
 

 

 

 
 

 
 

 
 

Commande d'un drone en vue de la conversion vol rapide - vol stationnaire 
 
A l'heure actuelle, de nombreux projets d'utilisation de drones s'intéressent à la capacité 
des véhicules à alterner des phases de vols lentes et des phases de vol rapides. Cela 
permet entre autre, de traiter une plus grande diversité de missions que celles pouvant 
être accomplies par des avions conventionnels (approche de bâtiments, évolution en 
milieu urbain, prises de vue). 
Cette thèse s'intéresse à la commande de ce type de vecteur, avec l'application au 
VERTIGO, drone de type VTOL a rotors contrarotatifs et volets déflecteurs de flux. Sur la 
base d'une campagne en soufflerie, un modèle dynamique et cinématique a été 
développé. Les modèles obtenus ont permis d'étudier et de piloter l'engin sur un large 
domaine de vol (du vol stationnaire au vol d'avancement rapide). L'observation du 
comportement dynamique a conduit au choix de deux structures de pilotages pour couvrir 
toute l'enveloppe de vol ; une structure de pilotage à gains statiques auto-séquencés de 
type retour d'états longitudinaux et latéraux pour le vol d'avancement ; et une structure 
hiérarchique axe par axe pour le vol stationnaire et pseudo stationnaire, proche de ce qui 
peut être utilisé pour le pilotage des hélicoptères. Des outils d'analyse de robustesse (tel 
que la $\mu$- analyse) sont utilisés pour prouver la stabilité de la boucle fermée tout au 
long des trajectoires en vol d'avancement. Un simulateur non linéaire a été développé 
pour implémenter les lois, analyser le comportement de l'engin durant la phase de 
transition et a permis une étude sur la génération de trajectoire optimale. Les algorithmes 
de pilotages ont été implantés sur le calculateur embarqué et une campagne d'essais en 
vol indoor est également présentée. 
 
Mots clés : automatique - systèmes embarqués – DRONE – UAV - dynamique du vol – 
commande – pilotage - optimisation 
 

Mini UAV VTOL control design 
 
The present work describes the development of an automatic control system and the 
investigation of the flight dynamics of fixed-wing micro air vehicles (MAVs) with vertical 
take-off and landing (VTOL) capabilities. After describing the flight dynamics model 
including the prop wash effect over control surfaces, a control strategy is presented to 
achieve autonomous transition between forward flight and hover flight. Both hardware and 
software architectures necessary to perform real flight are presented. 
 
Keywords : control design – embedded system – UAV - VTOL – flight dynamic – 
trajectory optimization 
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4.3 Modélisation non linéaire . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41

4.3.1 Introduction . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41
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7.2.1 Générateur de difference angulaire, ADG . . . . . . . . . . . . . . . 164
7.2.2 Estimateur - fusion de données GPS et centrale inertielle . . . . . . 166
7.2.3 La navigation hybride . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169

7.3 Essais en Vol . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 177
7.3.1 Réglage de la stabilisation en altitude et attitude en indoor . . . . . 177
7.3.2 Données de vol . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 178

Conclusions et Perspectives 185
7.4 Bilan . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 185
7.5 Perspectives . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 186



viii TABLE DES MATIÈRES

Notations

Xt, Yt, Zt : Repère terrestre Rt
X0, Y0, Z0 : Repère inertiel R0

Xb, Yb, Zb : Repère avion, application des forces Rb
Xa, Ya, Za : Repère Aérodynamique Ra
Xar, Yar, Zar : Repère Aérodynamique Réel, avec prise en compte du flux d’hélice Rar
x, y, z : Positions (m), dans R0

u, v, w : Vitesses (m/s), dans Rb
uw, vw, ww : Vitesse du vent (m/s), dans Rb
p, q, r : Vitesses de rotation (rad/s), dans Rb
q0, q1, q2, q3 : Quaternion de position angulaire, dans R0

CA, CY , CZ : Coefficients aérodynamiques de Force dans Rb
Cx, C, y, Cz : Coefficients aérodynamiques de Force dans Ra
Cl, Cm, Cn : Coefficients aérodynamique de Moment dans Ra
A,B,C,E : Inerties, axe Xb,Yb,Zb et croisée
φ, θ, ψ : Position angulaire, voir page 36
α : Incidence (rad) dans Ra
αa : Incidence réelle, avec prise en compte du flux d’hélice (rad), dans Rar
β : Dérapage (rad) dans Ra
γ : Pente (rad) dans Ra
F ou T : Poussée (N), dans Xb

Va : Vitesse d’avancement (m/s), dans Ra
ω : Survitesse hélice (m/s), dans Rb
Vh : Vitesse d’avancement totale (m/s) avec prise en compte du flux d’hélice, dans Rar



Résumé

A l’heure actuelle, de nombreux projets d’utilisation de drones s’intéressent à la capa-
cité des véhicules à alterner des phases de vols lentes et des phases de vol rapides. Cela
permet entre autre, de traiter une plus grande diversité de missions que celles pouvant
être accomplies par des avions conventionnels (approche de bâtiments, evolution en mi-
lieu urbain, prises de vue). Cette these s’intéresse à la commande de ce type de vecteur,
avec l’application au VERTIGO, drone de type VTOL a rotors contrarotatifs et volets
déflecteurs de flux. Sur la base d’une campagne en soufflerie, un modèle dynamique et ci-
nématique a été développé. Les modèles obtenus ont permis d’étudier et de piloter l’engin
sur un large domaine de vol (du vol stationnaire au vol d’avancement rapide). L’obser-
vation du comportement dynamique a conduit au choix de deux structures de pilotages
pour couvrir toute l’enveloppe de vol ; une structure de pilotage à gains statiques auto-
séquencés de type retour d’états longitudinaux et latéraux pour le vol d’avancement ; et
une structure hiérarchique axe par axe pour le vol stationnaire et pseudo stationnaire,
proche de ce qui peut être utilisé pour le pilotage des hélicoptères. Des outils d’analyse
de robustesse (tel que la µ- analyse) sont utilisés pour prouver la stabilité de la boucle
fermée tout au long des trajectoires en vol d’avancement. Un simulateur non linéaire a
été développé pour implementer les lois, analyser le comportement de l’engin durant la
phase de transition et a permis une étude sur la génération de trajectoire optimale. Les
algorithmes de pilotages ont été implantés sur le calculateur embarqué et une campagne
d’essais en vol indoor est également présentée.
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Chapitre 1

Introduction Générale

La problématique de la commande de mini-drones capables d’alterner dans une même
mission des phases de vol d’avancement rapide économique 1 et des phases de vol sta-
tionnaire est née il y a une dizaine d’années. Cette question émergeant pratiquement
simultanément aux Etats-Unis en Australie et en France (pour ne citer que ces trois pays)
est apparue comme souvent d’un besoin des forces militaires. Elles imaginent déployer un
engin complètement autonome à même de mener des missions d’observations précises en
milieu confiné (pour cela l’idéal reste un engin en vol stationnaire) et qui puisse être mis
en oeuvre depuis une zone relativement lointaine (l’intérêt du vol d’avancement rapide).
La contrainte de discrétion qui est souvent liée à ce genre de mission impose un engin
petit, ce qui conduit à une autonomie relativement faible et par conséquent à une mise
à poste économique (de la zone de déploiement à la zone d’observation). Ces contraintes
conduisent à la conception d’engins ayant des capacités de vol rapide économique, type
avion (générée par la portance de ses ailes) et les capacités de vol stationnaire, type hé-
licoptère (ou autre engins dit à voilures tournantes). Historiquement, un demi siècle en
arrière, des concepts grandeurs natures équivalent mais pilotés par l’homme à bord était
à l’étude et même pour certains aboutis, on peut citer par exemple le Convair XFY-1
POGO de l’US navy : le premier avion à avoir effectué un décollage et un atterrissage
vertical réussi ; c’était le 1er août 1954.

Ce travail, effectué dans le cadre d’une collaboration entre le Département Commande
des Système et Dynamique du vol (DCSD) de l’ONERA et l’ISAE-SUPAERO, s’inscrit
dans cette dynamique. De surcrôıt il a une volonté applicative forte et un des objectifs
avoués de cette thèse est d’aboutir à la réalisation d’un démonstrateur. Dans cette optique,
les contraintes matérielles ont toujours été prises en compte dans la génération des lois de
commandes développés. En effet ces contraintes, principalement de masses et de volumes
conduisent à l’utilisation de mini-systèmes embarqués possédant des capacités de calculs

1. Rappelons qu’une phase rapide économique est donnée par un gain de portance générée par une
surface en incidence d’un engin propulsé (ou tracté) dans l’air tout en minimisant l’impact de la trâınée
et plus précisément le rapport portance/trainée appelé finesse

1



2 CHAPITRE 1. INTRODUCTION GÉNÉRALE

et de captation de l’environnement en ligne limitées.

1.1 Enjeux et organisation de la thèse

On a vu que cette thèse concernait la commande d’un mini-drone. En précisant, on peut
dire que l’enjeu principal est d’étudier et réaliser le passage délicat de la transition entre le
vol stationnaire et le vol en translation rapide. Dans ce cadre, il semble nécessaire d’étudier
les différentes solutions déjà présentes dans la littérature. C’est l’objet du premier chapitre,
état de l’art. On y découvre un certain nombre de formules différentes et on s’interesse
particulièrement à quelques techniques de transitions semble-t-il opérationnelles. Ensuite
on présente la cellule qui va être le noyau applicatif des études de la thèse. Cette cellule
appelée VERTIGO est un Tail-sitter composé de deux rotors contrarotatifs coaxiaux, elle a
été développée par le Centre Aéronautique et Spatial de l’ISAE-SUPAERO, spécialement
pour cette thèse.

La seconde étape de la thèse et du rapport, concerne la modélisation. L’effort de mo-
délisation est une étape cruciale dans un projet où l’on souhaite non seulement piloter,
mais également comprendre le comportement d’un engin. Dans le chapitre modélisation on
reprend les équations générales de la dynamique du vol d’un avion, augmentées des effets
du système propulsif et principalement des termes de flux d’air générés par la propulsion.
On verra que cette modélisation permet d’accrôıtre la visibilité en terme de domaine de
vol étendu au stationnaire d’un engin de type avion. Un des effets induit très positif de
cette modélisation est la mise en évidence d’une minimisation de l’incidence effective vue
par l’aile et les gouvernes par l’introduction du souffle d’hélice dans les équations. Par
conséquent ces nouvelles hypothèses autorisent des synthèses de lois de commandes dans
un plus large domaine gouvernable.

La troisième étape du rapport concerne la synthèse des lois de commandes, dont le pre-
mier objectif est de stabiliser l’engin sur l’ensemble de son domaine de vol. On présentera
différentes structures de commandes, activées suivant les conditions de vol, et permettant
l’étude des transitions de phases de vol.

Les transitions de phases de vol s’inscrivent dans un processus de génération et d’opti-
misation de trajectoire, c’est le contenu du quatrième chapitre. Le système avion+correcteur
sera alors considéré comme un système indépendant, capable de suivre des trajectoires de
consignes générées. Ces trajectoires sont optimisées selon certains critères de temps mini-
mum et de minimisation d’incidence pendant la transition.

Le cinquième chapitre est un peu décalé des chapitres précédents mais il est indispen-
sable dans l’optique de la mise en oeuvre pratique et l’application des éléments développés.
Il traite du système embarqué et des essais en vol. Il présente les différents ensembles né-
cessaire à l’intégration, au calcul des commandes et à la perception de l’environnement.
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Il est suivi de la partie essais en vol où l’on présentera les premiers résultats concernant
la stabilisation en attitude et altitude ou encore les générations d’ordres de haut-niveau.
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Chapitre 2

État de l’art

Généralement l’état de l’art précédant un document, sert à introduire le contexte,
présenter l’existant sur le sujet traité et asseoir un certain nombre de concepts
repris ensuite dans les différentes parties du rapport. Ici on ne déroge pas à cette
règle et on définit dans un premier temps ce qu’est un drone, on rappelle les
différentes classifications suivant leur taille caractéristique, leur endurance ou en-
core l’altitude opérationnelle. Ensuite nous spécialisons le propos en introduisant
les mini-drones et plus particulièrement les mini-drones capable de vol station-
naire et de vol en avancement rapide économique ; un état des lieux des différents
concepts aboutit dans ce domaine est présenté. Dans ce cadre on propose un ré-
agencement de la classification des mini-drone pour faire apparâıtre deux grandes
familles qui sont les cellules à voilures tournantes et les cellules convertibles. Pour
finir on s’intéresse au pilotage et à la gestion de la transition (passage du vol sta-
tionnaire au vol d’avancement rapide et inversement) de tels engins en prenant
deux exemples particuliers : le ”T-wing” de l’university of Sydney et ”l’Autono-
mous UAV Aerobatics” du Massachusetts Institute of Technology.
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2.1 Les Drones

2.1.1 Définitions

Il est intéressant de lire ce que retienne les dictionnaires pour définir un drone. Le Petit
Robert nous apprend que le mot drone est apparu dans la langue française en 1954, il vient
de l’anglais signifiant “Faux bourdon”. L’autre définition du Petit Robert indique que c’est
un petit avion de reconnaissance, sans pilote, télécommandé ou programmé. L’encyclopé-
die Universalis propose une définition un peu plus générale. Elle indique qu’un drone (en
anglais U.A.V. pour Unmanned Aerial Vehicle) est un véhicule aérien sans pilote. Il peut
donc faire appel au concept de l’avion, de l’hélicoptère ou même de la fusée. Il sert, d’une
façon générale, pour des missions de surveillance du champ de bataille, d’acquisition du
renseignement ou de combat. Si le drone est d’abord apparu pour répondre à des besoins
militaires, il est aussi désormais envisagé pour des applications civiles comme dans le do-
maine de la surveillance de zones et d’installations, dans l’agriculture, etc...

Toujours selon les dictionnaires un drone est un aéronef disposant d’une ou plusieurs
charges utiles nécessaires à l’observation ou destinées au combat (missiles, bombes). Gé-
néralement, il est contrôlé et piloté à partir de stations au sol, avec ou sans le relais des
satellites, mais il peut aussi effectuer des missions de manière autonome. Dans l’avenir,
il est prévu d’assister les drones par des systèmes de contrôle disposés sur des aéronefs
(poste de commandement volant ou avion de combat). Chargés dans leur majorité de
l’acquisition de renseignements, les drones disposent de différents capteurs opérant dans
différentes longueurs d’ondes (domaines du visible, de l’infrarouge ou des ondes radars).
Ils peuvent aussi être équipés de moyens d’écoute électronique et de brouillage.

Aujourd’hui lorsque l’on parle de drone et de leur mise en oeuvre il est plus juste de
parler de système de drone. En effet, le drone fait partie d’un système qui est composé
d’un ou plusieurs vecteurs aériens, d’une ou plusieurs stations sol de commande ainsi que
de liaisons de données entre le vecteur et la partie sol. Il peut y avoir des drones terrestres,
marins, sous-marins et aériens. On voit donc que la définition s’étend progressivement et
englobe les nombreux systèmes autonomes. Si on se restreint aux drones aériens on peut
les classer en différentes catégories en fonction de leurs tailles aujourd’hui très variées :
de quelques centimètres à plusieurs mètres. Leurs formes également, tout comme leurs
types de propulsion : certains sont équipés de réacteurs, d’autres d’hélices, d’autres encore
utilisent des rotors, à l’instar des drones hélicoptères par exemple.
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2.1.2 Classification

La classification des drones est un exercice très difficile, dans la mesure où elle est dif-
férente selon les pays. Cependant les drones aériens peuvent être classés selon trois critères
que sont l’altitude de croisière, l’endurance en terme de temps de vol et leur dimension
principale. Dans ce cadre, le domaine opérationnel des drones peut se décomposer en trois
segments :

– les drones tactiques ;
– les drones de moyenne altitude et longue endurance (MALE) permettant d’utiliser

une charge utile de l’ordre de 100 kg ;
– les drones de haute altitude et longue endurance (HALE).

Le segment tactique se décompose lui-même en six segments :

– les micro-drones (Micro Air Vehicule ou MAV), pouvant être contenu dans une
sphère de 30 cm ;

– les mini-drones (Mini Air Vehicule ou MAV également), pouvant être contenu dans
une sphère de 70 cm ;

– les drones de très courte portée (TCP) ;
– les drones moyenne portée lents (multicharges multimissions ou MCMM lents) ;
– les drones rapides basse altitude (MCMM rapides) ;
– les drones maritimes tactiques (DMT).

Cela peut surprendre de distinguer en deux segments les micro-drones et les mini-drones,
mais la différence d’échelle entre les deux impose aujourd’hui encore des contraintes fortes
pour le choix des matériaux des capteurs et des systèmes embarqués. Par conséquent ces
deux familles sont fortement différenciées par l’autonomie en vol et la qualité des contrôles,
cependant la miniaturisation des cartes électroniques jointe à l’augmentation des capacités
de calculs des mini-systèmes embarqués tendent à réduire ces écarts.

2.2 Formules de VTOL-MAV existantes

Deux grandes familles de machines volantes ont d’abord vu le jour : celles à voilures
fixes, où la vitesse relative résulte du mouvement du véhicule (elles répondent au besoin
de vol en translation rapide) et celles à voilures tournantes, où la vitesse relative résulte
de la mise en rotation des pales par rapport à un corps qui lui, reste immobile dans l’air
(elle répondent au besoin de vol stationnaire). Aujourd’hui, un besoin émergeant dans
le monde des mini-drone, celui imposant à une même cellule d’avoir des qualités de vol
stationnaire et de vol en translation rapide économique, impose une modification de ce
classement. Nous devons pour cela rappeler la notion de convertibilité appliquée aux mini-
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drones. Nous parlerons alors de deux familles de convertibles, ceux dont la convertibilité
découle d’une déformation mécanique (rotor basculant, tête basculante...) et ceux dont
la convertibilité apparâıt par le basculement totale ou partiel de la cellule (”Tail-sitter”).
Nous voyons alors que si nous présentons des drones capable de vol en translation rapide
et de vol stationnaire nous pouvons remplacer la famille des cellules à voilure fixe qui
sera englobée par les convertibles. Dans la suite de ce chapitre nous présenterons donc les
concepts les plus pertinents de mini drones classifiés dans les deux familles de cellules à
voilures tournantes et de cellules convertibles. En préalable à ce qui va suivre, on présente
sur la figure 2.1 les noms et conventions d’axes de rotations qui seront utilisés.

Figure 2.1 – Les axes de rotation

2.2.1 Les cellules à voilures tournantes

Les cellules à voilures tournante ont toutes au moins une caractéristique commune :
ce sont des objets volant à décollage et à atterrissage vertical, capable de faire du vol
stationnaire. Ils utilisent un (ou des) rotors(s) pour se sustenter et se propulser. Nous
établissons un classement des cellules à voilures tournantes en 4 catégories :

– monorotor
– birotors contrarotatifs
– trirotor
– quadrirotor

2.2.1.1 Monorotors

Les monorotors se composent avant tout d’un rotor principal (bipale avec barre stabi-
lisatrice de Bell ou quadripale) qui permet la sustentation et la propulsion. Ils se divisent
en 3 sous catégories selon la configuration utilisée pour permettre au drone de se dépla-
cer dans ses différents axes (en translation et en rotation), ainsi que pour l’empêcher de
tourner sur lui même sous l’action du couple de réaction du rotor principal.
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1. Les drones utilisant un rotor arrière (ou rotor anti-couple) correspondant typiquement
aux hélicoptères. Dans le cas où le rotor principal est caréné, le rotor arrière est placé
soit en périphérie soit à l’intérieur du carénage.

Figure 2.2 – Monorotor - Catégorie 1

Translation Verticale : la variation de vitesse de rotation de l’hélice principale
permet de faire varier la vitesse verticale du drone. Une augmentation le fait
monter, tandis qu’une diminution le ferait descendre. Une variation collective
du pas (si elle existe) permet également de déplacer le drone sur l’axe vertical.

Translation horizontale : l’inclinaison du cône rotor (pas cyclique) permet de
faire varier l’assiette de l’appareil, et ainsi, modifie le vecteur translation en
grandeur et en direction.

Lacet : la variation de vitesse du rotor anti-couple permet le positionnement en
lacet.

Tangage : le mouvement de tangage du drone est obtenu par la variation cyclique
du pas. De plus en vol translaté, les gouvernes de profondeur permettent de
faire varier l’assiette de l’appareil.

Roulis : le mouvement de roulis est obtenu par les variations cycliques du pas.

2. Les drones utilisant des volets positionnés sous le rotor principal.

Figure 2.3 – Monorotor - Catégorie 2

Translation Verticale : la variation de vitesse de rotation de l’hélice principale
permet de faire varier la vitesse verticale du drone. Une augmentation le fait
monter, tandis qu’une diminution le ferait descendre. Une variation collective
du pas (si elle existe) permet également de déplacer le drone sur l’axe vertical.
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Translation horizontale : le braquage des volets permet de faire pivoter le drone,
et ainsi modifie le vecteur translation en longueur et en direction.

Lacet : le braquage des volets permet le positionnement du drone en lacet.

Tangage : idem pour le tangage.

Roulis : idem pour le roulis.

3. Les drones utilisant 2 rotors électriques latéraux indépendants situés de part et
d’autre du rotor principal et des volets positionnés sous le rotor principal.

Figure 2.4 – Monorotor - Catégorie 3

Translation Verticale : la variation de vitesse de rotation de l’hélice principale
permet de faire varier la vitesse verticale du drone. Une augmentation le fait
monter, tandis qu’une diminution le ferait descendre. Une variation collective
du pas (si elle existe) permet également de déplacer le drone sur l’axe vertical.

Translation horizontale : la translation horizontale est permise par grâce aux
deux petits rotors latéraux. Dans un premier temps, on fait varier le cap de
l’appareil dans la direction voulue et ensuite on impose une même intensité de
traction aux deux rotors latéraux.

Lacet : les vitesses de rotation des deux petits rotors latéraux peuvent être com-
mandées par le pilote indépendamment l’une de l’autre, ce qui permet de po-
sitionner le drone dans le plan horizontal.

Tangage : le mouvement de tangage du drone est obtenu par la variation cyclique
du pas. De plus en vol translaté, les gouvernes de profondeur permettent de
faire varier l’assiette de l’appareil.

Roulis : le mouvement de roulis du drone est obtenu par les variations cycliques
du pas.
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2.2.1.2 Birotors contrarotatifs

Le principe des birotors contrarotatifs est le suivant : ils se composent de deux rotors
(coaxiaux ou en tandems 1) tournant en sens opposés et à même vitesse de rotation. Ce
système de rotation inversée du second rotor permet d’annuler l’action du couple de réac-
tion du premier. Le second rotor permet également de rendre le flux d’air plus laminaire et
plus rapide en sortie. Les performances de la motorisation en sont ainsi augmentées. Les
deux rotors permettent, dans la plupart des cas, la sustentation, la translation et le mou-
vement en lacet. Le rendement d’un rotor est d’autant plus élevé que sa charge alaire est
faible. En tenant compte de la contrainte de dimension maximale admissible, il apparâıt
que la solution birotors coaxiaux permet d’obtenir la plus faible charge alaire du rotor.
Cette solution semble donc très rentable d’un point de vue énergétique. Les birotors sont
divisés en 3 sous catégories selon la configuration utilisée pour permettre au drone de se
déplacer suivant ses différents axes.

– birotors à pas cyclique et collectif
– birotors augmentés d’une ou plusieurs hélices (dans le plan horizontal)
– birotors utilisant des volets

1. Les drones utilisant la variation cyclique et collective du pas pour se positionner.

Figure 2.5 – Birotor - Catégorie 1

Translation Verticale : la variation de vitesse de rotation des rotors permet de
faire varier la vitesse verticale du drone. Une variation collective du pas en-
gendre les mêmes conséquences.

Translation horizontale : l’inclinaison du cône rotor permet de faire varier l’as-
siette de l’appareil et ainsi modifie le vecteur translation en grandeur et en
direction.

1. notons que pour les drones miniatures la configuration en tandem n’est pas retenue compte tenu de
l’augmentation d’envergure, de surface (et donc de poids) que cela engendre
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Lacet : le mouvement de lacet est assuré par une différence de couple entre les
deux rotors contrarotatifs. Soit par une variation indépendante de leur vitesse
(à l’aide de deux moteurs avec variateur ou d’un différentiel en sortie de l’un
des moteurs), soit par une variation indépendante de leur pas.

Tangage : le mouvement de tangage est obtenu par une variation cyclique du pas.

Roulis : le mouvement de roulis est obtenu par variation cyclique du pas.

2. Les drones utilisant un (ou des) autres(s) rotor(s) pour se positionner. Ces rotors
pouvant être également utilisés pour en améliorer la propulsion

Figure 2.6 – Birotor - Catégorie 2

Translation Verticale : la variation de vitesse de rotation des rotors permet de
faire varier la vitesse verticale du drone. Une variation collective du pas en-
gendre les mêmes conséquences.

Translation horizontale : le(s) rotor(s) situé(s) à l’arrière permet(tent) la trans-
lation horizontale. Dans le cas où ces rotors sont placés horizontalement, on
fait varier l’assiette de l’appareil, afin d’utiliser la force de traction des rotors
(principaux et secondaires).

Lacet : le mouvement de lacet est assuré par une différence de couple entre les deux
rotors contrarotatifs. Ce mouvement peut être accentué par un rotor arrière.

Tangage : le mouvement de tangage peut être obtenu par le braquage des ailerons
ou une variation de même intensité des rotors arrière.

Roulis : le mouvement de roulis peut être obtenu par le braquage des ailerons ou
la variation dissymétrique des rotors arrière.

3. Les drones utilisant des volets orientables pour se positionner. Les volets sont pla-
cés au plus près du rotor, afin d’augmenter l’efficacité de contrôle.

Translation Verticale : la variation de vitesse de rotation des rotors permet de
faire varier la vitesse verticale du drone. Une variation collective du pas en-
gendre les mêmes conséquences.
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Figure 2.7 – Birotor - Catégorie 3

Translation horizontale : le braquage des volets permet de faire pivoter le drone,
et ainsi modifie le vecteur translation en grandeur et en direction.

Lacet : le mouvement de lacet est assuré par une différence de couple entre les deux
rotors contrarotatifs.

Tangage : le braquage des volets permet de positionner le drone en tangage.

Roulis : le braquage des volets permet de positionner le drone en roulis.

2.2.1.3 Les Quadrirotors

Principe
Un quadrirotor consiste en une armature en croix symétrique avec des moteurs et des

rotors aux extrémités de chaque tige. Les rotors diamétrialement opposés tournent dans
le même sens (fig. 2.8). Les rotors sont généralement non articulés.

Translation Verticale : le contrôle vertical se fait par variation de la vitesse de rotation
des rotors. Pour un vol stationnaire, la vitesse de rotation est la même que pour les
4 rotors, de façon à ce que la poussée globale des quatre rotors compense le poids de
l’appareil. Pour changer l’altitude, on fait varier identiquement la vitesse de rotation
des 4 rotors.

Translation horizontale : on fait varier l’assiette de l’appareil, ce qui permet de modi-
fier le vecteur translation en grandeur et en direction de chaque rotor.
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Lacet : le lacet s’obtient par la différence de couple de frottement créée au niveau des
rotors. Il suffit donc d’augmenter la vitesse de rotation de deux moteurs diamétra-
lement opposés et diminuer la vitesse des deux autres moteurs. Ainsi la poussée
globale est maintenue, mais il y a apparition d’un couple résultant.

Roulis & tangage : le roulis et le tangage à altitude constante sont obtenus de la façon
suivante : il faut faire varier la vitesse des moteurs des rotors diamétralement oppo-
sés. On augmente la vitesse de l’un et on diminue la vitesse de l’autre (On conserve
la force globale opposée au poids). Le quadrirotor s’incline du côté où l’on a ralenti
la vitesse du moteur et part dans cette direction.

Figure 2.8 – Mouvement du drone en fonction de la vitesse des rotors

2.2.2 Les cellules convertibles

Les deux grandes familles de convertibles que nous faisons apparâıtre ici sont les conver-
tibles à variation de structure et les convertibles basculant entièrement.

2.2.2.1 Convertibles à variation de structure

Dans le monde des mini-drone peu de travaux ont été effectués sur les drones conver-
tibles à variation de structure. Gary Gress du Gress Aerospace au Canada a développé un
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modèle miniature d’un birotor avec des rotors orientables.

Figure 2.9 – Prototype de birotors pivotants réalisé par Gary Gress en 2003

Principe de vol

Translation Verticale : on fait varier l’altitude de l’engin en faisant varier identique-
ment les deux rotors.

Translation horizontale : ce déplacement se fait d’abord en agissant sur le couple de
tangage des rotors (inclinaison des rotors vers l’avant). La position des rotors en-
gendre une composante de poussée qui fait avancer l’aéronef en translation.

Lacet : le mouvement de lacet est assuré par une différence de couple entre les deux
rotors contrarotatifs. Soit par une variation indépendante de leur vitesse (à l’aide de
deux moteurs avec variateur ou d’un différentiel en sortie de l’un des moteurs), soit
par une variation indépendante de leur pas.

Tangage : le mouvement de tangage est obtenu par une variation cyclique du pas.

Roulis : le mouvement de roulis est obtenu par variation cyclique du pas.

2.2.2.2 Convertible basculant entièrement

Ce que nous appelons par convertible basculant entièrement est en fait une famille
d’engin qui ne possède pas de degré de liberté entre le bâti moteur et le reste de la
structure, c’est dans cette famille que se situe le VERTIGO support de cette étude.

Nous présentons ci-après le fonctionnement général d’un convertible basculant entiè-
rement. Ensuite une recherche bibliographique permettra de découvrir les laboratoires les
plus actifs dans cette catégorie.
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Avion surmotorisé

Le convertible basculant entièrement le plus simple est l’avion lui même, si son moteur
le permet. Nous parlons ici d’un engin (voir fig. 2.10) à voilure fixe qui est donc à l’origine
conçu pour faire du vol d’avancement. Lorsque l’on souhaite faire des vols à basse vitesse
avec ce type d’engin l’unique possibilité est de cabrer l’avion, d’augmenter les gaz et de
faire ”tenir” la cellule sur l’hélice. L’effort de l’hélice passe alors d’un effort propulsif,
participant au maintien et à la variation de vitesse d’avancement de l’engin, à un effort
sustentateur. La stabilisation de l’engin est alors assurée par la deflection du flux d’hélice
sur les gouvernes. Ce genre de concept est intéressant car il permet d’utiliser des cellules
existantes et relativement simples, mais connâıt ses limites dans certains cas de vols : Son
hélice petite, ne permet souvent pas d’avoir une surface suffisamment grande impactée
par le flux dans des conditions de vent par exemple.

Figure 2.10 – Monoplan - Monomoteur

X2-Wing VTOL

Cet engin (fig. 2.11 et ref. [12],[13]) developpé au laboratoire HEUDIASYC de l’uni-
versité de technologie de compiègne est typiquement dans la famille des VTOL tail sitter
basculant entièrement. Sa propulsion est composée de deux rotors contrarotatifs en ligne,
qui lui confère une surface de volet soufflée en stationnaire importante et de deux volets
actifs dans le plan longitudinal, pour le contrôle en tangage et en roulis avion. Le lacet
avion est lui obtenu par differentiel moteur.



2.2. FORMULES DE VTOL-MAV EXISTANTES 17

Figure 2.11 – X2-Wing VTOL

Hover Eye

L’Hover Eye (fig. 2.12 et ref. [14]) est un Tail Sitter à rotor coaxiaux carénés contro-
ratifs. La commande est possible par déflection d’hélice par volets situés immédiatement
sous les plans rotors. L’ogive constituant la partie supérieure de la cellule contient l’essen-
tiel des organes de captation de calculs et de communication. La particularité de cet engin
est le carénage entourant les rotors, ils permettent en théorie d’accrôıtre le rendement
propulsif du système de poussée ainsi que l’assurance d’un flux directif constant sur les
gouvernes.

Figure 2.12 – Hover Eye

Pogo BYU

Le Pogo (fig. 2.13 et ref. [10],[11]) est un Tail-Sitter du commerce que les gens du
laboratoire ”Magicc Lab” de la ”Brigham Young University” dans l’Utah, USA ont équipés
de leur système embarqué nommé ”Kestrel” developpé par Procerus technologies. Ce Pogo
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est un engin mono-rotor à volets deflecteurs de flux et voilures fixes de type aile delta.
Des essais trés récent ont démontré les capacités de cet engin à enchainer des phases
de vol lentes et rapides en automatique, avec néanmoins des difficultés importantes en
vol stationnaire, probablement à cause de la présence d’un seul moteur (effet de couple
important) et de son éloignement aux gouvernes, au regard de son diamètre (ce qui le
rend d’autant plus sensible au vent).

Figure 2.13 – Pogo BYU

2.3 Pilotage et gestion de la transition

On a présenté précédemment différentes formules permettant d’alterner des phases de
vols lentes et rapides, dans cette thèse on s’intéressera à la transition de phases lentes vers
phases rapides économique et inversement. Rappelons qu’une phase rapide économique
est donnée par un gain de portance générée par une surface en incidence d’un engin pro-
pulsé (ou tracté) dans l’air tout en minimisant l’impact de la trâınée et plus précisément
le rapport portance/trainée appelé finesse, en bref c’est permis par un avion ! Pour sa-
tisfaire cette contrainte de phase de vol lente et rapide économique, un avion doit donc
être capable d’alterner des phases de vols lentes et rapides. La phase de vol lente passe
par un emploi des forces de poussées en forces sustentatrices. Dans ce cadre les concepts
qui nous intéressent principalement sont les convertibles basculant entièrement (voir pa-
ragraphe 2.2.2.2). Il semble alors nécessaire d’introduire et d’effectuer une courte revue
de la littérature concernant la gestion de la transition du point de vue de l’automatique.
Deux exemples aboutis d’un drone convertible basculant entièrement, le T-wing et l’UAV
aerobatics, sont présentés.
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2.3.1 le ”T-wing”

Un des systèmes les plus aboutis dans la réalisation pratique de la transition est le
T-wing (Photo ci dessous, et article [40]. On se doit d’en parler même si il ne fait pas parti
de la même famille d’engins en terme de taille, de masse et donc ne possède pas les mêmes
contraintes d’embarquabilités que les mini-drones. Sa masse au décollage (avec le plein
d’essence pour le moteur thermique) est de 30 kg, sa plus grand dimension la hauteur, est
de 1.50 m. Il possède deux rotors contrarotatifs en ligne.

Figure 2.14 – le T-Wing

l’article [40] cité précédemment est paru très récemment et on peut se réjouir d’y voir
un nombre importants de points communs dans les stratégies de pilotage avec le travail
mené dans cette thèse. On rappelle ici un tableau extrait de ces travaux qui résume bien
les différentes stratégies de pilotage en fonction du domaine de vol visé.

Control mode Guidance Low-level control
Autonomous vertical velocity mode PID waypoint navigation emitting 1) LQR translational velocity controllers

1) translation velocity commands 2)PI pointing angle and vertical
2) Belly pointing angel velocity controllers
3) Climb rate

Autonomous V2H and H2V transitions modes Quaternion-based attitude guidance emitting 1) Classical P,Q and R angular-rate
P,Q and R pitch-rate commands controllers

2) Throttle scheduled for transitions
Autonomous horizontal flight mode Bank-to-turn proportional navigation in two stages : 1) Classical P,Q and R angular-rate

1) First stage emits climb-rate, bank angle, controllers
speed commands ; 2) Classical speed control via throttle
2) Second stage converts these to P,Q and R
and speed commands

Autonomous vertical angle mode (for autoland Tilt-angle commands either provided by ground 1) Classical PI tilt-angle controllers
when there is a sustained GPS failure and pilot or set to zero (for autoland) 2) PI pointing angle and vertical velocity
horizontal velocities are unavailable) 2) Vertical speed set by ground pilot or set to -4 ft/s controllers
Full manual mode (for ground checks only) Surfaces and throttles directly controlled by the pilot None

Il ressort de ce tableau trois modes principaux : le contrôle en vol stationnaire, le
contrôle en vol d’avancement de type avion et le contrôle durant la transition. Le contrôle
en mode stationnaire est de type hiérarchique : une consigne en position sol est traduite
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en consigne de vitesse sol qui est elle même traduite en consigne d’inclinaison de l’engin
par boucle imbriquées successives. Les boucles sont de type PID, synthétisées à partir
techniques linéaires quadratique (LQR).

Le contrôle en mode d’avancement est scindé en deux parties distinctes, une partie
stabilisation gyroscopique par retour d’information de la centrale inertielle et une partie
concernant la vitesse d’avancement gérée uniquement par la poussée moteur. Un autre
article de la même équipe [41] traitant du problème théorique de la transition, précise
qu’une telle configuration leur impose d’avoir un gain important d’altitude à chaque tran-
sition, Horizontale vers verticale et inversement (fig. 2.15). Nous comprenons bien que
cette manoeuvre permet de minimiser l’incidence vue par l’aile, qui n’est que très peu
soufflée par le système propulsif.

La cellule VERTIGO étudiée dans cette thèse apparâıt avoir plus de capacité à ré-
cupérer l’énergie produite par l’aile soufflée pour le contrôle dans la transition. Ainsi le
profil typique de basculement sera probablement différent car il n’y pas nécessité d’avoir
des variations d’altitudes importantes.

Figure 2.15 – Principe de transition du T-wing

Processus de transition

Le problème de la transition est résolu par des logiques de commutations entre le
pilote d’avancement et le pilote stationnaire comme on peut le voir sur le diagramme
d’états-transitions (fig. 2.16). Le processus de transition entre les phases de vol est rendu
possible par une logique de passage d’un pilote à l’autre, Par l’intermédiaire de deux
fonctions appelées ”fmVTOH” (vol stationnaire vers vol d’avancement) et ”fmHTOV” (vol
d’avancement vers vol stationnaire) qui sont activées suivant la position angulaire de
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l’engin. Cette structure permet très probablement d’introduire un effet hysteresis évitant
une oscillation de l’engin à la frontière de deux états.

Figure 2.16 – Diagramme états-transitions

Le même pilote de stabilisation bas niveau ( PID interne) qui est utilisé pour le vol
d’avancement est appliqué pour les transitions entre le vol d’avancement et le vol station-
naire et inversement. La principale différence se trouve dans le guidage. Pour les deux
manoeuvres de transitions H2V (avancement vers stationnaire) et V2H (stationnaire vers
avancement) l’algorithme de guidage procède comme suit :

– une consigne en attitude est choisie. Pour la transition H2V cette attitude est proche
de 0 deg et le cap est celui du dernier cap stationnaire. Pour la transition V2H le
cap est celui du dernier cap d’avancement et l’attitude de consigne égale à 90 deg.

– l’attitude de consigne est convertie en quaternion et est comparée avec l’attitude
courante également exprimée en quaternion.

– la différence entre l’attitude courante et l’attitude désirée est interprétée en terme de
vitesse de rotation désirée et est utilisée pour la commande. L’équation de commande
est la suivante :
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PQ
R

 = K

−q1 q0 q3 −q2

−q2 −q3 q0 q1

−q3 q2 −q1 q0




∆q0
∆t

∆q1
∆t

∆q2
∆t

∆q3
∆t

 (2.1)

Dans l’équation précédente, P,Q,R sont les consignes de vitesses de rotations, K est le
gain de commande, q0, q1, q2, q3 est le quaternion d’attitude courant et ∆q0,∆q1,∆q2,∆q2

est le quaternion de différence entre le quaternion de consigne et le quaternion courant.
Enfin, ∆t et le temps d’échantillonnage permettant de convertir le quaternion de différence
en vitesse.

Pendant les manoeuvres de transition, le niveau de consigne de poussée, spécifiée en
boucle ouverte en fonction de l’orientation de l’engin dans l’espace est appliquée indépen-
damment.

2.3.2 Exemple du ”Autonomous UAV Aerobatics”

Un autre système complètement différent est le monoplan-monomoteur indoor du
MIT, ref.[42](la photo 2.17 reprend des prises de vues de l’engin en vol). Ce monoplan-
monomoteur du commerce : ”Ikarus Yak 54 Shock Flyer” possède les qualités pour faire
du vol stationnaire (essentiellement en indoor) avec un système propulsif et des gouvernes
surdimensionnées.

La captation de l’environnement est composé d’un système externe de caméras dispo-
sées dans une salle qui après un traitement au sol permet d’obtenir très précisément les
vitesses et positions de l’engin. L’attitude et les vitesses de rotations sont elles estimées
par une centrale inertielle à bord.

Une modélisation du système dynamique en vertical laisse apparâıtre, outre les équa-
tions classiques un certain nombre de contributions dues au système propulsif. Le contrôle
en vol stationnaire s’effectue par un pilotage de l’ensemble des états (avec un rafrâıchis-
sement de 100 Hz) sur les bases de la correction du comportement naturel extrait de la
modélisation. Des corrections à l’aide d’intégrateurs sont utilisées sur la structure de com-
mande en position sol afin d’augmenter la précision du maintien en position. Les gains de
contrôles sont optimisés par des techniques Linéaires Quadratique (LQ). Lors de la syn-
thèse, des pénalités importantes sont imputées au tangage et au roulis et à leurs vitesses
de rotations correspondantes afin de s’assurer du maintien en altitude du véhicule.

Le contrôle en vol d’avancement est lui assuré par un pilote classique avion, mais avec
une méthodologie de synthèse qui consiste à découpler le système axe par axe puis à in-
sérer a posteriori les couplage entre axe. La logique de transition est différente, suivant le
sens de la transition :
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Figure 2.17 – Vol indoor - Avion MIT

– Stationnaire vers avancement : afin de réaliser une transition stationnaire vers avan-
cement dans un espace confiné (sous entendu à distance finie), l’avion doit rapide-
ment prendre de la vitesse en perdant le moins possible de hauteur. Ils utilisent pour
cela le pilote stationnaire sur lequel il est demandé instantanément d’aller rejoindre
une position fictive éloignée, le compromis empirique trouvé afin de diminuer peu
l’altitude est de demandé de rejoindre un point à 15 m, cela crée une décroissance
rapide du tangage, ensuite une commutation est faite entre le pilote stationnaire et
le pilote d’avancement lorsque l’attitude rejoint 30 deg.

– Avancement vers stationnaire : réaliser une transition du vol d’avancement vers le
vol d’avancement nécessite une décroissance de la vitesse jusqu’a 0 m/s. Comme pré-
cédemment l’altitude est maintenue constante. Pour avoir une décroissance la plus
rapide possible de la vitesse les gouvernes de profondeurs et de lacet doivent être uti-
lisées couplées. Cette procédure de transition rapide induit des prises d’incidences
importantes au niveau des ailes, ce qui est un point négatif de la méthode. Pour
éviter le décrochage une forte commande moteur est envoyée, qui correspond à une
valeur juste inférieure à la valeur nécessaire au maintien en altitude en stationnaire.
La logique de transition utilisée est donc caractérisée par :
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δelevator = cos(φ)δelevatormax
CLdeltarudArudder

Lrudder
Ix

CLdeltaeleAelevator
Lelevator

Iy

(2.2)

δrudder = sin(φ)δruddermax (2.3)

δthrottle = kmg (2.4)

Avec k un nombre légèrement inférieur à l’unité. La transition s’effectue à partir d’une
approche boucle ouverte, pour toute les boucles, excepté pour le contrôle en roulis. L’hypo-
thèse importante est que l’on suppose la commandabilité des mouvements par les ailerons
dans toute la transition (sous entendu d’avoir des ailerons suffisamment grands et suffi-
samment soufflés).



Chapitre 3

Généralités

Ce chapitre introduit un certain nombre de généralités. Des outils mathématiques
utilisés par la suite sont présentés afin que le lecteur non spécialiste puisse s’y
référer pendant la lecture du mémoire. Dans une première partie on aborde les
systèmes LTI, le formalisme LFT, la µ-analyse et les quaternions. Dans une se-
conde partie, on introduit les conventions utiles à la modélisation et la commande
ainsi que les notations utilisées dans l’ensemble du mémoire.
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3.1 Outils mathématiques

3.1.1 Introduction

La synthèse d’une loi de commande pour un système multivariable nécessite d’une
part d’approcher le comportement dynamique du système à commander par un ensemble
d’équations mathématiques et d’autres part de spécifier les objectifs du comportement
du système commandé en terme de stabilité et de performance. Ainsi la modélisation

25
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du comportement dynamique du système à commander doit répondre à deux impératifs
antinomiques, reproduire le plus fidèlement possible cette dynamique et utiliser une repré-
sentation mathématique simple mais précise permettant la synthèse et la validation des
lois de commandes.

Les systèmes algébro-différentiels linéaires constituent la classe de représentation stan-
dard pour laquelle un grand nombre de méthodes pour la modélisation et l’identification
de procédés, la synthèse et l’analyse des lois de commande ont étés développées ( minimi-
sation d’erreur de prédiction : LQG [26], H2 [27], Hinf [28], µ-analyse [29], [30]). La prise
en compte des différentes configurations possibles du procédé nécessite généralement une
famille de modèle linéaires qui peut se représenter par un modèle nominal et des incerti-
tudes associées. Notons que l’utilisation des techniques précitées suppose que le procédé
évolue lentement d’une configuration à une autre ou plus généralement que la dynamique
boucle fermée du système est compatible avec l’évolution d’une configuration à une autre.

En vue de la synthèse et/ou de l’analyse de la loi de commande, les objectifs de ro-
bustesse en terme de stabilité et de performance sont intégrés à la famille de modèle
caractérisant le comportement dynamique du procédé incertain. Cet ensemble est usuelle-
ment appelé système augmenté. Dans ce cadre, quelques définitions et plusieurs méthodes
permettant de modéliser les systèmes augmentés sous la forme de Transformation Linéaire
Fractionnaire, LFT [36] sont présentées.

3.1.2 Les systèmes LTI

Les systèmes LTI sont des systèmes linéaires multivariables dont le comportement est
défini par un système d’équations différentielles linéaires à coefficient constants.

Modèle nominal :

Le modèle nominal appelé G0 admet une réalisation (A,B,C,D) dans l’espace d’état,
et s’écrit :

[
ẋ
y

]
= G0

[
x
u

]
=

[
A B
C D

] [
x
u

]
(3.1)

où x est le vecteur des états de dimension n, u est le vecteur des entrées de dimension
m et y le vecteur des sorties de dimension p.

Matrice de transfert équivalente :

la matrice de transfert entrée sortie G0(s) équivalente s’écrit alors :
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G0(s) = C(sI − A)−1B +D (3.2)

3.1.3 Modélisation sous forme LFT

Les LFT (en anglais Linear Fractional Transformations) sont des objets génériques
qui apparaissent dans de nombreux problèmes de modélisation et de commande pour les
systèmes dynamiques. En particulier,

– la formulation du problème H∞ mais aussi du problème H2 se fait à travers la forme
standard qui n’est autre qu’une expression de type LFT entre le système augmenté
et le compensateur.

– les incertitudes dynamiques ou paramétriques apparaissent dans le schéma de com-
mande à travers une expression LFT.

– l’universalité des LFT se justifie par le fait que toute expression rationnelle peut se
réécrire en termes de LFT. De plus, la combinaison de ces objets donne à son tour
naissance à des objets LFT.

Le formalisme LFT permet de modéliser l’évolution d’un modèle dynamique en fonc-
tion des paramètres sous forme d’un continuum, c’est-à-dire qu’il permet de s’affranchir
de la manipulation de plusieurs modèles pris en différents points de fonctionnement lors
de l’analyse.

Définitions des Transformations Linéaires Fractionnaires
On désigne sous le nom de représentation LFT (Transformation Fractionnelle Linéaire) ou
forme standard des objets pouvant s’écrire sous la forme d’une matrice d’interconnexion
P (s) connectée par un retour à des éléments de natures diverses ∆(s) : intégrateurs, para-
mètres réels constants, paramètres dépendant du temps, non-linéarités, systèmes linéaires,
dynamiques négligées, ....

Les objets LFT peuvent être :

– des matrices dépendant rationnellement de paramètres
– des systèmes linéaires dont les coefficients dépendent rationnellement de paramètres
– des dynamiques négligées
– des incertitudes complexes introduites pour l’analyse de performances

Les paramètres considérés sont incertains, bornés mais indépendants du temps. Des élé-
ments plus classiques comme :

– les systèmes linéaires classiques
– les matrices fixes

sont des cas particuliers des objets ci-dessus. On peut donc les considérer comme des objets
LFTs. Ces quatres types d’objets sont des systèmes LTIs (Linéaire Temps Invariant).
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Figure 3.1 – LFT

3.1.3.1 Mise sous forme LFT

Dans la modélisation LFT, des incertitudes paramétriques sont introduites dans le
modèle physique du processus :

ẋ = A(δ)x+B(δ)u

y = C(δ)x+D(δ)u

La mise sous forme LFT est alors

y = G(s, δ)u = Fu(M(s), δ)u avec ∆ = diag(δ1Iq1, · · · , δnIqn)

et
Fu(M,∆) = M22 +M21∆(I −M11∆)−1M12

avec

M =

[
M11 M12

M21 M22

]
Pour illustrer la mise sous forme LFT, on peut regarder le cas particulier d’incertitudes
paramétriques additives sur les matrices d’état.

ẋ = (A0 +
∑
i

δiAi)x+ (B0 +
∑
i

δiBi)u

y = (C0 +
∑
i

δiCi)x+ (D0 +
∑
i

δiDi)u

[
ẋ
y

]
=

(
P0 +

∑
i

δiPi

)[
x
u

]
Pi =

[
Ai Bi

Ci Di

]
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P0 +
∑
i

δiPi = Fl

((
H11 H12

H21 H22

)
,∆

)
= H11 +H12∆(I −H22∆)−1H21

∆ = diag(δi, Iqi).
H22 = 0,H11 = P0.

∑
i

δiPi = H12∆H21

Pi = UiVi = (n ∗ qi) ∗ (qi ∗m) qi = rg(Pi)

δiPi = UiδiIqiVi

δ1P1 + δ2P2 = δ1U1V1 + δ2U2V2 =
[
U1 U2

] [ δ1V1

δ2V2

]
=
[
U1 U2

]( δ1Iq1 0
0 δ2Iq2

)(
V1

V2

)
Dans le cas général, les éléments des matrices sont des fonctions polynomiales, voire

rationnelles des incertitudes paramétriques δi. Enfin, se pose le problème de la minimalité
de la représentation :

Fl(H1(s),∆1) = Fl(H2(s),∆2) ∀δi

∆1 = diag(δ1, δ2, δ3, δ4)

∆2 = diag(δ1, δ2)

Cette minimalité de l’ordre est critique pour le temps de calcul quand on applique les
outils d’analyse de la robustesse tel que la µ-analyse, qui va être présentée ensuite. Pour
compléter cette présentation de la mise sous forme LFT, on peut regarder comment on
procède pour obtenir le modèle LFT en introduisant les incertitudes directement dans le
modèle physique.

[
ẋ1

ẋ2

]
=

[
0 1
−ω2 −2ξω

] [
x1

x2

]
+

[
bT1
bT2

]
u

y = C

[
x1

x2

]
w = (1 + δ)ω0,∆ = diag(δ, δ).

Dans une certaine mesure, la minimalité est garantie.
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3.1.4 µ-analyse

3.1.4.1 Introduction

Un modèle ne permet jamais de représenter parfaitement le comportement réel d’un
processus, en effet :

– il existe des incertitudes sur la dynamique haute fréquence (dynamiques négligées) ;
– des incertitudes sur les paramètres décrivant le modèle physique du processus ;
– et enfin des phénomènes non-linéaires, paramètres variant dans le temps ...

Concernant les dynamiques négligées elles sont de plusieurs natures :
– origine physique : dynamique mal connues voire inconnues, absente du modèle re-

présentant le processus.
– comportement du processus connu/identifié seulement dans une certaine bande de

fréquence. Au delà de cette bande de fréquences on sait très peu de choses sur le
comportement du processus.

– risque : si le correcteur a une trop grande bande passante, il peut exciter le système
dans une zone de fréquence où on connâıt mal ou pas du tout son comportement. Il
peut s’en suivre une instabilité !

L’approche classiquement suivie pour la synthèse de loi de commande, consiste en une
synthèse a priori d’une loi de commande sur un modèle nominal. Le système appartient
lui même à un ensemble de modèles possibles. Le but de l’analyse de robustesse est de
vérifier que la loi de commande (synthétisée sur un modèle nominal) donne de bonnes
performances sur l’ensemble des modèles. Si c’est le cas, on peut garantir qu’elle donnera
de bonnes performances sur le système réel (c.f. problème plus général de la validation
d’une loi de commande).

Dans bien des cas cette analyse consiste à câbler la loi (ou l’ensemble des lois) sur
le simulateur non linéaire et à faire un ensemble de simulations par tirage monte-carlo.
Ensuite on analyse le comportement et on tire des conclusions. Cette démarche pose deux
problèmes, celui de l’explosion combinatoire du temps de calcul, et celui lié au manque
de garantie théorique sur le fait qu’aucun pire-cas n’a été ”raté”. La µ−analyse permet
de résoudre ces deux problèmes puisqu’elle permet de valider la loi de commande sur un
continuum de modèles.

3.1.4.2 Théorie - la valeur singulière structurée µ

Lors d’une analyse de robustesse, on cherche à savoir si le système rebouclé par un
correcteur K(s) quelconque reste stable en présence d’incertitudes paramétriques et/ou
dynamiques. Nous avons vu dans l’introduction du formalisme LFT qu’il était possible de
modéliser le système par un transfert G(s) qui ne dépendait plus des incertitudes et une
matrice d’interconnexion ∆(s) où toutes les incertitudes étaient regroupées. Le correcteur
K(s) est rebouclé avec le transfert G(s) du système nominal. Le transfert en boucle fermée
de G(s) et K(s) est dorénavant appelé M(s) = FL

[
G(s), K(s)

]
. Un tel système M −∆ est

illustré sur le schéma 3.1.4.2.
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Figure 3.2 – Représentation LFT et rebouclage

Les premières notions de robustesse ont été introduites par Bode et Nyquist dans les
années 1930-1960 avec la marge de gain et la marge de phase pour des systèmes SISO
(mono-entrée mono-sortie). Les extensions pour les systèmes MIMO (multi-entrées multi-
sorties) ont été proposées pendant les années 1960, à partir des valeurs singulières. Ces
approches partent de l’hypothèse que les incertitudes sont juste bornées et non-structurées.
Doyle,Wall et Stein ont été les premiers à proposer un critère de robustesse pour des
systèmes M(s) soumis à des incertitudes structurées. Ce critère est basé sur la valeur
singulière structurée µ.

3.1.4.3 Définition

La valeur singulière structurée ou µ est définie par :

µ [M(s)] =
1

minσ(∆) : ∆ ∈∆ et det [I −M(s)∆] = 0

où ∆ est l’ensemble des perturbations admissibles.

∆ = {diag[δri Iki, δ
c
jIlj,∆

c
o] : δri ∈ R, δcj ∈ C,∆c

o ∈ Cq0×q0}

ainsi que i ≤ f, j ≤ h et o ≤ g. La valeur singulière structurée est alors l’inverse de la
plus grande valeur singulière de la plus petite perturbation ∆(s) qui rend le système M(s)
instable. M(s) est une fonction de s = jω, donc de la fréquence ω. µ est aussi une fonction
de la fréquence. On constate que la valeur de µ est d’autant plus grande que la valeur
singulière est petite, c.a.d la perturbation ∆ qui déstabilise le système est petite.

3.1.4.4 Principe de calcul

On va chercher à détecter le passage des pôles sur l’axe imaginaire. Si les pôles de la
boucle fermée nominale sont dans le demi-plan gauche, trouver la perturbation déstabili-
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sante de plus petite norme revient à trouver la perturbation de plus petite norme amenant
un pôle de la boucle fermée sur l’axe imaginaire (i.e. en limite de stabilité). La µ analyse
est une approche a priori fréquentielle où on calcul µ(M(jω)) en fonction de ω et ou l’on
déduit la valeur pic et la marge de robustesse.

3.1.4.5 Classification des méthodes de calcul

Il n’existe pas d’expression exacte de µ(M), dans le cas général :

∆ = diag(∆1, ...,∆m, δ1Iq1, ...δnIqn)

De plus le calcul de µ(M) est NP complet, sauf cas particulier (M = uv∗). On est donc
amené à calculer les bornes inférieure et supérieure de µ puis à vérifier a posteriori l’écart
entre les deux. Certains algorithmes sont à temps polynomial d’autre à temps exponen-
tiel. Les algorithmes à temps exponentiel peuvent être utiles pour des problèmes avec peu
de paramètres. Beaucoup d’études ont étés menées sur des méthodes heuristiques pour
le calcul d’une borne inférieure de µ (maximum local d’un problème d’optimisation non
convexe). Des méthodes d’optimisation convexe existent pour le calcul d’une borne supé-
rieure de µ (LMI - minimum global d’un problème d’optimisation convexe). Ces méthodes
fournissent un bon compromis temps de calcul/précision.

3.1.4.6 Informations complémentaires sur la µ-analyse

Il faut savoir qu’une borne supérieure de µ fournit une garantie de robustesse. Qu’une
borne inférieure fournit une valeur pire-cas (i.e. une perturbation déstabilisante) et me-
sure l’écart avec la borne supérieure et donne une information sur la qualité du résultat (si
µmin = µmax alors ou connâıt la valeur exacte de µ. La µ analyse est une technique d’ana-
lyse de la robustesse maintenant bien éprouvée, mais avec une limitation dans le cas de
problèmes avec incertitudes fortement répétées. De nombreux outils sont disponibles pour
la mise en oeuvre des ces méthodes d’analyses. On en cite ici un seul, sous Matlab, c’est
la LFR toolbox [22], qui est en fait composé de plusieurs fonctions d’analyses applicables
sur de nombreux problèmes.

3.1.5 Rotation et quaternion d’attitude

3.1.5.1 Position du problème

Cette partie a pour but de montrer comment on peut dans le cas général représenter
les équations d’attitude, notamment si l’orientation du mobile considerer peut être quel-
conque. Le lecteur est certainement familiarisé avec le repérage de l’attitude d’un corps
dans l’espace, à l’aide des angles, soit :
• d’Euler → précession ψ, nutation θ, rotation propre φ
• de Cardan → roulis φ, tangage θ, lacet ψ.
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Ces deux formalismes possèdent des indéterminations ou des non-définitions d’angles
dans certaines configurations. De plus, la mise sous forme canonique des équations du
mouvement s’avère très difficile voire impossible. Il se pose donc un problème sérieux dans
l’étude d’un mouvement général sur le plan numérique. Généralement les angles d’Euler
ou équivalents sont utilisés dans des équations aux petites variations linéarisées, autour
de positions d’équilibre où les angles sont toujours parfaitement définis.

Figure 3.3 – Repère Quaternion

La figure 3.3 montre la base (X, Y, Z) de référence, la base mobile (x, y, z) liée au solide
S en mouvement, le vecteur de rotation Ω du solide par rapport au repère inertiel. On
note classiquement Ω = (p, q, r) la matrice des composantes de Ω(S/Ra) sur la base mobile
(x, y, z).

3.1.5.2 Algèbre des quaternions

Géométriquement il est clair que, quelle que soit la configuration des bases (X, Y, Z)
et (x, y, z), il existe deux rotations qui permettent de passer de la base (X, Y, Z) à la base
(x, y, z) :
• Rotation d’axe u = (α, β, γ) et d’angle noté θ (0 < θ < 2π)
• Rotation d’axe −u = −(α, β, γ) et d’angle 2πθ (0 < 2πθ < 2π)
L’idée a donc été de créer 1 un être mathématique nouveau, à quatres composantes Q,

appelé quaternion, représentant cette transformation géométrique et à ne pas confondre

1. les quaternions ont été défini par William Rowan Hamilton en 1843
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avec la rotation au sens de la mécanique qui est le vecteur vitesse angulaire.

Q =

(
cos

θ

2
, u sin

θ

2

)
=

(
cos

θ

2
, α sin

θ

2
, β sin

θ

2
, γ sin

θ

2

)
où u = (α, β, γ) est l’unitaire de l’axe de la rotation et θ l’angle de la rotation.

L’algèbre des quaternions est le sous-espace vectoriel H de l’ensemble des matrices
carrées d’ordre 4, engendré par la base e, i, j, k :

e =


1 0 0 0
0 1 0 0
0 0 1 0
0 0 0 1

 i =


0 −1 0 0
1 0 0 0
0 0 0 1
0 0 −1 0

 j =


0 0 −1 0
0 0 0 −1
1 0 0 0
0 1 0 0

 k =


0 0 0 1
0 0 −1 0
0 1 0 0
−1 0 0 0


Un quaternion est donc noté sous forme complexe, dans la base canonique e, i, j, k :

Q = q0e+ q1i+ q2j + q3k

où les composantes de Q sont réelles, e est l’élément neutre de la multiplication. La
première composante q0e est appelée partie réelle. La deuxième composante q1i+q2j+q3k
à trois terme est appelée partie imaginaire ou partie pure.

3.1.5.3 Matrice de passage et équation d’évolution

Appelons P(X,Y,Z→x,y,z) la matrice de passage de la base de référence absolue à la base
mobile relative. Soit Q un quaternion unité élément de S, donc associé à une rotation RQ.
Nous ne détaillerons pas les calculs ici, voici ci-après la matrice de passage :

P(X,Y,Z→x,y,z) =

2(q2
0 + q2

1)− 1 2(q1q2 − q0q3) 2(q1q3 + q0q2)
2(q1q2 + q0q3) 2(q2

0 + q2
2)− 1 2(q2q3 − q0q1)

2(q1q3 − q0q2) 2(q2q3 + q0q1) 2(q2
0 + q2

3)− 1


L’équation d’évolution est définie comme suit :


q̇0

q̇1

q̇2

q̇3

 =
1

2


0 −p −q −r
p 0 r −q
q −r 0 p
r q −p 0

 .

qo
q1

q2

q3

 (3.3)

avec p, q, r les vitesses de rotations dans le repère mobile.
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3.2 Conventions et notations

3.2.1 Repères

Avant toute modélisation ou analyse il est nécessaire de présenter les conventions et
notations utilisées par la suite. Le repère inertiel est de type NED, Tel que représenté sur
le graphique 3.4.

Figure 3.4 – Repère inertiel R0

Sur le graphique 3.5 on visualise la définition du repère avion Rb par rapport au
repère inertiel R0, avec le système d’angles ψ,θ,φ, la matrice de rotation permettant cette
transformation est la matrice T0B (equ. 3.2.1).

T0B =

cos θ cosψ − sinψ cosφ+ cosψ sinφ sin θ sinψ sinφ+ cosψ cosφ sin θ
cos θ sinψ cosψ cosφ+ sinψ sinφ sin θ − cosψ sinφ+ sinψ cosφ sin θ
− sin θ sinφ cos θ cosφ cos θ


(3.4)
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Figure 3.5 – Repère terrestre R0

Le graphique 3.6 représente le repère aérodynamique Ra, relativement au repère avion
Rb, avec le système d’angle αa, βa. La matrice de rotation permettant cette transformation
est la matrice TBA (equ. 3.2.1).

TBA =


cosα − cosα sin β − sinα
sin β cos β 0

sinα cos β − sinα sin β cosα

 (3.5)
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Plan des ailes

Plan de symétrie 
du vertigo

Figure 3.6 – Repère Aérodynamique Ra

3.2.2 Conventions pour la commande

Le repère d’expression des forces et des moments est le repère avion ”classique”, avec
X horizontal et positif vers l’avant, Y horizontal et positif vers la droite et Z vertical et
positif vers le bas.

La figure 3.7(a) représente une vue longitudinal du mobile. δx, utilisé pour la variation
de poussée est positif pour une accélération positive sur l’axe X avion. δm, utilisé pour
engendrer une accélération angulaire autour de l’axe Yb, possible avec un braquage symé-
trique de l’aile horizontal positif vers le bas. La figure 3.7(b) représente une vue latérale
de l’avion (ici en position verticale). δn, utilisé pour engendrer une accélération angulaire
autour de l’axe Zb, possible avec un braquage symétrique des volets de dérives, positif vers
la droite. La figure 3.7(c) représente une vue de dessus de l’avion (ici en position verticale).
δl, utilisé pour engendrer une accélération angulaire autour de l’axe Xb, possible avec un
braquage dissymétrique des volets de l’aile horizontale, positif vers la droite.

Les coefficients de forces et de moments présentés par la suite sont obtenus par adi-
mensionnement des forces et des moments en utilisant les grandeurs physiques suivantes :

Lref=0.5m et Sref=
πL2

ref

4
.
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Figure 3.7 – Convention de signe pour les commandes



Chapitre 4

Modélisation - Simulation

Ce chapitre présente l’ensemble des éléments de la dynamique du vol utilisés
ainsi que les extensions pour les VTOL du type Vertigo. Il présente de manière
synthétique les résultats des études en soufflerie ainsi que les calculs d’équilibre
en longitudinal. Ensuite le simulateur est présenté ainsi que des éléments de
modélisation qui seront nécessaires pour la commande et l’analyse
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4.6.4 Abscisse spectrale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91

4.1 Introduction

Dans la conception d’une loi de commande la modélisation et la simulation occupent
une part importante, pour cela il est indispensable de bien connâıtre la physique du
système et de son environnement. Dans ce cadre nous présenterons en premier lieu la
cellule VERTIGO qui est le vecteur d’application des travaux de cette thèse, c’est la
structure propre à supporter et transporter la charge utile ; dans un second temps sera
présenté la modélisation qui est le coeur de ce chapitre, elle nécessite un temps important
d’analyse des équations fondamentales mais également d’essais en soufflerie permettant
de caractériser le comportement aérodynamique de la cellule et de valider (ou non) les
hypothèses simplificatrices, les découplages... Cela permet ensuite d’effectuer les analyses
de dynamique du vol précédant les travaux d’automatisation du pilotage. La simulation
(qui occupe la seconde partie de ce chapitre) est un passage nécessaire pour la validation
des équations développées en modélisation et pour la validation des lois de commandes.
Enfin il a paru opportun d’introduire la modélisation pour l’analyse et pour la commande
dans ce chapitre.

4.2 Présentation du système support de l’étude : VER-

TIGO

Le Vertigo (Voir la fig. 4.1 à droite) est le support experimental de cette thèse. C’est
un engin qui est développé par le Centre Aéronautique et Spatial (C.A.S) de l’Institut
Supérieur de l’Aéronautique et de l’Espace (ISAE), dans le but de démontrer la capacité
pour un drone d’enchâıner des phases de vol stationnaires et d’avancement rapide. La
configuration du vertigo est largement inspirée par le Convair XFY-1 POGO (voir photo
4.1 à gauche), premier avion qui le 2 novembre 1954 réussi un passage en vol horizontal
après un décollage vertical. Le Vertigo possède un système propulsif contrarotatif coaxial,
deux ailes disposées perpendiculairement et quatres larges volets permettant de piloter
les 3 axes de rotations tangage, roulis et lacet en vol stationnaire et en vol horizontal.
Chaque volet est piloté indépendamment par un servomoteur électrique rapide. Le roulis
est permis par un pilotage différentiel des volets.

Comme on peut le voir sur le graphique des caractéristiques dimensionnelles (fig. 4.2)
L’envergure du Vertigo est de 650 mm et le diamètre des disques hélice est de 500 mm.
Il est conçu à partir d’une structure bois recouverte de fibre de carbone. Le système
embarqué est disposé à l’intérieur de la partie cylindrique du fuselage. La masse totale
du prototype avec batterie est de 1600 g pour une autonomie en vol stationnaire de 12
minutes environ. Le centre de gravité est placé 145 mm derrière le bord d’attaque.
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Figure 4.1 – Pogo (gauche) & Vertigo (droite)

4.3 Modélisation non linéaire

4.3.1 Introduction

Il est utile de rappeler en introduction que la modélisation analytique présentée ci-après
constitue le socle indispensable à cette étude. En effet elle permet de traduire fidèlement
à l’aide des lois simples et connues de la mécanique du vol le fonctionnement du Vertigo
sur l’ensemble de son domaine de vol. Nous avons choisi de conserver des équations re-
lativement génériques afin de preparer une certaine souplesse pour des applications sur
différents UAV du même type. C’est à dire de mini-drone à voilure fixe, avec le domaine de
vol étendu du stationnaire au vol d’avancement rapide. Le vol stationnaire est permis par
une poussée d’hélice suffisante à même de sustenter l’UAV et les gouvernes suffisamment
dimensionnées pour défléchir le flux d’air créé par l’hélice pour sa sustentation. Ce modèle
est la base d’une application numérique développée spécialement sous matlab et simulink,
que nous présenterons au chapitre 4.4 p.60. On extrait également de ces équations les in-
formations nécessaires à la synthèse des lois de commande du chapitre 5 p.85. Rappelons
les hypothèses générales de validité des équations qui suivent.

Ces hypothèses concerne l’influence de la proximité de la terre, c’est à dire la gravité et
son atmosphère. Ces deux domaines conditionnent la modélisation des forces extérieures.
Pour le premier, c’est le poids qui va en dépendre et pour le second ce sont les forces de
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Figure 4.2 – Caractéristique géométrique du Vertigo

Envergure (cm) 65
Longueur (cm) 70
Hauteur (cm) 48

Diametre hélices (cm) 50
Surface de l’aile (cm2) 2200
Surface ailerons (cm2) 830

Surface gouverne de profondeur (cm2) 512
Surface dérive fixe (cm2) 735

Surface gouverne de lacet (cm2) 318
Localisation CdG à partir de l’apex (cm) 14.5

IXX .1O
−2 (kg m2) 0.51

IY Y .1O
−2 (kg m2) 2.04

IZZ .1O
−2 (kg m2) 2.29

Figure 4.3 – caractéristiques importantes
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contacts, c’est à dire aérodynamiques et les forces de propulsion. Notons que ces hypothèses
sont utilisées pour l’étude de la dynamique des avions ”grandeurs” et sont d’autant plus
valides dans le cadre de l’étude de la dynamique d’un mini-drone, avec des temps de vols
inférieurs à 15 minutes, des distances franchies de quelques kilomètres et des variations
d’altitude d’une centaine de mètre maximum.

4.3.1.1 Hypothèses - la terre

Trois hypothèses courantes sont faites à propos du modèle terrestre : la terre est
immobile et plate et le vecteur gravité est constant.

Terre immobile

Un repère fixe par rapport à la terre sera donc supposé Galiléen. Une approxima-
tion de cette hypothèse consiste à supposer que le rapport de l’accélération de Coriolis à
l’accélération de la pesanteur est négligeable.

Terre plate

Une approximation de cette hypothèse consiste à supposer que le rapport de l’accélé-
ration centrifuge à l’accélération de la pesanteur est négligeable. L’accélération centrifuge
résulte d’un vol à altitude constante qui correspond à une trajectoire courbe.

Vecteur gravité constant

La gravité est en fait proportionnelle à
1

R2
, si on note la gravité à altitude nulle g0,

nous avons : :

g =
g0

(1 + h
Rt

)2

Avec Rt le rayon terrestre qui est de l’ordre de 6400 Km. La gravité à altitude nulle g0 sous
nos latitudes 1 est de l’ordre de 9.806 m/s2. Pour nous rendre compte de l’insensibilité de
g à l’altitude pour nos ordres de grandeurs, calculons la nouvelle valeur de la gravité pour
une variation d’altitude de 100 m :

g =
9.806

(1 + 0.1
6400

)2
= 9.80569

ce qui provoque une variation de 3
10000

de la gravité. On se rend compte que c’est négli-
geable.

1. il est important de remarquer que l’accélération de la pesanteur prend des valeurs décroissantes
quand l’altitude s’élève (à latitude et longitude données) et des valeurs croissantes quand augmente la
latitude (à longitude et altitude données)
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4.3.1.2 Hypothèses - Modèle atmosphérique

En chaque point M de l’atmosphère, l’état de l’air est défini par trois paramètres,
qui sont la pression p en Pascal, la masse volumique ρ en Kg/m3 et la température
T en Kelvin. L’atmosphère standard a des caractéristiques bien définies et en moyenne
voisines de l’atmosphère réelle. On suppose l’atmosphère figée, donc l’état ne dépend pas
du temps. Dans notre cas, vue les échelles de temps et de variations on va considérer
comme constant la pression et la température. Seule la masse volumique va évoluer en
fonction de l’altitude :

ρ = ρ0e
−1.12.10−4h (4.1)

avec ρ0 = 1.225 kg/m3 (masse volumique de l’air au niveau de la mer)
avec h l’altitude en mètres. Ce qui provoque une variation de masse volumique de 1.8

100
pour

une prise d’altitude de 100 et on va le considérer par la suite comme non négligeable.

4.3.2 Modèle analytique - équations

Les équations développées ici sont la synthèse d’un travail mené essentiellement en
premier année de thèse. On présente les équations de forces et de moments qui vont
traduire le comportement dynamiques des vitesses de translations et de rotations dans le
repère avion. Ensuite seront posées les équations d’attitude et de position qui vont traduire
le comportement dynamiques des positions angulaires et des positions sols de l’engin par
rapport au repère inertiel.

4.3.2.1 Equations de force

D’après le théorème de la résultante dynamique suivant, avec
−→
Ω = [pqr]T les vitesses

de rotations de l’engin dans le repère mobile,
−→
V le vecteur vitesse et m la masse :

d

dt
(m
−→
V ) = m

−̇→
V +

−→
Ω ∧m

−→
V = Σ

−→
F (4.2)

nous obtenons, appliqué à l’avion, l’équation 4.3 suivante où l’on voit apparâıtre les
trois forces principales en jeu pour un engin se mouvant dans l’air : les forces aérody-
namiques 4.4 causées par le frottement de l’air sur les surfaces portantes, la force de
propulsion 4.5 générée par l’effort tractif des hélices en rotation et bien sur le poids −→mg.

m
−̇→
V +

−→
Ω ∧m

−→
V =

−→
F aero +

−→
F propu +−→mg (4.3)
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Le vecteur des forces aérodynamiques 4.4 se décline en 3 composantes correspondant
aux 3 axes du repère mobile Rb. CA,CY et CN correspondant aux 3 coefficients aérodyna-
miques reportés sur le repère mobile. Ces coefficients sont détaillés au niveau des équations
4.24,4.3.2.5 et 4.26.

−→
F aero =

−1
2
ρSV 2

a CA
1
2
ρSV 2

a CY
−1

2
ρSV 2

a CN

 (4.4)

Pour être général le vecteur de propulsion est décliné sur les 3 axes du repère mobile.
Ce qui est possible si la source de propulsion n’est pas confondue avec l’axe Xb avion. Sur
le vertigo seule la composante Fx est utilisée.

−→
F propu =

FxFy
Fz

 (4.5)

Les composantes du poids écrites dans le formalisme des angles de cardan sont d’après
l’orientation de l’engin dans l’espace, avec θ l’angle de tangage et φ l’angle de roulis :

−→mg =

 −mg sin θ
mg cos θ sinφ
mg cos θ cosφ

 (4.6)

Les composantes du poids écrites en termes de quaternion 4.7, ce sont ces composantes
qui vont être reportées sur le développement des équations de force. Elles sont déduites
par analogie des termes entre la matrice de passage écrite en quaternion et la matrice de
passage écrite en angle de cardan.

−→mg =

 2(q1q3 − q0q2)mg
2(q2q3 + q0q1)mg

(2(q2
0 + q2

3)− 1)mg

 (4.7)

Finalement les 3 équations de forces peuvent être écrites comme suit. On y reconnâıt
les composantes aérodynamiques, propulsives, de poids et de couplage entre axe dans le
cas de la mise en rotation du mobile.
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du

dt
=

ρ

2m
(−SaV 2

hCA) +
Fx
m
− qw + vr + 2g(q1q3 − q0q2) (4.8)

dv

dt
=

ρ

2m
(SaV

2
hCY ) +

Fy
m

+ 2g(q2q3 + q0q1)− ru+ pw (4.9)

dw

dt
=

ρ

2m
(−SaV 2

hCN) +
Fz
m

+ g ∗ (2(q2
0 + q2

3)− 1)− pv + qu (4.10)

4.3.2.2 Equations de moment

D’après le théorème du moment cinétique suivant :

d

dt
Hi,g =

d

dt
IgΩ̇ = Iω̇ + ω ∧ Iω =

−→
Maero,g +

−→
Mpropu,g (4.11)

avec la matrice d’inertie suivante :

I =

 A −F −E
−F B −D
−E −D C

 (4.12)

Remarque : le vertigo est symétrique d’un point de vue géométrique ce qui permet de
négliger les composantes F et D dans la matrice d’inertie.

Le vecteur des vitesses angulaires et de ses dérivées sont définis par :

Ω =

pq
r

 et Ω̇ =

ṗq̇
ṙ

 (4.13)

les Moments aérodynamiques sont :

−→
Maero =

 1
2
ρSlV 2

a Cl
1
2
ρSlV 2

a Cm
1
2
ρSlV 2

a Cn

 (4.14)

avec Cl, Cm et Cn les coefficients de moments dans le repère mobile définis par les
équations , et .

Nous obtenons, après intégration des équations 4.14, 4.13 et 4.12 au théorème du
moment cinétique, les équations de moments suivantes :
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(AC − E2)
dp

dt
= [(

1

2
ρl(SaV

2
h )][(Cl)C + (Cn)E] + (BC − C2 − E2)qr − E(B − A− C)pq

(B)
dq

dt
= [(

1

2
ρl(SaV

2
hCm)] + (C − A)pr − (p2 − r2)E (4.15)

(AC − E2)
dr

dt
= [(

1

2
ρl(SaV

2
h )][(Cl)E + (Cn)A] + E(B − A− C)qr + (E2 − A(B − A))pq

4.3.2.3 Equations d’attitude

Soit une rotation d’axe −→u et d’angle θ. Si l’on considère que la rotation fait tourner
des vecteurs de l’angle +θ dans un repère fixe, le quaternion associé Q est :

Q =



q0 = cos(−θ
2

)

q1 = sin(−θ
2

)ux

q2 = sin(−θ
2

)uy

q3 = sin(−θ
2

)uz

(4.16)

L’orientation est alors définie par la rotation qui appliquée aux coordonnées inertielles
d’un vecteur produit les coordonnées en repère avion du même vecteur. On peut trouver
dans la littérature une formulation sans le signe moins. Ceci est dû aux choix de certains
auteurs qui considèrent que c’est le repère qui tourne de θ. On remarque que le signe de
Q est indifférent ; pour inverser la rotation, il faut soit changer le signe de q0, soit changer
le signe de q1,q2,q3.

La relation vérifiée par les composantes du quaternion est :

q2
0 + q2

1 + q2
2 + q2

3 = 1 (4.17)

On rappelle que les quaternions évoluent selon la relation suivante :


q̇0

q̇1

q̇2

q̇3

 =
1

2


0 −p −q −r
p 0 r −q
q −r 0 p
r q −p 0

 .

qo
q1

q2

q3

 (4.18)
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4.3.2.4 Equations de position

Notons que l’équation d’évolution des états (x, y, z) est établit à l’aide de la matrice
de passage écrite en quaternion.

ẋẏ
ż

 =

2(q2
0 + q2

1)− 1 2(q1q2 − q0q3) 2(q1q3 + q0q2)
2(q1q2 + q0q3) 2(q2

0 + q2
2)− 1 2(q2q3 − q0q1)

2(q1q3 − q0q2) 2(q2q3 + q0q1) 2(q2
0 + q2

3)− 1

 .
uv
w

 (4.19)

Voici la matrice de passage en angles d’euler :cos θ cosψ − sinψ cosφ+ cosψ sinφ sin θ sinψ sinφ+ cosψ cosφ sin θ
cos θ sinψ cosψ cosφ+ sinψ sinφ sin θ − cosψ sinφ+ sinψ cosφ sin θ
− sin θ sinφ cos θ cosφ cos θ

 (4.20)

4.3.2.5 Coefficients aérodynamiques

Coefficients des forces dans le repère aérodynamique :
Les coefficients de forces permettent de traduire les efforts qui conduiront à des modi-

fications et des équilibres sur les vitesses linéaires dans le repère aérodynamique. Ils sont
classiquement fonction de l’incidence α et du dérapage β mais aussi et pour très peu des
efforts sur les gouvernes modélisés par δm,δl et δn.

Cx = Cx0 + ki(Cz)
2 + Cx0β

sin β (4.21)

Cy = Cyβ sin β + Cyδlδl + Cyδnδn+
pl

Va
Cyp +

rl

Va
Cyr (4.22)

Cz = Kp sinα cos2 α +Kv cosα sin2 α + Czβ sin β + Czδmδm+
ql

Va
Czq (4.23)

Remarque : l’équation de portance Cz à une formulation spécifique qui permet de coller au
mieux aux résultats de l’étude en soufflerie ( ref [20]). l’évolution du Cz est donnée sur la
courbe 4.4. La courbe en pointillé noir correspond aux essais en soufflerie. La courbe conti-
nue rouge correspond au calcul de l’équation 4.23. Sur la partie utile d’incidence l’equation
calculée donne une très bonne approximation de la courbure réelle. Cependant elle ne per-
met pas de modéliser le décrochage. Généralement dans les calculs ou en simulation une
saturation est placée sur la valeur d’incidence, à 25 degrés.

Coefficients de forces dans le repère avion :
Les coefficients de forces suivant résultent uniquement de la rotation des efforts définis

précédemment du repère aérodynamique vers le repère avion. On utilise pour cela la
matrice TBA (page 36). Cette rotation n’est utile que pour l’intégration de ses coefficients
dans les équations générales de forces définies dans le repère avion.
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Figure 4.4 – Portance VERTIGO

CA = Cx cosα cos β + Cy sin β cosα− Cz sinα (4.24)

CY = −Cx sin β + Cy cos β (4.25)

CN = Cx cos β sinα + Cy sinα sin β + Cz cosα (4.26)

Coefficients de moments dans le repère avion :
Les coefficients de moment permettent de traduire les efforts qui conduiront à une mise

en rotation du vertigo. Ils sont classiquement fonction de l’incidence α et du dérapage β
mais aussi des efforts sur les gouvernes modélisés par δm,δl et δn.

Cl = Clβ sin β + l(Clp
p

Va
+ Clr

r

Va
) + Clδlδl + Clδnδn (4.27)

Cm(LE) = −(xpKp sinα cosα + xeKv sin2 α) (4.28)

Cm = Cm(LE) + xCG(Cz cosα + Cx sinα) + Cmβ sin β + Cmq
lq

Va
+ Cmδmδm (4.29)

Cn = Cnβ sin β + l(Cnp
p

Va
+ Cnr

r

Va
) + Cnδlδl + Cnδnδn (4.30)
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Remarque : L’équation de moment de tangage Cm a une formulation non classique qui
permet de retraduire au mieux les observations des essais en soufflerie. Cm(LE) correspond
au moment de tangage au bord d’attaque. Observons la courbe du Cm au centre de
gravité ( fig 4.5) ci dessous, provenant des essais en soufflerie points noirs, et modélisation
(equation 4.28) en courbe rouge. Le même principe de saturation que pour l’équation de
portance sera appliqué. Également à 25 deg. Les travaux complets sont visibles ici [20].
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Figure 4.5 – Moment de tangage

4.3.2.6 Variables complémentaires

Il peut être utile d’introduire un certain nombre de variables complémentaires qui sont
calculées à partir des équations définies précédemment et qui seront utilisées en particulier
dans la commande. Ce sont les angles de cardan, on présente simplement les équations
permettant de les recalculer à partir des quaternions :

Angles de cardan

ψ = arctan 2

(
2(q1q2 + q0q3)

q2
0 + q2

1 − q2
2 − q2

3

)
(4.31)

θ = arcsin(2(q0q2 − q1q3)) (4.32)

ϕ = arctan 2

(
2(q0q1 + q2q3)

q2
0 − q2

1 − q2
2 + q2

3

)
(4.33)

Vitesses
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A partir des états définis précédemment, u, v, w, p, q, r, q0, q1, q2, q3, x, y, z il peut être
intéressant de recalculer les composantes de vitesses et angles aérodynamiques. C’est en

effet à partir de ceux-ci que les analyses sont faites. Le vecteur vitesse du vent
−→
Vw est

exprimé dans le repère inertiel R0. Il est tourné dans le repère avion Rb

−→
Vk =

−→
Va +

−→
Vw

||
−→
Va|| = ||

−→
Vk −

−→
Vw||

||
−→
Vk|| =

√
u2 + v2 + w2 et ||

−→
Va|| =

√
(u− uw)2 + (v − vw)2 + (w − ww)2

(4.34)

Calcul des angles aérodynamiques α et β

On transpose les équations dans le repère aérodynamique Ra, comme suit :

u− uw = Va cosα cos β
v − vw = Va sin β
w − ww = Va sinα cos β

(4.35)

on peut en déduire les angles aérodynamiques a partir du rapport géométrique entre
les vitesses :

α = arcsin
(
w−ww
u−uw

)
β = arctan

(
v−vw
Va

) (4.36)

Calcul de la pente aérodynamique γ

C’est l’angle entre le vecteur−→xa et sa projection sur le plan (O,−→x0,
−→y0) que l’on nommera

−→x0i. Pour determiner γ, nous allons exprimer le vecteur −→xa dans le repère R0 et écrire son

produit scalaire avec sa projection
−→
x0i. On a les relations suivantes :

(−→xa)R0 = TobTba(
−→xa)Ra (4.37)

soit :

xpyp
zp


R0

= TobTba

1
0
0


Ra

(4.38)

d’où :

(−→x0i) = xp
−→x0 + yp

−→y0 (4.39)



52 CHAPITRE 4. MODÉLISATION - SIMULATION

On obtient ainsi :

−→xa.−→x0i = ||−→xa||.||−→x0i||. cos γ = xp.xp + yp.yp + zp.0 (4.40)

γ = arccos
√
x2
p + y2

p (4.41)

La connaissance du signe de zp nous permet alors de savoir si γ est positif ou négatif.

4.3.3 Modélisation du flux d’hélice

On s’intéresse à la commande d’un mini-UAV dont la stabilité en stationnaire est
assurée par la déviation, par gouvernes, du flux d’air générée par les hélices en rotation. Il
est alors indispensable de disposer d’un modèle relativement fiable qui permet de prédire
la vitesse de flux d’air au plus proche des gouvernes defléctrices. Dans le cas d’un vol
stationnaire non perturbé 2 l’engin qui s’apparente toujours à un avion 3 est alors soumis
à un vent relatif avec une incidence nulle. Le flux d’hélice qui est une conséquence de
la mise en sustentation de l’appareil devient alors un élément essentiel pour le contrôle.
Pour cette modélisation nous nous inspirons grandement des travaux de McCormick [6]
sur l’aérodynamique des hélices.

4.3.3.1 Hélices à incidence nulle

La théorie de Froude reprise dans [6], (largement inspirée du théorème de conserva-
tion de la quantité de mouvement) qui suppose l’écoulement unidimensionnel, considère
l’hélice comme une machine à impulsion ; sans subir une modification de vitesse chaque
particule traversant le plan de l’hélice subit une variation de pression. La configuration de
l’écoulement est alors représentée par la figure 4.6

Le principal résultat de cette théorie concernant la poussée est contenu dans l’équation
suivante :

T = ρA(V + w)2w (4.42)

Avec A la surface du disque hélice, V la vitesse infinie amont, ρA(V + w) étant l’ac-
croissement de vitesse de flux générée par l’hélice et 2w la vitesse infinie aval qui est en fait
la vitesse stable utilisée généralement, établie à une distance de deux disques hélice. Cette

2. C’est à dire sans vent, qui en stationnaire est la principale source de perturbation
3. Ce qui est vrai pour sa configuration : on conserve les ailes fixes, les gouvernes defléctrices ; mais ce

n’est pas vrai pour sa dynamique : la notion de stabilité en rapport avec la position d’un foyer relativement
au centre de gravité ne se vérifie plus
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Figure 4.6 – Hélices à α = 0

approche nous permet donc de modéliser simplement la relation poussée/vitesse de flux
indispensable pour caractériser la commandabilité de l’avion dans une phase stationnaire
(V = 0). Dans ce cas là nous retrouvons alors la relation suivante :

w0 =

√
T

2ρA
(4.43)

Mais nous ne pouvons pas nous contenter de cette modélisation car dans l’optique de
la transition nous devons comprendre ce qu’il se passe avec un disque hélice en incidence.

4.3.3.2 Hélices en incidence

Le schéma 4.7 décrit les équilibres en vitesse découlant de la mise en incidence.

Figure 4.7 – Hélices à α 6= 0

Nous pouvons en extraire la relation suivante, utilisant l’hypothèse de Glauert :

T = 2ρAV ′w (4.44)
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Avec ρAV ′ étant l’accroissement de vitesse de flux générée par l’hélice et 2w la vitesse
infinie aval. Géométriquement nous avons la relation suivante :

V ′ = [(V cosα + w)2 + V sinα)2]
1
2 (4.45)

En combinant les équations 4.44 et 4.45 on obtient la relation 4.46 :

w4 + w32V cosα + w2V 2 = (
T

2ρA
)2 (4.46)

Cependant cette formulation conduit à des singularités lorsque V = 0, c’est le cas
du stationnaire. Il est donc plus commode d’écrire l’équation en l’adimensionnant en une
vitesse de référence ( equ. 4.43). Ce qui conduit à l’équation :

(
w

w0

)4

+ 2

(
w

w0

)3
V

w0

cosα +

(
w

w0

)2(
V

w0

)2

= 1 (4.47)

Cette équation permet finalement d’obtenir la survitesse w en fonction de la vitesse
d’avancement de l’avion V , de la poussée T et de l’angle d’incidence α. Il n’a pas été
possible d’extraire une formulation directe en w dans le cas général. Mais on peux l’écrire
dans les deux cas spécifiques suivants ( pour α = 0 et π

2
) qui admettent les racines

suivantes :

w

w0

=


[(

1
2
V
w0

)2

+ 1

] 1
2

− 1
2
V
w0

si α = 0,√[(
V
w0

)4
+4

] 1
2
−
(
V
w0

)2

2
si α = π

2
.

(4.48)

4.3.4 Résolution de l’équilibre longitudinal

L’intégration de la modélisation du flux d’hélice dans la résolution de l’équilibre lon-
gitudinal permet d’établir la figure 4.8. Elle nous renseigne sur l’incidence ”vraie” vue par
l’aile αa ; αs est son complément qui permet de retrouver l’incidence géométrique α qui
n’est rien d’autre que θ l’orientation en tangage à pente nulle, qui est une l’hypothèse
simplificatrice de cette résolution de l’équilibre longitudinal.

La principale conséquence de cette contribution consiste à généraliser les équations
classiques définies dans la partie 4.3.2. Prenons par exemple le cas du vol stationnaire :
Va qui est la vitesse d’avancement dans le flux d’air est alors nulle, alors que 2w qui est
la vitesse air engendrée par la force propulsive (dans ce cas uniquement sustentatrice) est
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Figure 4.8 – Définitions Vitesses et Forces

non nulle et Vh = 2w. αa qui est l’incidence vue par l’aile est alors nulle dans ce cas, et il
peut être écrit dans ce cadre un équilibre aérodynamique à l’aide des équations classiques
généralisées. Cela rend également plus juste le calcul d’équilibre dans le reste du domaine
de vol. A partir de la figure 4.8 nous pouvons également établir les 3 relations suivantes :

Vh =
√

(Va + 2w cosα)2 + (2w sinα)2 (4.49)

αs = arcsin

(
2w sinα

Vh

)
(4.50)

αa = α− αs (4.51)

Système d’équation à résoudre pour le calcul d’équilibre

L’interdépendance forte des variables entre elles interdit une résolution simple de l’équi-
libre. Il faut alors mettre en place un système de résolution d’équation à résoudre. On pose
alors les équations sous la forme F (X) = 0 comme suit :
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

Fx − 1
2
ρSV 2

hCx cosαa + 1
2
ρSV 2

hCz sinαa −mg sinα = 0

mg cosα− 1
2
ρSV 2

hCx sinαa − 1
2
ρSV 2

hCz cosαa −Np = 0

Cx − Cx0 − kiC2
z = 0

Cz − Czααh − Czδmδm = 0(
w
w0

)4

+
(
w
w0

)3
2V
w0

cosα +
(
w
w0

)2
V 2

w2
0
− 1 = 0

αs − arcsin
(

2w sinα
Vh

)
= 0

w0 −
√

Fx
2ρA

= 0

Vh −
√

(V + 2w cosα)2 + (2w sinα)2 = 0
1
2
ρlSV 2

h (Cmα(CG) + Cmδmδm) +XNpNp = 0

αa − α + αs = 0

L’utilisation de l’algorithme FSOLVE de matlab donne de très bon résultats quand
à la résolution de ce système, si les paramètres d’initialisation sont correctement choisis.
En l’occurrence une position d’équilibre très simple à définir est l’équilibre en stationnaire
(c’est à dire pour une vitesse d’avancement V=0). En effet des simplifications peuvent
être faites pour cet équilibre.

Dans ce cas la poussée est connue : F = mg, la vitesse du flux d’hélice également :
V h = 2 ∗ w0, l’incidence :αa = 0, l’attitude :α = 90, la trâınée :Cx = Cx0, la position de
la gouverne de profondeur :δm = 0 et la portance :Cz = 0. Pour le calcul de l’équilibre
dans la transition on initialise l’algorithme pour une vitesse d’avancement nulle avec les
valeurs précédentes. Ensuite à l’aide d’un processus itératif discret, on va faire évoluer la
vitesse d’avancement pour couvrir la plage 0− 13m/s des équilibres.
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Figure 4.9 – Vitesses d’équilibre V et Vh durant la transition
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La courbe de vitesse d’équilibre V (figure 4.9(a)) tracée en fonction de l’attitude, de
type exponentielle décroissante donne un renseignement intéressant sur la relation entre
l’inclinaison de l’appareil (abscisse de la courbe) et la vitesse d’avancement (ordonnée) :
jusqu’a 50 degrés d’inclinaison (par rapport au plan horizontal) la vitesse d’avancement
reste très faible, de l’ordre de 2 m/s. Cette information est capitale comme on pourra
le voir, dans les stratégies de pilotage développées plus loin. Sur cette même figure est
superposée une série de croix, ce sont les vitesses d’équilibres extraites des analyses souf-
fleries, la corrélation entre les deux courbes est bonne et permet de valider la cohérence du
calcul numérique développé pour l’équilibre. La courbe de vitesse de flux d’hélice moins
importante en terme d’analyse permet simplement d’observer un minimum autour de 5
m/s à mettre en relation avec le pic d’incidence effective avion que l’on va commenter
maintenant.
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Figure 4.10 – angles d’incidence aile αa et de gouverne δm

Sur la figure 4.10(a) est représenté l’évolution de l’incidence aile αa. On constate que
l’évolution est lisse, et que la valeur pic (20 deg) atteinte à 31 deg d’attitude (et 5.5
m/s) laisse penser qu’un continuum d’équilibre peut exister tout au long de la transition,
en effet on se situe en dessous de l’incidence de décrochage. La courbe de droite (fig.
4.10(b)), représentant l’inclinaison des gouvernes de profondeur permet de confirmer la
commandabilité de l’appareil dans la transition, en effet la valeur pic de 14 degrés est bien
inférieure aux saturations de gouvernes ( + de 30 degrés).

La courbe de poussée (figure 4.11) évolue de manière très lisse avec la vitesse d’avan-
cement. Le minimum est atteint à 13 m/s et le maximum atteint avant le début de la
transition avec une poussée égale au poids du vertigo augmentée de la trâınée à incidence
nulle.

Cette analyse confirme qu’un continuum d’équilibre peut exister le long de la transition
pour cette configuration du Vertigo. On verra plus loin que ce résultat influence consi-
dérablement les choix et les stratégies pour le pilotage automatique dans la transition.
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Figure 4.11 – Evolution de la poussée Fx durant la transition

Cependant les calculs d’équilibres en force et en moments ne suffisent pas en tant que
telle pour l’analyse de la pilotabilité, car il ne donnent pas d’information sur la stabilité,
ce sera l’objet du chapitre modélisation pour la commande (voir chapitre 5, page 85).

4.3.5 Coefficients aérodynamiques

L’analyse aérodynamique est issue de la campagne en soufflerie menée sur le vertigo
au printemps 2007 par le laboratoire Aérodynamique et propulsion de l’ISAE. Les details
de cette étude sont visibles dans [20], cependant certains coefficient indispensables pour
la modélisation et l’étude mécanique du vol sont manquants. Ce sont les coefficients Cmq

, Clp et Cnr. qui sont des coefficients de moment créés par les vitesses de rotations de
l’engin respectivement sur les axes Yb, Xb et Zb. De nombreuses méthodes semi-empiriques
existent pour determiner les valeurs de ces coefficients en fonction des caractéristiques
dimensionnelle de l’avion. Nous détaillerons la méthode et le calcul numérique.

4.3.5.1 Coefficients issus des essais en soufflerie

Les coefficients issus des essais en soufflerie sont donnés dans le tableau 4.12. On ne les
commentera pas les uns après les autres. Simplement une première analyse générale peut
être effectuée à l’observation des signes sur certains coefficients. Par exemple Cmα qui à
un signe positif, ce qui est caractéristique d’une instabilité naturelle en moment tangage.
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Cx0 0.052
Ki 0.3
kj 0.75
Cxdl 0.44
Cyβ -1.24
Cyδn 0.73
Czα 3.2
Czδn 1.1
Clδl -0.31
Clp -1
Cnδn -0.3
Cnβ 0.37
Cnr -0.208
Cmα 0.1
Cmδm -0.32
Cmq -0.03

Figure 4.12 – Coefficients aérodynamiques

4.3.5.2 Coefficients issus des méthodes de calculs numériques

Calcul du Cmq - Méthode de Schneider - cas de l’aile delta
Cette méthode consiste à d’abord calculer le Cmq0 (equ. 4.53) , c’est à dire par rapport
à l’axe perpendiculaire à l’axe de l’avion passant par l’apex de l’aile delta, et ensuite
de ”transporter” ce Cmq de référence en G, c’est à dire sur l’axe de tangage de l’avion,
perpendiculaire à l’axe avion et passant par G.

Cmα0 = Cmαg −
(
x0 − xg

l

)
Czα (4.52)

Cmq0 =
9

8
Cmα0

Czq0
Czα

(4.53)

Cmq(xg) = Cmq0 +

(
x0 − xG

l

)
Czq0 −

(
x0 − xG

l

)2

Czα −
(
x0 − xG

l

)
Cmα0 (4.54)

Application numérique
|x0 − xg| = 145 ; l = 500 ; Cmα0 = 0.1 ; Czα = 3.2
après calcul : Cmq = −0.03



60 CHAPITRE 4. MODÉLISATION - SIMULATION

Calcul du Clp - Participation de la vitesse de roulis au moment de roulis
d’une aile

Clp = −π
8

λ3

4 + λ
(4.55)

Sur la formule 4.55, λ définit l’allongement de l’aile, cette relation est valide pour
des λ supérieurs à 5 ( le vertigo à un allongement inférieur, mais à défaut nous utilisons
tout de même cette formule) des méthodes par lecture d’abaques existent pour les petits
allongements et donnent des résultats très voisins. La formule 4.56 avec d l’envergure et s
l’allongement permet de calculer l’allongement de l’aile.

λ =
d2

s
(4.56)

Application au Vertigo
Pour le vertigo on doit prendre en compte dans le calcul du coefficient la contribution

de l’aile principale et des dérives. Nous utilisons alors la formule suivante :

Clp = −π
8

(
λ3
aile

4 + λaile

)
− π

8

(
λ3
derive

4 + λderive

)
sderive
saile

(4.57)

Application numérique :

saile = 0.20774m2 ; sderive = 0.0774m2 ; daile = 0.65 ; dderive = 0.48 ;
Résultat : Clp = −1.1

Calcul du Cnr - participation de la vitesse de tangage au moment de lacet
d’une aile

Cnr =

(
dD
l

)2

Cyβ (4.58)

Avec dD = 0.205 qui est la distance entre le centre de gravité et la dérive ; l = 0.5
longueur de référence ; Cyβ = −1.24.

Résultat : Cnr = −0.208

4.4 Simulateur

Le simulateur non linéaire complet présenté dans ce chapitre répond à deux objec-
tifs : représenter le plus finement possible le comportement de l’engin sur l’ensemble de
son domaine de vol et servir de support dans le processus de linéarisation conduisant à
l’établissement de modèles linéaires nécessaires à la synthèse des pilotes automatiques. Il
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va aussi pouvoir être utilisé dans le processus de validation des lois de commandes et être
support de tout types d’analyses, comportement de l’engin avec du vent, en stationnaire,
en avancement, dans la transition ...

Figure 4.13 – Simulateur - Vue générale

Sur l’image 4.13 est représenté la page principale du simulateur. Composé de trois
blocs : le modèle, le pilote automatique et les simulations linéaires. Le modèle constitue
le coeur du simulateur, il y contient tout le comportement cinématique, dynamique et
aérodynamique du Vertigo. Il réagit aux entrées (à gauche) : les solicitations de poussée
(Deltax) et de moments de tangage (Deltam), lacet (Deltan) et roulis (Deltal). On peut
observer ensuite les réponses temporelles à ces sollicitations sur tout ce qui est mesurable
( ... et dans un simulateur tout l’est !). Nous allons essentiellement présenter ici le modèle.
La partie pilotage automatique est l’interprétation de ce qui va être développé plus loin
et les blocs de simulations linéaires sont juste des schémas de validation des modèles
linéaires utilisés pour la synthèse des lois de commande. On compare les sorties de ces
modèles linéaires avec le modèle complet qui tourne en parallèle.
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4.4.1 Architecture d’intégration

Comme on peut le voir sur la figure 4.14 l’architecture du bloc modèle avion du simula-
teur. Il reprend directement la structure des équations définies dans le chapitre précédent.
Sur cette figure on reprend le processus d’intégration des équations d’état. Mais il ne se
limite pas à cela il reprend en outre le calcul en ligne de la vitesse de flux d’hélice en
fonction des paramètres liés à son évolution, un bloc de génération de vent et bien sûr, un
certain nombre de composants liés au pilotage automatique.

ṗ
q̇

ṙ

u̇
v̇

ẇ

Equations de force
Repère Avion (Rb)

Equations de moment
Repère Avion (Rb)

Cinématique
Angulaire

Cinématique
Position

Repère Inertiel (Ro)

q̇0
q̇1
q̇2
q̇3

ẋ0
ẏ0
ż0

u
v
w

p
q
r

q0
q1
q2
q3

x0
y0
z0

q0, q1, q2, q3
u , v ,w
p , q , r

C A ,CY ,C N

F x

q0, q1, q2, q3
u , v ,w
p , q , r

C l ,Cm ,C n

F x

q0, q1, q2, q3
p , q , r

q0, q1, q2, q3
u , v ,w

MODELE AVION

Figure 4.14 – Blocs généraux simulateur
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4.4.2 Détail d’intégration

Le schéma 4.15 suivant utilise le formalisme matlab/simulink pour traduire l’équation
4.8 définie au chapitre précédent. En simulation elle permet de procéder à l’intégration de
l’accélération sur l’axe x permettant d’obtenir la vitesse linéaire u. On retrouve l’équation
4.8 décrite dans la modélisation.

Figure 4.15 – Intégration accélération axe Xb

L’utilisation de blocs simulink pour la réalisation des calculs offre des solutions de
debogage intéressante. Cela offre également des possibilités d’insertion de perturbations
ciblées simple à mettre en oeuvre. On ne présente pas les autres schémas d’intégration
d’accélérations linéaires et angulaires qui sont basées sur les mêmes principes. La figure
4.16, qui est en simulink ce qu’on appelle un sous système, permet de calculer l’ensemble
des vitesses et les angles aérodynamiques, d’après les équations définies au paragraphe
4.3.2.6. On peut observer l’adjonction d’un paramètre nommé survitesse hélice permettant
de prendre en compte l’effet de la poussée hélice sur les vents et les incidences en accord
avec les équations définies pour la prise en compte du flux d’hélice, (voir paragraphe
4.3.3.2).

La survitesse hélice est un élément important du système régissant le comportement
de l’engin et qui se démarque de la modélisation classique avion. On rappelle l’équation
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Figure 4.16 – Vitesses et Angles Aérodynamiques

de survitesse hélice :(
w

w0

)4

+ 2

(
w

w0

)3
V

w0

cosα +

(
w

w0

)2(
V

w0

)2

− 1 = 0 (4.59)

avec :

w0 =

√
T

2ρA
(4.60)

La figure 4.17, représentant le sous-système du simulateur pour la survitesse, com-
prend une fonction matlab ”Equation Survitesse” pour le calcul des deux équations 4.60 et
4.59 précédentes. Comme on peut aisément le comprendre, ce système du quatrième degré
donne quatre solutions. Il est alors nécessaire de discriminer la bonne solution. La signi-
fication physique de w étant une vitesse, seule une racine réelle est acceptable, comme
elle dépend de la poussée, toujours positive, la racine réelle doit être positive. Soit, si
λ = Rac(Eq.4.59), alors Sol = max{λ|λ ∈ Rac(Eq.4.59) ∩ R}. Ce qui est représenté en
simulink sur la partie droite de la figure.

La modélisation du comportement aérodynamique est bien sur une part importante
du le simulateur. Sur la planche suivante 4.18 on observe la structure d’intégration, qui
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Figure 4.17 – Calcul de la survitesse due à l’hélice

coefficient par coefficient représente le comportement non linéaire traduit par les équations
du paragraphe 4.3.2.5.

Figure 4.18 – Coefficients Aérodynamiques

Finalement on peut observer sur le schéma 4.19 suivant, les interconnexions entre
blocs permettant l’intégration des équations et leurs évolutions. Concernant les paramètres
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de simulation nous avons choisi un pas fixe d’intégration de 20 ms, compatible avec les
dynamiques représentatives et apportant un bon compromis sur le temps de simulation.

Figure 4.19 – Schéma d’interconnexion des blocs

Concernant la visualisation un petit outil a été développé (figure 4.20) permettant
d’observer l’évolution de l’engin en 3D. Ce qui pour des trajectoires complexes permet
une première analyse beaucoup plus rapide et aisée que l’affichage des états sous forme de
scope. Sur la partie gauche on peut observer le point de vue longitudinal, avec la position
en abscisse et l’altitude en ordonnée, sur la partie droite on peut observer le point de vue
latéral, avec la position en abscisse et l’altitude en ordonnées. Les points de vue sont donc
en deux dimensions, mais le mobile lui est représenté en 3 dimensions, sur chacune des
figures.

4.5 Modélisation pour la commande

4.5.1 Introduction

Sur la base des équations définies précédemment ainsi que des applications numériques
découlant d’études en souffleries, il peut être écrit un modèle mathématique présentés dans
la section précédente exprimant des lois non linéaires en les variables pertinentes. Ces mo-
dèles pour aussi précis qu’ils soient n’en sont pas moins relativement difficiles à manipuler
mathématiquement. Il est donc très important de pouvoir disposer de modèles mathé-
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Figure 4.20 – Outil de visualisation

matiques linéaires simples et représentatifs du système physique réel afin d’y appliquer
les nombreux outils d’analyse et de synthèse existants et fournissant des informations
essentielles sur le système non linéaire.

La procédure de linéarisation est essentiellement fondée sur les développements en sé-
ries de Taylor autour d’un point de fonctionnement dont les termes d’ordre supérieur à un
sont négligés. La théorie moderne de la commande des systèmes repose en grande partie
sur le concept d’état d’un système et sur le modèle associé : la représentation d’état. Ici
l’étude est restreinte à une classe particulière de la représentation d’état linéaire : Linéaire
Temps-Invariant (LTI). Cette représentation s’applique au système étudié car, d’une part
la masse de l’engin ne varie pas au cours du temps (utilisation de batterie électrique) et
d’autre part la charge utile est fixe durant les vols.

Representation d’état :

{
ẋ = Ax+Bu
y = Cx+Du

États disponibles

D’après les équations définies dans le chapitre 4.3.2 précédant 13 états sont disponibles
pour la determination des systèmes linéaires : Les positions par rapport au repère sol
x0, y0, z0 ; les vitesses dans le repère avion u, v, w ; le quaternion d’attitude Q (avec ces 4
composantes Q0,Q1,Q2,Q3) et les vitesses de rotation dans le repère avion p, q, r ; ce qui
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fait au total 13 états. Sous les hypothèses énoncées elles sont valables dans l’ensemble du
domaine de vol atteignable pour des phases de vol stationnaire, lentes et rapides.

Avec le vecteur d’état x suivant :

x = [ x y z u v w p q r Q0 Q1 Q2 Q3 ]

Comme nous allons le voir ensuite les angles de cardans φ, θ, ψ vont être parfois utilisés à
la place des quaternions qui ont localement la même signification. L’ensemble de ces états
sont fournis directement par les capteurs à disposition, ils sont bien sur améliorés par des
filtres de fusions de données. Mais en aucun cas seront utilisés pour la modélisation et la
commande les angles aérodynamiques α et β car leur mesure est absente.

Définition des commandes :

Le vecteur de commande généralisé, quelque soit le modèle sur lequel on travail est un
vecteur de dimension 4 suivant [P, T,R, L], représentant la commande P de poussée, T
de tangage, R de roulis et L de lacet. Pour chacune des représentations d’états suivante
la commande u est la variation de commande autour de l’équilibre tel que dans le cas
par exemple de la poussée : P = P0 + δx, avec u = δx et P0 la précommande appliquée
à l’équilibre considéré et calculé hors ligne à l’aide de l’algorithme de calcul d’équilibre
défini précédemment. De la même manière pour les commandes de rotations en tangage :
T = T0 + δm, en roulis : R = R0 + δl et en lacet L = L0 + δn.

4.5.2 Modèle en vol vertical

Sous ces hypothèses et à partir des équations définies dans le chapitre 4 le modèle
simplifié en terme d’attitude ( les trois axes de rotations du vertigo) peut alors s’établir
ainsi :

A
dp

dt
=

1

2
ρSlV 2

h (Clδlδl + Clpp) (4.61)

B
dq

dt
=

1

2
ρSlV 2

h (Cmδmδm + Cmqq) (4.62)

C
dr

dt
=

1

2
ρSlV 2

h (Cnδnδn + Cnrr) (4.63)

Ce qui correspond en terme de représentation d’état :

[
φ̇
ṗ

]
=

[
0 1
0 1

2A
ρSlV 2

hClp

]
.

[
φ
p

]
+

[
0

1
2A
ρSlV 2

hClδl

] [
δl
]

(4.64)

[
θ̇
q̇

]
=

[
0 1
0 1

2A
ρSlV 2

hClq

]
.

[
θ
q

]
+

[
0

1
2B
ρSlV 2

hCmδm

] [
δm
]

(4.65)
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[
ψ̇
ṙ

]
=

[
0 1
0 1

2A
ρSlV 2

hClr

]
.

[
ψ
r

]
+

[
0

1
2C
ρSlV 2

hCmδn

] [
δn
]

(4.66)

le modèle simplifié en terme d’altitude (sur l’axe linéaire Xb confondu selon nos hypo-
thèses avec −Z0) peut alors s’écrire :

m
du

dt
= Fx− 1

2
ρSV 2

hCx0 (4.67)

Ce qui en terme de représentation d’etat équivaut à :[
ḣ
u̇

]
=

[
0 1
0 0

]
.

[
h
u

]
+

[
0
1
m

] [
δx
]

(4.68)

4.5.3 Modèle en vol d’avancement

Classiquement pour l’analyse et la synthèse de loi de commande d’un avion il est admis
un découplage entre dynamique longitudinale et latérale. Cette hypothèse sera faite pour
l’établissement du modèle en vol d’avancement.

Structure d’état - longitudinal

Comme il peut être observé dans [21] mais également dans de nombreuses autres
études, 5 états sont utilisés pour représenter la dynamique longitudinale.

x = [ ∆u w q θ ∆h ]T

u et w sont les vitesses linéaires à l’équilibre respectivement selon les axes Xb et Zb, q et θ
sont respectivement la vitesse de rotation et l’angle autour de l’axe Yb. h étant l’altitude.

2 commandes u sont utilisées pour piloter la dynamique longitudinale, qui sont la
variation de poussée à l’équilibre notée δx et la variation d’inclinaison des gouvernes de
profondeur à l’équilibre notée δm.

Structure d’état - latéral

Selon la même source [21], 5 états sont également utilisés pour représenter la dynamique
latérale.

x = [ v r p φ ψ ]T
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v est la vitesse linéaire à l’équilibre selon l’axe Yb, p et φ sont respectivement les vitesses
de rotation et et l’angle autour de l’axe Xb ; r et ψ sont respectivement les vitesses de
rotation et et l’angle autour de l’axe Zb Deux commandes u sont généralement utilisées
pour piloter la dynamique latérale, qui sont la variation d’inclinaison des gouvernes de
roulis δl et de lacet δn.

L’étude concernant les propriétés et modes longitudinaux et latéraux ne sera pas re-
prise. De nombreux travaux dans le domaine existent. Pour ne citer qu’eux, voici trois
ouvrages complets et très instructifs : [4],[5] ou encore [21]. Le contenu de ces ouvrages
rappelle que la validité de ces théories est obtenue sous l’hypothèse générale ( et trop
contraignante dans notre cas ) de très petites variations d’angles. La phase de vol d’avan-
cement rapide se prête à ces hypothèse.

Pour le pilotage dans un domaine de vol étendu tel qu’est capable une configuration
VTOL Tail-Sitter comme le VERTIGO avec la volonté d’exploiter l’ensemble du domaine
de vol, les hypothèses précitées ne paraissent plus valides et de forts couplage entre angles
longitudinaux et latéraux existent et ne permettent pas ce découplage systématique, un
autre argument fort interdisant d’utiliser tel quel ces théories est l’existence d’une singu-
larité dans la définition des angles d’euler à certains points de l’espace, rarement atteint
par une cellule conventionnelle et partie intégrante du domaine de vol pour un VTOL
Tail-Sitter.

4.5.3.1 Etude de la dynamique longitudinale naturel du VERTIGO

La dynamique de l’avion correspond aux mouvements de l’avion lorsqu’il est perturbé
et avant qu’il ne rejoigne un point d’équilibre. L’étude de la dynamique est déterminante
pour analyser et régler les qualités de vol de l’avion. La méthode d’analyse des matrices
d’états est utilisée, elle introduit la notion de mode qui va caractériser la dynamique. Ainsi
on peut analyser indépendamment les modes longitudinaux et latéraux.

Reprenons les équations classiques du vol longitudinal, avec comme vecteur d’état :

x = [ ∆u ∆w ∆θ q ∆h ]T

Ce système du cinquième ordre va donner cinq valeurs propres (ou poles), correspon-
dant à trois modes. Dans le cas d’un avion stable, il y aura deux modes oscillatoires,
l’oscillation d’incidence associée aux états θ et q et le mode phugöıde associé aux états u
et w. Un mode apériodique, le rappel de propulsion associé à l’altitude h. L’association
des modes aux états préjuge du découplage habituellement formulé pour un avion.

Formulation analytique

Les matrices qui suivent sont le résultat du calcul formel sur les équations définies
précédemment.
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˙
∆u
∆w
∆θ
q

∆h

 =


aL11 aL12 aL13 −w0 0
aL21 aL22 aL23 u0 0

0 0 0 cos(φ) 0
aL41 aL42 aL43 aL44 0
sin(θ) − cos(φ) cos(θ) Va 0 0




∆u
∆w
∆θ
q

∆h

 (4.69)

Voici ci-après le détail de chaque coefficient de la matrice dynamique longitudinale :

aL11 =
− 1

m
ρS(Va + 2wh cos θ)

uVaCA
(4.70)

aL21 =
− 1

m
ρS(Va + 2wh cos θ)

uVaCN
+ q0 −

1

21
Va sin θu

√
Fx (4.71)

aL41 =

1

B
ρlS(Va + 2wh cos θ)

uVaCm
+

17

1400
Va sin θu

√
Fx (4.72)

aL12 =
− 1

m
ρS(Va + 2wh cos θ)

wVaCA
− q0 (4.73)

aL22 =
− 1

m
ρS(Va + 2wh cos θ)

wVaCN
+ q0 −

1

21
Va sin θw

√
Fx (4.74)

aL42 =

1

B
ρlS(Va + 2wh cos θ)

wVaCm
+

17

1400
Va sin θw

√
Fx (4.75)

aL13 = −g cos θ − 1

2m
ρS(−4(Va + 2wh cos θ)wh sin θ + 8w2

h sin θ cos θ)CA (4.76)

aL23 = −g cos θ sin θ− 1

2m
ρS(−4(Va+2wh cos θ)wh sin θ+8w2

h sin θ cos θ)CN−
1

21
Va cos θ

√
Fx

(4.77)

aL43 =
1

B
(
1

2
ρSl(−4(Va+2wh cos θ)wh sin θ+8w2

h sin θ cos θ)Cm+
17

1400
Va cos θ

√
Fx) (4.78)

aL44 =
1

2B
ρSl2

√
(Va + 2wh cos θ)2 + 4w2

h sin2 θCmq (4.79)
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Application numérique

Observons les valeurs numériques extraites de la linéarisation pour un équilibre à 13
m/s :

˙
∆u
∆w
∆θ
q

∆h

 =


−0.08715 −0.01856 −9.572 −2.707 −6.487e− 005
−1.38 −0.2937 −57.65 12.72 −0.001012

0 0 0 1 0
−0.2347 −0.04997 −11.76 −0.6311 −0.000362
−0.2082 0.9781 −13 0 0




∆u
∆w
∆θ
q

∆h

 (4.80)

Ce qui donne en terme de valeurs propres :

λ =


−0.532 + 3.43i
−0.532− 3.43i
−0.041

0.047 + 0.0309i
0.047− 0.0309i

 (4.81)

On peut voir par l’analyse des valeurs propres (certaines sont positives) que le système
naturel est instable, même en équilibre avion (vitesse forte, assiette faible). On peut cepen-
dant discerner trois structures modales, la première correspondant à la phugöıde (mode
double et lent : −0.532±3.43i), la seconde au rappel de propulsion apériodique lent −0.041
et la troisième lente et positive 0.047 ± 0.0309i, instable correspondant aux états θ et q,
et à l’oscillation d’incidence si elle était stable. Ce mode est instable car le centre d’ap-
plication des forces aérodynamiques est en amont du centre de gravité, caractérisé par un
Cmα = 0.1 positif.

Il peut être intéressant maintenant d’observer les variations des poles naturels de la
matrice dynamique A pendant la transition. Nous calculons alors une famille de représen-
tation d’état : {

ẋ = Aix+Biu

Avec Ai et Bi les familles de matrices correspondantes aux équilibres en vitesse V = i.
Autrement dit, sans perturbation, une vitesse d’avancement V = 0 correspond à un vol
stationnaire avec une attitude θ = 90, cela concerne les phases de décollages et d’atterris-
sages. Plus la vitesse d’équilibre V augmente plus l’engin “pique du nez” et tend vers une
configuration standard avion comme on peut l’observer sur la figure 4.9(a), page 56.

La carte des poles 4.21 reprend l’ensemble des valeurs propres calculées à partir des
matrices dynamiques, dans la transition. Il est intéressant de constater que le système est
toujours naturellement instable. Les points marqués en rouge sont les valeurs propres à
13 m/s, ceux marqués d’une étoile bleu sont les valeurs propres à 0.1 m/s. L’information
la plus intéressante est que certes le comportement dynamique naturel évolue de manière
significative dans la transition, mais cela se fait de manière assez douce , par contre on
ne peut pas vraiment faire ressortir une partie de la trajectoire comme plus stable. Et on
verra que finalement dans le cadre de la commande cela importe assez peu.
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Valeurs Propres à 13m/s
Valeurs Propres à 0.1m/s
Sens de progression
13 m/s vers 0.1 m/s

Figure 4.21 – Evolution des poles naturels - longitudinal

4.5.3.2 Etude de la dynamique latérale naturel du VERTIGO

Formulation analytiques
De la même manière qu’en longitudinal les matrices qui suivent sont le résultat du

calcul formel sur les équations définies en modélisation.

˙
v
r
p
φ
ψ

 =


al11 −u0 w0 g cosφ cos θ 0
al21 al22 al23 0 0
al31 al32 al33 0 0

0 cosφ tan θ 1 al44 0

0
cosφ
cos θ

0 al54 0



v
r
p
φ
ψ

 (4.82)

Voici ci-après le détail de chaque coefficient de la matrice dynamique latérale :

al11 =

1

m
ρS(Va + 2wh cos θ)

Va
vCy (4.83)

al21 =

1

(AC − E2)
ρSl(Va + 2wh cos θ)

Va
v(Ecl + Acn) (4.84)
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al31 =

1

(AC − E2)
ρSl(Va + 2wh cos θ)

Va
v(Ccl + Ecn) (4.85)

al22 = q
E(B − C − A)

AC − E2
(4.86)

al32 = q
BC − C2 − E2

AC − E2
(4.87)

al23 = q
A2 + E2 − AB
AC − E2

(4.88)

al33 = q
E(A+ C −B)

AC − E2
(4.89)

al44 = q cosφ tan θ − r sinφ sin θ (4.90)

al54 = q
cosφ

cos θ
− r sinφ

cos θ
(4.91)

Application numérique

L’approche pour mener l’étude de la dynamique latérale du Vertigo est très voisine de
ce qui vient d’être fait dans le cas longitudinal. Des simplifications apparaissent consécu-
tivement au découplage longitudinal-latéral : l’assiette θ et l’incidence α sont nulles. Les
5 équations de la matrice d’état latéral vont faire apparâıtre classiquement 3 modes : le
mode de roulis pur, apériodique, état p, le mode de roulis hollandais, ou encore appelé
oscillation de dérapage, états β et r, le mode spiral, apériodique, état φ. L’équilibre est
calculé pour 13 m/s.

Le vecteur d’état latéral est donc :

x = [ v r p φ ψ ]T

Voici pour exemple les valeurs numériques de la matrice dynamique Alat à une vitesse
de 13 m/s :

˙
v
r
p
φ
ψ

 =


−1.507 −12.72 2.707 9.595 0
−13.86 −3.898 0 0 0

0 0 −8.414 0 0
0 0.213 1 0 0
0 1 0 0 0



v
r
p
φ
ψ

 (4.92)

Ce qui donne en terme de valeurs propres :

λ13m/s =


0

−16.1
10.53
0.167
−8.41

 (4.93)



4.5. MODÉLISATION POUR LA COMMANDE 75

Avec deux mode instables, dont un fortement et des expressions uniquement définies
en numériques, la relation aux modes connus est difficile à faire. Passons, comme dans le
cas longitudinal, à l’analyse de l’évolution de dynamique latérale dans la transition. Cela
passe par le calcul des valeurs propres des différentes matrices dynamiques Alati , avec i la
vitesse allant de 0.1 à 13 m/s

Valeurs Propres à 13m/s
Valeurs Propres à 0.1m/s
Sens de progression
13 m/s vers 0.1 m/s

Figure 4.22 – Evolution des poles naturels - latéral

La carte des poles 4.22 révèle encore une fois une instabilité latérale globale relative-
ment importante dans la transition. Les points marqués d’étoiles rouge sont les valeurs
propres à 13 m/s, ceux marqués d’une étoile bleu sont les valeurs propres à 0.1 m/s ; mais
l’évolution est lisse et constante ce qui laisse penser qu’une seule structure de commande
en latérale ( à gains variables) pourra suffire pour stabiliser l’engin dans la transition. Sa-
chant que la transition se limitera dans le cadre latéral à garder le cap, à tenir un dérapage
nul et les angles et vitesses de roulis nuls.
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4.6 Modélisation pour l’analyse

4.6.1 Mise sous forme LFT du système longitudinal du VER-
TIGO - Approche simplifiée

Le principe consiste à approximer l’ensemble des linéarisés par un système sous forme
LFT. La vitesse est le seul paramètre variant considéré pour définir l’ensemble des linéa-
risés. un ensemble disponible sous la forme :

ẋ = Aix+Biu

avec i = [ 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 ] l’indice discret d’incrément du paramètre
variant.

La dynamique du système commandé est définie par :

ẋ = (Ai −BiKi)x+Biu

avec Ki les gains stabilisants. La construction de la LFR se base directement sur le
système de matrices linéarisées rebouclées :

Figure 4.23 – Forme LFT simplifiée

L’utilisation de la fonction data2lfr de la RMCT toolbox ( voir [22]) sous matlab
permet de construire cette LFT.

Mi =

[
Ai −BiKi Bi

Ci Di

]
(4.94)

Une table permettant de relier paramètre d’interpolation et systèmes linéarisés est aussi
nécessaire. Enfin, il doit être défini une règle d’interpolation en lien avec la complexité
du système et le niveau d’approximation souhaité. Ici c’est donc un paramètre de réglage
permettant d’ajuster le compromis entre la complexité de la LFT résultante (typiquement
l’ordre de la matrice ∆) et la justesse des approximations (ce que l’on voit dans la partie
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suivante) qui permet de justifier la pertinence des résultats d’analyses. Évidemment on
cherche très souvent à minimiser la complexité de la LFT résultante (une LFT de grande
taille nuit au fonctionnement des outils d’analyses tel que la mu-analyse) et maximiser
la pertinence de la modélisation. Notons que dans l’approche simplifiée ci-dessus on ne
cherche pas à réduire l’ordre de la LFT. Pour cela on peut envisager d’autres alternatives
de réalisations : analyser coefficient par coefficient les matrices linéarisées disponibles
le long de la trajectoire et figer certains paramètres considérés comme ne pouvant être
que constants et ainsi ”affiner” la representation ; ou bien travailler sur une approche
symbolique amont qui consiste lorsque l’on dispose d’un modèle sous forme d’équations
de mettre sous forme LFT chacun de coefficients pour construire une LFT globale sur
cette base.

4.6.2 Pertinence de la forme LFT obtenue

La pertinence d’une LFT peut se mesurer au travers de diverses analyses. De manière
générale cela se traduit par une quantification de l’écart entre le modèle de base ayant
servi à générer la LFT. Cet écart peut être mesuré, entre autre, par les valeurs propres de
la matrice dynamique, par les réponses temporelles ou fréquentielles (gains et phases pour
les systèmes SISO, valeurs singulières pour les autres) pour le comportement entrée-sortie.

Real

Im
ag

Point extrait Sys Non lin.
Point extrait Sys. LFT

Figure 4.24 – Comparaisons sur la carte des poles

On peut observer sur la figure 4.24 deux types de points : noirs et rouges. Les points
noirs sont les poles des matrices d’états dynamiques en boucle fermée extraites de la
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forme LFT le long de la trajectoire (donc du paramètre variant au sens de la LFT). Les
points rouges sont les poles des matrices d’états dynamiques en boucle fermée extraites
du système non-linéaire le long de la trajectoire. Le même pas de discrétisation est choisi
pour les extractions de la forme LFT et du système non-linéaire c’est à dire avec Va allant
de 1m/s à 13m/s avec un pas de 1m/s. Cette carte des poles ne permet évidement pas de
valider de manière exacte la forme LFT, mais elle indique visuellement plusieurs choses,
d’une part que la LFT semble coller assez fidèlement à l’ensemble des dynamiques le long
de la trajectoire, tout en tenant compte du fait que cette trajectoire boucle fermée évolue
sensiblement en fréquence et en amortissement

On peut observer sur le tableau 4.26 la liste des écarts relatifs en terme de spectre des
matrices dynamiques boucles fermées. Les écarts les plus importants sont à noter pour
les vitesses 4 et 7 m/s. Il semble alors intéressant de comparer les réponses temporelles
associées à ces vitesses entre modèles linéaires et LFT. On peut remarquer sur les deux
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(m
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)

(r
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(m
/s
)

(m
/s
)

(a) signaux temporels 4 m/s

(s)
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)
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)
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)
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/s
)

(b) signaux temporels 7 m/s

Figure 4.25 – validation temporelle LFT

graphiques 4.25(a) et 4.25(b) une superposition parfaite des signaux temporels issus du
modèle linéaire et issus des signaux générés par la LFT. Il semble donc acquis que les
écarts numériques relativement importants notés sur le tableau 4.26 ne s’exprime pas sur
la réponse temporelle. Autrement dit on peut dire qu’ils sont dominés par les signaux plus
basses fréquences en particulier des intégrateurs et qu’un changement de valeur certes im-
portant n’est pas suffisant pour générer des modifications notables dans le comportement
temporel entrée sortie du système et terminera de valider la forme LFT obtenue.
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4.6.2.1 Écarts relatifs
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Figure 4.26 – validation LFT
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4.6.3 µ-analyse - application

Les généralités sur la µ-analyse peuvent être retrouvées au début du manuscrit dans
le chapitre contexte de l’étude. Les travaux de Gilles Ferreres dans [38] constituent une
bonne base pour en savoir plus sur la théorie. Dans ce même cadre on peut citer la thèse de
Carsten Döll [39] dont un algorithme de recherche de µ-min sera utilisé dans cette partie.
Dans le principe la µ analyse permet de valider la loi de commande sur un continuum de
modèles (présentés précédemment sous forme LFT). Rappelons en préliminaire à l’analyse
ce qu’il faut savoir pour comprendre les résultats : Deux types de valeurs de µ sont
calculables : µ-max et µ-min. µ-max donne la valeur, très conservative, de µ sur une plage
de fréquence donnée qui assure la stabilité du système incertain si sa valeur est inférieure
à 1, c’est la borne supérieure. µ-min donne une valeur limite à une fréquence donnée, mais
n’assure pas la stabilité, c’est une borne inférieure. µ −min ≤ µ ≤ µ −max. µ étant la
valeur recherchée. Plus l’écart entre la borne supérieur et inférieur est faible, plus on peut
être confiant sur la qualité et la pertinence du résultat.

Nous allons présenter les résultats de calculs de la valeur de µ-max sur une plage de
fréquence entre 0 et 2 rad, par l’utilisation de l’algorithme de Doyle [29], courbe bleu
de la figure 4.27 suivante. Sur cette même figure la croix rouge représente la valeur de
µ-min, trouvée en la fréquence nulle, avec une valeur de 0.86, qui semble très optimiste
par rapport aux valeurs de µ-max proche de cette fréquence ; (le calcul de µ-max en 0
donne 2.86).

0 0.5 1 1.5 2
0

0.5

1

1.5

2

2.5

3

3.5

freq, rad

µ

Figure 4.27 – µ-max (trait bleu) et mu-min (croix rouge)

Il faut savoir qu’on travaille sur un système LFT, M-∆ normalisé. C’est à dire que
les valeurs extrêmes du paramètre variant (la vitesse) sont 1 et 13 m/s, correspondant
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dans le système normalisé aux valeurs -1 et +1. Pour traduire la valeur de µ en terme
de vitesse critique, c’est ici assez simple car il n’y a qu’un seul paramètre variant et donc
Vcn = 1

|µ| , Vcn étant la vitesse critique normalisée. Comme on peut le voir le calcul direct
ne peut exprimer la direction dans laquelle la vitesse est critique. Le code utilisé pour
le calcul de µ-min donne heureusement le signe de Vcn. Il reste donc à redimensionner
cette vitesse critique pour qu’elle exprime une valeur réaliste : Vc = 7 + 6 sign(Vcn)Vcn ;
Ce qui donne :VcBI = 0.07m/s et VcBS = 4.9m/s. Ces résultats ne sont évidement
pas satisfaisants car il y a un écart très important entre les bornes inférieure (BI) et
supérieure (BS). Dans notre cas, un seul paramètre varie, l’utilisation de la µ analyse
n’est donc pas absolument nécessaire et peut même s’avérer difficile à utiliser d’un point
de vue algorithmique, ce que nous venons de voir. Pour faire l’analyse de robustesse, dans
notre cas, le calcul d’abscisse spectrale est un outil mieux adapté.

4.6.4 Abscisse spectrale

reprenons le système sous sa forme M-∆ :

M
BF

Δ

yu

Figure 4.28 – Forme M-∆

avec

MBF =

[
ABF BBF

CBF DBF

]
le système rebouclé peut alors s’écrire :

{
ẋ = Ax+Bu
y = Cx+Du
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avec u = ∆y. Dans ce cadre on peut écrire :

y = Cx+ d∆y

(I− d∆)y = Cx

y = (I− d∆)−1Cx

et il vient :

ẋ = (a+ b∆(I− d∆)−1C)x

Ce qui est intéressant ici c’est qu’on peut observer dans l’equation précédente que la
matrice dynamique dépend explicitement de ∆, autrement dit on peut calculer les va-
leurs propres en faisant varier δ, et comme ce qui nous interesse c’est la valeur de ∆
déstabilisante, on se propose de calculer l’abscisse spectrale de la matrice dynamique re-
bouclée de ∆. Dans ce qui suit α(M) désigne l’abscisse spectrale de M, définie par :
α(M) = max1<j<q Re(µj(M)), avec µj(M) la jième valeur propre.

(m/s)

Figure 4.29 – Abscisse spectrale de M le long de la trajectoire
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L’analyse de sensibilité par calcul d’abscisse spectrale est finalement une bonne alter-
native à l’utilisation d’outils tel que la µ−analyse dans le cas d’étude d’un seul paramètre
variant. La figure 4.29 reflète bien cela. Elle représente l’évolution de la vitesse d’équilibre
en abscisse en fonction du max de l’abscisse spectrale µ(M) de (a + b∆(I − d∆)−1C) en
ordonnées. Lorsque µ(M) est négatif le système rebouclé par l’incertitude est donc stable.
Les frontières d’instabilités sont identifiées par les deux cercles noirs et la croix rouge dans
le cercle de droite correspond à la limite de stabilité trouvée par le calcul de µ−analyse,
plus précisément du µ−min de döll [39], qui a posteriori s’avère être finalement la valeur
optimale. Au final l’information qui nous intéresse concerne la zone de validité du système
multi-linéaire rebouclé qui est : Zval = [0.07, 14.3] en m/s.

Cette zone de validité Zval = [0.07, 14.3], exprime la stabilité du système rebouclé
qui englobe la zone de synthèse des pilotes automatique en vol d’avancement (
de 0.1 à 13 m/s), nous avons alors prouvé que notre système séquencé est stable
sur l’ensemble du domaine de vol synthétisé, ce qui permet de conclure sur la
robustesse des pilotes séquencés à l’épreuve de la variation de vitesse entre 0.07
m/s et 14.3 m/s.
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Chapitre 5

Synthèse des lois de commande

Dans ce chapitre on introduit les méthodes de synthèse des lois de commande
pour l’ensemble du domaine de vol, ce qui conduit à construire des structures
de lois différentes en fonction du point de vol considéré. Un certain nombre de
simulations sont associées aux synthèses pour en vérifier les performances
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5.1 Introduction

La synthèse des lois de commandes est une étape fondamentale dans le processus
d’automatisation d’un système dynamique. L’étape de modélisation a permis d’analyser
le comportement du Vertigo sur l’ensemble du domaine vol accessible par les équations.
Ici l’objectif est de stabiliser l’engin sur une plage de vitesse d’avancement allant de 0 m/s
à 13 m/s. Ce qui correspond à une assiette θ allant de 90 deg à 10 deg (à l’équilibre). Res-
pecter ce cahier des charges s’avère être une tâche à priori ardue à relever pour plusieurs
raisons : d’une part à cause d’une forte évolution de la dynamique en fonction du point
d’équilibre considéré, d’autres part à cause des fonctions de pilotages qui sont radicale-
ment différentes d’un vol en stationnaire (Va=0 m/s,θ=90 deg) à un vol en avancement
rapide (Va=13 m/s,θ=10 deg).

Pour satisfaire ces contraintes on introduit dans ce chapitre une structure de com-
mande avec deux phases (ou modes) distinctes activées en fonction du point de vol. Ce
sont le pilote stationnaire et le pilote en vol d’avancement. Concernant la commande en
vol stationnaire on présente la structure hiérarchique développée, permettant différents
niveaux de contrôle. On présente le générateur de différence angulaire qui à la propriété
de retraduire à chaque instant la consigne (en angle de cardan) et la mesure (en quater-
nion) en écart d’angles à corriger directement dans le repère avion.

Pour la commande en vol d’avancement on pilote le Vertigo comme un avion et les
synthèses se font sur les bases du découplage classique longitudinale et latérale. Elles vont
être faites pour un point de vol, puis généralisées sur l’ensemble du domaine de vol par
des techniques de séquencement de gains : La synthèse est effectuée sur des linéarisés sur
l’ensemble de l’équilibre puis les gains sont interpolés pour assurer la continuité sur la
trajectoire.

Le pilotage dans la transition qui est prévu dans la structure de commande par un
module nommé logique de commutation est abordé dans le chapitre suivant : Transitions
et Trajectoires optimales.
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5.2 Structures de commande

Un des objectifs principaux de cette thèse du point de vue de la commande consiste
à définir une structure capable de piloter le VTOL Tail-sitter VERTIGO sur l’ensemble
de son domaine de vol, classifié en deux modes principaux : le pilotage stationnaire et le
pilotage en vol d’avancement.

– Pilotage Stationnaire : si on laisse de côté le problème du décollage et de l’atter-
rissage automatique, le pilotage stationnaire (ou vertical) requiert différents niveaux
d’actions suivant le contexte opérationnel. Dans toute configuration opérationnelle
l’engin doit pouvoir être commandé par un opérateur sol, depuis une station sol par
exemple. Les différents niveaux d’actions peuvent être : commande en inclinaison
d’avion, en vitesse d’avancement ou encore en points de passage sol.

– Pilotage en vol d’avancement : l’intérêt du pilotage en vol d’avancement (ou
horizontal) est de pouvoir rejoindre une zone distante rapidement. C’est un pilotage
avion. Le niveau d’autonomie requis est alors un maintien en altitude une stabilisa-
tion en attitude et pouvoir répondre a des consignes de navigation (consigne de cap,
de vitesses, de virage ...) en temps court.

Afin de satisfaire ces objectifs multiples, une structure de commande (fig. 5.1) a été
mise en place. De manière synthétique on y retrouve une génération de consigne qui est la
trajectoire en terme de vitesse d’avancement. Un pilote automatique conçu pour contrôler
et suivre cette trajectoire via les commandes et l’observation de l’état est rebouclé sur le
système physique, représenté par la photo. Ce pilote automatique est subdivisé en deux
fonctions suivant si la phase choisie concerne le vol stationnaire ou le vol d’avancement.
Enfin avant la traduction en terme de commande, les sorties des pilotes passent par une
fonction de combinaison, permettant suivant son activation, les transitions de phases de
vol que nous étudierons au prochain chapitre.
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Figure 5.1 – Structure Générale de Commande

5.3 Commande en vol stationnaire

5.3.1 Introduction

La commande en vol stationnaire présentée ici se base sur un modèle simplifié, qui
permet d’effectuer 4 synthèses axe par axe à structure de commande hiérarchique. Les
hypothèses sont les suivantes, il n’y pas de présence de vent, seule l’efficacité des ailerons
impactés par le flux d’hélice influence la dynamique et les inerties sont celles de la struc-
tures (pas d’influence de l’aile sur celles-ci par exemple en cas de léger déplacement).

La commande en vol stationnaire s’intéressera au réglage des boucles du mode station-
naire de la structure générale de commande 5.2 reprise ci-après :

Figure 5.2 – Structure Générale de Commande - Stationnaire
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5.3.2 Structure de commande hiérarchique

Nous utilisons une structure de contrôle hiérarchique pour les phases de guidage en
vol quasi-stationnaire. Le schéma 5.3 indique comment les états restitués par le système
embarqué sont organisés pour le faire.

Stabilisation en 
attitude

Guidage en
vitesse

Navigation 
Inertielle

(position sol)

Figure 5.3 – Organisation hiérarchique des états

Le schéma 5.4 présente la stratégie de pilotage hiérarchique mise en oeuvre. Cela
permet d’accéder aux différentes entrées de contrôle en attitude, en vitesse et en position.
Par exemple si une stratégie de réalisation autonome de transition est choisie en pilotant
une trajectoire en vitesse (par exemple un accroissement linéaire de la vitesse d’avancement
Va) il est possible de le réaliser au travers de cette structure. Cette structure permet
également une mâıtrise aisée des consignes envoyées par l’imbrication, contrairement aux
structures de type longitudinal-latéral que l’on verra plus loin. Le générateur de différence
angulaire est détaillée page 164.

Figure 5.4 – Structure de commande hiérarchique
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5.3.2.1 Structure des boucles Internes

La structure présentée sur le schéma 5.5 est basée sur un PID. Le choix de synthèse
sera de prerégler des gains sur une structure Proportionnel Dérivée (PD) puis d’insérer
a posteriori l’effet Integral pour la correction de l’erreur permanente. L’expérience des
essais en vol permet de placer et de régler judicieusement des saturations aux bornes
de l’effet intégral (Sat2 et Sat3) ainsi que le gain intégral (Ki) afin que l’effet généré
par cette correction ne soit pas pénalisante sur la dynamique du système global. Cette
structure permet des retouches sur les coefficients d’intégrateurs sans remettre en cause le
comportement global du système boucle fermée. La saturation 4 est la saturation physique
de l’actionneur (débattement maximal des gouvernes) ; la saturation 1 est présente pour
prévenir des valeurs trop importantes venant des boucles de plus haut niveau.

Figure 5.5 – Structure Stabilisation

5.3.3 Synthèse en vol stationnaire - Attitude

l’objectif de commande en attitude et en vol vertical est d’atteindre des dynamiques
de stabilisation équivalentes sur les 3 axes roulis, tangage, lacet, en tenant compte de deux
contraintes supplémentaires qui sont la dynamique des actionneurs et de traitement du
signal inhérent à tout traitement par calculateur embarqué. Pour ce faire il est décidé de
pratiquer une synthèse générique : en effet les trois modèles de bases ( equ. 4.62,4.61,4.63)
sont strictement équivalents du point de vue dynamique. seul le gain statique diffère. Ceci
permettra d’appliquer les résultats de synthèse par une transformation homothétique des
gains sur chaque boucle.

5.3.3.1 Synthèse PD sans prise en compte de l’actionneur

Une premiere étape consiste à determiner les pôles souhaités en boucle fermé afin de
calculer un premier jeu de gain de correction. Ces gains sont ensuite modifié de manière
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empirique pour satisfaire les compromis stabilité-performance fixés mais également en
vol, afin de palier aux erreurs de modèles. la performance peut être déterminée à l’aide
des spécifications suivantes : le temps d’établissement à 1% : t1%

s souhaité de l’ordre de
1 seconde. Cette spécification temporelle relativement lente doit permettre d’absorber
l’effet de la dynamique de l’effecteur modélisé par un 1er ordre avec une constante de
temps τ = 0.05. L’amortissement ξ doit être proche de 0.7. la stabilité et la robustesse
doivent être assurées par une marge de phase et gain suffisantes. Rappelons la fonction de
transfert du système noté G :

G =
1
2I
ρSlV 2

hCm

p2
(5.1)

Le système boucle fermé tel qu’il est schématisé (graphique 5.5 sans la boucle Intégrale et
sans les saturations) et noté Gbf :

Gbf =
−KpK

s2 −KdKs−KpK
(5.2)

avec K = 1
2I
ρSlV 2

hCm
Les pôles souhaités en boucle fermée sont donc :

p1,2 = − 1

ξωn
± jωp (5.3)

avec :

ξωn =
4.6

t1%
s

(5.4)

ωp = ωn
√

1− ξ2 (5.5)

ou encore en terme d’équation caractéristique :

Ψ(p) = p2 − 2ξωnp− w2
n (5.6)

Par identification il peut être écrit :

Kd =
2ξωn
K

(5.7)

Kp =
ω2
n

K
(5.8)

Le graphique 5.6 permet d’observer la réponse temporelle à un échelon pour le système
en boucle fermée. La réponse 1 correspond à la réponse en boucle fermée sans la dynamique
de l’actionneur dans la boucle. La réponse 2 correspond à la réponse avec l’actionneur dans
la boucle. Le graphique 5.7 illustre le degré de stabilité du système boucle fermée par les
marges de gain et de phase.
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Figure 5.6 – Réponse à un échelon
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Figure 5.7 – Diagramme de Bode et Marges

5.3.3.2 Synthèse PD avec prise en compte de l’actionneur

Pour la prise en compte de l’actionneur on reprend la représentation d’état (equation
5.9), auquel nous rajoutons une dynamique du premier ordre de constante de temps τ =
0.05.
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 θ̇
q̇
δact

 =

0 1 0
0 1

2A
ρSlV 2

hClq
K
τ

0 0 − 1
τ

 .
 θ
q
δact

+

0
0
1

 [δact] (5.9)

La matrice de sortie devient :

C =

1 0 0
0 1 0
0 0 0

 (5.10)

On utilise l’algorithme fbprop de la toolbox (RMCT) Robust Modal Control Design
(voir réf.[22]), qui permet de faire du placement de pôle avec retour d’état incomplet.
Classiquement nous choisissons de placer la dynamique du système et de laisser libre
la dynamique de l’actionneur. Les gains ainsi déterminés permettent d’obtenir les sortie
temporelles visibles sur les graphes 5.8 et 5.9.
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Figure 5.8 – Réponse à un échelon - avec actionneur - synthèse PD

La réponse avec la prise en compte de l’actionneur en synthèse possède un temps de
montée relativement lent mais répond parfaitement aux spécifications d’amortissement et
de temps d’établissement ; d’autre part la prise en compte de la dynamique de l’actionneur
permet une réponse moins violente de celui ci pour une spécification de performance
donnée, comme on peut l’observer sur la figure 5.9 cette synthèse est donc satisfaisante.
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Figure 5.9 – Réponse à un échelon - commandes - synthèse PD

5.3.3.3 Synthèse PID avec prise compte de l’actionneur

La dernière phase de synthèse de ce correcteur est l’introduction d’une mesure et d’une
correction intégrale ( graphique 5.5 p.90 complet sans les saturations) dans le cas d’une
erreur en régime permanent en position. Par exemple un offset variable sur la mesure de
vitesse de rotation provenant de l’IMU ( souvent remarqué lors d’essais en vol) est une
source d’erreur en régime permanent en position. Pour l’exemple il va être introduit dans
la structure boucle fermée une source d’erreur de ce type volontairement très importante
( 0.2 rad/s ). Le comportement temporel boucle fermée du système 5.3.3.2 est alors visible
sur le graphique 5.10.

Le modèle d’état avec intégrateur sur l’erreur de position et prise en compte de la
dynamique de la commande devient :


θ̇
q̇
˙∫ θ
δact

 =


0 1 0 0
0 1

2A
ρSlV 2

hClq 0 K
τ

1 0 0 0
0 0 0 − 1

τ

 .

θ
q∫
θ

δact

+


0
0
0
1

 [δact] (5.11)

La matrice de sortie devient :

C =

1 0 0 0
0 1 0 0
0 0 1 0

 (5.12)

fbprop est utilisée pour la synthèse de la loi de commande. Avec comme point de départ
la synthèse PD précédente, ensuite une saturation est rajoutée en amont de l’intégrateur
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Figure 5.10 – Erreur en régime permanent

qui à la propriété de limiter l’overshoot. Le réglage de cette saturation est empirique et
basé sur des essais en vols successifs. Une première valeur peut cependant être fixée (
constituant un minimum) qui correspond à l’erreur en régime permanent mesurée lors
d’essais en vol sans correction intégrale. Ce réglage permet de ne pas trop affecter la
dynamique fixée. On peut voir le résultat sur le graphique 5.11.
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Figure 5.11 – Réponse PID
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5.3.3.4 Homothétie

La différence de dynamique propre entre les 3 axes d’attitudes, vient du rapport entre
l’efficacité des gouvernes et les inerties sur chaque axes que l’on appellera gain statique.
Afin de retrouver des dynamiques en boucle fermée similaires le principe de l’homothétie
est utilisé, cela consiste à prémultiplier les gains calculés dans la synthèse de base 5.3.3.1
par l’inverse de ce gain statique. La relation linéaire est d’ailleurs visible sur les équations
5.1 et 5.2. On ne détaillera pas ici le déroulement des calculs.

5.3.4 Synthèse en vol stationnaire - Altitude

La structure de stabilisation en altitude est également du type PID tel que le décrit le
graphique 5.5 p.90. La principale différence vient du fait que la constante du moteur est
beaucoup plus importante (0.35 s) et qu’un retard dû à la châıne calculateur-variateur-
moteur-hélices mesuré lors d’essais au point fixe est de 0.15 secondes environ. Ces para-
mètres doivent être pris en compte dans la synthèse, ce qui a pour conséquence d’amoindrir
les performances particulièrement en terme de temps de réponse. Heureusement cela va
dans le bon sens, car en vol un couplage peut exister entre le souffle de l’hélice dépendant
entre autre de la poussée et l’efficacité des gouvernes. D’une manière générale il sera donc
de bon ton de favoriser une certaine lenteur quand à l’évolution de la poussée relativement
aux dynamiques de stabilisation en attitude. On observe le résultat de la synthèse sur le
graphique 5.12.
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Figure 5.12 – Réponse PID altitude
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5.3.5 Simulation non linéaire - Cas de l’axe de tangage

Dans cette partie sont présentés les résultats de simulations non-linéaires des boucles
de stabilisation en attitude. C’est la boucle interne de la commande en vol stationnaire.
Nous allons verifier si les hypothèses de découplages et de dynamiques négligées sont
justifiées.

5.3.5.1 Conditions de simulations

Le simulateur est initialisé pour une vitesse nulle, rebouclé par 4 contrôleurs du type
présenté sur la figure 5.5 p.90 ; un sur chaque axe de rotation de l’avion ( pour la stabilisa-
tion en attitude) et un pour la stabilisation en altitude. Pour la partie contrôle en attitude
on retrouve le schéma général mis en oeuvre par stratégie de hiérarchie des dynamiques
(fig. 5.3 p.89) avec consignes angulaires, dans ce cas les boucles d’asservissement en vitesse
d’avancement et position sont désactivées. la boucle de contrôle moteur a pour mission
de stabiliser l’avion à altitude constante. Un échelon de consigne de 0.5 rad (28.6 deg) est
appliqué sur l’axe de tangage après 1 seconde de simulation.

5.3.5.2 Réponses Temporelles

(s)

(a) Consigne et Réponse

(s)

(b) Commande

Figure 5.13 – Echelon axe de tangage

Sur la figure 5.13(a) on peut observer la consigne en echelon sur l’axe de tangage
superposé de la réponse. Le comportement est globalement satisfaisant, avec un temps de
réponse de l’ordre de la seconde. L’effet d’autocabrage du plan rotor interdit d’accélérer
cette réponse au risque d’exciter ce mode qui est incontrôlable et donc potentiellement
déstabilisant.

En effet lorsque les hélices ”voient” un vent à forte incidence apparente ( ce qui est le
cas en pseudo stationnaire, pour l’hélice) une force ainsi qu’un moment viennent intervenir
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sur la dynamique générale de l’appareil. Cet effet reste modéré et convenable car le temps
de monté est rapide et donc globalement la dynamique interne qui doit être nécessairement
élevée est respectée. On peut ajouter que l’effet de l’autocabrage dans ce cas est finalement
bénéfique car amortissant ; ce ne sera pas le cas dans d’autres cas de vol (par exemple en
phase de vol stationnaire et subissant des rafales de vent dans le plan hélice). On peut
dire également qu’une précommande a été ajoutée à la boucle initiale ( ref. fig. 5.5) afin
de contrer l’erreur en régime permanent qui peut être grande, due à la trâınée générée par
la mise en translation.
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Figure 5.14 – Vitesses et incidence

Sur les figures 5.14(a), 5.14(b), 5.16(c)et 5.16(d) on observe respectivement les vitesses
linéaires u et w, la vitesse d’avancement résultante V a et l’incidence αa réelle vue par
l’engin. L’information intéressante que l’on peut retirer concerne l’établissement d’une
vitesse d’équilibre (non commandée dans ce cas) proche de 2 m/s et d’une incidence αa
d’équilibre proche de 9 degrés, ce qui est heureusement conforme aux graphes d’équilibres
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définit en modélisation (fig. 4.9(a) et 4.10(a)). L’analyse de ces courbes justifie l’emploi
de commande découplées.

5.3.6 Simulation non linéaire - Cas de l’axe de lacet
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Figure 5.15 – Echelon axe de lacet

L’analyse que l’on peut faire de la courbe de réponse à un échelon 5.15(a) est quasiment
identique que dans le cas longitudinal. Le rapport inertie/efficacité des gouvernes différent
de l’axe de lacet a pour conséquence une sollicitation importante des gouvernes 5.15(b)
pour obtenir un comportement temporel comparable.

5.3.7 Simulation non linéaire - consignes couplées tangage-lacet

5.3.7.1 Conditions de simulations

Les conditions initiales sont celles du vol stationnaire sans vent : vitesses (linéaires et
de rotations) nulles, avion vertical, cap (roulis avion) stabilisé au Nord. Après une seconde
de simulation, deux consignes angulaires simultanées sont envoyées sur les axes de tangage
(30 deg) et de lacet (10 deg) au travers du générateur de différence angulaire 7.2.1.

Le comportement des réponses temporelles est globalement satisfaisant (fig. 5.17(a)
et 5.17(b)), on observe tout de même une erreur permanente sur l’axe de lacet qui est
due au couplage entre rotations successives, mais les dynamiques sont respectées et les
mouvements aussi.
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Figure 5.16 – Vitesses et incidence
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Figure 5.17 – Consignes couplées tangage-lacet

5.3.8 Simulation non linéaire - consignes en vitesse d’avance-
ment - axe de tangage

Ce paragraphe s’intéresse à la commande du pilote ”stationnaire” par des consignes
de vitesse d’avancement. Cela correspond sur le schéma de principe 5.4 à la fermeture du
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switch du pilotage en angle. L’intérêt de ce test vient en préliminaire aux capacités de
transitions des pilotes automatiques que nous étudierons plus loin. On peut observer sur
la courbe 5.18(a) le comportement temporel de la vitesse d’avancement. Rappelons son
mode de calcul : Va =

√
u2 + v2 + w2 pour le commentaire.
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Figure 5.18 – Consignes en vitesse d’avancement

On remarque que c’est la vitesse linéaire u avion qui est la composante principale
de Va. C’est dû aux consignes indépendantes de tangage et d’altitude au sein du pilote
stationnaire ce qui a pour conséquence une prise d’altitude à la prise d’incidence de l’engin,
(augmentation de la portance). La prise d’altitude augmente par construction la mesure
de vitesse d’avancement, qui se régule en un temps plus long, correspondant au réglage
de la dynamique du moteur.
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Figure 5.19 – vitesses linéaires u et w
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5.4 Commande en vol d’avancement - synthèse

Figure 5.20 – Structure Générale de Commande - Avancement

5.4.1 Introduction

Les synthèses de pilote pour le vol d’avancement font référence à une structure à décou-
plage longitudinal-lateral de type avion. En effet le modèle du vertigo en vol d’avancement
s’approche d’un modèle avion classique. La contribution du flux d’hélice devient minime
en rapport à la vitesse d’avancement, comme il peut être vu sur la figure 4.9(b) p.56. Mais
une contribution qui est souvent importante, même à haute vitesse, et rarement introduite
dans les modèles classique, concerne la force d’autocabrage du plan hélice en incidence,
ce qui crée une composante de portance positive, mais également un couple braqueur non
négligeable. Cette contribution a pour effet de rendre naturellement instable l’avion dans
le plan longitudinal sur l’ensemble de la transition ( voir la carte des poles fig. 4.21, p.73).
Cette contribution ajoute également des couplages importants entre poussée et moment de
tangage qu’il conviendra de prendre en compte lors de la synthèse. Concernant le modèle
latéral, il est plus classique et naturellement instable également. Il est utile de rappe-
ler que la configuration de l’engin en latéral avec sa symétrie totale permet un pilotage
naturellement plus sain. Pour le modèle le formalisme des angles de cardans est utilisé,
ce qui permet ce découplage longitudinal / latéral. Les deux parties vont être détaillées
indépendamment.

5.4.2 Synthèse longitudinale en palier

5.4.2.1 Structure de commande longitudinale

En introduction on peut voir sur le graphiques 5.21 la structure de commandes en
longitudinal. De type retour d’état, elle reprend les différentes composantes d’états en
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jeu dans la dynamique longitudinale, augmentée de deux éléments de mesure
∫
uε et

∫
hε

correspond à l’intégrale de l’erreur respectivement sur u et h.

Figure 5.21 – Diagramme de commande - Longitudinal

5.4.2.2 Représentation d’état

Reprenons le vecteur d’état longitudinal augmenté d’intégrateurs pour la correction
des erreurs permanente sur la vitesse linéaire sur Xb : u et sur l’altitude z. Ce qui conduit
à écrire le vecteur d’état suivant :

xlongi = [ ∆u ∆w ∆θ q ∆h
∫

∆u
∫

∆h ]T

Le vecteur de commande :

ulongi = [ ∆x δm ]T

L’application numérique ci-dessous est donnée pour un équilibre, pour une vitesse de
13 m/s :
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˙

∆u
∆w
∆θ
q

∆h∫
∆u∫
∆h


=



−0.08715 −0.01856 −9.572 −2.707 −6.487e− 005 0 0
−1.38 −0.2937 −57.65 12.72 −0.001012 0 0

0 0 0 1 0 0 0
−0.2347 −0.04997 −11.76 −0.6311 −0.000362 0 0
−0.2082 0.9781 −13 0 0 0 0

1 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0


.



∆u
∆w
∆θ
q

∆h∫
∆u∫
∆h



+



0.597 0
−0.1876 0

0 0
0.3733 −192.4

0 0
0 0
0 0


[
δx
δm

]
(5.13)

Avec la matrice d’observation C structurée pour un retour d’état, tout les états étant
observables. Les valeurs propres de la matrice Alongi13 nous renseignent sur la dynamique
naturelle du système :

λ13m/s =



0
0

−0.532 + 3.432i
−0.532− 3.432i
−0.041

0.047 + 0.03i
0.047− 0.03i


(5.14)

L’analyse de ces valeurs propres permet de reconnâıtre les deux modes des intégrateurs
en 0, le rappel de propulsion en −0.041, l’oscillation d’incidence −0.532 ± 3.432i et la
phugöıde, très lente et instable en 0.047± 0.03i. Rappelons que les modes d’actionneurs,
non insérés ici afin de simplifier dans un premier temps la synthèse, sont respectivement
de −2.85 et −20 pour le moteur et la gouverne de profondeur.

Nous allons établir et analyser une synthèse permettant de piloter le système avec
un compromis stabilité-performance intéressant en connaissance de cause des limitations
(saturations) des dynamiques des actionneurs. Ne sachant pas a priori quelle dynamique
fixer en boucle fermée il est apparu naturel d’utiliser une synthèse linéaire quadratique,
possédant le double avantage de ne pas avoir à se soucier du placement de pole et de
fixer des limitations relativement simple à régler dans les amplitudes de commandes et de
sorties. C’est l’approche qui nous intéresse maintenant.
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5.4.2.3 Commande LQ

Considérons le système décrit par sa représentation d’état :{
ẋ = Ax+Bu
y = Cx+Du

avec x : l’état, y : les mesures, u : la commande Le problème consiste à recaler à
l’origine la sortie de ce processus, en minimisant le critère quadratique :

J =
1

2

∫ tf

ti

(uTRu+ xTQx)

Q est une matrice symétrique définie non négative. C’est une matrice de pondération
qui donne un poids different à chaque composante du vecteur d’état dans le critère. R est
une matrice symétrique définie positive. C’est la matrice de pondération de la commande.
On peut ainsi affecter un poids différent à chaque composante du vecteur de commande. Le
problème est donc de trouver un retour d’état stabilisant, optimal au sens du compromis
rapidité-énergie de commande. L’établissement des matrices Q et R permet de quantifier
ce compromis souhaité.

5.4.2.4 Établissement des matrices Qlongi et Rlongi

il est décidé de renseigner la matrice Qlongi en terme d’amplitudes maximales accep-
tables des sorties aux solicitations, cette approche permet en quelques sorte de régler la
rapidité de la réponse. Chacune des sorties va donc recevoir une pondération, le caractère
relatif est bien sur très important :

Amplitudes Max (Ymax)
u 1 m/s
w 1 m/s
θ 0.2 rad
q 1 rad/s
h 5 m∫
u 2 m∫
h 2 m

Figure 5.22 – Tableau récapitulatif des réglages de la matrice Qlongi

La matrice Qlongi est alors définie par (I représente l’opérateur identité) :

Qlongi = I
1

Y 2
max
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Pour la matrice Rlongi le même processus est suivi, il faut choisir en premier lieu les
valeurs maximales de commandes acceptables, on va alors régler et quantifier la partie
énergie du compromis rapidité/énergie de commande.

Commandes max (Umax)
δx 0.2
δm 0.05

Figure 5.23 – Tableau récapitulatif des réglages de la matrice Rlongi

La matrice Rlongi est alors définie par :

Rlongi = I
1

U2
max

Bien sur le choix de l’ensemble de ces valeurs est relativement empirique et sont sou-
vent retouchées au vue du résultats en terme de dynamique boucle fermée. le compromis
rapidité-énergie est donc fixé par une pondération globale aux matrices Qlongi et Rlongi,
quand aux couplages observés a posteriori ils peuvent être partiellement réglés par des
pondérations relatives au sein de chacune des matrices.

5.4.2.5 Résultats en boucle fermée
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Figure 5.24 – Dynamique longitudinale boucle ouverte et boucle fermée LQR - 13 m/s

Les résultats sur la carte des poles (graphique 5.24) sont visibles sous forme numérique
dans le tableau 5.25 suivant.
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Poles Naturels Boucle Fermée LQR
phugöıde 0.047 ± 0.03i -0.521 ± 0.503i

Oscillation d’incidence -0.53 ± 3.43i -8.92 ± 7.21i
Rappel de propulsion -0.04 -3.78

Intégrateur 0 -0.213 ± 0.154i

Figure 5.25 – Tableau récapitulatif des pôles en boucle fermée

5.4.2.6 Simulation linéaires : réponse à un échelon de vitesse longitudinale

Les résultats de simulations présentés sur les figures 5.26 et 5.28 proviennent d’une
excitation du modèle linéaire à un echelon de vitesse d’avancement Va = 1m/s autour
de l’équilibre à t = 0s. On peut observer le comportement rapide des réponses en θ et
q (en correspondance avec la dynamique d’oscillation d’incidence) et beaucoup plus lent
des 3 autres états. u et w liés à la phugöıde et z au rappel de propulsion. De plus on peut
observer que seul q et z possèdent un régime permanent nul, cela s’explique par la nature
des autres états : u, w et θ qui viennent rejoindre un état d’équilibre non nul dépendant
directement de la vitesse d’avancement. En effet on peut rappeler brièvement que dans le
plan longitudinal V a =

√
u2 + w2 et que la valeur de θ dépend directement de la variation

des efforts aérodynamiques avec la vitesse d’avancement. On atteint alors un nouveau
point d’équilibre.

Figure 5.26 – Réponse à un échelon de vitesse de 1 m/s (états u et w)

Les graphes de commandes 5.28 permettent d’observer l’amplitude de commande né-
cessaire pour rejoindre l’état d’équilibre. La principale remarque concerne la grande dif-
férence de dynamique entre la commande moteur δx et la gouverne de profondeur δm,
justifiée par le découplage naturelle qui s’est créé entre modes. Cela permet de valider ce
réglage vis-à-vis de la prise en compte des dynamiques propres des effecteurs : moteur lent
et gouverne de profondeur rapide.
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Figure 5.27 – Réponse à un échelon de vitesse de 1 m/s (états θ, q et z)
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Figure 5.28 – Commande pour un échelon de vitesse de 1 m/s

5.4.2.7 Simulation non linéaire : réponse à un échelon de vitesse longitudinale

La figure 5.29 est à mettre en relation avec les figures 5.26 et 5.27. On peut observer
que les dynamiques présentes sont bien respectées au passage de la loi de commande sur
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le simulateur non-linéaire complet, mais il apparâıt des distortions sur les réponses w,
theta et q, dues à des dynamiques négligées qui ont cependant un impact limité sur le
comportement temporel (amplitudes faibles) ; il apparâıt également une oscillation lente
et peu amplifiée sur la réponse en altitude qui ne nécessite pas pour l’instant d’attention
particulière.

Temps (s)

(m
/s

)
(m

/s
)

(ra
d)

(ra
d)

(m
)

(s)

Figure 5.29 – Réponse à un échelon de vitesse de 1 m/s - Simulateur non linéaire

La figure 5.30 est à mettre en relation avec la figure 5.28, elle montre le comporte-
ment des commandes longitudinales sur le simulateur non linéaire complet (avec entre
autre saturations et dynamique des effecteurs prise en compte). Il n’y a rien à dénoter
de particulier, sauf que l’on retrouve à peu de chose près ce que l’on a pu observer en
simulation linéaire et les dynamiques négligées rapportées précédemment qui donnent une
signification à la forme distordue du signal de la gouverne de profondeur.
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Figure 5.30 – Réponse à un échelon de vitesse de 1 m/s - Simulateur non linéaire

5.4.2.8 Réponse à un échelon d’altitude

Sur les figures 5.31 et 5.32 on peut voir respectivement les réponses et les commandes
pour une consigne d’échelon en altitude relative d’un mètre vers le bas (n’oublions pas
que z est l’axe inertiel positif vers le bas). Il ressort que le régime permanent sur l’axe z
est atteint en 6 secondes environ, cela affecte que très peu les autres états et le découplage
est satisfaisant. On peut voir une légère augmentation de la vitesse avion qui est due au
fait que l’avion pique du nez, (c’est visible sur la réponse temporelle en θ et q). L’élé-
ment important de cette simulation concerne le découplage assez net des dynamiques :
les réponses en q et θ étant inférieure à la seconde, les vitesses u et w dans l’ordre de
grandeur de 3, 4 seconde et enfin la réponse en altitude de 6 secondes comme nous l’avons
déjà précisé. Du point de vue des commandes, l’essentiel du contrôle d’altitude est menée
par la poussée moteur. Le mouvement des gouvernes de profondeur indique simplement
un contrôle des modes rapides de vitesses de rotation et d’attitude (amortisement de
l’oscillation d’incidence).
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Figure 5.31 – Réponse à un échelon d’altitude de 1 m
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Figure 5.32 – Commande pour un un échelon d’altitude de 1 m

5.4.3 Synthèse latérale en palier

5.4.3.1 Structure de commande latérale

En introduction on peut voir sur le graphiques 5.33 la structure de commandes en
latéral. De type retour d’état, elle reprend les différents composantes d’états en jeu dans
la dynamique latérale, augmentée de deux éléments

∫
φε et

∫
ψε qui sont les intégrales des
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erreurs d’asservissement respectivement sur φ et ψ.

Figure 5.33 – Diagramme de commande - Latéral

5.4.3.2 Representation d’état

Reprenons le vecteur d’état latéral augmenté d’intégrateurs pour la correction des
erreurs permanente sur les angles de lacet ψ et roulis φ. Ce qui conduit à écrire le vecteur
d’état suivant :

xlat = [ v r p ∆phi ∆ψ
∫

∆φ
∫

∆ψ ]T

Le vecteur de commande :

ulat = [ ∆l δn ]T

L’application numérique ci dessous est donnée pour un équilibre, pour une vitesse de
13 m/s :
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˙

v
r
p

∆phi
∆ψ∫
∆φ∫
∆ψ


=



−1.507 −12.72 2.707 9.594 0 0 0
−13.86 −3.897 0 0 0 0 0

0 0 −8.414 0 0 0 0
0 0.2129 1 0 0 0 0
0 1.022 0 0 0 0 0
0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0


.



v
r
p

∆phi
∆ψ∫
∆φ∫
∆ψ


+



0 11.19
0 −160.6

−745.4 0
0 0
0 0
0 0
0 0


[
δl
δn

]
(5.15)

5.4.4 Synthèse linéaire quadratique

Sur la même base qu’établie précédemment, une synthèse LQ est choisie pour calculer
un premier jeu de gain stabilisant en latéral

5.4.4.1 Définition des matrices Qlat et Rlat

La matrice Qlat est renseignée en terme d’amplitudes maximales acceptables des sorties
aux solicitations, c’est en quelques sorte la gestion de la rapidité de la réponse.

Amplitudes Max (Ymax)
v 2 m/s
r 5 rad/s
p 5 rad/s
φ 0.1 rad
ψ 0.1 rad∫
φ 0.5 rad∫
ψ 0.5 rad

Figure 5.34 – Tableau récapitulatif des réglages de la matrice Qlat

La matrice Qlat est alors définie par :

Qlat = I
1

Y 2
max

Pour la matrice Rlat le même processus est suivi, il faut choisir en premier lieu les
valeurs maximales de commandes acceptables, l’on va alors régler et quantifier la partie
énergie du compromis rapiditéŰénergie de commande.

La matrice Rlat est alors définie par :

Rlat = I
1

U2
max
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Commandes max (Umax)
δx 0.05
δm 0.05

Figure 5.35 – Tableau récapitulatif des réglages de la matrice Rlat

5.4.4.2 Résultats en boucle fermée

On remarque sur le lieu des racines 5.36 et le tableau qui suit l’effet du correcteur qui
stabilise le système et recombine des modes.
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Figure 5.36 – Dynamique latérale Boucle ouverte et Boucle fermée LQR - 13 m/s

Poles Naturels Boucle Fermée LQR
pole 1 ( probablement v et r) -16 -14.69 +12.61i
pole 2 ( probablement v et r) 0 -14.69 -12.61i

pole 3 -8.4 -14.09 + 2.577i
pole 4 10.5 -14.09 - 2.577i
pole 5 0.16 -1.19

pole 6 Intégrateur 0 -0.16
pole 7 Intégrateur 0 -0.2

5.4.4.3 Simulation linéaire : réponse à un échelon latéral

Dans ce paragraphe on observe les réponses temporelles en simulation linéaire des états
latéraux à une sollicitation de 30 deg (0.5 rad) en cap (voir fig. 5.37) et en roulis (voir
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fig. 5.38). La sollicitation en cap sollicite de manière classique et coordonnée l’ensemble
des états latéraux. On peut remarquer une réponse rapide en cap (0.5 rad effectués en 1.5
secondes), et un système bien amorti, comme attendu à l’observation de la carte des poles
fig. 5.4.4.2.
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Figure 5.37 – Réponse à un échelon de cap de 0.5 rad

De la même manière que pour la réponse en cap, la réponse à la sollicitation en roulis est
satisfaisante et conforme aux dynamiques observables sur la carte des poles (fig. 5.4.4.2).
La réponse en roulis est très rapide (0.5 rad effectués en 0.5 secondes). Notons que comme
le cap n’est pas fixé sur la simulation on peut observer un régime permanent s’établir en
vitesse latérale, et la valeur du cap diminuer lentement due à la présence d’un intégrateur
dans la boucle.
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Figure 5.38 – Réponse à un échelon de roulis de 0.5 rad

5.5 Mise en oeuvre des commandes de vol d’avance-

ment

On a vu précédemment dans la synthèse des lois de commande en vol d’avancement
la méthodologie consistant à régler sur un point de vol discret (issu du processus de
linéarisation) les gains de corrections. Cette méthode, éprouvée a fait ses preuves, mais
reste valable uniquement sur le point de vol considéré pour la synthèse. Or on a observé
dans la modélisation pour la commande en longitudinal et en latéral (chap. 4.5.3.1) sur
le schéma 5.39 repris ici, une évolution importante de la dynamique naturelle du système
sur l’ensemble de son domaine de vol.

L’idée vient alors naturellement de multiplier les synthèses le long de la trajectoire sur
la même base méthodologique que le réglage sur un point de vol vu précédemment. C’est
alors que nous allons utiliser des techniques de séquencement de lois de commande, mais
également d’analyse pour verifier a posteriori la validité théorique des gains séquencés (en
terme de stabilité) sur l’ensemble du domaine de vol d’avancement.

Réalité industrielle depuis plus de trente ans, les techniques de séquencement de lois de
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Valeurs Propres à 13m/s
Valeurs Propres à 0.1m/s
Sens de progression
13 m/s vers 0.1 m/s

Figure 5.39 – Evolution des poles naturels - longitudinal

commande permettent de contrôler le comportement d’un système réel sur une large plage
de fonctionnement. Ces techniques de séquencement sont issues de la démarche classique
qui consiste à décomposer le problème de synthèse de lois de commande de systèmes non-
linéaires réels en sous-problèmes linéaires plus simples à mettre en oeuvre. A chaque point
de fonctionnement, un correcteur est synthétisé à partir d’un modèle linéarisé LTI (Linear
Time Invariant) et la loi de commande finale est synthétisée a posteriori par interpolation
des différents correcteurs.

5.5.1 Stratégie de séquencement

Sur le schéma 5.40 est présenté le principe du système de pilotage-guidage composés de
4 blocs principaux : la génération de trajectoire, le séquencement, le pilotage (au sens du
contrôleur) et le système à commander. Le bloc trajectoire définit la consigne à suivre en
ce qui concerne la vitesse Vcons et l’altitude. La fonction trajectoire est utilisée en boucle
ouverte et permet de générer tout type de trajectoire suivant les algorithmes choisis, la
fonction pilotage assure la stabilisation de l’engin et la fonction de séquencement permet
de sélectionner les gains de commandes qui seront actifs dans la boucle de pilotage via une
interpolation linéaire des matrices de gains en fonction de la consigne appliquée. Ces ma-
trices sont calculées hors ligne pour l’ensemble du domaine de vol. Cela permet également
de générer par interpolation linéaire le point de fonctionnement nécessaire à l’application
des commandes de vols.
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Figure 5.40 – Séquencement - Schéma de principe

Les valeurs d’équilibre pour l’ensemble des états non nuls (u,w,θ,ψ dans le cadre d’un
vol en palier) interpolées en fonction des valeurs de consignes sont calculées par la fonc-
tion de séquencement. Celle-ci est détaillée sur la figure 5.41. Le signal GS correspond
aux Gains Séquencés, le signal ES représente les Équilibres Séquencés et le signal DC
représente les δcommandes. Ceci signifie que pour chaque point d’équilibre à atteindre nous
avons un séquencement du correcteur par interpolation de gains pré-calculés hors ligne
qui fournit les gains séquencés et les équilibres séquencés. Le pilote automatique fonc-
tionne ainsi autour de l’équilibre calculé et reste dans sa zone de convergence prouvée par
µ-analyse. La δcommande correspond aux variations de commandes effectuées par la boucle
de pilotage, auquel il convient d’ajouter l’équilibre interpolé. Les signaux ES et DC sont
en fait une génération de précommande.

Figure 5.41 – Séquencement
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5.5.2 Détermination des gains

On détermine les gains de commande suivant la séquence d’opération suivante :

– linéarisation analytique (A(x), B(x), C(x), D(x)) [opération hors ligne]
– discrétisation du domaine de vol (Ai, Bi, Ci, Di) [opération hors ligne]
– a chaque point, calcul des gains de commandes (Ki) [opération hors ligne]
– a chaque point, calcul des entrées d’équilibres ES [opération hors ligne]
– séquencement de gain par interpolation [opération en ligne]

La linéarisation analytique des équations est extraite des équations présentées dans
le chapitre modélisation ce qui nous permet de définir des matrices d’états symboliques
valables sur l’ensemble du domaine de vol. La discrétisation du domaine de vol consiste à
appliquer des valeurs numériques aux éléments des matrices A(x), B(x), C(x), D(x) sui-
vant l’équilibre considéré et calculé par le système d’équation ?? . Nous pouvons alors
calculer les gains de commandes par la technique de synthèses LQR pour assurer la stabi-
lité du système sur le point considéré. Une fois cette opération terminée on peut travailler
”en ligne” et appliquer par séquencement le bon jeu de coefficient pré-calculé pour le point
de vol actif.

5.5.3 Évolution des gains séquencés

Dans ce paragraphe on s’intéresse à l’évolution des gains séquencés sur le modèle
longitudinal et latéral. Sur les figures 5.42 et 5.43 on visualise respectivement les gains
reliant les 7 sorties contrôlées u,w, θ, q, h,

∫
hε,
∫
uε avec les commandes de poussée δx

et de profondeur ∆m. Sur les figures 5.44 et 5.45 on visualise respectivement les gains
reliant les 7 sorties contrôlées v, r, p, φ, ψ,

∫
φε,
∫
ψε avec les commandes de poussée δl et

de profondeur δn. Les points visibles sur les figures sont les points réellement calculés, les
courbes qui les relient sont le résultat de l’interpolation.

5.5.4 Remarques

Les remarques qui suivent valent pour toutes les tables d’interpolations (5.42,5.43,5.44,
5.45) précédentes. Le choix d’un pas d’interpolation constant de 1 m/s se justifie sur l’en-
semble des courbes : absences de variations locales importantes même si globalement les
changements de valeurs sur les gains sont fortes, ce qui justifie l’utilisation d’un séquence-
ment pour couvrir l’ensemble du domaine de vol d’avancement. On va conforter ce postulat
par les épreuves de simulations qui suivent.
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Figure 5.42 – Évolution des gains δX-états
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Figure 5.43 – Évolution des gains δM -états
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Figure 5.44 – Évolution des gains δL-états
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Figure 5.45 – Évolution des gains δN -états
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5.6 Simulations

5.6.1 Passage vol à vitesse rapide vers vol à vitesse lente

La première série de simulation permet de valider la stabilité du pilote auto-séquencé
le long d’une trajectoire de vitesse, dans le domaine de vol d’avancement sans commuta-
tion avec les pilotes stationnaires. Dans une premier temps ces simulations se feront sans
perturbations (sans vent) et à trajectoire de vitesse linéaire d’avancement décroissant
linéairement de 13 m/s à 1 m/s avec une pente de 1 m/s/s.
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Figure 5.46 – Comportement temporel partie 1 - vol rapide vers vol lent

les figures 5.46 renseignent sur le comportement des pilotes autoséquencés longitudi-
naux sur une trajectoire de vitesse linéairement décroissante (fig. 5.46(a)). La réponse est
sur cette même courbe, on rappelle que la trajectoire de consigne est en boucle ouverte
comme indiqué sur le schéma 5.40. Les entrées séquencées sont visibles sur ces mêmes
courbes, consigne en θ (5.46(b)), consigne en u (5.47(c)) et en w (5.47(d)). Elles sont
générées par des calcul hors ligne en fonction de la vitesse de consignes, valeurs extraites
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Figure 5.47 – Comportement temporel partie 2 - vol rapide vers vol lent

des calculs d’équilibres. A noter que les commandes d’équilibres sont elles même séquen-
cées en fonction de la vitesse de consigne pour faciliter le suivi des pilotes automatiques.
(voir les figures 5.48). Les consignes sont relativement bien suivies même si on peut re-
gretter une variation importante d’altitude autour de la consigne en stationnaire à 10 m
mais qui correspond finalement à un comportement assez naturel de prise d’altitude lier
a une modification dynamique de l’assiette et les termes de couplages dynamiques (qw de
l’équation 4.8 p.46 de force sur l’axe X avion et qu de l’équation 4.10 p.46 de force sur
l’axe Z avion)
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Figure 5.48 – Commandes séquencées

5.6.2 Passage vol à vitesse lente vers vol à vitesse rapide

Sur cette simulation, la différence notable par rapport au passage du vol d’avance-
ment vers le vol quasi-stationnaire concerne le tracé d’altitude. On peut observer sur le
graphe 5.50(b) qu’il y a une légère perte d’altitude sur les 10 secondes d’accroissement de
vitesse et ensuite une récupération progressive, avec un léger dépassement de l’altitude de
consigne (qui est de 10 mètres). On observe que le suivi de consigne de la vitesse d’avan-
cement 5.49(a) est correct. Concernant les attitudes (fig. 5.49(b)) elles suivent un profil
de décroissance rapide et doux. L’incidence sur ce même graphique indique que l’avion est
toujours assez loin de l’incidence de décrochage (valeur max : 16 deg).

En conclusion sur ces simulations, on peut dire que le passage d’un vol de vi-
tesse rapide à lente ou inversement se fait sans problème, ce qui conforte le choix
fait concernant le séquencement de gain et l’utilisation de technique linéaires
quadratiques pour la synthèse. Voyons maintenant le passage entre ce pilote au-
toséquencé et le pilote stationnaire, c’est à dire la phase de transition



5.6. SIMULATIONS 127

0 5 10 15 20
0

2

4

6

8

10

12

14

temps

V
ite

ss
e 

: m
/s

 

 

réponse
consigne

(a) Vitesses d’avancement, transition

0 5 10 15 20
0

10

20

30

40

50

60

70

80

temps

A
ng

le
 : 

de
g

 

 

incidence, α
a

attitude θ
Consigne attitude θ

c

(b) Incidence, attitudes

0 5 10 15 20
2

2.2

2.4

2.6

2.8

3

3.2

3.4

3.6

3.8

temps

P
ro

fo
nd

eu
r 

: d
eg

(c) Gouverne de profondeur

0 5 10 15 20
4

6

8

10

12

14

16

temps

P
ou

ss
ée

: N
ew

to
n

(d) Poussée

Figure 5.49 – Comportement temporel Partie 1 - vol lent vers vol rapide
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Figure 5.50 – Comportement temporel Partie 2 - vol lent vers vol rapide



Chapitre 6

Transitions et trajectoires optimales

Ce chapitre composé de deux parties relativement indépendantes traite en pre-
mier lieu de la transition entre pilote stationnaire et pilote d’avancement. La
deuxième partie aborde des notions de trajectoires optimales appliquées à notre
problème
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6.1 Introduction

On a vu dans le chapitre précédent les synthèses et validation pour le pilotage station-
naire et le pilotage en vol d’avancement sur un large domaine de vol. Nous allons introduire
maintenant le processus de transition (représenté sur la figure 6.1 par la fonction ”logique
de commutation”) qui sera suivi par une optimisation de trajectoire, fonction ”trajectoire”
de la figure 6.1.

La transition s’intéresse comme on a déjà pu le dire au passage stabilisé de phases de
vol d’avancement vers des phases de vol stationnaire et inversement, il s’agit en particulier
de gérer la stratégie de commutation entre les deux pilotes principaux qui sont le pilote
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stationnaire et le pilote avion. L’optimisation quand à elle va être utile pour générer des
trajectoires de consignes améliorées sur un système boucle fermée en observant la forme
des sorties.

Figure 6.1 – Structure générale de commande - Transition et Optimisation

6.2 Transitions

Dans notre cas le problème à résoudre du point de vue de la commande est de gérer
correctement la commutation entre des pilotes qui ne possèdent pas les mêmes structures
de contrôle. Dans les différentes transitions qui vont suivre, seules les parties longitudinales
sont excitées, la transition se faisant autour de l’axe y avion et aucune perturbation n’est
insérée. C’est pour cela qu’on ne verra des résultats que sur des consignes, commandes
et états longitudinaux. On verra plus loin des essais de transition avec des perturbations
de type rafales de vent. Le schéma générique précisant les zones d’applications des pilotes
pour la transition peut être observé ci-après (fig. 6.2). On retrouve trois parties distinctes :
le domaine de vol vertical, la zone de transition et le domaine de vol d’avancement. Les
pilotes pour le vol stationnaire développés dans la partie 5.3 (commande stationnaire),
sont utilisés dans le domaine de vol vertical qui est une zone d’attitude restreinte au vol
de type “hélicoptère”. Les pilotes auto-séquencés, synthétisés dans la partie commande en
vol d’avancement 5.5 page 116 sont appliqués sur le domaine de vol d’avancement. La
troisième partie qui est la zone de transition permet une commutation saine entre pilote
vertical et d’avancement.

6.2.1 Principes

Comme nous avons pu le comprendre, le passage du vol à vitesse lente vers le vol à
vitesse rapide (ou inversement) décrit précédemment, ne s’inscrit pas littéralement dans
une phase de transition, car comme on peut le voir sur la carte des pôles 4.21 page 73
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dans le chapitre modélisation pour la commande, l’évolution des poles longitudinaux est
lisse. Ce qui laisse espérer qu’un séquencement de gains le long de la trajectoire suffise
à atteindre un large domaine de vol. La transition, au sens de la commande, s’opère ici
avec une commutation de structure de pilote automatique. En se référant à la figure 6.2
sur les domaines de vols, on s’aperçoit que cette commutation s’applique dans une zone
de faible vitesse d’avancement et donc, en terme d’attitude, proche de la verticale. Les
courbes d’équilibres : 4.9(a) et 4.10(a) (pages. 56 et 57) de la résolution de l’équilibre
longitudinal, montrent que cette évolution est lisse jusqu’au point singulier stationnaire.
Ce qui laisse espérer qu’un auto-séquencement de gain sur une structure de pilote avion est
suffisant pour passer d’une phase de vol à l’autre. Théoriquement Oui. Mais l’application
pratique : singularité sur la valeur des angles, signification de ces angles dans une structure
de pilote avion (dualité lacet-roulis dans le cas vertical) fait qu’une valeur de commutation,
relativement éloignée de la verticale doit être choisie. Une valeur de θ = 60 degrés semble
être un bon compromis. En effet sur la figure 4.9(a) p.56, une telle valeur correspond
à une vitesse d’avancement de 1.5 m/s qui est dans la zone de validité du correcteur
auto-séquencé avion, Et avec une incidence effective faible (voir fig. 4.10(a) p.57) ce qui
minimise les couplages. Ceci est confirmé par les tests de validité et de découplages des
pilotes en vol stationnaire (voir fig. 5.17 p.100) du chapitre commande en vol stationnaire
(5.3 p.88). La variable de transition sera donc l’attitude θ et sa valeur est de 60 degrés,
il pourra également être noté comme variable de transition la vitesse d’avancement et sa
valeur de 1.5 m/s.

-z

x

90°
(attitude)

DOMAINE DE VOL
VERTICAL

( ou Quasi-stationnaire)

0°

DOMAINE DE VOL 
D'AVANCEMENT

DOMAINE DE 
COMMUTATION
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Figure 6.2 – Séparation des domaines de vols
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6.2.2 Transition par commutation ”Franche”

6.2.2.1 Conditions

La transition par commutation ”franche” est le premier test de simulation effectué
pour le basculement des pilotes. C’est également la plus simple, le profil de vitesse utilisé
pour cette transition est visible sur la figure suivante 6.3 : Les conditions de simulations
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Figure 6.3 – Profil de vitesse Avancement vers Stationnaire pour transition par commu-
tation ”Franche”

initiales sont choisies pour une vitesse d’avancement équilibrée et stabilisée à 13 m/s.
A partir d’une seconde de simulation une décroissance linéaire de vitesse de 1m/s2 de
consigne s’amorce et à la vitesse de transition choisie, qui est de 1.5 m/s, la transition
s’effectue, qui du point de vue de la consigne est vue comme un saut brutal à 0 m/s. A
ce moment précis s’active le basculement entre les pilotes automatiques, comme on peut
le voir très schématiquement sur la figure 6.4.

Le processus de basculement dans le cadre d’une transition franche vol d’avancement
vers vol stationnaire s’effectue selon le processus suivant :

• initialisation. Début de la décroissance de la vitesse7→ la vitesse d’avancement est supérieure ou égale à 1.5 m/s :
• les deux pilotes sont calculés mais seul le pilote d’avancement est actif
• Suivi de trajectoire par séquencement des entrées et des gains de commandes par la

vitesse d’avancement7→ la vitesse d’avancement est inférieure à 1.5 m/s :
• a l’instant tV=1.5m/s du passage à 1.5 m/s, mémorisation de la position sol du drone
• réinitialisation des intégrateurs du pilote stationnaire
• switch des pilotes automatiques
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Pilote Avancement Pilote Stationnaire
( En pilotage Position)

Vitesse

Figure 6.4 – Stratégie de transition ”franche”

• les deux pilotes sont calculés mais seul le pilote stationnaire est actif - en pilotage
position
• suivi de consigne en position par pilotage hiérarchique (fig 6.5)

La boucle de pilotage hiérarchique en position est schématisée par la boucle (voir
fig. 6.5) générant un mouvement de tangage. La consigne est en position xc et yc sol.
Suivant l’orientation en cap de l’engin, une correction angulaire est faite afin de travailler
dans les mêmes repères. Notons les différentes saturations, ”sat1” et ”sat4” qui sont utiles
pour prévenir les commandes importantes. Pour la première, cela signifie qu’au delà d’un
certain éloignement, la vitesse prévue pour rejoindre le point atteint un maximum ce
qui est physiquement comprehensible. La saturation en simulation est fixée à 5 m/s,
mais sera un degré de liberté pour les essais en vols. La saturation 4 est présente pour
fixée l’attitude de consigne maximale, on sent bien qu’il ne faut pas laisser à la boucle
de commande une influence trop importante. Cette saturation est fixée à 30 degrés en
simulation et également susceptible d’être légèrement modifiée lors d’essais en vol. Les
saturations 2 et 3 sont propres au réglage d’un intégrateur et déjà commentées dans les
chapitres précédent.

On peut observer sur le schéma 6.6 comment est opérée la transition du point de vue
des consignes et des commandes. En effet le séquencement des consignes et des commandes,
basées sur les calculs d’équilibre le long de la trajectoire sont communes aux pilotes, ce
qui assure une certaine continuité, même lors d’une transition par commutation ”franche”.



134 CHAPITRE 6. TRANSITIONS ET TRAJECTOIRES OPTIMALES

Figure 6.5 – Boucle de pilotage en position - Stationnaire hiérarchique

Figure 6.6 – Commutation des pilotes

6.2.2.2 Résultats

Ici on présente les résultats de simulations de la transition par commutation ”franche”
d’un vol d’avancement vers stationnaire. En premier lieu on observe sur la courbe 6.7 la
consigne et la réponse en vitesse d’avancement. La frontière de transition se situe à la
vitesse de 1.5 m/s, correspondant à t=11.5 s.

La réponse en attitude (fig. 6.8) est très enrichissante, en effet on y voit la consigne
qui sur la gauche de la frontière suit le profil de séquencement de la consigne d’attitude.
Arrivé sur la frontière, la transition s’opère brutalement, et on voit une consigne qui d’un
coup passe à la verticale, puis continu d’augmenter car la position à tenir est maintenant
en arrière : l’avion a continué à avancer après le passage de la transition. Ensuite la
stabilisation s’opère rapidement et efficacement. Il est également intéressant d’observer en
superposition l’incidence réelle calculée, qui est comme prévue dans les calcul d’équilibre
toujours inférieure à 20 deg.

Dans ce type d’analyse il est vraiment important de regarder l’évolution des com-
mandes (figures 6.9(a) et 6.9(b)) afin de sentir si la trajectoire de consigne est viable. On
ne présente que les commandes longitudinales de poussée et de tangage, car on rappelle
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Figure 6.7 – Transition franche - Vitesse d’avancement : consigne et réponse
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Figure 6.8 – Transitions franche - Attitudes

que dans cette simulation le comportement latéral n’est pas excité. Ces données sont celles
issues du calcul de stabilisation sommées au calcul d’équilibre avant filtrage par la châıne
de propulsion pour la poussée et avant filtrage par la servocommande pour la profondeur.
Sur la partie gauche des deux courbes avec l’utilisation du pilote d’avancement séquencé,
on observe une évolution lisse des commandes et avec une montée en régime des moteurs,
traduisant un basculement de la cellule et un comportement légèrement oscillant des gou-
vernes de profondeur, mais on le verra, c’est peu inquiétant car invisible sur les états et
est d’amplitude faible. Arrivée à la frontière représentant la zone de transition franche,
on a évidement un saut relativement important des commandes. Concernant la poussée
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le saut est due au basculement des pilotes automatiques qui n’ont pas les mêmes valeurs
de gains, traduit par une différence en sortie. Concernant la profondeur, on observe un
saut important au niveau de la transition qui est dû au changement radical de consigne
d’attitude (par le changement d’objectif) déjà commenté précédemment.
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Figure 6.9 – Commandes dans la transition franche

Pour terminer l’analyse de cette transition par commutation franche, on peut voir sur
la figure 6.10, les consignes et réponses des états longitudinaux hormis l’attitude qui vient
d’être traitée. Ce qui est remarquable sur les vitesses u et w c’est qu’elle peuvent être
négatives, en effet aucune contrainte mathématique leur contraint la positivité et c’est
une généralisation des possibilités d’un avion par l’élargissement de son domaine de vol,
permise par la généralisation des équations, étudiées et écrites au chapitre modélisation.
Concernant l’altitude, malgré une consigne constante de 10 m, on voit une augmentation
substantielle subie (2.5 m sur la première phase de décroissance de vitesse) qui est somme
toute assez compréhensible et logique vue la trajectoire souhaitée. Un travail complémen-
taire serait de générer une consigne d’altitude inversée, ou de travailler sur les couplages
afin de minimiser les erreurs. Sur cette même courbe d’altitude la réponse n’a pas encore
rejoint de régime permanent, le réglage du maintien d’altitude en stationnaire (unique-
ment par la propulsion) étant très basse fréquence et voulu. Attendre 10 secondes de plus
n’apportait pas d’informations supplémentaires pour ce que l’on souhaite montrer ici. La
dernière courbe, celle de la vitesse de tangage q, présente une singularité forte au niveau
de la frontière de commutation avec,certes sur un temps court, une vitesse de rotation
qui dépasse les 100 deg/s, ce qui est très fort. C’est bien sur à mettre en relation avec la
consigne d’attitude à la frontière 6.8 et la commande de profondeur 6.9(b).

On a vu sur cet essai de transition à commutation franche, que globalement la transi-
tion s’effectuait correctement, qu’elle était stabilisante et que les consignes étaient suivies.
Cependant la logique de commutation franche choisie fait qu’a la frontière des événements
brutaux ont lieu, (pic sur la commande profondeur et pic sur la vitesse de tangage) qui ne
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(a) Transition franche - u
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(b) Transition franche - w
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(c) Transition franche - altitude
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Figure 6.10 – États longitudinaux dans la transition franche

sont pas déstabilisant, mais peuvent être pénalisant pour la fatigue du materiel en général,
accélérations fortes et répétées sur les structures, pointes d’intensité sur les servomoteurs.
Le choix a donc été fait de développer une autre logique de commutation permettant
d’adoucir le comportement à la frontière de commutation. C’est ce qu’on appelle la tran-
sition douce par commutation linéaire.

6.2.3 Transition ”douce” par commutation linéaire

La transition douce par commutation linéaire introduit plusieurs éléments nouveaux
par rapport à la stratégie précédente. Premièrement la logique de commutation change.
Comme on peut le voir sur la figure 6.11 la stratégie de commutation est basée sur une
combinaison linéaire des sorties des pilotes, ce qui va éviter les changements brutaux de
valeurs. La seconde modification concerne le mode d’utilisation du pilote stationnaire, qui
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en premier lieu sera utilisé par des consignes de vitesse (dans la commutation) puis de
position. La troisième modification notable concerne la gestion de la consigne de position
en pilote stationnaire, en effet le choix est fait de prendre un point de ralliement quelque
mètres à l’avant de l’engin lui évitant de reculer pour effectuer la transition complète.

00.51.53

Pilote
Avancement

Pilote Stationnaire
( En pilotage Vitesse)

+
Pilote Avancement

Pilote Stationnaire
( En pilotage Position)

Vitesse

Figure 6.11 – Stratégie de transition ”douce” par commutation linéaire

Les conditions initiales de simulation sont identiques à celles spécifiées précédemment,
pour permettre la comparaison nous allons traiter le même cas de transition horizontale
vers vertical, qui est le plus délicat à traiter. Le profil de trajectoire est légèrement différent
au niveau de la frontière, qui devient un domaine de commutation (fig. 6.12) :
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Figure 6.12 – Profil de vitesse pour la transition douce par commutation linéaire
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Reprenons le processus de transition pour cette stratégie :

• initialisation. Début de la décroissance de vitesse.7→ la vitesse d’avancement est supérieure ou égale à 3 m/s :
• les deux pilotes sont calculés mais seul le pilote d’avancement est actif, (sorties

nommées ∆Cavancement)
• suivi de trajectoire par séquencement des entrées et des gains de commandes par la

vitesse d’avancement7→ la vitesse d’avancement est comprise entre 3 m/s et 0.3 m/s :
• réinitialisation des intégrateurs du pilote stationnaire, (sorties nommées ∆Cstatio).
• les deux pilotes sont calculés et les deux pilotes sont actifs (avec pilote stationnaire

en pilotage vitesse).
• commutation linéaire : ∆C = ∆Cstatio(1− λ) + ∆Cavancement(λ).7→ la vitesse d’avancement est inférieure à 0.3 m/s.
• mémorisation de la position de l’avion au passage à 0.3 m/s, noté Xv=0.3.
• le pilote stationnaire en pilotage position est activé, suivi à Xv=0.3 + 1mètre.

Notons λ la variable de commutation, comprise entre 0 et 1 pour des valeurs de vitesse
de consigne entre 0.3 m/s et 3 m/s. Dans ces conditions il est trivial qu’une formulation
linéaire de λ puisse être écrite comme suit :

λ =
1

2.7
V − 0.3

2.7
(6.1)

Figure 6.13 – Organigramme fonctionnel de la transition douce par commutation linéaire
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Une autre vue du processus de transition par commutation douce est visible sur l’or-
ganigramme 6.13 précédent. Il apparâıt les 3 modes de pilotages dépendant de la vitesse.
L’organisation parallèle permet de rendre le pilotage automatique indépendant de la forme
de la trajectoire. Il est possible de passer du pilote d’avancement à la commutation et en-
suite de revenir au pilote d’avancement sans passer par la phase de pilotage stationnaire.

6.2.3.1 Résultats

Les résultats de cette transition sont à comparer avec ceux de la section précédente. On
peut observer sur la courbe 6.14(a) que la réponse (en terme de trajectoire) par transition
avec commutation douce, n’apporte pas de gain significatif, par rapport à la transition
franche. Sur la courbe 6.14(b), le suivi de consigne est meilleur sur la fin de partie, c’est
directement lié au nouveau mode de commutation, et c’est un point positif. Par contre
au niveau de l’incidence, il n’y a rien de remarquable (la valeur maximum est équivalente
à la transition par commutation franche). Comme on peut le remarquer, c’est dans la
première partie que les niveaux d’incidences sont les plus fort, et finalement c’est la ou la
commutation linéaire n’apporte rien.
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Figure 6.14 – Vitesse et incidence dans la transition douce

On va pouvoir observer que l’effet principal de la commutation douce apparâıt en
premier lieu sur la commande de tangage (fig.6.15(b)) avec une impulsion diminuée de
moitié au niveau du passage en pilote stationnaire par consigne de position et est de 5
deg. Notons que cette impulsion de commande peut encore être diminuée en éloignant de
plusieurs mètre le point de consigne en position, mais conduit à retarder d’avantage la
réponse globale en transition.

Concernant le comportement des états longitudinaux visibles sur les graphes suivants,
le côté remarquable concerne la vitesse de tangage q qui conformément à une sollicitation
de la gouverne de profondeur diminuée est également largement diminué et plus conforme à
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Figure 6.15 – Commandes dans la transition douce par commutation linéaire

ce qu’on peut attendre pour une application réaliste. On peut également voir que l’altitude
n’a pas encore atteint de régime permanent, car la simulation à été arrêtée plus tôt car
les informations nécessaires pour comprendre la transition était déjà disponible.
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(b) Transition douce - w

Figure 6.16 – États u et w dans la transition douce par commutation linéaire

Cette méthode que l’on qualifiera de plus performante que la précédente a été testée
sur une génération de trajectoire arbitraire, linéairement décroissante. Dans la suite de
ce chapitre, on va essayer d’améliorer le comportement dans la transition mais par opti-
misation de la trajectoire de consigne, en regardant quelques critères important comme
l’incidence, la variation d’altitude, le temps de transition... . Dans toute la suite seule la
stratégie de transition douce par commutation linéaire sera conservée.
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Figure 6.17 – États q et h dans la transition douce par commutation linéaire

6.2.4 Transition ”douce” par commutation linéaire avec excita-
tion latérale

Ce paragraphe présente des résultats de simulation de transition ”douce”par commuta-
tion linéaire avec excitation latérale. En fait on met ici à l’épreuve l’ensemble des stratégie
et des pilotes dans une simulation réaliste. On reprend le profil de vitesse d’avancement
vers stationnaire décrit et utilisé pour les transitions étudiées précédemment (graphique
6.12 page 138) et on lance la simulation avec un générateur de vent aléatoire sur chaque
axe avec le profil temporel visible sur le graphique 6.18.
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Figure 6.18 – Génération de vent sur les trois axes avions
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Observons le comportement de la réponse en vitesse dans la transition, visible sur le
graphique 6.19
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Figure 6.19 – Vitesse d’avancement avec perturbation : consigne et réponse

Le graphique des attitudes (fig. 6.20) est intéressant à observer tant il est perturbé. La
réponse suit quand même de manière correcte la consigne, les incidences sont très loca-
lement proche du décrochage et on peut voir après la seconde commutation (en pilotage
position sol) un signal de consigne très perturbé qui s’explique par la difficulté d’un avion
pendu à son hélice à tenir une position sol en présence de perturbation.
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Figure 6.20 – attitudes avec perturbation : consigne et réponse

On peut voir sur le graphique 6.21 les écarts calculés par le générateur de différence
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angulaire que l’on présentera dans le chapitre système embarqué (7.2.1 page 164) qui sont
directement introduit pour correction dans les pilotes.
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Figure 6.21 – écarts angulaires dans le repère avion Rb

Sur le graphique 6.22 on peut voir les trois commandes en sorties de calcul de pilote
automatique pour le tangage le roulis et le lacet. Ce sont des calculs avant mixage et
application sur les ailerons.
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Figure 6.22 – Sorties des pilotes automatiques. Inclinaisons ailerons demandées

Sur le graphique des vitesses de rotation on peut observer des mouvements importants
et brutaux de l’avion qui est relativement sensible aux perturbations.
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Figure 6.23 – Vitesses de rotation

L’altitude et la position latérale sont visibles sur le graphe 6.24. Ce graphe est inté-
ressant : en effet on observe une dérive en position latérale qui s’explique par la stratégie
de commutation : pendant la transition ce sont les lois de pilotages en vitesses qui sont
actives et on voit apparâıtre logiquement une dérive sur la position (en présence de vent)
qui va tendre à s’annuler mais sur des temps assez longs.
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Figure 6.24 – Altitude et position latérale

Au moment où la commutation sur le pilote stationnaire est réalisée (à T=13.7 se-
conde) les valeurs courantes de position sol sont les nouvelles références pour la tenue en
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stationnaire et on ne tient pas compte de la valeur initiale en y. Cette stratégie peut être
très facilement changée pour des besoins opérationnels.

Ces essais en présence de vent, montrent finalement un bon comportement de
l’ensemble des pilotes. Ces simulations qui peuvent être multipliées à grande
échelle par modification des paramètres de trajectoire, du niveau de bruit sur
les vents, de l’efficacité des gouvernes etc... sont très certainement une base inté-
ressante pour développer des méthodes d’amélioration du comportement dans la
transition.

6.3 Trajectoire optimale

6.3.1 Tests Préliminaires

Cette partie s’intéresse à la génération de trajectoire de consigne. Le principe est de
minimiser une fonction objectif avec comme degré de liberté les coefficients de l’équation
de la trajectoire de consigne. Le simulateur est alors vu comme une boite noire auquel on
vient appliquer une trajectoire et observer le comportement en sortie. Il nous faut définir
une ou plusieurs fonctions objectif à minimiser (ou maximiser) et une trajectoire paramé-
trable. Mais en premier lieu et avant de décider d’une fonction d’optimisation et afin de
simplifier le problème on va s’intéresser à simuler une série de trajectoire boucle ouverte,
et observer le comportement en sortie de la réponse en trajectoire, de l’incidence réelle, de
l’inclinaison des gouvernes de profondeur, de la vitesse de flux d’hélice et de la poussée.
Ensuite on s’intéressera à la formulation du problème d’optimisation et des algorithmes
utilisés.

La trajectoire est générée par la fonction exponentielle suivante :

ytraj = C1 + (Vinit − C1)e−C2T

avec :

C1 =
Vinite

−C2T

e−C2Tf in − 1

Vinit étant le point de départ en vitesse à T = 0. C1 est défini pour assurer, quelque
soit la valeur de C2, que la fonction s’annule à Tfin. Pour notre exemple (fig. 6.25(a)),
Vinit = 13m/s,Tfin = 12s et C2 varie de 10−2 à 0.2 avec un pas de 5.10−3.
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Figure 6.25 – Génération de trajectoire 1
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La seconde série (fig. 6.26 et 6.27) parcourt une autre famille de trajectoire, toujours
exponentielle, mais cette fois croissante inversée (fig. 6.26(a)). Ce type de trajectoire est
également admissible par le système : le temps de réponse est toujours inférieur à 15
secondes (fig. 6.26(b)), l’incidence toujours inférieur à 20 deg, (fig. 6.26(c)) et des incli-
naisons de gouvernes réalistes, même si dans ce cas, au passage au vol stationnaire les
gouvernes sont fortement sollicitées pendant un court instant. Il ne faut pas oublier que
les gouvernes sont le moins efficaces à ce niveau de la trajectoire (car peu souflée : fig.
6.26(d)). Ainsi cette perturbation n’impact que très peu le mouvement de l’appareil, (voir
la courbe d’incidence). Elle est en fait due à la stratégie de transition franche (fig. ??)
utilisée lors de ces essais.
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Figure 6.26 – Génération de trajectoire 2 (a)
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Figure 6.27 – Génération de trajectoire 2 (b)

6.3.2 Formalisation de la trajectoire

6.3.2.1 Courbe de Bézier

À l’observation de ces différentes figures (6.25, 6.26 et 6.27) on peut aisément postuler
que de nombreuses trajectoires sont admissibles au sens où l’incidence est toujours en
dessous de l’incidence de décrochage (on commence à percevoir les effets du décrochage à
25 deg). L’étape suivante est de construire une trajectoire de base que on va modifier de
manière recursive par optimisation. Nous avons choisi pour cela une courbe dite de Bézier
cubique définie comme suit :

B(t) = P0(1− t)3 + 3P1t(1− t)2 + 3P2t
2(1− t) + P3t

3 (6.2)

avec t ∈ [0, 1] et P0, P1, P2, P3 appelés points de contrôle. En effet un propriété inté-
ressante de cette courbe de Bézier est d’être assuré qu’après le choix des points, la courbe
ne sort jamais du quadrilatère définit par ces points de contrôle (voir fig. 6.28). Sur cette
figure on explicite la position des points de contrôle et le quadrilatère formé. Le vecteur−−→
P0P1 définit la tangente à l’origine (en P0) de la courbe de Bézier. Le vecteur

−−→
P3P2 définit

la tangente à l’arrivée (en P3).

6.3.2.2 Formulation du problème d’optimisation

En premier lieu on introduit une forme modifiée de définition de la courbe de Bézier
cubique plus adaptée à l’optimisation qui va suivre. Soit :

B(t) =
P0(tfin − t)3

t3fin
+

3P1t(tfin − t)2

t3fin
+

3P2t
2(tfin − t)
t3fin

+
P3t

3

t3fin
(6.3)
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 P0 P1 

P2 P3 

Figure 6.28 – Courbe de Bézier Cubique

Cette formulation permet de rendre la courbe dépendante du temps de convergence
de la fonction tfin (lorsque B(t)=0). On fixe les paramètres P0 = 13, la condition initiale
sur la vitesse d’avancement, et P3 = 0 oblige la courbe à couper l’abscisse à 0 à tfin.

Soit Par un vecteur représentant les 3 points 1 de contrôles P1, P2, Tfin de la courbe
de Bézier précédente. Soit G représentant le système boucle fermé avion + correcteur,
tel qu’il est utilisé dans la transition douce avec commutation linéaire. Soit J la fonction
objectif et x l’état du système, avec J = f(x) et X = G(par). Ainsi J = H(par) existe.
Ces relations sont illustrées sur le schéma 6.29 suivant :

Figure 6.29 –

Sur ces bases il peut être écrit la formulation générale suivante d’optimisation sous

1. le point P0 reste constant, il définit la condition initiale de vitesse d’avancement. Et P3 est nulle
car la valeur à Tfin doit être nulle
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contrainte d’une fonction non linéaire multivariable :

min
par

H(par)

avec Bi < par < Bs des bornes sur les valeurs que peut prendre l’argument par. Dans les
optimisations qui suivent Bi = [0 0 0.1] et Bs = [13 13 15]. Ce qui définit l’enveloppe des
trajectoires admissibles, comme on peut le voir sur le graphique 6.30.

ZONE ADMISSIBLE

Figure 6.30 – Enveloppe des trajectoires admissibles

La figure 6.30 représente la zone inscrite par les courbes de béziers pour les valeurs
extrêmes Bi et Bs des variables de la courbe.

Pour l’ensemble des résultats d’optimisation qui vont suivre on utilise la fonction
fmincon de matlab (Optimization Toolbox version 2.2), qui se prête à la résolution d’un
problème de minimisation sous contrainte. Rappelons que fmincon effectue une résolution
locale et aucune garantie n’est donnée sur la valeur globale du minimum trouvée. C’est
pourquoi une seconde étude va être menée à l’intérieur de la zone admissible postulée
précédemment par des maillage grossiers de tests qui permettront de faire ressortir des
espaces à cibler plus particulièrement en ce qui concerne la recherche d’optimum.

6.3.2.3 Préparation à l’optimisation

Premier Test
Le premier test d’optimisation va se faire en calculant le temps de réponse minimum.

Il sera admissible au sens ou la trajectoire de réponse associée ne crée pas une valeur
supérieur à 25 degré d’incidence. Voici le critère à minimiser lié à cette optimisation :
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J = Tconv

avec Tconv le temps de convergence de la réponse en vitesse. C’est la valeur pour laquelle
la réponse en vitesse entre pour la dernière fois sous les 0.5 m/s.
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On peut voir sur le graphique 6.31(a) la trajectoire et la réponse générée par l’opti-
misation à temps minimum, on pourrait s’en réjouir, car il y a une bon profil de vitesse,
très rapide et bien suivi, mais en fait sur la courbe 6.31(b) la valeur d’incidence entre en
saturation, caractéristique du décrochage et cette trajectoire n’est pas admissible.

Familles de courbes
Pour satisfaire l’objectif de minimisation du temps de transition nous voyons très bien

qu’il y a un conflit avec la contrainte forte d’admissibilité en terme d’incidence. Nous allons
donc explorer différentes familles de courbe de bézier, afin d’essayer de faire ressortir des
tendances dans le cadre de la minimisation conjointe du temps de réponse et de l’incidence.

Sur la figure 6.31(c), on présente une famille de courbe de bézier telle qu’elle a été
présentée au paragraphe 6.3.2.1. Certains des paramètres sont figés, P0 la vitesse initiale

à 0 m/s, P1 = 0 signifie que la pente de la tangente à l’origine est égale à − 13
1

3
Tfin

, P2 = 0

indique que la pente de la tangente à l’arrivée est égale à 0 (tangente parallèle à l’axe
des abscisses). Le graphique 6.31(d) représente la famille de courbe de bézier admissible
tel que P0 = 13, P1 = 13, ce qui signifie que la pente à l’origine est toujours nulle, et
P2 = 0 ce qui signifie que la pente à l’arrivée est toujours nulle également. Le graphique
6.31(e) représente la famille de courbe de bézier admissible tel que P0 = 13, P1 = 0, ce
qui signifie que la pente à l’origine est toujours égale à − 13

1
3
Tfin

, et P2 = 13 ce qui signifie

que la pente à l’arrivée est toujours nulle. Le graphique 6.31(f) représente la famille de
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Figure 6.31 – Familles de courbes de Bézier

courbe de bézier admissible tel que P0 = 13, P1 = 0, ce qui signifie que la pente à l’origine
est toujours nulle et P2 = 13 ce qui signifie que la pente à l’arrivée est toujours égale à

13
2
3

(Tfin−1)
. On voit qu’on joue ici sur les 4 combinaisons possibles d’inflexions au départ et

à l’arrivée sur les trajectoires de consignes.

Suite à l’analyse de ces tracés il peut être intéressant de calculer les valeurs de critères
J1 et J2 pour chaque famille de courbes pour deux analyses. Est-ce qu’une famille de
courbe permet plus naturellement de minimiser l’un ou l’autre (ou les deux) critères ?
Quelle est la valeur la plus judicieuse de couplage entre les critères au vue de la forme
des courbes ? Le critère J1 correspond au temps de convergence de la réponse en vitesse
d’avancement. Plus précisément c’est la valeur du temps pour laquelle la réponse en vitesse
rentre pour la dernière fois sous la valeur de 0.5 m/s. Le critère J2 correspond à la
valeur maximale d’incidence pour une trajectoire donnée. C’est un critère d’admissibilité
important. Sur le graphique 6.32 on trace le critère J2 en fonction de J1, un des points
important à retenir sur ce tracé c’est la non admissibilité de l’ensemble des courbes jusqu’a
J1=5 secondes (saturation du critère d’incidence J2). L’autre point important concerne
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les positions relatives des familles de points. Ce qui semble ressortir c’est que la famille
de courbe rouge semble la mieux placée pour la minimisation conjointe de l’incidence et
du temps de convergence.
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Figure 6.32 – Valeurs de critères J1 (temps) et J2 (incidence) en fonction des quatres
familles de trajectoire

À partir des conditions initiales données par la famille des courbes rouges on reprend
l’analyse sur différents points discrets de Tfin, (de 5 à 13 m/s avec un pas de 1m/s)
et sur les plages entière de pentes définies par P1 et P2 c’est à dire pour des valeurs
comprises entres 0 et 13. (avec un pas d’évolution de 1). On découvre sur ce graphe
une séparation assez nette des domaines en fonction de la vitesse. Le point remarquable
pour l’optimisation, est que les valeurs extrêmes (pour un même domaine de vitesse) du
critère J2 sont sensiblement éloignées. Pour les différentes vitesses les valeurs minimales
d’incidences sont obtenues pour P1 = 7 et P2 = 8. Ces valeurs vont permettre d’établir
les conditions initiales de l’algorithme d’optimisation. Il reste à définir la bonne valeur
de couplage entre les critères de minimisation J1 et J2 pour converger vers la solution
optimale.

La courbe bleu du graphique 6.34 représente le couplage entre les critères J1 et J2

sur le premier domaine du graphique précèdent. On rappelle les valeurs extrêmes des
paramètres de la courbe de bézier permettant d’obtenir les points. L’équation de la courbe
J2 = −1.25J1+24.75 est le résultat d’un calcul garantissant en quelque sorte l’admissibilité
en incidence.
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Figure 6.33 – évolution des critères J1 (temps) et J2 (incidence) en fonction des para-
mètres de réglage
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Figure 6.34 – Représentation du couplage (droite bleu) entre les critères J1 et J2 pour
l’optimisation
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Résultat de l’optimisation
Sur le graphique 6.35 on peut voir un résultat de trajectoire optimale minimisant conjoin-
tement le temps de transition (critère J1) et le max de l’incidence réelle sur la trajectoire
(critère J2), c’est bien sûr théorique, mais cette optimisation donne une indication réaliste
de l’ordre de grandeur minimal pour réaliser une transition de phase de vol, c’est à dire 5
secondes . Dans la réalité des coefficients de sécurité sur la valeur de l’incidence maximum
augmenteront cette durée théorique.
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Figure 6.35 – Trajectoire Optimale

Il est intéressant afin de completer l’analyse, d’observer le comportement des autres pa-
ramètres longitudinaux (fig. 6.36) suite à cette transition optimale. Concernant l’attitude,
il y a un défaut de suivi sur la première partie de la trajectoire, que l’on a déjà observé
sur les générations de trajectoires moins abruptes et qui s’amplifie ici. Ce n’est pas alar-
mant car l’erreur se résorbe très vite, il y a un très bon suivi et un temps de convergence
d’une dizaine de seconde du point de vue de l’attitude. Sur cette même courbe on peut
voir l’évolution de l’incidence qui reste constamment sous les 20 degrés c’est un résultat
important de cette optimisation.

Concernant l’altitude(fig. 6.36(b)) il y un gain de 3 m, que l’on peut qualifier d’assez
important mais qui est la conséquence directe de la minimisation conjointe du temps et
de l’incidence. L’intégration d’une contrainte sur la minimisation de l’erreur en altitude
conduirait à augmenter le temps de transition. Un travail important reste à faire dans le
cadre d’une optimisation de la transition.

Nous avons également tracer la norme des accélérations linéaires sur les axes x et z (fig.
6.36(c) ce qui peut donner une idée des contraintes que doivent supporter les structures
et surtout les accéléromètres de la centrale inertielle. Cette courbe à un pic à 5 m/s2 ce
qui est conforme aux spécifications des capteurs, mais peut générer des problèmes dans le
cadre de l’estimation des attitudes.
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Enfin l’évolution de la vitesse de tangage est visible sur la figure 6.36(d) on y détecte
une pic important de 100 deg/s, mais qui est rapidement amorti. De plus la plage de
mesure des gyromètres de la centrale est de 160 deg/s ce qui laisse de la marge avant une
saturation qui serait catastrophique.
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Figure 6.36 – Trajectoire Optimale - états longitudinaux

Les commandes de poussée et de tangage visibles sur le graphique 6.37 ont un com-
portement très sain et même peut être un peu en dessous de la vérité concernant les
inclinaisons maximum de la gouverne de profondeur.
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Figure 6.37 – Trajectoire Optimale - Commandes longitudinales

Pour conclure sur la génération de trajectoire optimale, on observe que la mini-
misation conjointe des deux critères de temps et d’incidence, permet de trouver
la trajectoire de transition admissible la plus rapide. C’est une base pour la pour-
suite de l’optimisation et en relaxant un peu la contrainte de temps minimum
on peut diminuer les variations d’altitudes et prendre en compte des contraintes
d’accélérations par exemple



Chapitre 7

Système Embarqué - Essais en Vol

Ce dernier chapitre, concerne la dernière étape nécessaire à la mise en oeuvre
du drone : On y présente le système embarqué dans ces grandes lignes, quelques
éléments logiciels pour la restitution des états et une présentation d’essais en vol
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7.1 Système embarqué

Historiquement le système embarqué qui va être présenté est le résultat de plusieurs
années de développement au sein du Laboratoire d’Informatique et d’Automatique de
l’ISAE-Supaero. Il a subit de nombreuses évolutions jusqu’à aujourd’hui, que ce soit en
taille, poids, capacité de calcul, d’interaction, gagnant en robustesse et améliorant consi-
dérablement son champ d’utilisation (possibilité d’embarquer sur des engins toujours plus
petits avec des capteurs toujours plus performants). À noter que son développement à
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toujours été lié a une volonté de généricité de son emploi, ce qui fait qu’il peut être uti-
lisé sur de nombreuses plateformes très différentes : robot terrestre (type voiture), avion,
hélicoptère, quadrirotor, ballon dirigeable ...

7.1.1 Besoins

Les besoins qui suivent sont définis pour un système permettant à un opérateur de
mettre en œuvre un seul robot pour une mission d’observation dans un volume autorisé.
Les modes de mise en oeuvre souhaités définissent les différents niveaux d’autonomie
Certains modes sont réservés aux phases de mise au point, les autres sont utilisés pour
remplir une mission.

7.1.1.1 Modes principaux

Ces modes sont gérés par l’opérateur de sécurité à partir de commutateurs situés sur
la radiocommande, ils permettent de gérer le niveau fonctionnel et l’autonomie de l’engin
en fonction des besoins opérationnels ou de développement.

Commutateur Commutateur Mode
calculateur embarqué Manuel Assisté / Auto

OFF Indifférent Calculateur OFF (sécurité)
ON manuel Assisté manuel assisté
ON Auto Automatique

7.1.1.2 Modes de pilotage en automatique

Ces modes sont gérés par l’opérateur de conduite via la station sol, ils sont opération-
nels en mode pilotage automatique. Lorsque le calculateur est en mode Automatique, la
perte d’informations primordiales provoque le passage en mode ” survie ” (le système en
attente de reprise en mode manuel/assisté).

Mode de mise en oeuvre Opérateur de conduite Opérateur de sécurité
(radiocommande)

Calculateur OFF Néant Consignes directes actionneurs
Manuel assisté Néant Consignes boucles de vitesses
Automatique Consigne pilotage Optionnellement consignes

angulaires
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7.1.1.3 Gestion des états du pilote automatique

Voici les différentes règles qui ont permis d’établir le diagramme d’état-transition 7.1.
En mode calculateur OFF, les entrées de la radiocommande sont recopiées sur les action-
neurs, la commande INIT (biais accéléromètres, PS) n’est prise en compte qu’en mode
calculateur OFF. Le passage du mode manuel assisté au mode automatique nécessite un
basculement du switch de l’état ”manuel assisté” à l’état ”automatique”, en mode au-
tomatique/joystick, l’absence d’informations joystick pendant une durée programmable
provoque le passage en mode survie. En mode automatique/suivi de trajectoire, la perte
de GPS provoque un passage en mode survie. En mode automatique/suivi de trajectoire,
la perte de GPS provoque un passage en mode survie, la sortie du mode survie nécessite
le passage en mode manuel assisté.

 
 

Entry : estimation état  
Calculateur OFF 

/ Init par défaut 

Manuel assisté 

switch CE ON / init  
passage mode manuel assiste 

     Init 
estimateur état 

Cmd INIT [switch CE OFF] / 
Init initialisation estimateur état 

Fin init estimateur état 

Automatique 

    Survie 

switch Auto  / init passage mode 
joystick 

Joystick 

Suivi 
trajectoire 

Cmd mode Joystick / 
init mode joystick 

Nouvelle trajectoire / 
init guidage 

Perte infos 
joystick 

Perte 
localisation 

Calculateur ON  

switch manuel assisté / init  
passage mode manuel assisté 
 

switch CE OFF  

Entry : estimation état  

Période loi de commande  

Exit : Application commandes PWM  

Figure 7.1 – Diagramme état-transition du Pilote Automatique
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7.1.2 Schéma fonctionnel

Le schéma fonctionnel 7.2 suivant laisse apparâıtre les différentes entités du système
embarqué. La carte calculateur, détaillée un peu plus loin permet l’interfaçage des entrées
(Capteurs, consignes) et des sorties (servocommandes, télémesures).
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Figure 7.2 – Schéma fonctionnel Système embarqué
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7.1.2.1 Caractéristiques carte calculateur ARM

• Microcontroleur AT91SAM7A3
• Modem Xbee-Pro (norme Zigbee)
• Capteur de pression statique pour mesure hauteur (dynamique 150m, offset réglable)
• Module d’alimentation pour composants internes et modules externes - tension en-

trée 6-13 V
• Mesure tension d’entrée

7.1.2.2 Connecteurs interfaces

• Récepteur GPS µblx TIM-LEAxx (niveau 0-3V - Alim 3V)
• Centrale attitude MTX (niveau RS232 - Alim 5V)
• Bus I2C : Connexion de 2 modules ultrason SRF08 (2 interfaces - Alim 5V) Carte

mémoire flash
• JTAG pour connexion poste développement via sonde JLINK
• Interface récepteur PCM - actionneur PWM via carte switch
• 1 liaison série avec possibilité d’adaptation de niveaux RS232-3V
• 6 signaux d’E/S multifonctions (entrées analogiques/ES timer/port parallèle)

7.1.3 Caractéristiques dimensionnelles

voici un tableau donnant une idée des masses et des dimensions des éléments principaux
du système ainsi qu’une photo.

élément masse dimensions
Carte Calculateur 26 g 44.6*62.5 mm - hauteur 12 mm

Carte Switch 8 g 30*38 mm - hauteur 12 mm
Carte GPS 12 g 32*38 mm - hauteur 8 mm

Centrale MTX 30 g 38*53 mm - hauteur 21 mm
Module ultrasons 10 g 20*43 mm - hauteur 15 mm

Nappe pour liaisons 10 g/m

7.2 Logiciel

On présente dans cette section le Générateur de différence angulaire qui comme nous
allons le voir permet d’avoir des mesures d’angles découplées quelque soit la position de
l’engin ce qui est utile pour alimenter les lois de commandes. Ensuite nous présentons
le filtre de kalman instationnaire, avec des généralités suivies de la présentation du filtre
utilisé. Le générateur de différence angulaire et le filtre de kalman sont implémentés dans
le simulateur mais également dans le système embarqué.
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Figure 7.3 – éléments - système embarqué

7.2.1 Générateur de difference angulaire, ADG

Le générateur de différence angulaire, ADG, a été mis au point pour retraduire sous
forme d’écart angulaire φec, θec, ψec de type cardan (trois rotations successives representant
un changement de repère) des mesures et des consignes sous forme de quaternion. Cet
artifice permet de combiner les avantages des quaternions (stabilité numérique, mesure
vraie en toute attitude ...) et les avantages des angles de cardans ( principalement de
découplage).

Figure 7.4 – Structure de commande hiérarchique

Nous avons réalisé une fonction donnant à chaque itération de loi de commande l’er-
reur à corriger par le pilote automatique dans le repère engin Rb. Le générateur d’écart
angulaire (fig. 7.5) possède trois entrées (Qeq0 , Qconsb0 , Q0b), une sortie (Qecb) et une va-
riable intermédiaire (Qcb). La première entrée Qeq0 est definie en terme de quaternion par
une consigne d’équilibre de référence dans le repère inertiel. Qeq0 est généré par l’équa-
tion 7.2. Cette equation est elle même le résultat de trois rotations successives autour de
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Figure 7.5 – Générateur d’Ecart Angulaire

(Z 7→ Y 7→ X). Ces opérations permettent donc de définir une consigne d’attitude de
référence en quaternion à partir de consignes de référence générées en angle de cardan.
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 (7.1)

Qeq0 =


Qeq00 = cos(φ2 ) cos( θ2) cos(ψ2 ) + sin(φ2 ) sin( θ2) sin(ψ2 )
Qeq01 = sin(φ2 ) cos( θ2) cos(ψ2 )− cos(φ2 ) sin( θ2) sin(ψ2 )
Qeq02 = cos(φ2 ) sin( θ2) cos(ψ2 ) + sin(φ2 ) cos( θ2) sin(ψ2 )
Qeq03 = cos(φ2 ) cos( θ2) sin(ψ2 )− sin(φ2 ) sin( θ2) cos(ψ2 )

(7.2)

la seconde entrée Qconsb0 définie les consignes de pilotage par rapport aux consignes
de référence. Ces consignes proviennent des boucles supérieures (graphique. 7.4). Qcb est
le résultat du produit de Qeq0 et Qconsb0 il représente la variation de consigne autour de
l’équilibre. La sortie Qecb est le résultat de la comparaison entre Qcb et Q0b (qui est l’état,
venant de la centrale inertielle) elle représente l’erreur à corriger la boucle interne de
stabilisation. En terme d’angle de cardan la sortie est calculée par l’équation 7.3



ϕecb = arctan
(

2(Qecb0∗Qecb1+Qecb2∗Qecb3)

Qecb02−Qecb12−Qecb22+Qecb32

)
θecb = arcsin(2(Qecb0 ∗Qecb2−Qecb1 ∗Qecb3)

ψecb = arctan
(

2(Qecb1∗Qecb2+Qecb0∗Qecb3)

Qecb02+Qecb12−Qecb22−Qecb32

) (7.3)
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Figure 7.6 – Notations des rotations

La figure 7.6 résume les différentes rotations utilisées dans le générateur.
Ce générateur angulaire permet donc à un opérateur distant de piloter l’engin en terme

de consignes d’angle par rapport à un referentiel déterminé, quelque soit la position de
l’engin de l’espace. Il en ressort des écarts permettant d’alimenter les boucles de stabili-
sation.

7.2.2 Estimateur - fusion de données GPS et centrale inertielle

On a vu que les pilotes automatiques utilisaient 13 états pour la commande : u, v, w
qui sont les vitesses linéaires dans le repère avion Rb, p, q, r les vitesses de rotation dans le
repère avion Rb, q0, q1, q2, q3 le quaternion d’attitude et x, y, z les positions dans le repère
inertiel, R0. Les capteurs utilisés pour fournir ces observations sont : une centrale inertielle,
pour le vitesses de rotation et le quaternion d’attitude et un GPS pour les vitesses linéaires
u, v, w et les positions x, y, z. Il y a également un capteur de pression statique pour une
observation de l’altitude z ainsi qu’un capteur ultrason pour la hauteur sol (inférieure
à 6 mètres). L’idée mâıtresse dans la construction d’un estimateur et plus précisément
dans notre cas d’un filtre de Kalman [26] est de fusionner les données afin d’améliorer
la qualité du signal final. Dans le cas qui nous interesse et pour donner un exemple, la
centrale inertielle contient des informations accéleromètriques qui peuvent êtres utilisées
pour améliorer les vitesses linéaires ainsi que les positions dans le repère inertiel.
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7.2.2.1 La navigation inertielle

Le principe des centrales inertielles repose sur l’intégration des rotations et des ac-
célérations mesurées par des gyromètres et accéléromètres. Cela permet d’obtenir alors
une estimation de la position. Elle répond ainsi parfaitement aux principaux besoins de
navigation et de pilotage, qui sont la précision, la disponibilité en toutes conditions et
l’intégrité.

La centrale inertielle permet de déterminer l’attitude de l’unité ainsi que sa position.
L’attitude de l’engin est en fait l’orientation d’un repère propre à ce corps par rapport à
un autre repère. On utilise pour cela trois angles dits de cap, de roulis et de tangage. La
centrale inertielle permet, à condition de disposer de coordonnées de départ, de déterminer
les coordonnées de l’unité de mesure à tout moment, ainsi que son attitude.

Pour réaliser cela la centrale inertielle est composée des capteurs suivants :

– 3 accéléromètres, disposés selon un trièdre orthogonal, qui permettent de mesurer
dans le repère mobile, le vecteur accélération que subit le système.

– 3 gyromètres formant aussi un trièdre permettant de déterminer lŠattitude de la
centrale par intégration.

– 3 magnétomètres, formant un trièdre, qui permettent de déterminer le cap magné-
tique de la centrale.

Du fait des intégrations, il est nécessaire de connâıtre un état de départ qui est donné
par l’opérateur. Connaissant la direction du vecteur gravité (localement), mesuré par les
accéléromètres au repos, et celle du Nord, mesuré par les magnétomètres, la centrale peut
déterminer les différents angles de cap, de roulis et de tangage.

Lorsque l’on connâıt l’attitude de la centrale, on peut déterminer sa position par le
principe de la navigation à l’estime. Cette détermination n’est possible que si l’on dispose
des coordonnées d’un point de départ.

Les accéléromètres

L’accéléromètre est un capteur qui mesure la force F à laquelle est soumise une masse
m sous l’action d’une accélération. L’accélération étant la résultante de toutes les accélé-
rations auxquelles est soumise la masse m dans la direction de l’axe sensible. Cela prend
en compte les accélérations dynamiques (mouvement) ou statiques (champ de pesanteur
par exemple). L’accéléromètre utilisé est de type piézoélectrique. Il est composé d’une
masse sismique soumise à l’accélération. Elle exerce des efforts de compression ou de ci-
saillement sur le matériau piézoélectrique produisant un signal électrique proportionnel à
l’accélération.

Pour un mobile en mouvement, l’accéléromètre mesure les accélérations suivantes :

• L’accélération gravitationnelle

La force gravitationnelle est toujours dirigée vers le bas, et la projection de cette
force dans le repère mobile s’écrit :
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gxgy
gz

 =

 2(q1q3 − q0q2)g
2(q2q3 + q0q1)g

(2(q2
0 + q2

3)− 1)g

 (7.4)

où q0, q1, q2, q3 sont les composantes du quaternion d’attitude.
• L’accélération centripète

On appelle force centripète, toute force perpendiculaire à la trajectoire, qui modifie
la vitesse seulement en direction. Cette force provoque une accélération centripète
donnée par l’équation suivante :

anxany
anz

 =

pq
r

×
uv
w

 (7.5)

Où les vitesses linéaires (u,v,w) et les vitesses angulaires (p,q,r) sont dans le repère
mobile.
• L’accélération linéaire

C’est l’accélération que nous cherchons à estimer sur chaque axe. Alors la mesure des
accéléromètres est la somme des trois accélérations présentées. Connaissant lŠaccé-
lération gravitationnelle et centripète, on déduit facilement de la mesure des accélé-
romètres l’accélération linéaire :

axay
az

 =

anxany
anz

 =

pq
r

×
uv
w

−
 2(q1q3 − q0q2)g

2(q2q3 + q0q1)g
(2(q2

0 + q2
3)− 1)g

 (7.6)

L’estimation de la position d’un d’objet mobile est obtenu par double intégration
des accélérations linéaires. Cette double intégration conduit à des accumulations
d’erreurs ce qui explique que la navigation inertielle pure à tendance à diverger.

Les gyromètres
Les gyromètres utilisés sont de type piézo-électrique. Ils sont réalisés dans une technologie
intégrée. Ils permettent la mesure de la vitesse angulaire suivant autour d’un axe. Le
coeur du capteur est une baguette métallique élastique, mise en vibration par une pastille
piézoélectrique. Lors d’une rotation du mobile porteur, le plan de vibration de la baguette
tourne par rapport au bôıtier du capteur sous l’effet des forces de Coriolis. Cette rotation
constitue la base de la mesure de la vitesse angulaire.
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Les magnétomètres
Le magnétomètre permet de mesurer le champ magnétique environnant. Il comprend un
dispositif qui se déforme sous l’action d’un champ magnétique et un dispositif de cap-
ture/mesure de cette déformation. On peut mesurer ainsi l’intensité d’un champ magné-
tique axial. L’inconvénient majeur du magnétomètre est la perturbation occasionnée par
les masses magnétiques environnantes. L’influence magnétique de l’engin porteur peut
être éliminée en utilisant une procédure de calibrage. Avec trois magnétomètres formant
un trièdre, on détermine le vecteur du champ magnétique terrestre dans le repère mobile
(mx,my,mz), pour calculer le cap magnétique, il faut calculer les composantes horizontales
de ce vecteur :

Mx = mx cos(θ) +my sin(θ) sin(φ) +mz cos(φ) sin(θ) (7.7)

My = my cos(φ)−mz sin(φ) (7.8)

ψ = − arctan

(
My

Mx

)
(7.9)

7.2.3 La navigation hybride

L’inconvénient des centrales inertielles est leur forte dérive en position. Cet inconvé-
nient peut amener à des dérives de plusieurs dizaines voir centaines de mètres par heure.
On le corrige en utilisant un GPS et un procédé d’hybridation.

Les informations de position et de vitesse sont réceptionnées par la centrale de cal-
cul qui à l’aide d’un filtre de Kalman, va évaluer les diverses corrections à apporter au
positionnement du mobile donnée par la centrale inertielle.

Mais du fait que la fréquence des informations fournies par la centrale inertielle et le
GPS ne sont pas les mêmes, on utilise un fonctionnement en mode inertiel pur lorsque les
données GPS sont absentes et une hybridation lorsque les données GPS sont acquises. On
représente ce fonctionnement sur le schéma ci-dessous :

Figure 7.7 – Hybridation des signaux

L’hybridation entre le positionnement par GPS et la centrale inertielle s’effectue à
l’aide d’un filtre de Kalman. Cela repose sur une estimation dynamique des paramètres en
fonction du temps. Soit tj, l’instant auquel on veut estimer les paramètres et tm l’instant
auquel les mesures sont effectuées, la méthode Kalman permet :
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• La prédiction si tm < tj
• La correction (filtrage) si tm = tj
Le filtre de Kalman permet ainsi de fusionner des informations venantes de plusieurs

capteurs, à des fréquences différentes.

7.2.3.1 Modèle de synthèse du Filtre de Kalman

Considérons le modèle d’état d’un système supposé linéaire et stationnaire :{
ẋ(t) = Ax(t) +Bu(t) + v(t)
y(t) = Cx(t) + w(t)

(7.10)

où :
– x(t) est le vecteur d’état du système,
– u(t) est le vecteur des entrées déterministes et connues (commandes, ...),
– v(t) est le vecteur des signaux aléatoires inconnus qui viennent perturber directement

l’équation d’état du système,
– y(t) est le vecteur des mesures
– w(t) est le vecteur des signaux aléatoires (bruit de mesure) qui polluent les mesures

y(t) (on suppose qu’il y a autant de bruits que de mesures).
Appliqué au système à 2 état concernant l’estimation de la vitesse et la position :

ẋ = v
v̇ = am − ba
xm = x+ bx
vm = v + bv

(7.11)

x étant la position, v la vitesse, a l’accélération. L’indice m correspond à la valeur mesurée.
ba, bv, bx correspond au biais respectivement sur l’accélération, la vitesse et la position. La
représentation d’état de ce système est :

7.2.3.2 Discrétisation du modèle

Par analogie direct avec le cas continu le modèle de Kalman discret s’écrit :{
ẋk+1 = Fxk +Guk + vk
yk = Hkxk + wk

(7.12)

7.2.3.3 Les équations récurrentes du filtre de Kalman discret

Le principe du filtre de Kalman discret est le même qu’en continu. Il utilise une prédic-
tion qui sŠappuie sur le modèle déterministe et un recalage qui s’appuie sur l’innovation
(différence entre la mesure et la sortie prédite). Pour comprendre la genèse des équations
qui vont suivre, le livre de Labarrere, Krief et Gimonet [43] est une très bonne référence.

Soient les équations du filtre de kalman discret en :
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– prédiction

x̂k+1|k = Fkx̂k|k +Guk (7.13)

Pk+1|k = FkPk|kF
T
k +Qk (7.14)

(7.15)

– correction, si la i ème mesure h = Hi est présente on la traite :

Kk+1 = Pk+1|kh
T
k+1(hk+1Pk+1|kh

T
k+1 +Rk+1)−1 (7.16)

x̂k+1|k+1 = x̂k+1|k +Kk+1(yk+1 − hk+1|k) (7.17)

Pk+1|k+1 = (I −Kk+1hk+1)Pk+1|k (7.18)

(7.19)

7.2.3.4 Subtilités d’implementation et simplifications

Symétrisation des calculs :
Théoriquement les matrices de covariance (dans l’équation 7.18) qui interviennent dans

le calcul du filtre sont symétriques. Du fait des imprécisions de calcul, cette symétrie peut
être perdue. Plusieurs méthodes sont disponibles dans la littérature pour maintenir cette
symétrie, ici on utilise celle préconisée dans [43] qui indique une formule de mise à jour
de la variance dite de Joseph.

Cette expression (7.20) correspond à la mise à jour de la matrice de covariance pour
une correction linéaire de l’estimation :

Pk+1|k+1 = (I −Kk+1Hk+1)Pk+1|k(I −Kk+1Hk+1)T +Kk+1Rk+1K
T
k+1 (7.20)

Par rapport à l’expression de kalman (7.18) qui apparâıt intégralement dans l’expres-
sion (7.20) la formule de Joseph a une forme symétrique qui met en évidence le caractère
positif défini de la covariance. Si la symétrie peut être préservée en effectuant globalement
l’opération ABAT avec B symétrique il n’en est pas de même pour le caractère positif.
Outre le fait que cette formule donne la valeur de la covariance quel que soit le gain, elle
s’avère peu sensible à une erreur de gain. Par contre elle présente le gros inconvénient
d’augmenter la taille des calculs.

Séquencement du processus de correction :
Le fonctionnement du filtre est volontairement séquencé en fonction de la présence de

la i ème mesure h car elle n’arrivent pas toute avec la même occurrence. Par exemple les
mesures venant de la centrale sont réactualisées à chaque pas de temps de l’algorithme
(20 ms), mais pas les informations GPS, dont l’occurrence varie autour de 250 ms, il est
alors inutile et même mauvais d’estimer un état en fusionnant des mesures réactualisées
à des instants différent.
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Processus :

– Prédiction de l’état : x̂k+1|k
– Si occurrence 1ère mesure, correction : Kk+1,x̂k+1|k+1,Pk+1|k+1

– Si occurrence n ème mesure, correction : Kk+1,x̂k+1|k+1,Pk+1|k+1

– mise à jour estimation : x̂k|k=x̂k+1|k+1

Découplage et initialisation :
Le principe de découplage des axes pour la correction à été décidé pour le calcul

de l’estimateur, ce qui permet de diminuer la complexité du filtre, surtout lorsque par
exemple on a des opérations matricielles, opération généralement très gourmande en temps
processeur. La soudaine simplicité d’implementation permise par ce découplage permet un
codage scalaire des équations et un contrôle simplifié du code implémenté. Au sol avant
le décollage, le processus d’initialisation est effectué

– mesure biais capteurs
– mesure position initiale
– initialisation des états du filtre
– initialisation de la matrice de covariance

Figure 7.8 – Fonctionnement du filtre de Kalman discret
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Résultats :

Le filtre a été implémenté sur le calculateur et une version équivalente a été codée sous
matlab simulink pour une série de test que nous présentons ici. Cela consiste à vérifier son
fonctionnement général. Le problème que nous proposons consiste à estimer les positions
et les vitesses d’un mobile 1-axe stabilisé (autrement dit un système du second ordre
autorégulé). On mesure l’accélération que l’on bruite et que l’on échantillonne à 50 Hz.
C’est ce qui représente l’information donnée par l’accéléromètre de la centrale inertielle.
On mesure également la vitesse et la position, que l’on bruite et que l’on échantillonne à
4 Hz. C’est ce qui représente les informations données par le GPS. Le bruit sur la vitesse
et la position est variant comme indiquent les courbes 7.9 et 7.10suivantes :
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Figure 7.9 – Niveau de bruit introduit sur le signal en position

On observe pour les deux courbes 7.9 et 7.10 que le niveau de bruit varie dans le
temps. Pour le signal en position la précision est de 1 m de 0 à 25 secondes, de 5 m de
25 à 50 secondes et de 0.1 m de 50 à 100s. Pour le signal en vitesse la précision est de
0.2 m/s de 0 à 25 secondes, de 1 m/s de 25 à 50 secondes et de 0.02 m de 50 à 100s. Ces
signaux représentent des variations sur la qualité de réception du signal GPS en fonction
d’un changement de satellite ou d’un masquage, ce qui est assez réaliste.
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Figure 7.10 – Niveau de bruit introduit sur le signal en vitesse
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Figure 7.11 – Position Estimée, GPS et Vraie avec gain de Kalman calculé en ligne

Le GPS µblox ANTARIS4 utilisé pour les essais donne une indication de cette précision
en temps réel. Elle est utilisée dans le filtre de kalman pour le calcul de la confiance au
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signal dans le cadre de la correction, ce qui génére un gain de correction variable, ce que
l’on observe sur la courbe 7.11. La position estimée suit bien la position vraie (qui n’est
pas observée par le filtre) même dans le cas d’une baisse sensible de la qualité du GPS.
Sur le graphique 7.12 on relance le calcul avec la même position vraie à estimer et cette
fois ci le signal est moins bien suivi car le gain de kalman est figé. C’est très bien visible
sur la troisième partie du signal (de 50 à 100 secondes) où la précision du signal GPS est
très bonne, mais le gain de kalman ne s’est pas adapté et la correction ne fait pas assez
confiance au signal GPS.
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Figure 7.12 – Position Estimée, GPS et Vraie avec gain de Kalman figé avec une précision
de 1 mètre

Mesures en extérieur

Une campagne de prise de mesure en extérieur à été menée avec les capteurs disposés
dans le Vertigo en configuration de vol, afin de valider cette série de filtre. On montre ici
les graphes d’un des essais, qui consiste à des prises statiques de mesures au sol.

En premier lieu on montre sur le graphique 7.13 les mesures accéleromètriques débiai-
sées.
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Figure 7.13 – Accélérations - Mesure débiaisée, centrale inertielle

Ensuite on peut observer les résultats sur l’estimation de position (graphiques 7.14) :
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Figure 7.14 – Positions relatives sur les axes X et Z inertiels

Et les vitesses estimées sur le graphique 7.15. On s’aperçoit que l’estimateur est très
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performant sur le traitement des vitesses.
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Figure 7.15 – Vitesses sur les axes X et Z inertiels

Deux raisons peuvent limiter l’utilisation pratique de ce filtre, d’une part si l’informa-
tion de précision fournie par le GPS n’est pas assez bonne il est inutile de faire varier le
gain de kalman et cela peut aboutir à des abberations. D’autres part le choix de décou-
plage des axes pour la synthèse et la réalisation du filtre, ne permet pas une estimation
en ligne du biais de l’accéléromètre ce qui dans le temps peut s’avérer très mauvais. Dans
le cadre de nos études on considère que le temps de vol, de l’ordre de 5 à 10 min permet
d’avoir un biais constant et mesuré avant le décollage.

En conclusion le filtre développé ici est adapté à l’estimation de position avec
des mesures dont la qualité varie dans le temps. Il est également adapté dans le
cadre de l’hybridation de données faite avec des fréquences de rafrâıchissement
plus faible que la boucle interne de prédiction

.

7.3 Essais en Vol

7.3.1 Réglage de la stabilisation en altitude et attitude en indoor

Les essais en vol sur le premier prototype du vertigo avec une première version du
système embarqué ont débuté le 12 avril 2007. Cette première campagne a eu pour ob-
jectif de valider et corriger les gains de stabilisation de la boucle interne en stationnaire
synthétisés dans le chapitre 5.3 page 88. Le processus,itératif, est le suivant :
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– Vol avec un premier jeu de gain
– Étape 1 Impulsion de type échelon, produite par le pilote, sur chaque axe : Roulis,

Tangage, Lacet.
– Étape 2 Analyse des résultats : Observation du comportement temporel sur chaque

axe.
– Étape 3 Sur simulateur : Variation des paramètres du modèle pour retrouver le

comportement en vol.
– Étape 4 Sur simulateur : Synthèse et modification des gains pour obtenir le com-

portement souhaité avec la nouvelle dynamique.
– Essais en vol - itération suivante - reprise des étapes 1 à 4.
Le même processus est utilisé pour le réglage de la boucle de stabilisation en altitude.

7.3.2 Données de vol

7.3.2.1 Vol de démonstration - généralités

Dans le paragraphe suivant on présente une famille de courbes issues d’un vol réalisé
le 04 août 2007 pour une démonstration en intérieur dans le gymnase du Supaero. Pour
ce vol en intérieur le GPS ne peut pas être utilisé (masquage du signal par le toit et les
parois du gymnase) pour le contrôle. Les vols en intérieur sont très intéressant pour valider
les premiers niveaux de boucles d’asservissement en attitude et en altitude. Les capteurs
disponibles pour cela sont la centrale inertielle et un capteur à ultrason positionné sur la
partie basse du vertigo et détecte la distance au sol lors de vols quasi-stationnaires, cela
prépare les phases d’atterrissage et de décollage automatique.

Trois modes légèrement différents de ce qui est prévu dans la version finale présentée
dans le début du chapitre sont actifs pour ce vol. Le mode de sécurité (niveau 0), le mode
manuel-assisté (niveau 1), le mode semi-automatique (niveau 2). Le mode de sécurité est
identique à ce qui est présenté plus haut, le mode manuel-assisté donne l’autorité au pilote
(l’opérateur de sécurité) par des consignes d’attitude sur sa console de commande, mais
laisse en gestion direct la commande de gaz. Le mode semi-automatique donne l’autorité
à l’opérateur station sol par des consignes d’attitude et d’altitude désirée sur un joystick,
dans ce mode l’opérateur de sécurité n’a plus la main sur l’appareil.

En premier lieu nous présentons ce qu’on peut appeler le profil du vol, visible sur le
graphe 7.16. On y trace l’entrée du manche moteur du pilote et la valeur du mode. C’est
un vol qui a duré un peu plus de 4 minutes ; l’entrée moteur est en µ secondes, c’est une
convention pour les émissions de radiocommande. L’ordre donné évolue linéairement en
fonction de cette valeur, 1100 µ secondes correspond à l’ordre minimal, 1900 µ secondes
à l’ordre maximal. La courbe rouge de la valeur du mode évolue en fonction de son état.
Les valeurs sont ajustées pour être visibles sur le même graphe que l’entrée moteur, 1000
correspond au mode de sécurité, 1100 au mode manuel-assisté et 1200 au mode semi-
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Figure 7.16 – Profil de vol

automatique.
La courbe de hauteur sol de ce vol (fig. 7.17) est intéressante pour de nombreuses rai-

sons. L’altitude estimée, en rouge sur le graphe, est le résultat du filtre de kalman définit
plus haut avec pour la prédiction l’accélération verticale de la centrale inertielle (dispo-
nible toute les 20 ms) et pour la correction de la position le capteur ultrason (disponible
toute les 60 ms). La confiance accordée au capteur ultrason est très forte, il a une très
bonne résolution, cependant au delà de trois mètres de hauteur sol sa qualité se dégrade
rapidement et fortement, ce qui fait que le filtre a du mal à suivre. L’enseignement à tirer
de ces essais est qu’il ne faut pas se servir du capteur ultrason au delà de 3m.

Sur la courbe 7.18 on voit l’estimation de la vitesse verticale issue du filtre. Elle sera
utile pour le contrôle automatique d’altitude.
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Figure 7.17 – Profil - hauteur sol
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Figure 7.18 – Profil - Vz
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7.3.2.2 Vol de démonstration - mode semi-automatique

Contrôle en altitude :
Sur le même vol que précédemment nous allons présenter la partie intéressante dans le
cadre du fonctionnement des lois de commandes, c’est à dire la zone située en vol mode 2
(semi-automatique). Le graphique 7.19 présente une partie du profil de vol sur cette zone,
on peut y voir que dans cette zone le pilote ne donne plus d’ordre.
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Figure 7.19 – Profil - vol en mode semi-automatique

Au passage en vol semi-automatique le moment de commutation determine la hauteur
sol d’équilibre que le pilote automatique doit maintenir. Ensuite les ordres supplémentaires
donnent des consignes de variations autour de cet équilibre. C’est ce qu’on peut voir sur
le graphique 7.20. On peut y voir un bon suivi en altitude du système, sur la base des
correcteurs synthétisés dans la partie commande en vol stationnaire puis corrigés en vol
selon le processus itératif présentés au début du chapitre essais en vol.

Le profil de commande de sortie du calculateur associé au profil précédent est visible
sur le graphique 7.21, on y détecte une activité correcte liée au maintien en altitude en
mode semi-automatique.

Contrôle en attitude :
Ce paragraphe présente le contrôle en tangage lors du vol de démonstration. On ne présente
plus les modes sur les graphes car que ce soit en mode 1 (manuel-assisté) ou mode 2 (semi-
automatique) ce sont les mêmes lois qui sont utilisées pour la stabilisation. Elles ont étés
définies au chapitre commande en vol stationnaire (page. 88). Le graphique 7.22 présente
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Figure 7.20 – Suivi Altitude - vol en mode semi-automatique
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Figure 7.21 – Commande Moteur - vol en mode semi-automatique
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la consigne générée par l’opérateur de sécurité ou l’opérateur station sol, qui est une
interprétation angulaire de la valeur PWM en µ seconde. Une erreur permanente apparâıt
sur ce vol et elle est dissymétrique, elle n’est pas pénalisante à cet instant de validation
des lois de commande et peut être corrigée par des recalages spécifiques.
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Figure 7.22 – Commande Moteur - vol en mode semi-automatique

On peut observer sur les graphiques 7.23(a) et 7.23 le comportement de la commande
de tangage δm qui est la sortie de la boucle d’asservissement et retranscrit en angle d’in-
clinaison des gouvernes. On peut s’apercevoir que ce sont des valeurs importantes par
rapport aux consignes d’attitude en jeu. C’est lié à l’efficacité limité des commandes en
vol stationnaire, uniquement impactées par le flux des hélices en rotation qui n’est sans
aucune mesure avec le comportement potentiel en vol d’avancement. La vitesse de tan-
gage q laisse apparâıtre peu d’information utile qui est noyé dans le bruit à cette échelle
d’observation.
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Figure 7.23 – Commande attitude et vitesse de tangage

7.3.2.3 Conclusions

Sur ce vol de démonstration on présente les résultats des fonctions embarquées
de stabilisation en attitude et en altitude. La stabilisation sur les angles de roulis
et de lacet aurait pu être montrée mais ne présente pas d’intérêt supplémentaire.
Le fonctionnement en vol du filtre d’estimation au travers de la hauteur sol
et de la vitesse verticale est également visible. Au total une campagne d’une
vingtaine de séances de vols (avec à chaque fois 3 ou 4 vols de 5 minutes) ont
été effectuées pour résoudre les différents problèmes techniques liés au contexte
opérationnel et atteindre le niveau de fonctionnement présenté ci-dessus. Les
problèmes principaux ont concerné l’atténuation des vibrations de la centrale
inertielle, l’amélioration des estimations capteurs, le recalage fin et itératif des
gains de corrections ainsi que la gestion des modes (en particulier au niveau des
changements de modes).



Conclusions et Perspectives

7.4 Bilan

D’un point de vue général, l’objectif de cette thèse concerne la commande d’un mini-
drone avion à décollage et atterrissage vertical (VTOL) dans ses phases de transitions
délicates du vol stationnaire en vol vertical et inversement. On a pu voir que l’utilisation
de techniques de commandes relativement simple et raisonnablement implementables dans
un mini-calculateur embarqué permet d’effectuer les transitions. Certes, l’essentiel des
validations ont été faites sur un simulateur, mais ne l’oublions pas, riche de toute les
composantes dynamiques de l’avion réel et dépourvu de toute hypothèses simplificatrices.
Les lois de pilotage en vol stationnaire ont été embarquées et testées en essais en vol avec
succès. Un certain nombre d’éléments nous ont malheureusement freinés dans l’avancée des
essais en vol. Comme les quelques chutes inhérentes aux tentatives d’essai (c’est d’ailleurs
l’avantage des simulations ...), par l’absence totale de stabilité naturelle de l’engin qui
nécessite des lois de commandes directement opérationnelles et qui ne pardonne jamais
la moindre erreur ! Comme les problèmes de masquage du GPS (que nous n’avons pas
abordés dans ce rapport) dus aux variations d’attitudes très importantes de l’engin et
bien d’autres.

Si on revient dans le contenu en détail, nous avons pu découvrir une modélisation
complète d’un avion VTOL, sans restriction aucune, avec une contribution innovante
pour un engin de cette échelle sur la prise en compte du flux d’hélice. Ceci permettant
la commandabilité sur l’ensemble du domaine de vol et minimisant l’incidence apparente,
autorisant une transition par passage de point d’équilibre en point d’équilibre. Ceci est
finalement la base de l’ensemble du développement des lois de commandes et des études
de transition qui suivent.

Le simulateur développé sous Matlab et présenté dans ce mémoire dans le chapitre 4
est une petite contribution dans le domaine d’étude des mini-VTOL et faut-il l’espérer,
sera une base d’étude si d’autres personnes s’intéressent au problème. Il se veut générique
et peut être adapté très facilement à des problèmes très spécifiques, de plus on a vu que
ce simulateur était un outil méthodologique intéressant : il permet d’obtenir des linéarisés
pour calculer les lois de commandes avec des outils de synthèses linéaire (ou non linéaire).
Il peut également être utilisé pour observer des comportements spécifiques avec adjonction
de perturbations mâıtrisées...
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Le processus de génération des structures de lois de commandes a été itératif. Les
structures finales présentées au chapitre 5 constitue la dernière évolution de ce processus.
L’objectif premier était de créer une structure de contrôle unique pour l’ensemble du
domaine de vol, c’était possible théoriquement, mais pas applicable pratiquement pour
une principale raison : pour des notions de réglage en vol. En effet la synthèse est une
étape dans la génération de lois de contrôle, mais on sait que suite aux premiers essais
en vol les lois doivent toujours être, même légèrement, modifiées et dans ce cadre une
seule structure unique n’offre pas la visibilité et l’effet d’un tuning manuel et les couplages
que cela peut induire... Nous avons donc introduit deux structures de pilotage à même
de contrôler l’engin en stationnaire et en vol d’avancement, ce qui est rassurant dans
l’optique du pilotage opérationnel. Ensuite nous avons pu voir la généralisation du vol
d’avancement dans son domaine de vol par des techniques de séquencement de gains et
séquencement d’entrées. Leur stabilité sur l’ensemble du domaine de vol a été en prouvée
par des techniques de µ-analyse et d’observation d’abscisse spectrale.

Le problème de la transition de phase de vol (chapitre 6) a finalement été vu dans
cette thèse comme un problème de commutation de pilote automatique. Les bases ont
été posées et ce qu’on appelle la transition douce par commutation linéaire donne de très
bon résultats. Par contre cela manque encore de preuve de stabilité formelle, mais l’expé-
rience encourage à dire que la commutation linéaire est un bon moyen de transition. Une
optimisation a suivi, pas dans l’optique de développer un nouvelle algorithme d’optimisa-
tion, mais plutôt d’utiliser les nombreuses méthodes existantes dans le but d’améliorer la
trajectoire initiale, postulée comme linéaire décroissante, par l’utilisation des propriétés
intéressantes des courbes de bézier.

Enfin dans le chapitre 7, un aperçu du système embarqué utilisée pour les essais en
vol est présenté, ainsi que les résultats d’essais en vol dans le cadre stationnaire.

7.5 Perspectives

Un certain nombre de perspectives sont envisageables pour poursuivre ce travail :
Premièrement en terme de modélisation, la prise en compte du souffle d’hélice a été

faite globalement sur le domaine longitudinal, une extension avec la prise en compte
d’un flux d’hélice multidimensionnel serait une généralisation intéressante pour l’étude
des équilibres des transitions et des optimisations en virage, ou l’effet du vent de travers
en vol à basse vitesse et en stationnaire sur le comportement dynamique.

Ensuite dans le cadre des structures de lois de commandes développées dans cette
thèse, la synthèse peut être améliorée pour satisfaire des contraintes de découplage et/ou
de performance, avec éventuellement un rebouclage méthodologique sur le séquencement
de gain. Dans le cadre de la robustesse une mise sous forme LFT rustique telle qu’elle a
été présentée ne peut pas suffire à valider un grand nombre de cas d’incertitudes et un
travail de développement reste à faite sur ces aspects. Ainsi qu’une extension au modèle
latéral en ce qui concerne l’analyse.
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Les transitions réalisées en simulation se limitent au domaine de vol longitudinal et
méritent d’être étendues à l’ensemble du domaine de vol de l’avion. Quand à l’optimisation,
quelques bases ont étés posées et il reste un travail vraiment passionnant à faire, peut être
avec des rebouclage sur les synthèses de gains par exemple.

Enfin la perspective la plus évidente serait de convertir ces années d’études dans la
réalisation automatique des transitions de phases de vol par le transfert total sur un
démonstrateur.
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Commande d'un drone en vue de la conversion vol rapide - vol stationnaire 
 
A l'heure actuelle, de nombreux projets d'utilisation de drones s'intéressent à la capacité 
des véhicules à alterner des phases de vols lentes et des phases de vol rapides. Cela 
permet entre autre, de traiter une plus grande diversité de missions que celles pouvant 
être accomplies par des avions conventionnels (approche de bâtiments, évolution en 
milieu urbain, prises de vue). 
Cette thèse s'intéresse à la commande de ce type de vecteur, avec l'application au 
VERTIGO, drone de type VTOL a rotors contrarotatifs et volets déflecteurs de flux. Sur la 
base d'une campagne en soufflerie, un modèle dynamique et cinématique a été 
développé. Les modèles obtenus ont permis d'étudier et de piloter l'engin sur un large 
domaine de vol (du vol stationnaire au vol d'avancement rapide). L'observation du 
comportement dynamique a conduit au choix de deux structures de pilotages pour couvrir 
toute l'enveloppe de vol ; une structure de pilotage à gains statiques auto-séquencés de 
type retour d'états longitudinaux et latéraux pour le vol d'avancement ; et une structure 
hiérarchique axe par axe pour le vol stationnaire et pseudo stationnaire, proche de ce qui 
peut être utilisé pour le pilotage des hélicoptères. Des outils d'analyse de robustesse (tel 
que la $\mu$- analyse) sont utilisés pour prouver la stabilité de la boucle fermée tout au 
long des trajectoires en vol d'avancement. Un simulateur non linéaire a été développé 
pour implémenter les lois, analyser le comportement de l'engin durant la phase de 
transition et a permis une étude sur la génération de trajectoire optimale. Les algorithmes 
de pilotages ont été implantés sur le calculateur embarqué et une campagne d'essais en 
vol indoor est également présentée. 
 
Mots clés : automatique - systèmes embarqués – DRONE – UAV - dynamique du vol – 
commande – pilotage - optimisation 
 

Mini UAV VTOL control design 
 
The present work describes the development of an automatic control system and the 
investigation of the flight dynamics of fixed-wing micro air vehicles (MAVs) with vertical 
take-off and landing (VTOL) capabilities. After describing the flight dynamics model 
including the prop wash effect over control surfaces, a control strategy is presented to 
achieve autonomous transition between forward flight and hover flight. Both hardware and 
software architectures necessary to perform real flight are presented. 
 
Keywords : control design – embedded system – UAV - VTOL – flight dynamic – 
trajectory optimization 
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