsiasi dei test a disposizione, si nota una certa differenza di
comportamento tra segnale d’ingresso e di uscita agli istanti iniziali rispetto alla
condizione di regime.

Un altro aspetto da tenere in considerazione sono le instabilità. Avendo già
spiegato lo scopo d’indagine della presente campagna sperimentale, non ci si deve
stupire di trovarsi di fronte ad un andamento divergente. Per indagare sull’accop-
piamento fra elicottero e pilota ci si è infatti spinti al limite di controllabilità da
parte del pilota stesso.

7Non deve sorprendere che la coerenza sia così alta, infatti il modello utilizzato per la genera-
zione dei segnali è lineare, quindi l’uscita è interamente spiegata dagli ingressi se si è in assenza
di rumore, mentre in un caso reale non può essere così.
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Figura 4.8: Diagramma di Bode del filtro passabasso usato nella preprocessazione
dei segnali

Entrambe le problematiche sono state risolte ritagliando opportunamente la storia
temporale.

4.2.3 Ricostruzione della Posizione Desiderata

In figura 4.9 è riportata una delle sequenze dei segnali ottenuta durante una
manovra di mantenimento della posizione. A partire dall’alto sono rappresentati
il passo collettivo (uscita del sistema) e i due ingressi di posizione (con relativa
posizione desiderata, tratteggiata in rosso) e accelerazione lungo l’asse z.

A seconda della manovra analizzata, è presente un certo grado d’incertezza
nella ricostruzione della quota e/o della posizione desiderata. In alcuni casi al
pilota veniva chiesto di portarsi da una posizione all’altra in un certo intervallo di
tempo, senza però vincolare l’esecuzione della manovra con l’imposizione di pre-
cisi istanti temporali. Difatti in questi casi non è presente un vero e proprio input
esterno, in quanto la decisione e le modalità del cambio vengono direttamente
dal pilota8. Quest’aspetto apre una problematica nella ricostruzione a posteriori
della posizione desiderata. Infatti non è dato sapere esattamente come il pilota
intendesse effettuare la manovra, e se alcune differenze di comportamento siano
dovute a fattori esterni o interni. Essendo necessario ai fini dell’identificazione la
conoscenza del segnale d’ingresso, non resta che ipotizzarne un andamento ragio-
nevole, pur essendo consapevoli che i risultati ottenuti in tali casi non saranno
completamente attendibili.

8ad esempio si sono riscontrate differenze nel rateo di salita/discesa tra una quota e l’altra
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Figura 4.9: Segnali I/O - manovra Position Hold

In alcuni casi ci si è serviti di un semplice algoritmo di ottimizzazione9, al
fine di scegliere l’ampiezza del cambio di traiettoria in modo tale da massimizzare
la coerenza fra segnale d’ingresso e uscita alle basse frequenze 10. Va comunque
precisato che anche con quest’ultimo accorgimento la qualità non aumenta signi-
ficativamente, e come già già detto, è richiesta una valutazione critica di ogni caso
specifico, che permetta di individuare eventuali comportamenti anomali da parte
del pilota.

4.3 Tecniche di Identificazione

La natura intrinseca del sistema da identificare ci porta inevitabilmente a dover
adottare un atteggiamento critico nei confronti dei risultati. Oltre alla processa-
zione preliminare dei segnali, sarà più prudente adottare diverse tecniche di inden-
tificazione, confrontando i risultati con quelli analitici, già utilizzati nel capitolo
3. In questa fase, il confronto con le FdT analitiche non ha lo stesso significato
avuto in precedenza. Le funzioni di McRuer e Mayo non sono le vere funzioni di

9In particolare ci si è serviti della routine fminbnd di Matlab, applicata nel modo seguente:

xmin = fminbnd(@fun, x1, x2)

fun(x) = 1− coherence(x)

dove x è il punto finale del cambio di traiettoria, che viene fatto variare all’interno di un intervallo
ragionevole, mentre il punto di inizio della manovra è facilmente individuabile osservando i
segnali.

10In questa fase l’attenzione è chiaramente rivolta al comportamento volontario del pilota, che
sceglie come effettuare la manovra di cambio di posizione.
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trasferimento cercate, tuttavia possono fornire un andamento qualitativo plausi-
bile.

Si ricorda che il metodo identificativo adottato basa il suo funzionamento sulla
minimizzazione di una cifra di merito, quindi quello che ne risulta potrà essere
ottimale in un confronto dei segnali temporali, ma allo stesso tempo avere un
andamento in frequenza poco realistico.

Di seguito vengono elencati e spiegati brevemente i diversi approcci adottati,
applicabili a modelli semplificati o completi a seconda della simulazione analizzata:

1. Identificazione del modello MISO tramite routine RIVCBJ :
si identifica il modello di pilota in un unico passaggio, limitandosi a filtrare
le alte frequenze del segnale di errore di posizione (ad esempio e = zd−z per
la manovra verticale). Questo procedimento di norma è quello che fornisce
i risultati migliori in termini di confronto segnale vero/simulato, tuttavia le
FdT identificate non sono sempre realistiche e quindi, in tali casi, non con-
frontabili con i modelli analitici di McRuer (AP) e Mayo (PP). L’algoritmo
non riesce sempre a fare una distinzione fra parte attiva e passiva. Andando
quindi a diagrammare in frequenza le funzioni di trasferimento è possibile
osservare in entrambe sia le dinamiche veloci che quelle lente11.

2. Identificazione dei modelli equivalenti SISO (AP e PP) tramite
routine RIVCBJ :
seguendo questa seconda procedura si cerca di separare le dinamiche a bassa
frequenza da quelle ad alta frequenza, andando ad identificare due sistemi
distinti di tipo single-input-single-output (SISO). Il pilota è un sistema unico
che presenta al suo interno diverse dinamiche, quindi questa tecnica prende
un po’ le distanze da un approccio fedele alla realtà. D’altronde in que-
sto modo si cerca di ottenere risultati confrontabili con il comportamento
teorico del pilota. Per favorire ulteriormente la separazione delle dinamiche
si applica un filtro sui segnali di ingresso e uscita, avendo cura che la con-
seguente perdita d’informazione dei segnali originali sia trascurabile12. Si
rileva il fatto che non sempre questa procedura fornisce il risultato sperato.

3. Identificazione tramite imposizione dei modelli di McRuer e Mayo:

J(p) =
∑ (yi − ŷi(p))2

y2i

Jopt(p) = fminunc(J, p0)

la tecnica presente consiste nel impostare una procedura di minimizzazione
di una cifra di merito costruita con il residuo fra il segnale vero e i segnali

11Intendendo con veloci e lente, le dinamiche ad alta e bassa frequenza.
12Per assicurare che il segnale risulti invariato, si è scelto in questo caso di ricavare la

componente passiva di θ0 come differenza fra segnale originario e segnale filtrato:

ΘPP (s) = Θ(s)−Hf (s)Θ(s)︸ ︷︷ ︸
ΘAP (s)
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simulati utilizzando le funzioni di McRuer e Mayo. In questo modo la strut-
tura del modello identificato è vincolata, garantendo un immediato confron-
to delle FdT, ma rinunciando allo stesso tempo alle proprietà dell’algoritmo
di identificazione. Questa strada potrebbe essere utile per valutare come
cambiano alcuni parametri specifici al variare delle simulazioni (ad esempio
la banda passante13). Tuttavia questo metodo non fornisce i risultati mi-
gliori nel confronto fra i segnali misurati e simulati. Oltretutto la struttura
imposta alla FdT non sempre garantisce la convergenza del metodo14.

4. Procedura di ottimizzazione sul residuo:
Questa tecnica è un ibrido fra quelle precedenti. Consiste nell’identificare
tramite RIVCBJ il sistema pilota nel suo complesso, e utilizzare il residuo
ottenuto in questo modo come uscita di un secondo sistema da identificare,
che parta da una struttura analitica di Mayo (PP), e tramite un proces-
so di minimizzazione cerchi di trovare la funzione che meglio identifichi le
dinamiche passive.

5. identificazione di modelli MIMO:
Nelle simulazioni dei test su modelli completi sarà necessario applicare una
routine di identificazione multi-ingresso-multi-uscita. Riferendosi ai metodi
implementati nel capitolo 3, la routine RIVCBJ è risultata il miglior com-
promesso fra consistenza nella stima dei parametri e robustezza a fronte
dell’aggiunta di rumori, tuttavia la sua applicabilità è limitata a model-
li MISO. L’adattabilità dell’algoritmo a sistemi multi-uscita non costituisce
un problema eccessivo, ma gli autovalori ottenuti non saranno comuni all’in-
tero sistema. Si valuterà quindi l’utilizzo di algoritmi alternativi in questo
caso (come ad esempio il CT-PBSID).
Al di là del metodo utilizzato, sarà fondamentale la scelta di quali ingressi e
uscite includere nel processo identificativo, tali da cogliere il comportamento
del pilota, evitando allo stesso tempo una sovra-parametrizzazione.

Tra le tecniche candidate, risulta un po’ azzardata la scelta di imporre una
struttura alle FdT da identificare, soprattutto considerando lo sforzo fatto nella
ricerca dell’algoritmo ottimale, condotta nel capitolo 3. In effetti questa strada
non verrebbe percorsa se non si fosse interessati a confrontare i risultati con le
funzioni analitiche di riferimento. Va comunque detto che nella maggioranza dei
casi questa tecnica non ha portato alcun risultato. Non sembra infatti che le FdT
di McRuer e Mayo siano in grado di cogliere il legame ingresso/uscita nei test
analizzati.

In verità, l’elenco riportato vuole essere più che altro una panoramica di tutti
i possibili approcci applicabili. Si anticipa che, come prevedibile, l’applicazio-
ne dell’algoritmo RIVCBJ a un modello MISO risulta il miglior compromesso
nell’ottenimento di un modello affidabile sia in un confronto temporale che in
frequenza.

13Affidando l’identificazione ad alla routine RIVCBJ il modello migliore potrebbe essere non
strettamente proprio, nei quali casi non è possibile parlare di banda passante.

14La convergenza del metodo sarebbe migliore se venisse fornito il valore iniziale del gradiente,
che per un modello di tale complessità non è di facile calcolo.



Capitolo 5

Modelli a 2 gradi di libertà

Obiettivo del presente capitolo è l’identificazione del modello di pilota a partire
dai segnali ottenuti durante la campagna sperimentale, e la conseguente analisi
dei risultati. In questa fase ci concentreremo sulle prove condotte dal pilota su
modelli semplificati di elicottero a 2 DoFs, rappresentativi della dinamica verti-
cale. Come già più volte anticipato, l’indagine sperimentale condotta si è posta
l’obiettivo di smascherare alcuni fenomeni di RPC, tentando di individuare al
contempo i parametri maggiormente influenti nell’accoppiamento.

Riallacciandosi al già citato lavoro condotto dal Politecnico di Milano sul ruo-
lo del modo di cono nello sviluppo del PAO (rif. [1]), un modello a due gradi
di libertà potrebbe sembrare un po’ troppo semplificato per un’analisi di questo
tipo, ma in realtà al suo interno sono contenuti tutti gli ingredienti necessari allo
sviluppo di un accoppiamento potenzialmente instabile fra il pilota e la macchina.
Infatti, nello studio citato, viene mostrato il ruolo dei parametri che maggiormen-
te influenzano tale dinamica di accoppiamento.

Quello che si propone il presente capitolo è di dare un seguito alla suddetta
analisi, condotta solo a livello di simulazione numerica, osservando il compor-
tamento di un pilota reale, messo di fronte allo stesso ambiente di simulazione,
sperando quindi di trovare una giustificazione pratica ai modelli teorici adottati.

5.1 Position Hold Task

Secondo il modello comportamentale di McRuer un operatore generico adatta la
propria strategia di controllo sulla base dell’operazione di volo da eseguire e della
macchina su cui opera. Andando a variare i parametri caratteristici del modello
ci si aspetterà quindi una certa variabilità di comportamento. Il modello imple-
mentato nel simulatore di volo consiste in un sistema a due gradi di libertà (z e
β), rappresentativo della dinamica verticale dell’elicottero, lo sviluppo del quale
è già stato trattato ampiamente in 3.1.

Per poter ritenere affidabili i risultati si è scelto di analizzare le prove di tre
diversi piloti collaudatori. Il dettaglio dei parametri adottati nelle diverse prove
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per i tre piloti è riportato in tabella 5.1.

Brevemente, si notano i parametri modali che definiscono il modo di cono,
responsabile dell’accoppiamento passivo pilota-macchina, seguiti dai parametri di
ritardo e guadagno sui controlli e dal parametro di raffica, che ricopre il ruolo
di forzante stocastica esterna. Avendo come obiettivo di portare il sistema al
limite di stabilità, risulta chiaro il ruolo dei parametri sull’azione di controllo2.
Si fa notare che il ritardo può essere ottenuto imponendo direttamente un valore
al parametro τ , per avere un effetto costante in frequenza, oppure regolando lo
smorzamento del sistema3. In tabella sono evidenziate in grassetto le prove nelle
quali si sono manifestati in modo più evidente fenomeni di RPC per la parte
passiva, e quindi di fondamentale importanza nell’identificazione di entrambe le
dinamiche del pilota.

Un ultimo dato importante consiste nel giudizio dato dai piloti sulla stabilità
del sistema. Collegando quest’ultimo al valore dei parametri del modello e alla
presenta di fenomeni di PAO, si ottiene già una prima conferma di quanto ipotiz-
zato. Nell’instabilità del sistema ricoprono un ruolo fondamentale il guadagno sui
controlli e il ritardo di fase associato alla variazione dello smorzamento rispetto
al suo valore nominale.

Come si noterà più avanti, osservando le storie temporali dei segnali, l’insta-
bilità del sistema non troverà riscontro in un andamento divergente. Questo è
spiegato dal fatto che i piloti, a fronte di fenomeni di PAO, si sono spesso tro-
vati a dover interrompere il contatto con il comando, aprendo di fatti l’anello di
controllo. In questo modo l’instabilità, anche se presente, non ha avuto modo di
manifestarsi in modo evidente4.

Le considerazioni appena fatte troveranno riscontro anche nell’analisi delle
manovre sul modello di elicottero completo.

In figura 5.1 e in tabella 5.2 sono riportati i risultati ottenuti da una prima serie
di analisi, effettuate identificando il sistema come modello MISO a due ingressi.
In questa prima fase ci si è limitati a dare un andamento plausibile all’ingresso di
posizione desiderata, come già spiegato nel capitolo precedente.

Già da queste prime analisi l’identificazione produce dei risultati discreti. Si
nota come venga colto l’andamento a bassa frequenza (senza tuttavia un’eleva-
tissima precisione). Osservando il valore dei poli identificati è già possibile fare
alcune considerazioni qualitative. Si nota una coppia di poli complessi e coniugati
a bassa frequenza, caratteristici della dinamica volontaria del pilota. Osservan-
done il valore, si nota una tendenza a crescere man mano che il sistema viene
perturbato rispetto alla sua condizione originaria. Chiaramente questo compor-
tamento è testimonianza del fatto che, all’aumentare dei disturbi esterni (che siano
in termini di ingressi veri e propri, quali la raffica, o di un aumento del guadagno

2E’ noto che, facendo variare il guadagno e la fase di un controllore (ruolo ricoperto dal pilota
in questo caso) si porta un sistema, originariamente stabile, all’instabilità.

3Ad un aumento dello smorzamento modale segue un ritardo di fase maggiore in un intervallo
di frequenze inferiori a quella caratteristica del modo corrispondente.

4Oltre a quanto detto, ai piloti non è stato permesso di mantenere il sistema in condizione
di instabilità per tempi prolungati al fine di non sottoporre il simulatore di volo ad uno stress
eccessivo.
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Tabella 5.1: Specifiche delle prove - manovra verticale 2 DOFs

k/kref c/cref ω [Hz] ξ [%] τ [ms] Guadagno Raffica Sistema
sui controlli Instabile

Test Pilot 1 - SC (PP)

Test 1 1.00 1.00 3.98 51.47 0 1.0 off 1 no
Test 2 1.00 1.00 3.98 51.47 0 2.0 1 no
Test 3 1.00 1.00 3.98 51.47 0 2.5 1 no
Test 4 1.00 1.00 3.98 51.47 0 3.0 1 no
Test 5 1.00 1.00 3.98 51.47 0 3.5 1 no
Test 6 1.00 1.00 3.98 51.47 0 4.0 1 no
Test 7 1.00 1.00 3.98 51.47 0 5.0 1 no
Test 8 1.00 0.80 4.26 40.99 0 5.0 1 no
Test 9 1.00 1.20 3.62 62.11 0 5.0 1 no
Test 10 1.00 1.00 3.98 51.47 100 5.0 1 no
Test 11 1.00 1.50 2.83 78.48 0 5.0 1 si
Test 12 1.00 0.60 4.46 30.64 0 5.0 1 no

Test Pilot 5 - VM (NP)

Test 1 1.00 1.00 3.98 51.47 0 1.0 2 no
Test 2 1.00 1.00 3.98 51.47 0 2.0 2 no
Test 3 1.00 1.00 3.98 51.47 0 3.0 2 no
Test 4 1.00 1.20 3.62 62.11 0 3.0 2 no
Test 5 1.00 1.50 2.83 78.48 0 3.0 2 no
Test 6 1.00 0.60 4.46 30.64 0 3.0 2 no
Test 7 1.00 1.00 3.98 51.47 0 3.5 2 si
Test 8 1.00 1.20 3.62 62.11 0 3.5 2 si
Test 9 1.00 1.50 2.83 78.48 0 3.5 2 si
Test 10 1.00 1.00 3.98 51.47 0 4.0 2 si
Test 11 1.00 1.20 3.62 62.11 0 4.0 2 si
Test 12 1.00 0.60 4.46 30.64 0 4.0 2 si
Test 13 1.00 0.60 4.46 30.64 0 3.5 2 no

Test Pilot 9 - PM (NP)

Test 1 1.00 1.00 3.98 51.47 0 1.0 2 no
Test 2 1.00 1.00 3.98 51.47 0 1.0 2 no
Test 3 1.00 1.00 3.98 51.47 0 2.0 2 no
Test 4 1.00 1.00 3.98 51.47 0 3.0 2 no
Test 5 1.00 1.20 3.62 62.11 0 3.0 2 no
Test 6 1.00 1.50 2.83 78.48 0 3.0 2 no
Test 7 1.00 1.00 3.98 51.47 0 4.0 2 si
Test 8 1.00 1.20 3.62 62.11 0 4.0 2 si
Test 9 1.00 0.60 4.46 30.64 0 4.0 2 si
Test 10 1.00 1.00 3.98 51.47 0 3.5 2 si
Test 11 1.00 1.20 3.62 62.11 0 3.5 2 si
Test 12 1.00 0.60 4.46 30.64 0 3.5 2 si
Test 13 1.00 0.60 4.46 30.64 0 3.0 2 si
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(a) Test 1 - Gx = 1, gust off.
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(b) Test 2 - Gx = 2, gust on.
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(c) Test 3 - Gx = 2.5, gust on.
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(d) Test 4 - Gx = 3, gust on.
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(e) Test 6 - Gx = 4, gust on.
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(f) Test 7 - Gx = 5, gust on.

Figura 5.1: Identificazione modello nelle prove di manovra verticale - Steve
Cheyne (Pilota)
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Tabella 5.2: poli e zeri - Test pilot 1

Test 1 Test 2 Test 3 Test 4 Test 6 Test 7

Poli -0.05
-0.33 +0.89i -0.02 +0.88i -0.51 +1.49i -0.12 +1.53i -0.68 +1.98i -0.54 +1.48i
-0.33 -0.89i -0.02 -0.88i -0.51 -1.49i -0.12 -1.53i -0.68 -1.98i -0.54 -1.48i
-0.79 +2.58i -2.59 +5.46i -6.62 -3.23 +5.801i -4.93 +5.38i
-0.79 -2.58i -2.59 -5.46i -3.23 -5.80i -4.93 -5.38i

Zeri AP -0.06
-0.47 +0.66i -0.11 +0.83i -1.17 -1.06 -1.74 +0.61i
-0.47 -0.66i -0.11 -0.83i -1.74 -0.61i
-0.09 +1.82i -1.92 +1.52i -0.07 +1.87i -0.08 +2.44i -0.36 +2.21i
-0.09 -1.82i -1.92 -1.52i -0.07 -1.87i -0.08 -2.44i -0.36 -2.21i

Zeri PP -0.36
-0.61 +2.21i -2.99 -4.29 +2.84i -2.81 +4.00i 0.16 +0.79i
-0.61 -2.21i -4.29 -2.84i -2.81 -4.00i 0.16 -0.79i
4.83 +7.24i 11.03 +5.76i -10.15
4.83 -7.24i -95.55 11.03 -5.76i

sui controlli), il carico di lavoro del pilota aumenta, portando la sua azione ad
avvicinarsi al limite di controllabilità volontaria.
Un’ulteriore osservazione può essere fatta sul test 1, nel quale compare un polo
prossimo allo zero. Tale dinamica può essere associata a quella di un integratore
puro. Se si ricorda il modello teorico di comportamento proposto da McRuer,
questo risultato sembra dare una conferma a tale ipotesi. Il fatto che l’identifica-
zione non trovi la stessa dinamica nelle altre simulazioni è probabilmente dovuto
alla presenza dell’eccitazione ad alta frequenza (raffica esterna) che ridimensiona
l’effetto dell’integratore, a beneficio di dinamiche a frequenza più alta (rimanendo
sempre nella sfera della volontarietà).

Analizzando invece il comportamento passivo del pilota, l’identificazione non
sembra essere molto sensibile. L’algoritmo preposto all’identificazione si basa
sulla minimizzazione di una cifra di merito, calcolata sul segnale temporale. In
quest’ottica è normale che esso si concentri maggiormente sull’andamento glo-
bale del segnale (bassa frequenza) per trovare la miglior correlazione5. E’ anche
ragionevole pensare che il comportamento ad alta frequenza non sia eccitato signi-
ficativamente, e quindi non in modo tale da essere identificato dall’algoritmo. A
sostegno di quanto appena detto, nei segnali analizzati si possono notare solo feno-
meni di PIO (Pilot Induced Oscillations, oscillazioni a frequenza inferiore a 1 Hz),
ma non di PAO (o perlomeno non di intensità tale da poter essere considerati).

Per quanto riguarda la componente passiva, osservando i diagrammi di con-
fronto fra segnale misurato e simulato, è possibile osservare andamenti oscillatori
a frequenze superiori a 1 Hz (si osservi ad esempio il risultato del test 7), ciò non
deve però trarre in inganno. Questo comportamento non è infatti associato ad
autovalori del sistema, ma al guadagno asintotico della funzione di trasferimento,

5E’ bene precisare che l’algoritmo è a scatola chiusa, la sua implementazione in ambiente
Matlab è criptata. Se così non fosse si potrebbe ricorre ad una pesatura in frequenza, agendo
direttamente sul codice per forzare l’algoritmo a tenere in maggior considerazione le dinamiche
passive. Non potendo percorrere questa strada, risulta necessario ricorrere a metodi alternativi,
che lavorino all’esterno del codice, pre/post-processando i segnali I/O.
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il quale fa in modo che gli ingressi vengano riportati all’uscita del sistema con
un certo fattore di amplificazione. L’ordine del modello, che in questo caso è
semplicemente proprio, viene scelto automaticamente dell’algoritmo per ottene-
re il miglior indice di correlazione, quindi i risultati non hanno necessariamente
un’interpretazione fisica, quello appena presentato ne è un esempio. L’obiettivo
dell’identificazione è di trovare la struttura del modello tale da minimizzare l’er-
rore tra segnale misurato e simulato, è quindi possibile che il modello identificato
non sia paragonabile alle funzioni analitiche di McRuer e Mayo, come ci si po-
trebbe aspettare. D’altra parte, imporre al modello una struttura diversa sarebbe
possibile, in linea di principio, ma il risultato non sarebbe ottimale6, inoltre si
limiterebbero le funzionalità dell’algoritmo.

In figura 5.2 sono riportati gli andamenti delle FdT corrispondenti ai risultati
appena trattati. Senza voler analizzare nel dettaglio le singole funzioni, si possono
notare alcune caratteristiche comuni, come i poli a bassa frequenza, localizzati
tutti nell’intervallo 0.1 - 0.4 Hz, e l’assenza di poli ad alta frequenza. Un’ulteriore
doverosa osservazione è sull’andamento asintotico, che in alcuni casi è costante.
La presenza di un andamento non strettamente proprio è una riprova del fatto che
l’algoritmo fornisce dei risultati non sempre realistici nel dominio delle frequenze.

Soffermandosi sull’assenza delle dinamiche ad alta frequenza, da quanto detto
fin ora, si potrebbe pensare che sia dovuto ad un comportamento errato dell’i-
dentificatore, ciò tuttavia non è esatto, in quanto le prove analizzate, non avendo
mostrato particolari fenomeni di accoppiamento involontario, non hanno eccitato
adeguatamente le dinamiche ad alta frequenza, quindi nel processo identificativo
le dinamiche a bassa frequenza hanno un peso predominante. Volendo dare un’in-
terpretazione alternativa, si può affermare che per questa prima serie di prove la
coerenza fra accelerazione del sedile e l’azione involontaria dei comandi sia bassa,
tale da impedire l’identificazione delle relative dinamiche.

Per poter identificare correttamente i poli ad alta frequenza del pilota involon-
tario è necessario analizzare le prove in cui i fenomeni di PAO si sono dimostrati
più evidenti. Di seguito (figure 5.3 e 5.4) si riportano le analisi condotte sulla
prova 11 del test pilot 1 (vedere tabella 5.1), della quale è già stata sottolinea-
ta l’importanza. In effetti si nota immediatamente che sia l’unica prova ad aver
portato il pilota ad instabilizzare il sistema.

Anche se l’ampiezza delle oscillazioni non viene identificata correttamente, tale
andamento trova riscontro nelle FdT, le quali mostrano un polo ad una frequenza
tipica della biodinamica del pilota (tabella 5.3). E’ interessante notare che tale
dinamica sia presente anche nella funzione di trasferimento del pilota volontario.
Analiticamente questo è dovuto alla presenza di un denominatore comune alla due
FdT, e al fatto che l’identificatore non riesce sempre a far corrispondere degli zeri,
tali da eliminare l’effetto dei poli ad alta frequenza nel modello di pilota attivo
identificato. In effetti, la suddivisione in pilota attivo e passivo è puramente teo-
rica, mentre nella realtà il modello di pilota è unico. La risposta del pilota ai due

6Una struttura proposta sulla base delle funzioni analitiche di McRuer e Mayo potrebbe,
in alcuni casi, non rispecchiare l’andamento dei segnali temporali della prova specifica, non
permettendo all’algoritmo di convergere ad una una soluzione.
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Figura 5.2: FdT pilota - Test 1,2,3,4,6,7
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Figura 5.3: Test Pilot 1 - Test 11 - Confronto segnale vero/simulato

ingressi può mettere in luce comportamenti differenti7, ma pensare che le dinami-
che attive e passive siano perfettamente divise non è possibile in un contesto reale.
D’ora in avanti ci si continuerà a riferire alle funzioni di trasferimento mediante i
termini attive e passive, non volendo creare un elemento di confusione nel lettore,
e di rottura rispetto alla terminologia adottata nel resto della trattazione; è bene
tuttavia precisare che i termini pilota attivo e passivo non sono del tutto esatti in
questo contesto8.

Da queste prime analisi si sono già ottenuti alcuni risultati interessanti, volen-
do però migliorare la qualità complessiva dell’identificazione, di seguito vengono
illustrati alcuni accorgimenti adottati in questa direzione.

5.1.1 Filtro per gli ingressi del pilota attivo

Al fine di migliorare l’identificazione e separare le dinamiche attive da quelle pas-
sive si è ricercato un ulteriore filtro passa-basso per segnali d’ingresso per la sola
parte volontaria. Considerando l’intervallo di frequenza teorico del pilota attivo
(0.5 - 1 Hz), e mediante un confronto fra il segnale originale e quello filtrato, si

7Logicamente la FdT che ha come ingresso l’errore di posizione dovrebbe essere più sensibile
alle dinamiche a bassa frequenza (e quindi quelle attive), mentre la FdT che ha come ingres-
so l’accelerazione del sedile dovrebbe essere più sensibile alle dinamiche involontarie ad alta
frequenza.

8Sarebbe più corretto riferirsi alle funzioni di trasferimento identificate semplicemente
indicando la relativa variabile di ingresso.
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Figura 5.4: Test Pilot 1 - Test 11 - Funzioni di trasferimento del pilota

Tabella 5.3: Test Pilot 1 - Test 11 - Poli e zeri

Poli Zeri AP Zeri PP

-0.09 -31.97 38.09
-1.44 + 20.23i -1.23 -0.11 + 0.62i
-1.44 - 20.23i -0.23 -0.11 - 0.62i

-2.61 0.004 + 0.40
-0.02 + 0.46i 0.004 - 0.40i
-0.02 - 0.46i
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sono ottenuti dei buoni risultati con una frequenza di taglio di 0.7 Hz. Di seguito
si riporta un esempio di confronto fra il segnale iniziale e dopo l’applicazione del
filtro (figura 5.5).
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t [s]
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segnale filtrato

Figura 5.5: Confronto segnale vero/filtrato

5.1.2 Aggiunta del terzo ingresso

Nelle analisi condotte fin ora si è ipotizzato che il pilota riceva come unico ingresso,
per il solo comportamento volontario, l’errore di posizione lungo l’asse verticale,
rispetto ad un certo andamento desiderato. Nella realtà, i segnali che influenzano
il comportamento del pilota sono molteplici e pensare di poterli individuare e
rappresentare tutti sarebbe impossibile, oltre che eccessivo per gli scopi di questo
lavoro. Per contro, ridurre il pilota attivo ad un modello SISO potrebbe risultare
in alcuni casi un’approssimazione eccessiva, troppo distante dalla realtà. Anche
se la task del pilota consiste nel mantenimento della posizione, è verosimile che
esso prenda in considerazione anche un certo profilo di velocità nell’effettuare
il passaggio da una quota all’altra, dando più peso all’errore rispetto a questo
profilo piuttosto che a all’errore di posizione. Ovviamente questa è solo un’ipotesi,
e il calcolo del profilo di velocità desiderata risente inevitabilmente della stessa
problematica già affrontata per la posizione, non essendo possibile decifrare con
assoluta certezza le intenzioni del pilota. E’ comunque interessante confrontare la
qualità dell’identificazione nei due casi.

L’aggiunta di un secondo ingresso per la parte attiva, oltre ad essere po-
tenzialmente utile per migliorare la qualità complessiva dell’identificazione, può
avere un ruolo importante nel rendere più coerenti i risultati delle altre funzio-
ni di trasferimento stimate. Avere un ingresso in più fa si che gli altri ingressi
debbano spiegare un contenuto ridotto dell’uscita, evitando di doversi adattare
all’incoerenza dei segnali I/O misurati. Per utilizzare un linguaggio intuitivo e
poco rigoroso, l’aumento del numero di ingressi permette una miglior divisione
dei compiti nel cercare di riprodurre l’uscita, alleggerendo il compito degli altri
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due ingressi che sono stati utilizzati fin ora. Va comunque detto che, anche se
in questo caso i risultati possono essere migliori, non si deve correre il rischio
di eccedere nell’aggiunta di ingressi che possono avere una scarsa coerenza con
l’uscita, avendo quindi come effetto di peggiorare la qualità dell’identificazione.

Per ricavare l’andamento di velocità desiderato, si è scelto di rimanere coerenti
con l’input di posizione. Per ogni fase di cambio si sono presi gli istanti iniziale e
finale, e calcolato la velocità media semplicemente dividendo la distanza percorsa
per l’intervallo temporale. Per il profilo di velocità si è scelta una funzione seno
con un ulteriore fattore moltiplicativo di π/29:

v(t) = vmax sin(
π

(tf − ti)
(t− ti)); vmax =

π

2

(xf − xi)
(tf − ti)

Si riporta in figura 5.6 un esempio della stima condotta.
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Figura 5.6: esempio dei profili di quota e velocità desiderati

A questo punto si hanno a disposizione diverse tecniche di identificazione. Re-
lativamente all’utilizzo dei tre ingressi, a seconda dei casi si opterà per un’identifi-
cazione diretta del modello pilota, costituito da 3 ingressi e un’unica uscita, piut-
tosto che una separazione in parte attiva (2 ingressi e un’uscita) e passiva (SISO).
In tabella 5.4 si riporta un riassunto aggiornato delle tecniche di identificazione,
con le relative sigle, che verranno adottate d’ora in avanti.

In figura 5.7 sono riportati due esempi di confronto fra il risultato dell’identi-
ficazione a due e a tre ingressi. Nei casi presentati si nota un netto miglioramento
della qualità rispetto al segnale vero. I benefici più grandi si riscontrano soprat-
tutto alle basse frequenze, è infatti evidente la migliore approssimazione dei picchi
del segnale. Evidentemente in questi casi il peso relativo dell’errore di velocità è
stato maggiore che per quello in posizione. Va detto che quelli presentati sono
tra i risultati in cui si nota maggiormente questa differenza di comportamento.
Spesso l’aggiunta del terzo ingresso non produce sostanziali miglioramenti. Effet-
tivamente i due errori di tracking (in posizione e in velocità) sono parenti stretti,

9L’aggiunta del fattore π/2 è necessaria per rispettare la relazione che lega la distanza
percorsa con l’integrale della velocità nello stesso intervallo temporale.
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Tabella 5.4: Tecniche di Identificazione

sigla descrizione tecnica

SISO modelli AP e PP identificati separatamente
come sistemi SISO. Filtri applicati sia agli
ingressi che all’uscita.

MISO identificazione del modello integrale di pilota
come sistema MISO, con 2 ingressi e un’u-
scita. Ingressi eventualmente filtrati.

IMPOSED MODEL modelli AP e PP identificati separatamente,
tramite imposizione della struttura dei mo-
delli di Mc Ruer e Mayo. Filtri applicati sia
agli ingressi che all’uscita.

MISO2 modelli AP e PP identificati separatamente,
il primo come sistema MISO (2 ingressi), il
secondo come sistema SISO.

MISO3 identificazione del modello integrale di pi-
lota come sistema MISO, con 3 ingressi e
un’uscita. Ingressi eventualmente filtrati.

non è quindi per niente scontato che si ottengano risultati diversi adottandone uno
solo o entrambi. Alla luce di queste considerazioni è sempre opportuno tenere in
considerazione le diverse tecniche proposte, valutando caso per caso quale sia la
scelta ottimale.

5.2 Confronto dei risultati e analisi di stabilità

Il lavoro illustrato fino a questo punto del capitolo può essere considerato ancora
come fase preliminare. E’ stato infatti necessario risolvere le problematiche le-
gate all’identificazione del modello sperimentale, prima di poter proseguire con
la stima dei parametri del modello. Nonostante ciò, le informazioni raccolte fin
ora hanno già permesso di trarre alcune conclusioni importanti sui modelli teorici.

A questo punto si può affermare di essere pienamente coscienti dei limiti intrin-
seci dello schema identificativo adottato, potendo quindi proseguire in un’analisi
approfondita delle diverse prove. Oltre ad un confronto temporale fra i segnali
misurati e simulati, è stata condotta un’indagine del comportamento in frequen-
za. In particolare, come rimanda il titolo della sezione, sarà interessante studiare
la stabilità dei modelli identificati10. oltre che per avere un ulteriore indice della
variabilità del modello in funzione delle condizioni al contorno, tale studio per-

10La stabilità dei sistemi in anello chiuso, com’è il caso in esame, viene analizzata in questa
sede per mezzo del criterio di Nyquist. Per approfondire l’argomento si rimanda il lettore
all’appendice B.
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Figura 5.7: Confronto segnali ottenuti con modelli a 2 e 3 ingressi
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metterà di esprimere un giudizio sulla qualità dell’identificazione stessa. Infatti,
con riferimento al contenuto di tabella 5.1, la valutazione espressa dai test pilots
circa la stabilità del sistema potrà essere confrontata con i risultati mostrati dai
diagrammi di Nyquist riportati di seguito, combinando quindi due criteri di va-
lutazione distinti, soggettivo e oggettivo11. In caso il confronto fornisse la stessa
informazione si avrebbe una riprova dell’affidabilità del modello di pilota identi-
ficato.
La valutazione della stabilità del sistema prevede l’analisi del diagramma polare
della funzione d’anello (criterio di Nyquist) che in questo caso assume la forma
riportata di seguito:

L(s) = Htras(s)Heliz(s)(
ˆHAPz + ˆHAPvs− ˆHPP s

2)

dove:

• Htras rappresenta la trasmissione fra il comando del pilota e l’effettiva variazione
di passo collettivo, comprensiva di guadagno e un termine di ritardo termporale.

• Heliz rappresenta la relazione fra θ e posizione verticale z, definita dal modello
linearizzato di elicottero che viene implementato nel simulatore12.

• ˆHAPz , ˆHAPv e ˆHPP sono le funzioni di trasferimento identificate.

Si può notare qualche differenza rispetto all’espressione riportata in 3.1.4,
come ad esempio la presenza di una terza FdT per l’errore di velocità verticale,
adottata nei casi di identificazione a tre ingressi.

Di seguito verrà riportato un resoconto dei risultati più significativi ottenuti
per ogni pilota. In particolare, viene riportato un confronto temporale fra segnale
identificato e segnale misurato di riferimento. Successivamente sono diagrammate
le funzioni di trasferimento identificate e la relativa funzione di coerenza. Come
già ampiamente detto, una buona correlazione temporale non assicura che l’an-
damento in frequenza corrispondente sia altrettanto realistico. In tal senso, la
coerenza fra ingresso e uscita fornisce una misura immediata ed intuitiva dell’af-
fidabilità delle funzioni di trasferimento identificate.
Oltre all’analisi delle FdT singole, sarà utile fare un confronto delle stesse al va-
riare dei parametri caratteristici del modello. E’ proprio da tale confronto che
emergeranno i risultati più interessanti circa la variabilità del comportamento del
pilota. In merito a quest’ultimo diagramma, è stato riportato anche l’andamento
delle funzioni di pilota attivo e passivo proposte da Mc Ruer e Mayo. Queste
non sono da considerare come riferimento in senso stretto, infatti esse fornisco-
no più che altro un andamento plausibile, basato su ragionamenti teorici circa
il comportamento volontario e involontario del pilota, non è affatto detto che il
comportamento reale debba essere fedele a tali modelli, sarà anzi probabile che la
complessità dell’essere umano porti a delle differenze più o meno significative.

11In verità, il criterio di Nyquist sarebbe oggettivo se non si avesse a che fare con l’incertezza
dei modelli identificati, quindi in questa sede i risultati del suddetto criterio saranno da valutare
unitamente alle valutazioni fornite dai piloti.

12Come vedremo nel capitolo successivo, la formulazione di L(s) non cambierà nella sostanza.
Gli elementi di differenza risiedono nel modello di elicottero adottato e nella scelta degli ingressi
opportuni.
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Oltre alla FdT teorica di Mayo si potranno notare degli andamenti sperimenta-
li per la parte in accelerazione. Questi diagrammi (relativi ai test pilots 1 e 5)
sono il risultato di uno studio precedentemente condotto al fine di ricavare speri-
mentalmente la funzione di trasferimento del comportamento passivo del pilota.
L’indagine è stata condotta sottoponendo il pilota ad un profilo di accelerazione
e misurando il corrispondente movimento del polso, connesso ai comandi di vo-
lo. In questo caso il comportamento del pilota può essere inteso realmente come
passivo, in quanto non impegnato attivamente in alcun tipo di manovra. Ancora
una volta, questo dato non vuole essere un termine di confronto fedele per il mo-
dello identificato, in quanto rappresentativo di una dinamica semplificata, potrà
comunque fornire un elemento di valutazione supplementare. E’ chiaro che in una
condizione simile le dinamiche interessate siano ben diverse che nello svolgimento
di una manovra completa, nella quale gli ingressi di vario genere influenzano la
risposta del pilota, producendo un comportamento più complesso, dove risulta
impossibile parlare di parte attiva e passiva separatamente.
Per ultimo verranno riportati i digrammi di Nyquist, utilizzati per la valutazione
della stabilità del sistema ad anello chiuso.

Prima di proseguire con l’analisi dei risultati per i singoli piloti, è necessario
fare alcune premesse. Nel corso del capitolo, elencando gli accorgimenti adottati
per massimizzare la qualità dell’identificazione, si è accennato all’utilizzo di un
filtro passabasso applicato agli ingressi della parte attiva del pilota. Volendo da-
re un’interpretazione fisica, questi filtri rappresentano l’incapacità del pilota di
rispondere ad ingressi ad alta frequenza, costituiscono quindi un limite interno
del pilota. Per questo motivo i diagrammi di Bode delle FdT attive identificate,
rappresentati di seguito, sono comprensivi del suddetto filtro, considerato parte
integrante del modello di pilota.
Un altro accorgimento, questa volta dovuto alle limitazioni imposte dal simulato-
re, consiste nell’applicazione di un filtro di washout alle FdT del comportamento
passivo (fra accelerazione del sedile e passo collettivo), tale da escludere il com-
portamento alle basse frequenze. In questo caso il filtro non è considerabile come
parte del modello di pilota, di conseguenza nella rappresentazione in frequenza
(diagrammi di Bode) non ne viene considerato l’effetto. Tuttavia, nei diagrammi
di Nyquist si otterrebbero dei risultati poco affidabili alle basse frequenze, tali da
non permettere una valutazione dell’instabilità, ragion per cui viene considerato
l’effetto del filtro di washout13.

13Anche se potrebbe sembrare incoerente, tale scelta di rappresentazione è giustificata dal-
l’assenza di componenti di accelerazioni a bassa frequenza. L’andamento delle FdT alle basse
frequenze per la parte in accelerazione è caratterizzato da un basso valore di coerenza, quindi
non si commette un errore significativo escludendo dall’analisi tale andamento.
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5.2.1 Test pilot 1

L’indagine svolta sul test pilot 1 da una prima conferma circa quanto anticipato
al punto precedente. I risultati dell’identificazione riguardano quattro prove che
descrivono l’avvicinarsi ad una condizione di instabilità da PAO, e il raggiungi-
mento della stessa. Una prima considerazione importante può essere fatta osser-
vando l’andamento a bassa frequenza della FdT fra errore di posizione e comando
di passo collettivo (figura 5.13(a)). Coerentemente con quello che ci si potrebbe
aspettare, per bassi valori di frequenza si riscontra una progressiva riduzione del
guadagno. Questo comportamento è dovuto al fatto che il pilota, percependo una
maggior sensibilità ai comandi, modula la sua azione di conseguenza, infatti le
maggiori differenze si hanno rispetto al test 6, nel quale il guadagno è inferiore
rispetto agli altri test.
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(a) Test 6 - Gx = 4.0, c/cref = 1.00 .
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(b) Test 7 - Gx = 5.0, c/cref = 1.00 .
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(c) Test 9 - Gx = 5.0 , c/cref = 1.20 .
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(d) Test 11 - Gx = 5.0, c/cref = 1.50.

Figura 5.8: Identificazione modello nelle prove di manovra verticale - Test Pilot
1 (SC)

Per quanto riguarda l’analisi di stabilità, riportata in figura 5.14, si nota come
l’identificazione colga perfettamente l’insorgere del PAO nel test 11, che insta-
bilizza il sistema. In questo caso, oltre che sul guadagno dei controlli, è stato
necessario agire sullo smorzamento per instabilizzare il sistema, aumentandone il
valore rispetto alla condizione iniziale. Sembra quindi che il responsabile dell’in-
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stabilità sia l’aumento del ritardo di fase che ne consegue. La differenza principale
tra questa e le altre prove è la presenza del polo passivo nell’intorno dei 3 Hz (co-
me descritto dal modello di Mayo). Come già detto, l’identificazione non riesce
sempre a separare le dinamiche attive e passive tra i due ingressi del sistema.
In figura 5.14(e) può sembrare erroneamente che sia il pilota attivo a contribuire
maggiormente all’instabilità. In realtà è il polo caratteristico del comportamento
involontario a portare il sistema all’instabilità, il quale però risulta presente in
entrambe le FdT, sarà quindi necessario analizzare i diagrammi di Nyquist nel
loro complesso, evitando di cercare una fuorviante separazione dei contributi.

Per ricordare la natura del problema in esame, si è scelto di riportare un ri-
sultato che mostra la difficoltà nel processo identificativo di un sistema soggetto
a continua evoluzione. La prima parte della storia temporale riportata in figura
5.8(c), utilizzata per identificare il modello, presenta una correlazione numerico
sperimentale ottima, se invece si osserva il confronto nell’intervallo utilizzato per
crossvalidare il risultato notiamo subito un andamento differente (nell’intervallo
45-50 s). Quanto indicato è un chiaro esempio di cambio di stato del sistema pilo-
ta, avvenuto in seguito del cambio di direzione14. In questo caso è inutile sperare
di ottenere risultati migliori, in quanto un modello unico non può descrivere tale
variabilità. La variazione fra il primo e il secondo tratto è testimoniata anche in
figura 5.11 dove il valore di coerenza è minore rispetto agli altri casi.

14Il caso in questione può essere interpretato come un evento di trigger al contrario. Se si
osserva la storia temporale nei due sottointervalli si nota come inizialmente il pilota agisca sui
comandi con una tendenza oscillatoria pronunciata (PIO a circa 0.2 Hz), mentre dopo il cambio
di direzione quest’andamento risulta assente.
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Figura 5.9: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 1 (SC) - test 6
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Figura 5.10: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 1 (SC) - test 7
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Figura 5.11: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 1 (SC) - test 9
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Figura 5.12: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 1 (SC) - test 11
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Figura 5.13: Confronto Funzioni di trasferimento - Test Pilot 1 (SC) - MISO3
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(a) Test 6 - Gx = 4.0, c/cref = 1.00 .
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(b) Test 7 - Gx = 5.0, c/cref = 1.00.
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(c) Test 9 - Gx = 5.0, c/cref = 1.20.
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(d) Test 11 - Gx = 5.0, c/cref = 1.50.
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(f) Pilota Passivo.

Figura 5.14: Confronto diagramma di Nyquist delle funzioni ad anello - Test Pilot
1 (SC)
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5.2.2 Test pilot 5

Analizzando i risultati del secondo test pilot si possono fare considerazioni simi-
li al caso precedente. Ancora una volta il guadagno alle basse frequenze risulta
maggiore nelle prime due prove, caratterizzate da una condizione stabile e un
guadagno del controllo inferiore rispetto alle due prove instabili.

Per non appesantire la trattazione non sono riportati di seguito i diagrammi
delle singole FdT con la relativa coerenza, mentre è possibile trovare tali risultati
in appendice (lo stesso vale per i risultati del pilota 9, riportati nella sezione
successiva).
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(a) Test 4 - Gx = 3.0, c/cref = 1.20 .
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(b) Test 5 - Gx = 3.0, c/cref = 1.50 .
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(c) Test 8 - Gx = 3.5, c/cref = 1.20.
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(d) Test 12 - Gx = 4.0, c/cref = 0.60.

Figura 5.15: Identificazione modello nelle prove di manovra verticale - Test Pilot
5 (VM)
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Figura 5.16: Confronto Funzioni di trasferimento - Test Pilot 5 (VM)
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(a) Test 4 - Gx = 3.0, c/cref = 1.20 .
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(b) Test 5 - Gx = 3.0, c/cref = 1.50.
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(c) Test 8 - Gx = 3.5, c/cref = 1.20.
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(d) Test 12 - Gx = 4.0, c/cref = 0.60.
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Figura 5.17: Confronto diagramma di Nyquist delle funzioni ad anello - Test Pilot
5 (VM)



5.2. CONFRONTO DEI RISULTATI E ANALISI DI STABILITÀ 101

5.2.3 Test pilot 9

Per quanto riguarda i risultati del test pilot 9 si può riscontrare lo stesso com-
portamento osservato per il test pilot 1. In particolare (figura 5.19(a)) si nota
che il pilota presenta una tendenza a variare il proprio guadagno sui controlli in
funzione del cambiamento dei parametri del sistema. Tale comportamento però
non è univocamente imputabile ad un parametro piuttosto che ad un altro. E’
interessante notare come ciascun test pilot abbia percepito una condizione di in-
stabilità per valori differenti dei parametri. Chiaramente il fenomeno in questione,
coinvolgendo la biodinamica del corpo umano oltre che alle capacità di pilotaggio,
può presentarsi in condizioni anche molto diverse tra loro, non deve quindi stupire
la differenza dei risultati da un caso all’altro. Per tener conto di tale variabilità, i
risultati delle prove non sono stai ordinati in funzione di parametri oggettivi (co-
me ad esempio il guadagno dei controlli), ma nel senso della crescente percezione
di instabilità da parte del pilota. In questo caso è proprio in funzione del crescen-
te sentore di instabilità che il pilota adatta il suo comportamento, riducendo la
propria azione alle basse frequenze (atteggiamento volontario).
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(a) Test 5 - Gx = 3.0, c/cref = 1.20 .
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(b) Test 7 - Gx = 4.0, c/cref = 1.00 .
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(c) Test 9 - Gx = 4.0, c/cref = 0.60.
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(d) Test 12 - Gx = 3.5, c/cref = 0.60 .

Figura 5.18: Identificazione modello nelle prove di manovra verticale - Test Pilot
9 (PM)
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Osservando il comportamento a bassa frequenza della parte in accelerazione si
può riscontrare una tendenza opposta a quanto appena detto, ciò però non deve
trarre in inganno, in quanto questa regione è caratterizzata da una coerenza molto
bassa, e i relativi ingressi sono filtrati dal Wash Out.

Sempre a voler sottolineare l’imprevedibilità del comportamento umano, si fa
notare come il pilota abbia trovato un sistema meno controllabile con un valore
di guadagno inferiore, mentre questa variazione avrebbe dovuto portare dei be-
nefici15. Purtroppo la conoscenza del fenomeno e del comportamento del pilota è
tale da poter fare solo delle congetture per spiegare questo particolare risultato16.

Fin ora, parlando della variabilità del modello del pilota, ci si è concentrati
sul comportamento alle basse frequenze per quanto riguarda la FdT in errore
di posizione. Se si osserva lo stesso intervallo per la parte in accelerazione tale
tendenza non sembra esserci. L’andamento in tale regime di frequenza presenta
risultati molto differente da prova a prova. Questo non devo confondere il lettore,
in quanto a tale andamento non corrisponde un adeguato valore di coerenza,
quindi la variabilità volontaria del pilota, cioè quella descritta dal modello di Mc
Ruer, si osserva solo dalla parte attiva.

15In figura 5.20 (c) e (d) sono riportati casi caratterizzati da valori identici dei parametri,
tranne che per il guadagno, che è appunto inferiore nel secondo caso.

16Una possibile ipotesi è che il pilota si fosse tarato sul modello di elicottero precedente e,
complice magari uno stato di stanchezza dovuto alle ripetute prove effettuate, abbia risentito
del cambiamento di stato della macchina.
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Figura 5.19: Confronto Funzioni di trasferimento - Test Pilot 9 (PM)
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(a) Test 5 - Gx = 3.0, c/cref = 1.20.
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(b) Test 7 - Gx = 4.0, c/cref = 1.00.
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(c) Test 9 - Gx = 4.0, c/cref = 0.60.
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(d) Test 12 - Gx = 3.5, c/cref = 0.60 .
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(f) Pilota Passivo.

Figura 5.20: Confronto diagramma di Nyquist delle funzioni ad anello - Test Pilot
9 (PM)
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5.3 Considerazioni

A questo punto, dopo aver analizzato un certo numero di prove, rappresentative
di un ampio ventaglio di condizioni (sia per quanto riguarda la macchina che il
pilota), si può affermare che l’identificazione del modello abbia dato dei buoni ri-
sultati se si considerano tutte le limitazioni spiegate nel corso della seconda parte.
A testimonianza di ciò, se si analizzano i risultati del singolo pilota, le funzioni
di trasferimento identificate hanno mostrato una certa ripetibilità e coerenza17.
Infatti, nonostante la normale variabilità di cui si è ampiamente discusso, non sa-
rebbe realistico riscontrare con comportamento del pilota radicalmente differente
fra un test e un altro. Con le dovute proporzioni, anche il confronto con i modelli
teorici di Mc Ruer e Mayo ha portato a risultati confrontabili, seppure limitandosi
ad un range di frequenza ridotto.
A queste considerazioni si aggiunge il fatto che l’analisi di stabilità, secondo il
criterio di Nyquist, ha fornito un responso coerente con il giudizio espresso dai
piloti stessi in tutti i casi analizzati, questo ad ulteriore riprova dell’affidabilità
delle stime prodotte.

Un aspetto su cui non si è posta la dovuta attenzione è la comparsa di dinami-
che a bassa frequenza più o meno pronunciate. Talvolta un accoppiamento passivo
fra accelerazione del sedile e azione dei comandi (PAO) può ripercuotersi anche
a livello di dinamiche attive (PIO), come risulta evidente in alcuni dei risultati
riportati nel capitolo. E’ intuitivo capire che un accoppiamento biodinamico, ab-
bassando il margine di stabilità del sistema, possa comportare una manovrabilità
ridotta anche ad una frequenza appartenente alla sfera della volontarietà (nei casi
presentati si osservano dinamiche intorno ai 0.2-0.3 Hz).

Si potrebbe andare avanti analizzando la variabilità del modello di pilota a
fronte dei diversi parametri, piuttosto che le possibili cause di instabilità del siste-
ma nel suo complesso, questioni che peraltro vengono trattate ampiamente nella
bibliografia esistente. In realtà, il risultato più significativo che l’identificazione
ha messo in luce è la dimostrazione stessa della teoria proposta da Mc Ruer con il
suo modello comportamentale. Può sembrare intuitivo che un essere umano adat-
ti la sua strategia di pilotaggio per far fronte alle condizioni più diverse, tuttavia
questa semplice intuizione non aveva ancora trovato una conferma sperimentale
fino a questo punto del lavoro, aspetto che permette di confermare ancora una
volta l’affidabilità dell’identificazione svolta.

17In questo caso il termine coerenza non è utilizzato con un’accezione matematica, quanto
per indicare che le FdT dei singoli test pilots, pur avendo mostrato una certa variabilità fra le
diverse prove, sono rimaste sempre confrontabili fra loro.
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Capitolo 6

Modelli a più gradi di libertà

L’analisi svolta nel capitolo precedente mirava a mettere in luce la variabilità del
comportamento del pilota, a tal proposito ci si è serviti di un modello semplifica-
to, che ha permesso di comprendere a pieno la fenomenologia dell’accoppiamento.
In un modello a due gradi di libertà le dinamiche in gioco sono sufficienti per lo
sviluppo di un fenomeno di RPC, ma non certo adeguate se si vuole simulare una
situazione di pilotaggio realistica.
Nel presente capitolo si cerca di dare un seguito allo studio di cui sopra, esten-
dendo l’analisi a modelli di elicottero completi, implementati in un contesto di
pilotaggio più complesso (manovra di Roll Step). Con riferimento al lavoro de-
scritto in [18], l’adozione di modelli completi ha messo in evidenza un particolare
comportamento da parte del pilota, il quale, passando da un elicottero rigido ad
uno comprensivo dei modi aeroelastici, ha dimostrato una sensibile riduzione delle
HQs, a tal punto da sfociare in un fenomeno di instabilità (PAO). Ciò che stupisce
di questo risultato è il fatto che i modi aeroelastici risiedono ben al di fuori di
quello che dovrebbe essere l’intervallo di frequenze del modello di pilota, inteso
sia come volontario che come involontario (attivo/passivo), coerentemente con i
modelli di Mc Ruer e Mayo considerati nel resto del lavoro. E’ ipotizzabile che la
presenza di queste dinamiche aggiuntive agisca in qualche modo sulla percezione
del pilota, che di conseguenza adotta una strategia di pilotaggio tale da instabi-
lizzare la macchina. L’analisi descritta nel seguito del capitolo si concentrerà su
questo e altri aspetti significativi del comportamento del pilota.

6.1 Roll Step Task

All’interno di 4.1 è stata descritta la manovra di Roll Step. In tabella 6.1 si
riassumono brevemente i casi su cui si è basata l’indagine sperimentale. Questa
task di pilotaggio ha visto impegnati solo i tre professional test pilot. Anticipiamo
che solo con uno dei piloti e in un’unica configurazione del modello si è raggiunta
la condizione di instabilità, ed è proprio su questa condizione che si concentrerà
l’indagine del presente capitolo.
Come si nota, anche in questo caso la scelta dei parametri del modello è tale
da ridurre progressivamente il margine di stabilità del sistema. In particolare, le
prove 4 e 5 presentano gli stessi valori, quello che cambia sono i modelli imple-
mentati (ASE e RB). E’ importante rilevare il fatto che il cambio di modello
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non è stato notificato al test pilot durante l’esecuzione della prova, in modo tale
da non influenzare l’approccio adottato nel pilotaggio.

Come risulterà chiaro al punto successivo, la task di Roll Step è studiata in
modo da eccitare le dinamiche laterali, cioè quelle che legano l’assetto latero-
direzionale al comando di passo ciclico. In particolare, l’obiettivo delle prove
effettuate era lo sviluppo di un fenomeno di accoppiamento aeromeccanico (Air
Resonance) in cui gioca un ruolo principale il modo di ritardo regressivo del rotore
principale, caratterizzato da una frequenza propria di 2.26 Hz.

Tabella 6.1: Specifiche Roll Step - Bo105

n test Modello Gy ritardo [ms]

1 ASE 1.0 0
2 ASE 2.5 0
3 ASE 2.5 100
4 ASE 3.0 100
5 RB 3.0 100

ASE: Aero Servo Elastic
RB: Rigid Body

6.1.1 Scelta dei segnali I/O

Come già detto, la manovra in questione consiste in un percorso ad ostacoli in volo
avanzato, durante il quale è richiesto di mantenere un certo assetto attorno ai tre
assi principali, oltre che di seguire il percorso indicato. In questo caso la dinamica
maggiormente coinvolta è lungo l’asse laterale (y). Prendendo come riferimento
la scelta adottata nel capitolo precedente per la manovra verticale, sembrerebbe
logico considerare come ingressi del sistema:

1. errore rispetto alla posizione desiderata lungo y.

2. errore rispetto all’assetto desiderato attorno all’asse di rollio (φ).

3. accelerazione laterale trasmessa dal sedile al pilota.

Tuttavia, nella task di volo in questione, più che la posizione laterale, assume
un’importanza maggiore la direzionalità dell’aeromobile, e quindi attorno all’asse
di imbardata (ψ). Proseguendo su questa considerazione, si riporta in figura 6.1
un confronto fra la coerenza I/O ottenuta con le due possibili scelte. Proprio come
ipotizzato, si nota che l’azione del pilota sembra essere maggiormente influenzata
dall’assetto direzionale della macchina, piuttosto che dalla posizione laterale, che
in effetti non subisce variazioni significative durante lo svolgimento della manovra.
Risulta quindi ovvia la scelta di un errore rispetto a ψ, e non rispetto a y come
fatto per la manovra verticale.
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Figura 6.1: Confronto della coerenza ottenuta con y e ψ

In figura 6.2 è riportato un esempio dei segnali elencati, con i relativi an-
damenti desiderati1, ancora una volta ricavati in modo tale da massimizzare la
coerenza ingresso/uscita.

1Va fatta una precisazione circa il segnale di riferimento per φ. Trattandosi di una prova
in volo avanzato, il trimmaggio dell’elicottero richiede che si voli con un assetto leggermente
rollato, quindi il riferimento non sarà lo zero, come si potrebbe pensare, ma un valore di volta
in volta definito in funzione della velocità di volo e del modello di elicottero implementato.
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Figura 6.2: Segnali utilizzati per l’identificazione

6.2 Risultati identificazione e analisi di stabilità

Avendo già ampiamente verificato l’affidabilità dell’algoritmo di identificazione,
oltre che la variabilità del comportamento del pilota a fronte di variazioni più o
meno significative del sistema, nel presente capitolo ci si concentrerà nell’analisi
dei due test che hanno fornito i risultati più importanti, tralasciando le altre prove
della campagna sperimentale, le quali hanno mostrato una sensibilità ai parametri
del sistema relativamente contenuta.
Da un lato il test 4, cioè l’unico in cui si sia riuscito ad instabilizzare il sistema,
dall’altro il test 5, cioè la ripetizione dello stesso test con un modello di elicottero
rigido, nel quale non si sono registrati problemi di manovrabilità.

In figura 6.3 è riportato un confronto dei risultati ottenuti nelle due prove sopra
citate. Va anticipato il fatto che l’identificazione del test 4 ha presentato diverse
difficoltà e ne da testimonianza la correlazione numerico sperimentale riportata
in figura 6.4. Non deve stupire questo risultato, infatti se si considera la natura
stessa della prova, nella quale il cambio di traiettoria ha determinato l’insorgere
del PAO, è logico aspettarsi una certa incoerenza tra il primo e il secondo tratto,
aspetto che non può essere facilmente riprodotto da un modello unico. I risultati
del test 5 testimoniano invece un ottimo livello di correlazione.

Alla luce delle difficoltà riscontrate, è possibile analizzare i risultati ottenu-
ti. Con particolare attenzione alla funzione di trasferimento che lega il comando
laterale all’accelerazione del sedile, si può registrare la presenza di due aspetti
determinanti nella generazione dell’instabilità. Nell’intorno di 2 Hz, oltre ad un



6.2. RISULTATI IDENTIFICAZIONE E ANALISI DI STABILITÀ 111

−60

−50

−40

−30

−20

−10

0

10

20

30

40

M
a
g
n
it
u
d
e
 (

d
B

)

10
−1

10
0

10
1

−360

−180

0

180

360

540

720

P
h
a
s
e
 (

d
e
g
)

 

 

Bode Diagram

Frequency  (Hz)

test  5

test  4

(a) FdT input 1 - yaw (ψ).

−100

−80

−60

−40

−20

0

20

M
a
g
n
it
u
d
e
 (

d
B

)

10
−1

10
0

10
1

−180

0

180

360

540

720

P
h
a
s
e
 (

d
e
g
)

 

 

Bode Diagram

Frequency  (Hz)

test  5

test  4

(b) FdT input 2 - roll (φ).

−40

−30

−20

−10

0

10

20

30

40

M
a

g
n

it
u

d
e

 (
d

B
)

10
−1

10
0

10
1

−45

0

45

90

135

180

P
h

a
s
e

 (
d

e
g

)

 

 

Bode Diagram

Frequency  (Hz)

FdT sperimentale

test  5

test  4

(c) FdT input 3 - accelerazione laterale (ÿ).
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Figura 6.3: Confronto FdT identificate e analisi di stabilità
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Figura 6.4: Roll Step - confronto segnali temporali
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polo più accentuato, si ha un maggior ritardo di fase di quanto non sia presente
nel test 5. L’effetto combinato di questi due elementi fa si che il sistema sia mag-
giormente prono nei confronti del PAO.
Se si passa all’analisi di stabilità tramite i diagrammi di Nyquist, sebbene non
venga riscontrata l’instabilità del sistema, si rilevata una netta differenza nei due
sistemi, in termini di margine di guadagno e di fase. In particolare è apprezzabile
l’espansione del lobo caratteristico del comportamento passivo (figura 6.3(d)).
Non deve stupire il fatto che l’instabilità non sia identificata tramite questo me-
todo, infatti, come già detto, l’andamento precedente al cambio di traiettoria
differisce molto rispetto a quello successivo perché possa essere colto adeguata-
mente dall’algoritmo.
Osservando più attentamente il confronto numerico sperimentale di figura 6.3(c)
si nota che l’andamento in frequenza è relativamente fedele a quello misurato
sperimentalmente, in modo particolare per quanto riguarda il test 4, in cui le
dinamiche ad alta frequenza sono più eccitate.
Un’ultima considerazione può essere fatta circa l’andamento temporale. In figura
6.4 è riportato un dettaglio del segnale di comando di passo ciclico laterale. Que-
sto confronto è particolarmente significativo in quanto mette in luce una dinamica
ben distinta da quella relativa al PAO. Quello che si vuole dimostrare è che le di-
namiche d’accoppiamento ad alta frequenza influenzano il comportamento in un
intervallo intermedio fra comportamento attivo e passivo del pilota2, risultando
in un andamento oscillatorio di ampiezza elevata, praticamente assente nel test 5.

6.2.1 Identificazione a tratti
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Figura 6.5: Confronto temporale test 4− 5

Nonostante i risultati del-
l’identificazione siano sta-
ti abbastanza coerenti con
le osservazioni sperimen-
tali, non ci si può dire
completamente soddisfatti
della qualità del modello
stimato, in particolare per
quanto riguarda il test 4.
Se si riprende il digramma
dell’andamento dell’indice

di coerenza (figura 6.1) si nota immediatamente che sono le basse frequenze a
rendere difficile la stima di un modello lineare unico. Trattandosi quindi di un
regime in frequenza tipico della meccanica del volo, e cioè delle fasi di manovra,
si potrebbe tentare di escludere dall’identificazione gli intervalli in cui si hanno i
cambi di traiettoria, al fine di massimizzare la qualità dei modelli trovati. Iden-
tificare il sistema pilota unicamente nei tratti rettilinei del percorso previsto dal
Roll Step permette di massimizzare la coerenza fra ingressi e uscita. Volendo
dare un’interpretazione alternativa, si può paragonare tale processo ad un’iden-
tificazione non lineare, o meglio ancora, ad un’identificazione lineare a tratti (in

2Possiamo definire quest’intervallo (indicativamente fra 0.5 e 1 Hz) come una sorta di zona
grigia, non propriamente legata alla meccanica, ma neanche attribuibile ad un accoppiamento
biodinamico.
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quanto la struttura del modello è lineare). In figura 6.6 è riportato l’insieme di
segnali adottati nell’identificazione e la relativa scomposizione, che prevede l’e-
sclusione dei passaggi da un tratto rettilineo a quello successivo. Proprio com’era
prevedibile, la qualità si è dimostrata ottima3.

Passando ora ad un confronto qualitativo dei risultati ottenuti, in figura 6.7
sono riportati gli andamenti in frequenza delle FdT identificate. Analizzando tali
andamenti è possibile riscontrare una differenza comune rispetto ai modelli ot-
tenuti al punto precedente. L’aver escluso le manovre di cambio dal processo
identificativo ha portato ad avere un’amplificazione alle basse frequenze sensibil-
mente ridotta rispetto a prima. Chiaramente quest’andamento non può essere
considerato realistico in un’ottica globale, ma è ampiamente giustificato dall’ipo-
tesi semplificativa adottata in questa sede4.
Oltre a questa prima dovuta considerazione, se si analizzano i risultati del test 5
si può notare una buona ripetibilità delle FdT, in modo particolare per quanto
riguarda il legame fra φ e il comando di passo ciclico. Questo risultato è coerente
con la linearità dimostrata nei risultati riportati al punto precedente.
Le analisi appena fatte rispecchiano comportamenti che erano ampiamente pre-
ventivabili, mentre è il test 4 a mostrare il risultato più significativo. In tutti i
digrammi in frequenza si riscontra un cambio netto nella dinamica fra primo e se-
condo tratto. L’interpretazione del fenomeno è immediata e racchiude in se molti
aspetti chiave della fenomenologia del RPC vista nel presente lavoro di tesi. Il si-
stema elicottero, modificato opportunamente per avere una dinamica sfavorevole,
cioè favorevole all’RPC in questo caso, sviluppa un accoppiamento biodinamico
col pilota, risultante in un andamento oscillatorio divergente; tale dinamica vie-
ne innescata in seguito alla manovra di cambio di direzione, che in questo caso
ricopre il chiaro ruolo di trigger event.

Come anticipato, il caso in esame racchiude in se molto bene la fenomenologia
dell’RPC, e l’identificazione del modello nei due tratti rettilinei mette in luce
perfettamente questo cambio di stato, in cui diventa evidente la presenza del
polo passivo ad una frequenza prossima ai 2.26 Hz, cioè la frequenza propria del
modo regressivo di ritardo del rotore principale, che è appunto il responsabile
dell’accoppiamento e della conseguente instabilità.

I diagrammi riportati nelle figure 6.8 e 6.9 non servono che a sottolineare i
risultati ottenuti. L’unica nota doverosa riguarda l’analisi di stabilità riportata
in figura 6.8(c). Ancora una volta, il risultato dell’identificazione non rileva un
comportamento instabile del sistema (digramma di Nyquist). Questo potrebbe
risultare strano se si considera l’elevata qualità dell’identificazione. Osservando
meglio si nota che il sistema, pur essendo stabile, ha un margine di guadagno
e di fase ridottissimi, mentre il valore in modulo testimonia la presenza di un
andamento oscillatorio molto pronunciato.

Il fatto che l’instabilità non sia identificata può essere dovuto al sistema di
saturazione dei comandi di volo implementato dal simulatore, che probabilmente
applica un’azione tale da mantenere la soglia stabilità. A riprova di ciò, in fi-

3Si è ritenuto superfluo riportare un confronto temporale dei segnali in quanto in tutti i casi
la correlazione fra misura/simulazione si è dimostrata perfetta (R2

T superiori al 99%).
4Limitandosi ai tratti rettilinei, il pilota viene impegnato solo nel mantenimento di una

posizione/assetto, dinamica nella quale le basse frequenze non sono adeguatamente interessate.
D’altronde l’obiettivo di questa semplificazione è proprio quello di escludere tali dinamiche.
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Figura 6.6: Scomposizione dei segnali in tratti rettilinei
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(b) FdT input 1 - ψ - test 5.
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(c) FdT input 2 - φ - test 4.
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(d) FdT input 2 - φ - test 5.
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Figura 6.7: Identificazione nei tratti rettilinei
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Figura 6.8: Diagrammi di Nyquist - Test 4
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gura 6.6(a) si nota come l’accoppiamento biodinamico produca delle oscillazioni
di ampiezza elevata, ma con una tendenza a divergere appena percettibile. E’
quindi ragionevole che il modello identificato, anche alla luce delle considerazioni
fatte, non sia in grado di cogliere perfettamente l’instabilità del sistema nel suo
complesso.

Per ultimo, osservando figura 6.9 si nota che nei primi due tratti il comporta-
mento del pilota è coerente con se stesso, mentre nell’ultimo tratto vi è un cambio
netto. Alla base di questo risultato non sembrano esserci particolari motivi le-
gati alla dinamica del sistema o alle caratteristiche della prova. E’ possibile che
il pilota abbia semplicemente rilassato la sua azione sui comandi in quanto la
simulazione volgeva al termine. Come già capitato in precedenza, trovare una
spiegazione analitica a tutte le dinamiche identificate non è sempre facile, nei casi
come questi è possibile solo formulare delle ipotesi ragionevoli.
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Capitolo 7

Conclusioni e Sviluppi Futuri

All’inizio di questo lavoro ci si era posti l’obiettivo di trovare una correlazione tra
il pilota, la task di volo, e l’elicottero, attraverso l’identificazione di un modello li-
neare che descrivesse il comportamento dell’essere umano, a fronte di cambiamenti
più o meno significativi dell’ambiente di pilotaggio. Come era stato ampiamente
pronosticato, durante tale analisi si sono registrate complicazioni di varia natura,
legate alla qualità dei segnali e soprattutto alla indeterminabilità intrinseca di un
essere umano, le quali non hanno comunque impedito di arrivare alla formula-
zione di modelli rappresentativi della sua azione di controllo, limitatamente allo
svolgimento di manovre specifiche. I diversi criteri adottati nella valutazione dei
risultati hanno permesso di certificare in un certo senso l’affidabilità dei modelli
stimati.

La conclusione forse più significativa che è possibile trarre, riguarda la variabi-
lità del modello di pilota in funzione della tendenza del sistema ad instabilizzarsi,
legata a sua volta all’insorgere di fenomeni di RPC. La giustificazione teorica di
questo comportamento, spiegata a livello preliminare dal modello di McRuer, è
data dalla necessità da parte del pilota di adattarsi alla dinamica della macchina
sotto controllo. Nello specifico, partendo dalla condizione nominale, nella quale i
fenomeni di accoppiamento erano essenti (o comunque trascurabili), agendo pro-
gressivamente sui parametri influenti per la manovrabilità, si è potuta apprezzare
una riduzione del guadagno nelle dinamiche lente accompagnata da un aumen-
to dello stesso alle alte frequenze. Volendo dare al fenomeno un’interpretazione
fisica, il pilota, percependo la crescente sensibilità della macchina, è portato ad
incrementare la precisione nella propria azione di controllo, attraverso un irri-
gidimento del sistema muscolare. In questo contesto è chiara l’analogia con un
sistema dinamico in cui viene incrementata la rigidezza e ridotto lo smorzamento,
portando di conseguenza all’aumento della relativa banda passante, che favorisce
l’accoppiamento con dinamiche ad alta frequenza tipiche della macchina.

Per contro, non è stato possibile riscontrare una precisa correlazione tra il
carico di lavoro (workload, WL) e la tendenza al manifestarsi del RPC. Infatti, al
variare dei casi, la condizione più gravosa per la manovrabilità dell’aeromobile non
è stata sempre associabile alla condizione di maggior distorsione dei parametri di
controllo rispetto alla configurazione nominale (guadagno, ritardo, smorzamento,
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ecc.). E’ difficile capire se tale risultato sia maggiormente attribuibile alla quali-
tà dell’identificazione piuttosto che alla difficoltà di definire in modo meccanico
la variabilità di un generico pilota. Infatti, come già rilevato in più occasioni,
il numero di variabili in gioco è talmente elevato da rendere quasi impossibile
la giustificazione di tutte le dinamiche di accoppiamento, soprattutto se si tiene
conto del ridotto numero di parametri considerati nell’analisi.

Per una serie di ragioni, all’inizio del presente lavoro si è partiti con l’idea
di adottare un approccio lineare nell’identificazione del modello di pilota. Con
opportuni accorgimenti, questa scelta ha prodotto dei risultati significativi; è an-
che vero che rimane un ampio margine di miglioramento per quanto riguarda la
fedeltà dei modelli trovati con la realtà. Questo apre la strada alla possibilità di
applicare un approccio non lineare, confrontando i risultati ottenuti nei due diver-
si casi. Deve comunque essere chiaro che, nonostante tale proposta trovi riscontro
teorico nella non linearità del comportamento umano, l’implementazione pratica
di un algoritmo di identificazione non lineare potrebbe non dare i risultati sperati.
Sempre con l’attenzione rivolta alla qualità dell’identificazione, ma volendosi man-
tenere su un approccio lineare, si potrebbe pensare di sfruttare le misure a dispo-
sizione in un modo alternativo. L’idea di base consiste nell’implementazione di
un Filtro di Kalman in un’ottica di sensor fusion, al fine di produrre un’uscita
che pesi opportunamente le diverse misure, ottimizzando il processo identificati-
vo. L’efficacia teorica di questo metodo consiste nel fatto che la combinazione
delle diverse misure, performata dal filtro di Kalman, può dimostrarsi più adatta
all’identificazione di quanto non lo siano le misure prese singolarmente.

Tornando al lavoro svolto, e in particolare concentrandoci sull’ultimo risultato
presentato nel capitolo 6, si è notato come l’identificazione a tratti sia riuscita a
catturare molto bene i principali aspetti caratteristici del RPC, quali l’accoppia-
mento ad alta frequenza, la transizione del modello di pilota (trigger) e l’influenza
dei modi aeroelastici. Prendendo spunto da questa considerazione, e vista l’eleva-
ta affidabilità dei modelli identificati con questa tecnica, si potrebbe pensare alla
definizione di un sistema di controllo non lineare-adattivo che riesca a registrare
ed aggiornare in tempo reale (o quasi) il comportamento del pilota, applicando
di conseguenza un’opportuna azione preventiva qualora fossero messe in eviden-
za delle significative dinamiche di accoppiamento. Questa proposta progettuale
comporterebbe una serie di attività connesse, in particolare si dovrebbe pensare
alla definizione di una nuova campagna sperimentale, pensata appositamente per
l’identificazione dei modelli, che tenga conto delle difficoltà riscontrate in questa
sede. A questo punto sarebbe possibile, in linea teorica, costruire un inviluppo
comportamentale all’interno del quale sia racchiuso uno spettro significativo di
dinamiche di accoppiamento. Solo dopo quest’attività sarà possibile valutare la
reale applicabilità del metodo.
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Appendice A

Identificazione di modelli nel
dominio del tempo

La modellistica di sistemi trova applicazioni pratiche in quasi tutte le discipline
scientifiche (ingegneria, matematica, biologia, economia, sociologia, ecc.). La ri-
cerca di un modello matematico che riesca a catturare il comportamento di un
particolare fenomeno, di qualsiasi natura esso sia, risulta di fondamentale im-
portanza per poterne capire le cause e ipotizzare la sua evoluzione nel tempo, a
partire dalla condizione iniziale, a fronte di una serie più o meno vasta di input
dal mondo esterno. Detto così il problema potrebbe sembrare un po’ generico,
ma se si pensa nello specifico di una disciplina è possibile trovare numerosi esempi
di modelli (la crescita della popolazione o della produzione di un paese possono
essere stimate attraverso modelli, ricavati sulla base di dati raccolti in un certo
arco temporale, piuttosto che un simulatore di volo, il quale implementa al suo
interno un modello rappresentativo della dinamica di un aeromobile).

Il problema dell’Identificazione di modelli può essere definito nel modo seguen-
te:

Data una serie di variabili di ingresso (u(t)) e di variabili di uscita (y(t))
misurate con una certa frequenza agli istanti temporali tk (k = 1, 2, . . . ,m), si
trovi un modello che meglio riproduca l’andamento delle uscite y(t) in funzione
degli ingressi noti u(t).

Le variabili di ingresso, indicate con u(t) costituiscono gli input al sistema,
elementi esterni che influenzano il fenomeno in esame. Le variabili di uscita, in-
dicate con y(t) rappresentano il manifestarsi del fenomeno. La scelta di quali e
quanti segnali adottare per la costruzione del modello non è univoca, così come
la scelta del tipo di modello e del relativo ordine sono tutti aspetti variabili in
funzione della complessità del fenomeno che si deve analizzare e delle applicazioni
pratiche cui si vuole giungere. Per questi motivi la ricerca di un modello mate-
matico che ben rappresenti la dinamica reale, non può prescindere dalla profonda
conoscenza dell’ambito disciplinare specifico a cui il fenomeno appartiene, oltre
che agli strumenti della teoria dell’identificazione.

Prima di proseguire, è utile introdurre alcuni concetti basilari nell’identificazio-
ne dei sistemi. Le uscite y(t) possono essere interpretate in due modi equivalenti
che mettono in luce diverse problematiche:
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ỹ︸︷︷︸
segnale misurato

= y︸︷︷︸
segnale vero

+ v︸︷︷︸
errore di misura

I segnali utilizzati nel processo di identificazione non sono mai perfetti. Nel
processo di misura vengono sempre commessi degli errori, che possono essere
dovuti allo strumento o a disturbi associati al mondo esterno. Ad ogni modo il
processo di stima dei parametri è sempre influenzato di questi errori, in una certa
misura. Un secondo modo di vedere le misure è il seguente:

ỹ︸︷︷︸
segnale misurato

= ŷ︸︷︷︸
segnale simulato

+ e︸︷︷︸
residuo

in cui sono presenti il segnale ricostruito dal modello identificato e l’errore
residuo di stima. Questo è dovuto al fatto che il modello non sarà mai in gra-
do di riprodurre perfettamente il fenomeno osservato, salvo casi particolarmente
semplici. La minimizzazione dell’errore residuo è la logica che sta alla base di una
vasta gamma di metodi di identificazione nel dominio del tempo.

Per semplicità, la trattazione riportata di seguito verrà applicata ad un sistema
SISO.

A.1 Metodo ai minimi quadrati

Si supponga di avere a disposizione una serie di misure della variabile di uscita y:

{ỹ1, t1, . . . , ỹm, tm}

e un modello matematico candidato

y(t) =
∑

xihi(t)

dove hi(t) ∈ {h1(t), . . . , hn(t)} sono una base di funzioni indipendenti e xi sono i
coefficienti incogniti che ci si propone di stimare (m>n, cioè il numero di misure
è superiore all’ordine del sistema, e quindi al numero di coefficienti da stimare).
Secondo quest’ultima espressione risulta evidente che le variabili y e x sono legate
fra loro da un modello di regressione lineare. Il problema a questo punto consiste
nel trovare la migliore stima dei coefficienti {x̂1, x̂2, . . . , x̂n} che minimizzi l’errore
residuo e = y(t)− ˆy(t). Si ricordi che una cattiva stima dei parametri può essere
dovuta a:

• errori di misura

• scelta di una base di funzioni inappropriata (o comunque non ottimale)

Traducendo il tutto in formule si ottiene:

ej = ỹj − ŷj

riscritto in forma matriciale compatta:

ỹ = Hx̂+ e
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dove:
ỹ = [ỹ1, ỹ2, . . . , ỹn]T = uscita misurata

e = [e1, e2, . . . , en]T = errore residuo

x̂ = [x̂1, x̂2, . . . , x̂n]T = coefficienti stimati

H =




h1(t1) h2(t1) . . . hn(t1)
h1(t2) h2(t2) . . . hn(t2)

...
...

...
h1(tm) h2(tm) . . . hn(tm)




Definiamo una cifra di merito come termine quadradico dell’errore residuo:

J =
1

2
eT e

che può essere esplicitata in funzione dei coefficienti stimati:

J(x̂) =
1

2
(ỹT ỹ − 2ỹTHx̂+ x̂THTHx̂)

A questo punto la minimizzazione risulta immediata, ponendo a 0 la matrice
Jacobiana:

∇x̂J =




∂J
∂x̂1
∂J
∂x̂2
...
∂J
∂x̂n


 = HTHx̂−HT ỹ = 0

si ottiene la stima dei coefficienti x̂ (a patto che la matrice Hessiana ∇2
x̂J = HTH

sia definita positiva):
x̂ = (HTH)−1HT ỹ

relazioni ingresso/uscita

Nel procedimento appena mostrato l’uscita stimata è stata a priori costrui-
ta su una base hi(t) ∈ {h1(t), . . . , hn(t)}, che possono assumere un significato
generico. Se si vuole ricavare un modello ingresso/uscita allora la base di funzio-
ni sarà semplicemente costituita dai valori assunti dalla variabile di ingresso, ed
eventualmente i valori delle uscite stesse.

ỹ(tk) = −a1ỹ(tk−1) + · · · − ana ỹ(tk−na) + b1u(tk−1) + · · ·+ bnbu(tk−nb) + e(tk)
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Appendice B

Stabilità dei sistemi in
retroazione

Gli ingredienti fondamentali per l’applicazione di un’azione di controllo sono: un
trasduttore, che misuri uno o più stati del sistema da controllare e trasformi tale
misura in un linguaggio decifrabile dal controllore, rappresentabile da un sistema
dinamico, ed un attuatore, il cui scopo è di tradurre le istruzioni fornite dal con-
trollore in un’azione effettiva, agente sul sistema (una forza, il movimento di una
superficie di controllo, ecc.). I requisiti di un sistema di controllo sono molteplici:
precisione statica e dinamica, rapidità della risposta, robustezza; ma il requisito
fondamentale consiste nella stabilità asintotica che il sistema deve avere nel suo
complesso, a seguito dell’applicazione del controllore.

Lo studio della stabilità di un sistema di controllo è quindi essenziale, prima
ancora di valutare le sue prestazioni, ed è reso complicato dal fatto che la stabilità
di un sistema in anello chiuso non può essere garantita a priori connettendo tra
loro sottosistemi asintoticamente stabili.

B.1 Schema a blocchi di un sistema retroazionato

Di seguito (figura B.1) si riporta una rappresentazione schematica di un generico
sistema (G(s)) controllato in retroazione. Per semplificare la rappresentazione
non si riportano le dinamiche del trasduttore e dell’attuatore, implicitamente
contenuti in R(s). L’ingresso del sistema complessivo è solitamente un profilo
desiderato per l’uscita y sotto controllo, in questo modo l’ingresso del controllore
è l’errore e = y0 − y. Nello schema a blocchi sono presenti anche due ingressi
stocastici, che disturbano la misura di y e influenzano l’azione di dell’ingresso u.

Essendo noto che la stabilità di un sistema non dipende dagli ingressi esterni,
è possibile giungere ad una nuova rappresentazione (figura B.2), nella quale il
sistema è ridotto alla cosiddetta funzione d’anello L(s) = R(s)G(s), che sarà
oggetto dei criteri di stabilità.

Definendo la relazione che lega l’ingresso del sistema in anello chiuso (y0) alla
sua uscita (y), otteniemo:
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Figura B.1: Schema a blocchi di un sistema controllato in retroazione
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Figura B.2: Funzione d’anello

Y (s) =
L(s)

1 + L(s)
Y0(s) =

N(s)
D(s)

1 + N(s)
D(s) )

Y0(s) =
N(s)

D(s) +N(s)︸ ︷︷ ︸
H(s)

Y0(s)

Come è noto, l’asintotica stabilità del sistema sotto sontrollo è verificata se
tutti i poli di H(s) hanno parte reale strettamente positiva.

B.2 Criterio di Nyquist

Il criterio di Nyquist costituisce un alternativa grafica al criterio di stabilità defi-
nito al punto precedente. Esso parte dalla rappresentazione grafica del digramma
polare di L(s) (in questo caso la verifica interessa la funzione di trasferimento d’a-
nello, e non H(s)) nell’intervallo (−∞; +∞) (figura B.3). Tale rappresentazione
si ottiene aggiungendo al diagramma polare definito sul dominio [0; +∞) il suo
simmetrico rispetto all’asse reale.

Definendo:

• N : numero di giri che il diagramma di Nyquist compie attorno al punto
[−1, 0], contate positivamente in senso antiorario. Se il diagramma passa
esattamente per tale punto N è non definito.

• P : numero di poli con parte reale maggiore di 0 di L(s).
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Figura B.3: Diagramma di Nyquist

Secondo il Criterio di Nyquist: è condizione necessaria e sufficiente affinchè
il sistema retroazionato sia stabile asintoticamente che N sia ben definito e che
risulti uguale a P.

B.2.1 Sistemi con retroazione positiva

Nelle applicazioni pratiche il controllo può prevedere una retroazione positiva,
nella quale l’uscita y è allo stesso tempo un ingresso del sistema (non più sotto
forma di errore e = y0−y). In questi casi il criterio di stabilità di Nyquist rimane
invariato, a patto di considerare −L(s) al posto di L(s) nel diagramma polare, o
alternativamente, considerando il punto [1, 0] al posto di [−1, 0].

Stabilità in condizioni perturbate

La funzione di trasferimento del sistema da controllare (G(s)) può essere ri-
cavata mediante un processo di identificazione, oppure tramite approssimazione
modale da un modello ad elementi finiti. In entrambi i casi, il sistema vero, ef-
fettivamente sotto controllo, sarà diverso dalla G(s) utilizzata per il progetto di
R(s). In quest’ottica è utile quantificare la robustezza del sistema di controllo.
Tale proprietà è un indice della capacità del sistema di far fronte alle inevitabili
differenze fra G(s) e il sistema vero, assicurando il mantenimento della stabilità.

Per poter dare una stima di tale proprietà ci vengono in aiuto due quantità:

• Margine di Fase (Pm):

• Margine di Guadagno (Gm):

Definite graficamente in figura B.4. Quanto maggiore è il valore assunto da Pm
e Gm, tanto maggiore è la robustezza del sistema nel suo complesso. Si fa notare
che un valore alto del margine di fase o del margine di guadagno singolarmente
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Phase and Gain Stability Margins

Two important notions can be derived from the Nyquist diagram: phase

and gain stability margins. The phase and gain stability margins are

presented in Figure 4.8.

Im{H(s)G(s)}

Re{H(s)G(s)}

(0,-j)

(-1,j0)

1

(1,j0)

(0,j)

Pm

Gm

!cg

!cp

Figure 4.8: Phase and gain stability marginsFigura B.4: Margini di guadagno e fase - rappresentazione grafica

non è sufficiente ad assicurare robustezza, è quindi opportuno quantificare en-
trambe le misure per avere un’idea di come il sistema risponderà alle incertezze
di modellazione.

B.2.2 Sistemi con ritardo

Il criterio di stabilità di Nyquist si applica di norma a funzioni di trasferimento
razionali, ma la sua validità può essere estesa anche a sistemi caratterizzati da un
ritardo esponenziale (Hτ (s) = e−τs). Di
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Figura B.5: Diagramma di Nyquist in presenza di ritardo

E’ da notare che la presenza del ritardo, in virtù del cambiamento di fase ad
esso associato, porta una riduzione del margine di guadagno e fase, come si nota
in figura B.5.
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Figura C.1: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 5 (VM) - test 4
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Figura C.2: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 5 (VM)- test 5
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Figura C.3: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 5 (VM) - test 8
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Figura C.4: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 5 (VM) - test 12
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Figura D.1: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 9 (PM) - test 5
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Figura D.2: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 9 (PM) - test 7
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Figura D.3: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 9 (PM) - test 9
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Figura D.4: FdT identificate e relativa coerenza - Test Pilot 9 (PM) - test 12
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