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Résumé

Les véhicules aériens miniatures à ailes fixes (MiniAV) sont de petits avions avec

une envergure d’ailes de moins de 1000 mm et pesant moins de 500 grammes. Grâce

aux avancées qui ont été réalisées ces dernières années dans la miniaturisation des au-

topilotes et dans la propulsion électrique, il est maintenant possible de construire des

MiniAVs qui peuvent être utilisés à des fins de reconnaissance en milieu restreint ou

hostile. Pour réaliser cet objectif, le MiniAV doit être capable d’effectuer, de façon

semi-autonome, des vols non stationnaires et stationnaires et être capable de réaliser

des transitions autonomes entre ces modes. Ce mémoire décrit le développement d’une

stratégie de contrôle pour permettre à un MiniAV de réaliser des transitions autonomes

entre les modes de vol non stationnaire et stationnaire. Il est possible de diviser l’enve-

loppe de vol d’un MiniAV en 4 modes distincts : le mode non stationnaire, le mode non

stationnaire vers stationnaire (L2H), le mode stationnaire et le mode stationnaire vers

non stationnaire (H2L). Les structures des modèles pour les modes non stationnaires

et stationnaires sont basées sur la linéarisation d’un modèle de MiniAV à corps rigide

ayant 6 degrés de liberté. Les contrôleurs de ces deux principaux modes de vol sont

présentés. Le mode L2H est géré par le contrôleur du mode non stationnaire, tandis

que le mode H2L est géré par le contrôleur du mode stationnaire. Une approche sys-

tématique, appuyée par un superviseur basé sur la logique, est développée pour gérer

les transitions entre les modes. La performance du superviseur est démontrée à travers

des vols expérimentaux sur un banc de test. Il est montré que la stratégie proposée est

capable de mieux performer que les méthodes rencontrées dans la littérature utilisant

des plateformes similaires.



Abstract

Fixed-wing Mini Aerial Vehicules (MiniAV) are small airplanes with wingspans less

than 1000 mm and weights less than 500 grams. With the advances in the miniaturiza-

tion of autopilots and the improvement of electrical propulsion systems in recent years,

it may be possible to build MiniAVs that can be used for reconnaissance in restricted

or hostile areas. To achieve this objective, the MiniAV must be able to perform semi-

autonomous level flight and hovering and be able to autonomously transition between

these two modes. This MSc thesis describes the development of the control strategy

needed to allow a fixed-wing MiniAV to autonomously transition between level and

hovering flight. There are four flight modes during a mission : the level-flight mode, the

level-flight to hovering mode (L2H), the hovering mode, and the hovering to level-flight

mode (H2L). The model structures for both level-flight and hovering modes are based on

the linearization of a six-degree-of-freedom rigid body model of a fixed-wing mini-aerial

vehicle. Controllers for these two flying modes are presented. The L2H mode is managed

by the level-flight controller, whereas the H2L is managed by the hovering controller. A

systematic approach based on a logic-based switching supervisor is developed to handle

the transition between modes. The performance of the switching supervisor is demons-

trated through flight testing with a mini-aerial vehicle testbed. It was found that the

proposed strategy is able to perform better than methods encountered in the literature

who used similar platform.
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fiques. Je voudrais souligner aussi le support logistique et scientifique de M. Franklin

Wong au RDDC Valcartier et remercier M. Pierre-Richard Bilodeau qui m’a conseillé
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Évidemment, je veux aussi remercier mes parents qui m’ont supporté, financièrement
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Résumé ii
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3.21 Analyse fréquentielle - Réponse en fréquences de Gp(s) et Gr(s) . . . . . 62

3.22 Sorties du système p et r en asservissement . . . . . . . . . . . . . . . . . 63

3.23 Diagramme fonctionnel de la deuxième boucle interne . . . . . . . . . . . 64
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3.32 Simulateur non-linéaire NRC - changement de consigne φ de 10 degrés -

variables longitudinales . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74
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4.8 Diagramme fonctionnel des différents modes de la commutation du contrô-
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fx, fy, fz − Forces aérodynamiques produites par le mouvement de l’avion [N]

g − Constante gravitationnelle 9.81
[
m/s2]

k − Indice de temps discret

m − Masse du corps [kg]
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Chapitre 1

Introduction

Les véhicules aériens miniatures (MiniAVs) à ailes fixes sont des avions de petite

taille (envergure d’ailes de moins de 1000 millimètres) et de faible poids (moins de 500

grammes). Grâce aux avancées technologiques qui ont été réalisées ces dernières années,

notamment dans le domaine de la miniaturisation des capteurs, les MiniAVs peuvent

être utilisés à des fins de reconnaissance en milieu restreint ou hostile. Le haut niveau

de performance des MiniAVs permet des modes opérationnels novateurs tels que le vol

sans pilote à l’intérieur d’un édifice ou dans un milieu urbain. Pour ce faire, le véhicule

doit être en mesure d’effectuer, de façon semi-autonome, des vols stationnaires et non

stationnaires, et des transitions autonomes entre ces deux principaux modes.

Le mode non stationnaire est le mode classique du vol en palier (horizontal). Le

mode stationnaire consiste à faire voler l’avion sur place, à la verticale, comme un

hélicoptère. La figure 1.1 présente les différents états possibles de vol d’un véhicule

capable de réaliser les deux modes de vols. Selon les besoins, le véhicule peut décoller ou

atterrir à l’horizontal ou en mode stationnaire. Les transitions sont donc des trajectoires

nécessaires pour passer entre les deux modes de vols.

Les plateformes de type MiniAV peuvent réaliser toutes sortes de missions. Du côté

militaire (figure 1.2), on peut utiliser ces plateformes pour réaliser des missions de re-

connaissance en milieu urbain ou hostile. Du côté des applications civiles (figure 1.3),

les forces policières peuvent, en temps réel, faire de la surveillance de foule ou de la pa-

trouille frontalière. Aussi, il est possible d’utiliser des MiniAVs pour faire de l’inspection

de structures urbaines, comme des ponts ou des tours. Enfin, on peut réaliser des mis-

sions de sauvetage où des catastrophes naturelles, chimiques, biologiques ou nucléaires

auraient eu lieu.
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Figure 1.1 – États possibles d’un vol d’un MiniAV durant une mission

Ce projet de recherche s’inscrit dans la première phase d’un projet du RDDC Val-

cartier qui consiste à développer une plateforme, facilement portable par une personne,

capable de réaliser de telles missions. Le choix du type de plateforme est donc très

important. Un avion à ailes fixes, contrairement aux hélicoptères, n’est pas conçu pour

réaliser des vols stationnaires et des décollages/atterissages à la verticale. L’avantage

d’utiliser un avion à ailes fixes réside donc dans son endurance en vol en palier. En

effet, en utilisant le comportement aérodynamique naturel d’une telle plateforme (la

force ascendante créée par l’écoulement de l’air), il est possible de se déplacer rapide-

ment à l’horizontal, et ce, en consommant relativement peu d’énergie. De plus, on peut

retrouver facilement dans la littérature des stratégies de contrôle de ce mode. Pour les

plateformes conçues pour le vol stationnaire, comme les hélicoptères, les avions à voilure

tournante (rotary-wing) ou les réacteurs à soufflante canalisée (ducted-fan), la force as-

cendante, qui permet le déplacement en palier à l’horizontal, provient principalement

de la propulsion électrique ou au gaz. Ainsi, ces plateformes sont plus gourmandes en

énergie que les avions à ailes fixes, mais elle sont plus manoeuvrables dans les milieux

restreints.

La première phase du projet du RDDC Valcartier est de démontrer qu’il est possible

de contrôler et stabiliser un avion à ailes fixes dans les différents modes de vol. Pour

ce faire, il est nécessaire de développer des autopilotes semi-autonomes en mode de vol

non stationnaire et en mode stationnaire. Ainsi, un utilisateur peut diriger le MiniAV à

l’aide de commandes simples, sans se soucier de la problématique de la stabilisation. Il

faut aussi développer des transitions autonomes entre les deux modes de vol principaux.

Quelques groupes de recherche ont travaillé sur des projets semblables à celui de

RDDC Valcartier. Les principaux travaux ont été réalisés par William Green (Drexel



Chapitre 1. Introduction 3

Figure 1.2 – Application militaire : mission de reconnaissance (image tirée de elbit-

systems.com)

Figure 1.3 – Application civile : surveillance policière (image tirée de latimes.com)

Universiy, Philadelphie), par un groupe de recherche du Massachusetts Institute of Tech-

nology (Boston, Massachusetts), par Eric N. Johnson (Georgia Institute of Technology,

Atlanta, Georgia), par Rolland Stone (University of Sydney, Australie) et par Nathan

B. Knoebel (Brigham Young University, Provo, Utah). Les résultats de recherche sont

présentés dans la section 1.1.

1.1 Revue de la littérature

Green and Oh [17] et Green [18] ont développé une plateforme semblable (poids,

grandeur et capteur) à celle utilisée dans le cadre de ce projet. En effet, ils ont développé

un avion à ailes fixes capable d’effectuer des vols stationnaires semi-autonomes ainsi que
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Figure 1.4 – Vol de transition de la plateforme de Green and Oh (image tirée de [18]).

des transitions du vol en palier vers le vol stationnaire (figure 1.4). Les transitions se

font uniquement du vol en palier vers le vol stationnaire. Il est à noter que le vol en

palier doit être contrôlé de façon manuelle par un pilote d’expérience. De plus, lors de

la transition, le pilote expérimenté doit contrôler manuellement la force de poussée du

moteur. Enfin, quand le véhicule entre en mode stationnaire, il n’y a aucun contrôle

en boucle fermée de l’angle de roulis. Aucun modèle aérodynamique de la plateforme

a été identifié. Des régulateurs PD (proportionnel dérivé), qui ont été trouvés de façon

itérative, sont utilisés pour stabiliser la plateforme en mode stationnaire ainsi que pour

réaliser les transitions. Une centrale inertielle (IMU), le 3DM−GX1 de Microstrain, est

utilisée pour générer l’attitude. Le circuit de contrôle consiste en un microcontrôleur

(PIC16F87) qui communique avec le IMU via le protocole de communication RS232.

Les quaternions sont utilisés pour représenter l’attitude de l’avion et pour calculer les

efforts de commandes à appliquer aux variables manipulées. La conception du vol de

transition est conçue pour que l’avion tourne sur un rayon d’au plus 1 m, et ce, en un

temps de réponse de 2 secondes (figure 1.4). En fait, ceci permet à l’avion de voler à 5

m/s vers un obstacle et de l’éviter si celui-ci est détecté à au moins 1 m. Les vols ont

été effectués à l’intérieur et à l’extérieur. Il est à noter que Green [18] a été le premier

à réaliser des manoeuvres de transition pour une plateforme de type MiniAV.

Figure 1.5 – Vol de transition de la plateforme de Frank et al. (image tirée de [12])

Frank et al. [12], du Massachusetts Institute of Technology, ont aussi développé une

plateforme expérimentale similaire, mais l’attitude et la position de l’avion sont unique-

ment obtenues par un système de caméra numérique (figure 1.5). Évidemment, ce type
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de capteurs n’est pas utilisable dans un contexte de mission réelle. Les vols sont effec-

tués à l’intérieur d’un laboratoire. Pour naviguer, les quaternions sont utilisés comme

une représentation globale de l’attitude. Le modèle de l’avion est obtenu mathématique-

ment avec les équations de la dynamique et les différents coefficients aérodynamiques de

forces et de moments. Les transitions sont réalisées dans les deux sens et des résultats

satisfaisants ont été obtenus. La transition du mode en palier vers le mode stationnaire

est réalisée en 6 secondes (contrôle de tous les axes autour de leurs consignes) avec une

oscillation en altitude de 1.4 m. La transition du mode stationnaire vers le mode en

palier est réalisée en moins de 1.5 secondes avec une chute en altitude d’environ 50 cm.

Cette chute en altitude est due à une diminution du régime du moteur pour aider le vé-

hicule à basculer vers l’avant. Un contrôleur gère le vol en palier et un autre contrôleur

gère le mode stationnaire Ainsi, lors des transitions, il y a commutation entre les deux

principaux contrôleurs.

Johnson et al.[23, 24] ont aussi développé un avion à ailes fixes capable de voler

dans les deux principaux modes de vol. L’avion, un GTEdge UAS, est propulsé à la

gasoline, a 8.75 pieds d’envergure d’ailes et est long de 7.8 pieds. Cette plateforme est

beaucoup plus grande que celle utilisée pour le projet RDDC Valcartier et les capteurs

sont aussi beaucoup plus performants (autopilote avec un filtre de Kalman, GPS et

capteur de pression). Un réseau de neurone adaptatif en temps réel a été développé afin

qu’un contrôleur adaptatif soit capable de contrôler l’avion dans l’entière enveloppe de

vol. Le système de contrôle de la plateforme, basé sur l’inversion de la dynamique et

sur l’observation des états, est donc très complexe. Pour le contrôle de l’altitude, un

capteur de pression est utilisé. Les vols sont réalisés à l’extérieur et les transitions entre

les deux modes sont réalisées sur une période de 5 à 9 secondes, et ce, sur une distance

horizontale de plus de 100 mètres et avec une variation en altitude d’environ 30 mètres.

Figure 1.6 – Plateforme de Stone (image tirée de [37])
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Stone et al. [36] ont identifié une base de données aérodynamiques d’un tail-sitter,

qui est une plateforme à décollage et atterrissage verticaux (figure 1.6). Ils utilisent un

IMU avec un filtre de Kalman, un capteur de pression statique et un GPS. Ce véhicule

est différent du point de vue de la forme et de la grosseur, mais la recherche sur les

différentes stratégies de transition qui ont été réalisées et étudiées sont très pertinentes

pour ce projet. Pour représenter l’attitude du tail-sitter, 3 représentations sont utilisées :

les angles d’Euler normaux sont utilisés pour le mode en palier, les angles d’Euler

verticaux sont utilisés pour le mode stationnaire et les quaternions sont utilisés lors

des transitions entre les modes. Le système ne possède pas un contrôleur unique pour

l’entière de l’enveloppe de vol. L’environnement Simulink et le Mathworks Stateflow

Toolbox de Matlab sont utilisés pour développer et tester les différentes stratégies de

vol. Cet outil permet de représenter les logiques des modes de vol comme une machine à

états finis, avec les transitions entre les modes qui sont présentées graphiquement. Aussi,

le toolbox génère automatiquement le code de la logique de contrôle qui est utilisé.

Figure 1.7 – Vol de transition de la plateforme de Stone (image tirée de [1]).

Stone et Clarke [37] ont aussi proposé une méthodologie pour optimiser les trajec-

toires des manoeuvres de transition. Les objectifs de l’optimisation des manoeuvres sont

les suivants : les transitions doivent s’effectuer le plus rapidement possible pour remplir

les missions du plan de vol, le véhicule doit gagner le moins de hauteur possible durant

les manoeuvres de transition pour minimiser les conflits possibles dans l’espace aérien et

pour éviter de se faire repérer, le véhicule doit éviter les angles d’attaque α trop agressifs

dans des environnements incertains et, finalement, la platerforme doit éviter les situa-

tions de décrochage. En se basant sur les travaux de Stone, Anderson and Stone [1] ont

développé une stratégie de commande prédictive. À chaque période d’échantillonnage,

un modèle linéaire est créé, à partir du modèle non-linéaire, pour calculer les variables

manipulées. Par conséquent, un contrôleur unique est utilisé pour le système en entier.

Des essais en vol de Stone et al. [38] ont montré qu’il y avait un gain en altitude de

40-m pour les transitions du mode en palier vers le mode stationnaire et une perte de

5-m en altitude pour les transitions du mode stationnaire vers le mode en palier.
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Knoebel [27] et Osborne [31] ont aussi développé des stratégies de transition pour

un tail-sitter. Une approximation des coefficients aérodynamiques est utilisée comme

modèle de l’avion et les capteurs à bord du véhicule sont semblables à ceux utilisés par

l’équipe de Stone. Les quaternions sont utilisés pour représenter l’attitude. En utilisant

des trajectoires pré-établies en 2 dimensions (trajectoires de hauteur h et de vitesse

u), Osborne [31] a testé trois types de contrôleur : un contrôleur linéaire simple, un

contrôleur adaptatif à retour d’état linéarisant (feedback linearization) et un contrôleur

adaptatif. Les résultats d’essais en vol [31] sont similaires en grandeur à ceux de Stone

et al. [38].

1.2 Objectifs du projet

M. Pierre-Richard Bilodeau est le premier étudiant gradué du LOOP (Laboratoire

d’Observation et Optimisation des Procédes - Université Laval) à avoir participé au

projet en mai 2007. Il a travaillé sur l’identification des structures des modèles et des

contrôleurs en mode stationnaire [2, 3]. De plus, il a participé au processus itératif du

choix de la plateforme. Enfin, il a aidé au développement du banc d’essais et de la

structure de base des algorithmes de contrôle sous Matlab/Simulink. Les travaux réa-

lisés dans cette thèse sont la suite logique des travaux débutés par M. Pierre-Richard

Bilodeau, soit :

– Identifier, autour d’un point d’opération de vol, des modèles linéaires représentant

les principaux comportements aérodynamiques du MiniAV en mode non station-

naire

– Concevoir et intégrer au système de commande des autopilotes capables de main-

tenir un vol nominal stable en palier

– Développer une méthodologie permettant de réaliser des manoeuvres de transition

dans les deux sens

– Intégrer au système de commande un superviseur, basé sur la logique des états

du système, capable de gérer l’ensemble de l’enveloppe de vol

– Réaliser des essais sur un banc de test.

Les objectifs de ce mémoire sont donc de proposer une méthode systématique pour

réaliser des manoeuvres de transition dans les deux sens pour un véhicule aérien sans

pilote. En utilisant des modèles linéaires simples représentant les principaux comporte-

ments aérodynamiques des deux principaux modes de vol et en utilisant des contrôleurs

simples (de type PID), il sera démontré qu’il est possible de réaliser ce type de ma-

noeuvres. Ainsi, on évite un procesus ardu d’identifier un modèle non-linéaire complet
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et de réaliser la conception d’une loi de commande non-linéaire capable de gérer l’en-

semble de l’enveloppe de vol. Enfin, une structure de commutation simple entre les

contrôleurs est aussi proposée via un superviseur basé sur la logique des états du sys-

tème.

Les prinipales contributions de ce mémoire ont servi à l’élaboration d’un article

scientifique qui a été accepté à l’American Control Conference 2010. Cet article [30],

qui se retrouve à l’annexe C, propose une revue de littérature, une description du

système et du superviseur, une présentation des contrôleurs et des structures des deux

principaux modes de vol, ainsi que des résultats expérimentaux de vol pour les deux

transitions.

Ce mémoire est divisé de la façon suivante :

– Dans le chapitre 2, les principaux axes, variables et équations qui décrivent le

comportement d’un avion sont présentés. De plus, une description détaillée de la

représentation de l’attitude des angles d’Euler et des quaternions est présentée et

des exemples sont détaillés. Enfin, la plateforme utilisée dans le cadre du projet

est décrite.

– Le chapitre 3 présente les deux modes de vol principaux. Tout d’abord, le prin-

cipe de la linéarisation des équations à 6 degrés de liberté d’un corps rigide en

vol de palier est présenté. Les différentes équations sont découplées et les prin-

cipales fonctions de transfert en mode longitudinal et latéral sont approximées.

Les étapes du processus d’idenfication (planification et réalisation de l’expérience,

traitement des données et choix des structures) sont décrites. La conception des

autopilotes, basée sur des structures connues dans la littérature, est présentée et

des résultats en simulation sont illustrés. Enfin, le mode stationnaire (structures

et contrôleurs) est brièvement introduit.

– Le chapitre 4 décrit la méthodologie systématique qui a été développée pour réa-

liser les transitions. Tout d’abord, une analyse comparative entre les deux prin-

cipaux modes de vol est décrite. Le supervieur basé sur la logique, qui s’occupe

du moment de commutation, est ensuite présenté. Par la suite, les stratégies des

modes de vol L2H (transition du mode non stationnaire vers le mode stationnaire)

et H2L (transition du mode stationnaire vers le mode non stationnaire) sont dé-

taillées.

– Enfin, le chapitre 5 présente différents essais en vol qui ont été réalisés sur un banc

d’essais à RDDC Valcartier. Certains de ces essais peuvent être visionnés sur le
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CD-ROM inclus avec ce mémoire.



Chapitre 2

La plateforme et sa représentation

mathématique

Ce chapitre présente la plateforme et la réprésentation mathématique qui lui est

associée. Tout d’abord, les principaux repères (axes de référence) et les principales va-

riables (vitesses, positions, accélérations, angles et variables manipulées) qui sont utilisés

pour contrôler l’avion sont introduits. Par la suite, une description détaillée de la repré-

sentation de l’orientation de l’avion (l’attitude) selon le principe des angles d’Euler et

des quaternions est présentée. Les angles d’Euler, qui sont utilisés pour représenter l’at-

titude en mode non stationnaire, sont une séquence de 3 rotations successives d’axes et

sont une façon intuitive de représenter l’orientation de l’avion. Les quaternions, qui sont

utilisés pour l’attitude en mode stationnaire, sont utiles pour représenter l’orientation

d’un véhicule qui doit effectuer de larges manoeuvres angulaires. Les principes de base

de la manipulation mathématique des quaternions sont décrits et des exemples sont

présentés afin de comparer les différents algorithmes qui peuvent être utilisés pour faire

le contrôle de l’orientation en mode stationnaire. En fin de chapitre, les 12 équations

classiques qui expliquent le comportement de l’avion sont présentés : les équations auxil-

laires (taux de variation de l’orientation en fonction des vitesses angulaires du corps),

les équations de translation (ou de force) dans le repère avion, les équations de rotation

(ou de moment) dans le repère avion et les équations de navigation. Finalement, la

plateforme utilisée dans le cadre du projet est décrite.
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2.1 Définition des variables et repères

Cette section définit les repères et les différentes variables du système. La figure 2.1

illustre ces définitions.

Figure 2.1 – Définition des axes et variables

2.1.1 Repères

Tout d’abord, on utilise le repère fixe NED (north-east-down) comme repère de

base. On considère que la terre est plate. L’axe XE pointe vers le Nord, l’axe YE pointe

vers l’Est et l’axe ZE pointe vers le sol. Dans la littérature, on peut aussi rencontrer

la notation pN , pE ,d. Les axes de référence de l’avion (body axis) ont comme origine

le centre de gravité de l’avion où l’axe XB pointe vers le nez (axe longitudinal), l’axe

YB pointe vers l’aile droite (axe latéral) et l’axe ZB pointe vers le ventre de l’avion (axe

directionnel). On considère que ces axes sont fixes et que le plan XB-ZB est un plan de

symétrie. La figure 2.2 présente ces repères.

Deux autres types d’axes existent. Il s’agit de l’axe de stabilité XS (stability axis) et

de l’axe de vent XW (wind axis). Ces deux axes sont aussi appellés axes aérodynamiques.

L’axe de stabilité représente une condition de vol stable, c’est-à-dire un axe de référence,

à partir du quel une manoeuvre est effectuée ou lorsqu’une perturbation survient. L’axe

XS est obtenu grâce à une rotation de l’axe du corps YB d’un angle αe. Cet angle

d’attaque, αe, est l’angle où l’avion est nominalement stable en vol. L’axe de vent
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XW est obtenu, quant à lui, grâce à une rotation de β de l’axe des ZB pour ainsi aligner

l’axe XW avec le vent relatif. Ainsi, l’axe XW est toujours tangent à la trajectoire du

vent relatif (XW n’est pas fixe). La figure 2.2 présente aussi ces axes.

Figure 2.2 – Définition des repères

2.1.2 Vitesses, positions, accélérations et angles

Pour toutes les définitions, on utilise la règle de la main droite pour trouver le sens

positif (le pouce vers la direction positive de l’axe).

Pour exprimer la vitesse angulaire dans le repère de l’avion, on utilise p,q,r, où :

– p [deg/s], selon l’axe XB, est le taux de roulis (roll rate)

– q [deg/s], selon l’axe YB, est le taux de tangage (pitch rate)

– r [deg/s], selon l’axe ZB, est le taux de lacet (yaw rate)

Pour exprimer la position angulaire dans le repère de l’avion (nommée aussi atti-

tude), les principales méthodes qui sont utilisées dans l’aviation sont les angles d’Euler,

les cosinus de direction et les quaternions. Cependant, les deux premières méthodes

peuvent occasionner des singularités à certaines orientations critiques de l’avion (ex :

les angles d’Euler et un angle de tangage de ±π/2). La section 2.2 illustrera ce pro-

pos. Pour éviter ces désagréments, on utilise les quaternions. Ainsi, pour représenter

l’attitude d’un avion, on utilise principalement les angles d’Euler φ,θ,ψ, où :

– φ [deg], selon l’axe XB, est l’angle de roulis (roll)

– θ [deg], selon l’axe YB, est l’angle de tangage (pitch)

– ψ [deg], selon l’axe ZB, est l’angle de lacet (yaw)

L’attitude de référence correspond à φ = 0 deg, θ = 0 deg et ψ = 0 deg lorsque

le repère avion est aligné avec le repère NED. La section 2.2 présente en détail la

représentation de l’attitude avec les angles d’Euler.
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Pour exprimer l’accélération dans le repère de l’avion, on utilise ax,ay,az :

– ax
[
m/s2] est selon l’axe XB

– az
[
m/s2] est selon l’axe YB

– az
[
m/s2] est selon l’axe ZB

Pour exprimer la vitesse en translation du centre de masse dans le repère de l’avion,

on utilise u,v,w :

– u [m/s] est selon l’axe XB

– v [m/s] est selon l’axe YB

– w [m/s] est selon l’axe ZB

Les angles aérodynamiques sont des angles très utiles pour définir les différents coef-

ficients de force et de moment et certains différents axes. Ces angles, α (angle d’attaque)

et β (angle de dérapage (side-slip)) sont en fonction de la vitesse de translation :

α = arctan
(w

u

)
(2.1)

β = arcsin
(

v
VT

)
(2.2)

avec

VT =
√

u2 + v2 + w2 (2.3)

où VT [m/s] est la vitesse relative du corps par rapport à l’air. Ainsi :

u = VT cosαcosβ (2.4)

v = VT sinβ (2.5)

w = VT cosβsinα (2.6)

La figure 2.3 présente les angles aérodynamiques. Aussi, on trouve que θ = α + γ où γ

est la pente (path angle). En montée, γ> 0 et, en descente, γ< 0.

Figure 2.3 – Définition des angles aérodynamiques
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2.1.3 Variables manipulées

Il y a quatre variables manipulées (figure 2.4) : les ailerons (ailerons, δa), la gouverne

de profondeur (elevator, δe), la gouverne de direction (rudder, δr) et la manette des gaz

(throttle, δt). On les appelle aussi δa, δe et δr les surfaces de contrôle, les surfaces

aérodynamiques, les gouvernes ou les volets primaires.

Figure 2.4 – Variables manipulées

Les ailerons δa agissent principalement sur XB, la gouverne de profondeur δe sur YB

et la gouverne de direction δr sur l’axe ZB. Selon le mode de vol du système, les variables

manipulées n’ont pas le même effet sur le système. La section 4.2 illustrera ce propos.

2.1.4 Représentation en automatique

Dans le domaine de l’automatique, l’avion est vu comme un système multivariable.

La figure 2.5 présente un diagramme fonctionnel du système. Dans le cadre du projet,

on considère nulles les perturbations atmosphériques.

Figure 2.5 – Diagramme fonctionnel du système
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2.2 Angles d’Euler

L’orientation d’un système de coordonnées cartésiennes par rapport à un autre peut

toujours être décrite par 3 rotations successives. Les angles de rotation sont appelés

angles d’Euler. Ces angles peuvent être exprimés de différentes façons, et ce, selon leur

utilisation. Dans le domaine de l’aérospatial, les rotations sont effectuées dans un ordre

spécifique selon les 3 axes cartésiens. En fait, on effectue trois rotations de plan.

Par exemple, supposons que les composants d’un vecteur ua = [xa,ya,za]T sont connus

dans le repère a. On veut connâıtre ces composants dans un repère b, c’est-à-dire ub =
[xb,yb,zb]T . Les repères a et b possèdent la même composante en z. Il existe un angle µ
entre les plans xa− ya et xb− yb. Ainsi, on trouve :

ub = Cb/aua (2.7)

 xb

yb

zb

=

 cosµ sinµ 0
−sinµ cosµ 0

0 0 1


 xa

ya

za

 (2.8)

où Cb/a est la matrice de rotation entre les plans xa−ya et xb−yb. Les 0 et le 1 dans la

matrice de rotation correspondent aux éléments qui ne changent pas lors de la rotation.

Évidemment, la matrice de rotation est différente pour les 2 autres rotations de plan.

On utilise les angles d’Euler en aviation, car ceux-ci sont intuitifs et simples à utiliser.

On utilise souvent la séquence de rotation ψ→ θ→ φ (lacet, tangage, roulis ). Ce type

de notation est notamment utilisé pour définir l’attitude d’un avion lors de vols en

palier. On utilise la règle de la main droite pour trouver le sens positif de la rotation

(le pouce vers la direction positive de l’axe). Ainsi, à partir d’un axe de référence x,y,z,
on effectue :

1. Rotation vers la droite par rapport à l’axe positif z (ψ positif)

2. Rotation vers la droite par rapport à l’axe y (θ positif)

3. Rotation vers la droite par rapport à l’axe x (φ positif)

Le système de référence NED et les axes de référence de l’avion sont alignés lorsque le

devant de l’avion (axe XB) pointe vers le Nord et que le côté droit (axe YB) de l’avion

pointe vers l’Est. Les axes ZE et ZB sont donc colinéaires. Par exemple, une rotation en

utilisant la règle de la main droite sur l’axe ZB correspond à un lacet positif. On obtient

donc, en effectuant les trois rotations successives :

ub = Cb/ru
r (2.9)
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 xb

yb

zb

=
[

1 0 0
0 cosφ sinφ

0 −sinφ cosφ

][ cosθ 0 −sinθ

0 1 0
sinθ 0 cosθ

][ cosψ sinψ 0
−sinψ cosψ 0

0 0 1

] xr

yr

zr

 (2.10)

La matrice BEuler (Cb/r) est la transformation complète du système de référence de la

terre ur vers le repère de l’avion ub :

BEuler =
[ cosθcosψ cosθsinψ −sinθ

(−cosφsinψ+sinφsinθcosψ) (cosφcosψ+sinφsinθsinψ) sinφcosθ

(sinφsinψ+cosφsinθcosψ) (−sinφcosψ+cosφsinθcosψ) cosφcosθ

]
(2.11)

On remarque que la matrice BEuler est orthogonale. Donc B−1
Euler = BT

Euler Ainsi, pour

passer du repère de l’avion ub vers le repère de la terre ur :

ur = BT
Euleru

b (2.12)

La matrice BEuler est aussi appellée matrice d’orientation, matrice de rotation ou matrice

des cosinus de direction (direction cosine matrix, DCM). C’est d’ailleurs sous cette forme

que le IMU calcule les orientations de l’avion. Il est évidemment possible d’obtenir les

angles d’Euler directement :

φ = arctan
(

BEuler23

BEuler33

)
(2.13)

θ = arcsin(−BEuler13) (2.14)

ψ = arctan
(

BEuler12

BEuler11

)
(2.15)

La figure 2.6 illustre cette séquence de rotation. Il est à noter que le principe de base de

rotation des angles d’Euler ne garantit pas une séquence unique pour chaque orientation.

Pour illustrer ce propos, on peut imaginer un avion qui effectue une boucle verticale

(loop), la tête du pilote étant considérée comme le capteur d’inertie. Il est possible de

représenter l’attitude de la trajectoire comme étant un intervalle continu de −π< θ< π

et des angles de roulis et de lacet nuls. Cette notation n’étant pas pratique pour obtenir

une représentation unique, il est possible de restreindre l’attitude en tangage à ±π/2.

De ce fait, jusqu’à π/2, l’attitude en φ et ψ est nulle. Cependant, dès que le véhicule

dépasse π/2, l’angle de φ et de ψ change abruptement par π, comme si le cap de l’avion

changeait de direction et que l’avion volait à l’envers. L’avion poursuit sa boucle et

l’angle de θ diminue jusqu’à 0 degré lorsque l’avion est au plus haut de sa boucle.

Lorsque l’avion atteint un angle de −π/2 (le nez de l’avion pointant vers le sol), les

angles de φ et de ψ redeviennent 0 degré. Les angles d’Euler sont donc uniques, sauf

dans le cas où l’angle de θ est exactement ±π/2. Ainsi, (ψ,θ,φ) = (ψ + α,±π/2,−α)
donne la même orientation quelle que soit la valeur de α.
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Figure 2.6 – Séquence de rotation ψ,θ,ψ (les axes x,y,z représentent XE ,YE ,−ZE et X
représente XB,YB,−ZB). Image tirée de [41].

2.3 Quaternions

À l’origine, les quaternions étaient utilisés pour généraliser les nombres complexes

d’un espace en 2 dimensions en un espace en 3 dimensions. Les propriétés des qua-

ternions permettent aussi d’effectuer la rotation d’un vecteur d’un espace euclidien de

la même façon que les matrices de rotation. Les quaternions peuvent donc être utiles

pour représenter l’orientation d’un véhicule qui doit effectuer de larges manoeuvres

angulaires. Les quaternions consistent en 4 paramètres. Ils sont définis par :

q0 = cos(Θ/2) (2.16)

q1 = ex sin(Θ/2)i (2.17)

q2 = ey sin(Θ/2) j (2.18)

q3 = ez sin(Θ/2)k (2.19)

où les 3 termes (q1, q2, q3) représentent la partie vectorielle (i, j, k) du quaternion, q0

est la partie scalaire, ex, ey, ez représentent un vecteur unitaire qui est l’axe de rotation

et Θ est l’angle de rotation appliqué à cet axe. Donc, la partie vectorielle du quaternion

est utilisée pour définir la rotation de l’axe et la partie réelle sert à définir l’angle de

rotation. Le quaternion a la forme suivante :

q = q0 + q1i + q2 j + q3k (2.20)

De plus, un quaternion est un vecteur unitaire qui doit satisfaire la condition suivante :

q2
0 + q2

1 + q2
2 + q2

3 = 1 (2.21)
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Cette formulation garantit qu’il existe un quaternion unique pour chaque valeur de Θ/2
dans ±180 degrés. Enfin, pour trouver l’inverse d’un quaternion, on n’a qu’à changer le

signe des éléments vectoriels q1, q2 et q3, ce qui donne :

q∗ = q0 +(−q1)i +(−q2) j +(−q3)k (2.22)

Le quaternion q∗ est aussi appellé le quaternion conjugué. Il est à noter que q0 + q1i +
q2 j + q3k =−q0−q1i−q2 j−q3k. Par convention, on manipule les quaternions en utili-

sant le scalaire q0 comme étant positif.

Exemple 1

Par exemple, le centre de gravité (CG) d’un MiniAV se dirige vers le Nord (son cap,

dans le repère NED, est 0), son angle θ est de 30 degrés et son angle de roulis est nul.

Par rapport à son repère (φ,θ,ψ = 0), l’avion effectue une rotation dans l’axe YB de

l’avion ( (ex, ey, ez) = (0,1,0)), et ce, d’un angle de θ de 30 degrés (π

6 ). Ainsi, l’attitude

en quaternion est :

q0 = cos(30/2) = 0.966 (2.23)

q1 = 0∗ sin(30/2) = 0i (2.24)

q2 = 1∗ sin(30/2) = 0.258 j (2.25)

q3 = 0∗ sin(30/2) = 0k (2.26)

2.3.1 Multiplication

L’opérateur ⊗ est utilisé pour définir la multiplication de deux quaternions (ne pas

confondre avec le produit vectoriel ou scalaire). Il est à noter que la multiplication de

deux quaternions n’est pas commutative. Le tableau 2.1 illustre les propriétés de la

multiplication des coefficients pour expliquer la non-commutativité.

× i j k
i -1 k − j
j −k -1 i
k j −i -1

Table 2.1 – Tableau de multiplication des coefficients entre eux

Par exemple, on remarque que i2 = j2 = k2 = i jk =−1. Aussi, i j = k, mais ji =−k.

Ainsi, en utilisant les propriétés du produit des coefficients, la multiplication entre deux
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quaternions qA et qB est définie par :

qC = qA⊗qB = (qA0 + qA1i + qA2 j + qA3k)⊗ (qB0 + qB1i + qB2 j + qB3k)

= qA0qB0−qA1qB1−qA2qB2−qA3qB3)+

(qA1qB0 + qA0qB1−qA3qB2 + qA2qB3)i +

(qA2qB0 + qA3qB1 + qA0qB2−qA1qB3) j +

(qA3qB0−qA2qB1 + qA1qB2 + qA0qB3)k (2.27)

On peut utiliser la représention de façon matricielle :
qC0

qC1

qC2

qC3

=


qA0 −qA1 −qA2 −qA3

qA1 qA0 −qA3 qA2

qA2 qA3 qA0 −qA1

qA3 −qA2 qA1 qA0




qB0

qB1

qB2

qB3

 (2.28)

Pour illustrer le propos, on peut utiliser les quaternions pour effectuer la rotation d’un

vecteur d’un espace Euclidien.

Tout d’abord, pour s’assurer de la compatibilité entre la multiplication d’un vecteur

d’un espace Euclidien avec un quaternion, le vecteur Euclidien ua = [xa,ya,za]T est écrit

sous la forme d’un quaternion avec la partie scalaire nulle :

qua =


0

xa i
ya j
za k

 =

[
0
ur

a

]
(2.29)

où ur
a réprésente les termes de la partie vectorielle du quaternion. Par conséquent, le

résultat de la rotation d’un vecteur Euclidien par un quaternion qb/a doit être un qua-

ternion qub avec une partie scalaire nulle. La transformation doit aussi être réversible

en utilisant le quaternion inverse et les propriétés de grandeur de l’espace Euclidien

doivent être préservées. La transformation qub = qb/a⊗qua , comme le principe de trans-

formation de l’équation 2.7, ne satisfait pas la première condition. Donc, on considère

la transformation suivante :

qub = q−1
b/a⊗qua⊗qb/a ou qub = qb/a⊗qua⊗q−1

b/a (2.30)

Si q0 représente la partie scalaire du quaternion de rotation qb/a et q représente les

termes de la partie vectorielle, on trouve, après de savantes manipulations (Stevens &
Lewis [35]) :

qub =

[
0

((q ·ua)q+ q0 (q0ua−q×ua)+(q0ua−q×ua)×q)r

]
(2.31)
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où · est le produit scalaire et × est le produit vectoriel. Toutes les conditions sont

maintenant respectées.

Par exemple, le vecteur ua = (i + j + k) subit une transformation par le quaternion

qb/a = (1 + j)/
√

2. Ici, le vecteur ua a subi une rotation de 90 degrés (dans le sens

anti-horaire) par rapport à l’axe j. En utilisant l’équation 2.31, on trouve le vecteur

ub =−i + j + k. La figure 2.7 illustre cette transformation.
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Figure 2.7 – Exemple de rotation d’un vecteur Euclidien avec un quaternion

Donc, la motivation derrière la multiplication est simple : celle-ci permet de définir

la rotation d’un objet d’une orientation à une autre. Par exemple, si on utilise le qua-

ternion qA pour représenter l’orientation actuelle d’un corps et le quaternion qAB pour

représenter la rotation qui est nécessaire pour amener A vers l’orientation B, la nouvelle

position, qB, est calculée comme étant :

qB = qA⊗qAB (2.32)

Dans le cadre du projet, le contrôle de l’attitude requiert la connaissance de l’orientation

actuelle de l’avion, la consigne (une orientation désirée) et la différence d’orientation

(erreur) entre les deux attitudes. On peut donc définir les 3 quaternions principaux :

– qc : le quaternion de consigne (commanded quaternion) représente l’orientation

voulue de l’avion (i.e. mode stationnaire, mode non stationnaire, une attitude de

transition)

– qm : le quaternion mesuré (measured quaternion) représente l’orientation actuelle

de l’avion. Ce quaternion est obtenu à l’aide d’un capteur.

– qe : le quaternion d’erreur (error quaternion) représente la rotation requise pour

amener l’avion à la position désirée à partir de sa position actuelle.



Chapitre 2. La plateforme et sa représentation mathématique 21

En utilisant le même principe de l’équation 2.32, on a :

qc = qm⊗qe (2.33)

Il faut trouver la solution de l’équation 2.33 pour qe, car c’est ce quaternion d’erreur

qui détermine l’effort de commande à appliquer. On trouve :

qe = q−1
m ⊗qc (2.34)

Par conséquent, l’équation 2.34 devient :

qe = q∗m⊗qc (2.35)

Cette dernière équation représente le quaternion d’erreur de l’avion. Ainsi, les erreurs

angulaires par rapport à chacun des axes peuvent être déduites de qe . Une loi de contrôle

peut alors modifier les variables manipulées pour contrôler l’orientation.

Exemple 2

Le MiniAV, dont le quaternion d’attitude a été défini dans le dernier exemple, doit

effectuer une transition en mode stationnaire. Le quaternion de consigne en mode sta-

tionnaire est défini par une rotation de 90 degrés ( π

2 ) de l’axe YB ( (ex, ey, ez) = (0,1,0)).

Il y a une erreur de θ de 60 degrés. Le quaternion de consigne qc est :

q0c = cos(90/2) = 0.707 (2.36)

q1c = 0∗ sin(90/2) = 0i (2.37)

q2c = 1∗ sin(90/2) = 0.7071 j (2.38)

q3c = 0∗ sin(90/2) = 0k (2.39)

En utilisant l’équation 2.35, on a :

qe = q∗m⊗qc (2.40)

= (0.966−0i−0.258 j−0k)⊗ (0.707 + 0i + 0.7071 j + 0k) (2.41)

= (0.866 + 0i + 0.5 j + 0k) (2.42)

On remarque que les termes i et k du quaternion d’erreur sont nuls, ce qui signifie que

l’erreur de rotation est dans l’axe YB. Sachant que cos(Θ/2) = 0.866, on trouve Θ = 60.
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2.3.2 Transformation des angles d’Euler vers les quaternions

Un exemple simple où une rotation était appliquée à l’axe YB a été illustré dans la

section 2.3. Évidemment, l’attitude d’un avion est rarement définie par la rotation sur

un axe. Ainsi, pour des transformations multiples, on a :

qc/a = qb/a⊗qc/b (2.43)

Si on suppose la séquence ψ,θ,φ, on obtient :

vb = q−1
roll⊗q−1

pitch⊗q−1
yaw⊗ vr⊗qroll⊗qpitch⊗qyaw (2.44)

avec :

qyaw =


cos(ψ/2)

0
0

sin(ψ/2)

 qpitch =


cos(θ/2)

0
sin(θ/2)

0

 qroll =


cos(φ/2)
sin(φ/2)

0
0

 (2.45)

où vr = 1 + 0i + 0i + 0k est le vecteur quaternion de référence des axes de l’avion (φ =
0,θ = 0,ψ = 0,Θ/2 = 0) et vb est le quaternion dans le repère avion. Ainsi, en utilisant

les propriétés de multiplication des coefficients, on obtient :

q0 = ±(cosφ/2 cosθ/2 cosψ/2 + sinφ/2 sinθ/2 sinψ/2 )

q1 = ±(sinφ/2 cosθ/2 cosψ/2− cosφ/2 sinθ/2 sinψ/2 )

q2 = ±(cosφ/2 sinθ/2 cosψ/2 + sinφ/2 cosθ/2 sinψ/2 )

q3 = ±(cosφ/2 cosθ/2 sinψ/2− sinφ/2 sinθ/2 cosψ/2 ) (2.46)

Le signe ± signifie que cette transformation n’est pas affectée par le choix des angles et

des signes. De manière générale, la rotation par un quaternion q = q0 + q1i + q2 j + q3k
donne :

Bquat =


(
q2

0 + q2
1−q2

2−q2
3
)

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

(
q2

0−q2
1 + q2

2−q2
3
)

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

(
q2

0−q2
1−q2

2 + q2
3
)
 (2.47)

Cette matrice Bquat transforme le repère NED vers celui de l’avion en quaternions. La

matrice Bquat est aussi orthogonale, donc B−1
quat = BT

quat . Ainsi, on passe du repère de

l’avion ub vers le repère de la terre ur avec les quaternions :

ur = BT
quatu

b (2.48)
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Exemple 3

Il est possible d’utiliser la propriété de l’équation 2.44 pour créer un quaternion de

consigne dont l’axe ZB du MiniAV pointe vers une direction précise. Par exemple, en

mode stationnaire, on veut que le ventre d’un MiniAV pointe vers la direction 300. Si

on utilise la séquence de rotation ψ,θ,φ, on peut définir le quaternion de consigne en

faisant une rotation de θ de 90 degrés, suivie d’une rotation de φ de -30 degrés. Ainsi,

le quaternion de consigne qc est :

q0c = cos(−30/2)cos(90/2)+ sin(−30/2)sin(90/2) = 0.6830 (2.49)

q1c = sin(−30/2)cos(90/2)− cos(−30/2)sin(90/2) =−0.1830i (2.50)

q2c = cos(−30/2)sin(90/2)+ sin(−30/2)cos(90/2) = 0.6830 j (2.51)

q3c = cos(−30/2)cos(90/2)− sin(−30/2)sin(90/2) = 0.1830k (2.52)

2.3.3 Quaternion d’erreur de l’algorithme de Green [17, 18]

Pour réaliser la transition du vol non stationnaire vers le vol stationnaire, Green

[17, 18] a développé un algorithme qui est utilisé pour initialiser la transition. L’objectif

de cet algorithme est de générer un quaternion de consigne qui est découplé de la

direction initiale. Ainsi, peu importe la direction vers laquelle l’avion se dirige ou vers

le ventre de l’avion pointe, l’algorithme génère des quaternions d’erreur dans les axes

YB et ZB dans le but de garder l’avion à la verticale.

Lorsque la transition du vol non-stationnaire vers le mode stationnaire est initialisée,

il y a une erreur angulaire entre l’axe XB de l’avion et un vecteur vertical du repère

NED. En assumant des conditions parfaites en vol non-stationnaire (i.e. φ = 0, θ = 0 et

−180≤ ψ≤ 180 degrés), cette erreur sera de 90 degrés en tangage. Un des objectifs de

la transition est de, entre autres, faire pointer le ventre de l’avion en mode stationnaire

vers la direction où l’avion se dirigeait en vol horizontal.

Pour y arriver, on génère un quaternion q∆ qui représente la rotation néccesaire

pour passer de l’orientation initiale à la bonne orientation verticale. En utilisant le

quaternion q∆ et le quaternion mesuré qm, un quaternion de consigne q′c représentant

l’avion à la verticale, le ventre dans la direction où l’avion se dirigeait, peut être calculé.

Un quaternion d’erreur peut donc être trouvé à chaque itération, ce qui générera une

manoeuvre pure de tangage lors de la transition.

Assumons que la transition du vol non-stationnaire vers le vol stationnaire est ini-



Chapitre 2. La plateforme et sa représentation mathématique 24

tialisée. À l’aide du dernier quaternion mesuré qm, la première étape consiste à calculer

le quaternion q∆. Pour ce faire, on définit le vecteur de référence vertical Vzr dans le

repère NED :

Vzr = 0i + 0 j−1k (2.53)

On définit l’axe de l’avion Vxb dans son propre repère,

Vxb = 1i + 0 j + 0k (2.54)

L’étape suivante consiste à transformer le vecteur vertical Vzr dans le référentiel de

l’avion en utilisant le quaternion de mesure :

Vzb = q∗m⊗Vzr ⊗qm (2.55)

où Vzb représente le vecteur Vzr transformé dans le repère avion. Il est à noter que pour

effectuer cette opération, on ajoute comme composant scalaire 0 à Vzr (pour respecter

la multiplication des quaternions) et on enlève la partie scalaire résultante de Vzb .

Ensuite, on utilise les propriétes vectorielles pour trouver un axe de rotation ortho-

gonal et l’axe entre les deux vecteurs. Le produit vectoriel est utilisé pour trouver l’axe

de rotation, ou tout simplement, l’axe qui est orthogonal à ces deux vecteurs :

Vrot = Vxb×Vzb (2.56)

Ensuite, l’angle entre les axes Vxb et Vzb peut être trouvé en utilisant le produit scalaire :

γ = cos−1 (Vxb ·Vzb) (2.57)

L’angle γ et l’axe Vrot représente la rotation que doit effectuer l’avion pour que son axe

Vxb coincide avec le vecteur vertical Vzb . On peut convertir ces deux informations dans

un quaternion, q∆ :

q∆1 = cos(γ/2) (2.58)

q∆2 = Vrot1sin(γ/2) (2.59)

q∆3 = Vrot2sin(γ/2) (2.60)

q∆4 = Vrot3sin(γ/2) (2.61)

Ce nouveau quaternion, q∆, est alors utilisé, avec le premier quaternion de mesure qm,

pour calculer le nouveau quaternion de consigne,

q′c = qm⊗q∆ (2.62)

Ce quaternion est donc utilisé comme le quaternion de consigne pour toutes les itéra-

tions. Le quaternion d’erreur de Green est donc :

q′e = q∗m⊗q′c (2.63)
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2.3.4 Transformation des quaternions vers les angles d’Euler

On peut trouver la valeur des angles d’Euler à partir des quaternions, en utilisant

les équations 2.13 à 2.15 avec la matrice Bquat . Ainsi, on obtient :

φ = arccos

 1−2
(
q2

1 + q2
2
)√

1−4(q0q2−q1q3)2

= arcsin

 2(q0q1 + q2q3)√
1−4(q0q2−q1q3)2

 (2.64)

θ = arccos
(√

1−4(q0q2−q1q3)2
)

= arcsin(2(q0q1 + q2q3)) (2.65)

ψ = arccos

 1−2
(
q2

2 + q2
3
)√

1−4(q0q2−q1q3)2

= arcsin

 2(q1q2 + q0q3)√
1−4(q0q2−q1q3)2

 (2.66)

Ainsi, les erreurs calculées par rapport à la consigne en mode stationnaire sont tout sim-

plement des erreurs angulaires, sur chaque axe, par rapport à une attitude de consigne.

On peut remarquer que si

√
1−4(q0q2−q1q3)2 = 0, on retrouve une singularité. Cette

possibilité survient si l’erreur en θ est de ±π/2.

Il existe une façon d’approximer ces valeurs. Green [17, 18] utilise une approximation

pour calculer les erreurs angulaires par rapport à la consigne en mode stationnaire. Pour

ce faire, on estime les erreurs angulaires en extrayant l’angle de rotation de chaque

composante vectorielle du quaternion :

φ ≈ 2arccos(q0)q1√
q2

1 + q2
2 + q2

3

(2.67)

θ ≈ 2arccos(q0)q2√
q2

1 + q2
2 + q2

3

(2.68)

ψ ≈ 2arccos(q0)q3√
q2

1 + q2
2 + q2

3

(2.69)

Cette approximation est utile lorsque l’effort de calcul en ligne est limité.

Exemple 4

Par exemple, le CG d’un MiniAV est en transition du mode non stationnaire vers

le mode stationnaire. Son angle de θ est de 70 degrés et son angle de roulis est de

-15 degrés. En utilisant la matrice de tranformation de l’équation 2.46, l’attitude en
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quaternion est :

q0m = 0.8121

q1m = −0.1069i

q2m = 0.5687 j

q3m = 0.0749k

Le quaternion de consigne du mode stationnaire est qc = (0.707 +0i +0.7071 j +0k) (le

ventre de l’avion pointant vers le nord). En utilisant l’équation 2.35, on a :

qe = q∗m⊗qc (2.70)

= (0.8121 + 0.1069i−0.5687 j−0.0338k)⊗ (0.707 + 0i + 0.7071 j + 0k)(2.71)

= (0.8586 +−0.1130i + 0.4957 j−0.0749k) (2.72)

Ainsi, en utilisant les équations 2.64 à 2.66, on obtient les erreurs angulaires suivantes :

φ = 15.9153 (2.73)

θ = 19.2910 (2.74)

ψ = 5.3815 (2.75)

En utilisant les approximations des équations 2.67 à 2.69, on obtient :

φ = 14.8470 (2.76)

θ = 19.8852 (2.77)

ψ = 2.6179 (2.78)

On remarque que l’approximation des équations 2.67 à 2.69 donne des résultats simi-

laires aux équations 2.64 à 2.66. Si on utilise le quaternion d’erreur de l’algorithme de

Green (équation 2.63) avec les équations 2.64 à 2.66, on obtient les erreurs angulaires

suivantes :

φ = 0.9153 (2.79)

θ = 19.2910 (2.80)

ψ = 5.3815 (2.81)

On remarque que l’algorithme de Green donne les mêmes erreurs angulaires θ et ψ

qu’avec le quaternion d’erreur de l’équation 2.35 en utilisant les équations 2.64 à 2.66

pour obtenir les erreurs angulaires. Cet algorithme suppose que la direction dans laquelle

l’avion se dirige au début de la manoeuvre est la consigne de direction, d’où la faible

erreur en φ. Cet algorithme génère un quaternion de consigne à chaque itération, peu

importe sa direction.

Finalement, en utilisant l’approche des quaternions d’erreur, on remarque qu’il existe

une erreur dans les 3 axes, même si l’attitude du MiniAV est représentée par seulement

2 rotations d’axes par rapport au repère NED. L’exemple suivant illustrera ce propos.
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Exemple 5

Le CG d’un MiniAV est en transition du vol non stationnaire vers le mode station-

naire. Son angle de θ est de 50 degrés, sa direction est de ψ = 30 degrés et son angle

de roulis est de -15 degrés. En utilisant la matrice de tranformation de l’équation 2.46,

l’attitude en quaternion est :

q0m = 0.8537

q1m = −0.2227i

q2m = 0.3741 j

q3m = 0.2858k

Le quaternion de consigne du mode stationnaire est qc = 0.6830−0.1830i + 0.6830 j +
0.1830k (le ventre de l’avion pointant vers la direction 30 degrés). En utilisant l’équation

2.35, on a le quaternion d’erreur suivant :

qe = 0.9317 + 0.1227i + 0.3391 j−0.0446k (2.82)

Ainsi, en utilisant les équations 2.64 à 2.66, on obtient les erreurs angulaires suivantes :

φ = 19.2790 (2.83)

θ = 38.3808 (2.84)

ψ = 12.2529 (2.85)

Intuitivement, on se serait attendu à ce que l’on retrouve seulement une erreur en

tangage (40 degrés) ainsi qu’en roulis (15 degrés). Cependant, en utilisant le quaternion

d’erreur, il existe des erreurs angulaires dans les 3 axes de l’avion. Dans le présent cas,

on remarque une erreur non négligeable en lacet. Donc, lorsque l’erreur en tangage θ est

grande par rapport à la consigne à la verticale, l’utilisation de cette stratégie fait en sorte

que les erreurs en roulis et en lacet ne sont pas celles que l’on s’attend (une erreur en

tangage de 40 degrés et en roulis de 15 degrés). Dans le cas de cet exemple, on voit qu’à

θ = 50 degrés et avec φ =−15 degrés, la rotation en roulis crée une erreur en lacet par

rapport à la consigne θ à la verticale. Les erreurs angulaires calculées sont différentes,

car celles-ci sont des déviations calculées dans un plan cartésien en trois dimensions.

La représentation des angles d’Euler, qu’ils soient horizontaux ou verticaux, est une

séquence de rotation d’angles. La discontinuité qui apparâıt est donc seulement due au

changement de la représentation de l’attitude. Il n’existe pas de réelle discontinuité de

l’attitude au niveau des angles d’Euler.

Si on utilise le quaternion d’erreur de l’algorithme de Green (équation 2.63) avec les
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équations 2.64 à 2.66, on obtient les erreurs angulaires suivantes :

φ = 4.2790 (2.86)

θ = 38.3808 (2.87)

ψ = 12.2529 (2.88)

On observe le même résultat qu’avec l’exemple précédent, soit une petite erreur en φ et

des erreurs θ et ψ identiques au quaternion d’erreur de l’équation 2.35.

2.4 Équations auxiliaires

Les équations auxiliaires représentent le taux de variation des angles d’orientation

en fonction des vitesses angulaires du corps de l’avion. En utilisant les angles d’Euler

[35], on obtient :

φ̇ = p + tanθ(qsinφ + r cosφ) (2.89)

θ̇ = qcosφ− r sinφ (2.90)

ψ̇ = (qsinφ + r cosφ)/cosθ (2.91)

On peut aussi exprimer ces équations de cette façon :

p = φ̇− ψ̇sinθ (2.92)

q = θ̇cosφ + ψ̇cosθsinφ (2.93)

r = ψ̇cosθcosφ− θ̇sinφ (2.94)

On remarque ici que les équations 2.89 et 2.91 s’approchent de l’infini lorsque θ s’ap-

proche de ±π/2 . On peut remédier à ce problème en exprimant l’attitude avec les

quaternions. Après quelques savantes manipulations [35], on trouve alors :

q̇0 =
1
2

(−pq1−qq2− rq3) (2.95)

q̇1 =
1
2

(pq0 + rq2−qq3) (2.96)

q̇2 =
1
2

(qq0− rq1 + pq3) (2.97)

q̇3 =
1
2

(rq0 + qq1− pq2) (2.98)
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2.5 Équations de mouvement d’un corps rigide

Les équations générales du mouvement d’un avion peuvent être décrites par la

deuxième loi de Newton :

F = mV̇ (2.99)

M = Jω̇ (2.100)

où F est la force appliquée, m est la masse du corps rigide, V est la vitesse en translation,

M est le moment appliqué par rapport au centre de gravité, J est la matrice d’inertie

et ω est la vitesse angulaire. Ces équations, qui sont sous forme de vecteurs, décrivent

respectivement le mouvement de translation du centre de gravité et le mouvement de

rotation par rapport au centre de gravité. Il y a donc un total de 6 équations, ce qui

donne les 6 degrés de liberté de mouvement de l’avion.

2.5.1 Équations de translation dans le repère avion

Les équations de translation (ou de force), selon le vecteur d’état [u,v,w]T sont [35] :

u̇ = rv−qw + gx + fx/m (2.101)

v̇ =−ru + pw + gy + fy/m (2.102)

ẇ = qu− pv + gz + fz/m (2.103)

où fx, fy et fz sont les forces appliquées au corps de l’avion, m est la masse totale de

l’avion et [gx,gy,gz]
T est la force de gravité appliquée dans le repère de l’avion. Ce

vecteur est en fait :  gx

gy

gz

= B

 0
0
g

 (2.104)

où B est une matrice de transformation qui transforme le vecteur de gravité NED vers

le repère de l’avion et g (9,81 m/s2) est la constante gravitationnelle. En utilisant les

angles d’Euler pour représenter l’attitude, on obtient : gx

gy

gz

= BEuler

 0
0
g

=

 g(−sinθ)
g(sinφcosθ)
g(cosφcosθ)

 (2.105)
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Ce qui donne :

u̇ = rv−qw + g(−sinθ)+ fx/m (2.106)

v̇ =−ru + pw + g(sinφcosθ)+ fy/m (2.107)

ẇ = qu− pv + g(cosφcosθ)+ fz/m (2.108)

Avec les quaternions, on obtient : gx

gy

gz

= Bquat

 0
0
g

=

 2g(q1q3−q0q2)
2g(q2q3 + q0q1)

g
(
q2

0−q2
1−q2

2 + q2
3
)
 (2.109)

Ce qui donne :

u̇ = rv−qw + 2g(q1q3−q0q2)+ fx/m (2.110)

v̇ =−ru + pw + 2g(q2q3 + q0q1)+ fy/m (2.111)

ẇ = qu− pv + g
(
q2

0−q2
1−q2

2 + q2
3
)

+ fz/m (2.112)

2.5.2 Équations de rotation dans le repère avion

Les équations de rotation (ou de moment), qui ne sont pas en fonction des quater-

nions ou des angles d’Euler, sont exprimées de la façon suivante [35] :

Γṗ = Jxz [Jx− Jy + Jz] pq−
[
Jz (Jz− Jy)+ J2

xz
]

qr + Jzl + Jxzn (2.113)

q̇ = (Jz− Jx) pr− Jxz
(

p2− r2)+ m (2.114)

Γṙ =
[
(Jx− Jy)Jx + J2

xz
]

pq− Jxz [Jx− Jy + Jz]qr + Jxzl + Jxn (2.115)

Γ = JxJy− J2
xz (2.116)

où l,m,n sont des moments appliqués au repère de l’avion XB,YB,ZB, Jx,Jy,Jz sont les

inerties du repère XB,YB,ZB de l’avion et Jxz est le produit d’inertie entre XB et ZB.

2.6 Équations de navigation

Ces équations permettent au véhicule se s’orienter par rapport au repère NED. On

utilise alors les matrices de transformation inversées. En utilisant les angles d’Euler

pour représenter l’attitude, ces équations sont : ẊE

ẎE

ŻE

= BT
Euler

 u
v
w

 (2.117)
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ẊE = ucosθcosψ + v(−cosφsinψ + sinφsinθcosψ)

+w(sinφsinψ + cosφsinθcosψ) (2.118)

ẎE = ucosθsinψ + v(cosφcosψ + sinφsinθcosψ)

+w(−sinφcosψ + cosφsinθsinψ) (2.119)

ŻE = −usinθ + vsinφcosθ + wcosφcosθ (2.120)

Pour exprimer ces équations avec les quaternions : ẊE

ẎE

ŻE

= BT
quat

 u
v
w

 (2.121)

Finalement, on trouve :

ẊE = u
(
q2

0 + q2
1−q2

2 + q2
3
)

+ 2v(q1q2−q0q3)+ 2w(q1q3 + q0q2) (2.122)

ẎE = 2u(q1q2 + q0q3)+ v
(
q2

0−q2
1 + q2

2−q2
3
)

+ 2w(q2q3−q0q1) (2.123)

ŻE = 2u(q1q3−q0q2)+ 2v(q2q3 + q0q1)+ w
(
q2

0 + q2
1 + q2

2 + q2
3
)

(2.124)

2.7 Présentation de la plateforme

Le MiniAV est un avion à ailes fixes fabriqué en carton-mousse. Il s’agit du Flatana

de la compagnie Great Planes (figure 2.8). L’avion a une envergure d’ailes de 910 mm

et il pèse 475 grammes avec tout l’équipement. Le système de propulsion consiste en

un moteur sans balais (brushless), le RIMFIRE 22M-1000. Celui-ci est couplé à un

contrôleur de vitesse électronique de 25A et une hélice en plastique de 10x3.8. Les

surfaces aérodynamiques sont contrôlées par un receveur standard 72 MHz et des micros-

servos.

L’attitude de la plateforme est générée par un IMU sans fils (unité de mesure d’iner-

tie), le Microstrain 3DM-GX2. Cet IMU calcule et transmet l’orientation sous forme

d’une matrice d’orientation à 100 Hz. La figure 2.9 présente les principaux composants

de l’avion, leur poids, ainsi que leur position par rapport au centre de gravité. Il est très

important que le poids soit bien réparti autour du centre de gravité naturel.

Un tube de Pitot peut aussi être installé sur l’avion. Il s’agit du FDR PRO de Eagle

Tree Systems. On peut uniquement enregistrer les données en vol. On peut mesurer la

vitesse VT (précision de ± 1 pied/s) ainsi que l’altitude relative (initialisation au sol,

précision de ± 1 pied). Finalement, un système de vision par caméra (OptiTrack par
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Figure 2.8 – Flatana de la compagnie Great Planes

NaturalPoint) est utilisé pour obtenir l’attitude en quaternions ainsi que la position

en mètre dans le plan XV −YV −ZV du système de vision. Tout comme le repère NED

XE −YE −ZE , on peut considérer l’origine du repère du système de vision comme étant

arbitraire. Ainsi, les axes ZE et ZV sont colinéaires et il existe un angle µ entre les plan

XE −YE et XV −YV .

2.8 Conclusion

Dans ce chapitre, la plateforme et la réprésentation mathématique qui décrit son

comportement ont été présentées. Les principaux repères et les principales variables

utiles au contrôle ont été introduits. Par la suite, une description détaillée de la re-

présentation de l’orientation de l’avion selon le principe des angles d’Euler et des qua-

ternions a été présentée. Les principes de base des angles d’Euler et des quaternions

ont été décrits et des exemples ont été présentés. Enfin, les 12 équations classiques qui

expliquent le comportement d’un avion ont été énumérés (équations auxiliaires, équa-

tions de translation dans le repère de l’avion, équations de rotation dans le repère de

l’avion, équations de navigation). La plateforme utilisée dans le cadre du projet a aussi

été décrite. Ces définitions du système sont donc une première étape dans le proces-

sus du développement d’une stratégie de commande pour les vols non stationnaires et

stationnaires. Le prochain chapitre décrit ce propos.
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Figure 2.9 – Caractéristiques typiques des composants du Flatana et placement par

rapport au centre de gravité



Chapitre 3

Commande pour les vols non

stationnaire et stationnaire

Ce chapitre présente la méthodologie qui est utilisée pour développer les lois de com-

mande pour les vols non stationnaires et stationnaires. Tout d’abord, en utilisant les

12 équations non-linéaires du comportement d’un avion présentées dans le chapitre 2,

une linéarisation est utilisée pour approximer le comportement de l’avion autour d’un

point d’opération. On obtient alors deux catégories de mouvement : les mouvements

longitudinaux et les mouvements latéraux. Ainsi, les principaux comportements aéro-

dynamiques et leurs caractéristiques, sous forme de fonctions de transfert, sont présen-

tées et détaillées. Cette connaissance linéarisée du comportement du système permet

ensuite de réaliser l’identification. Les principales étapes pour réaliser l’identification

(planification, réalisation, traitements des données et choix des structures) sont décrites

et des exemples de données receuillies et trâıtées sont présentés. À partir de ces modèles

identifiés, il est alors possible de concevoir les autopilotes. Ceux-ci sont basés sur des

structures bien connues dans la littérature. Une méthode fréquentielle est utilisée pour

le réglagle des contrôleurs et des résultats en simulation sont présentés pour valider le

résultat. Finalement, un résumé de la stratégie pour la commande du vol stationnaire

réalisé par Bilodeau et al. [2, 3] est présenté.
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3.1 Vol non stationnaire

3.1.1 Linéarisation des équations 6-DOF

Comme il a été montré dans le chapitre 2, il existe 12 équations pour expliquer le

comportement d’un avion. Les lois de la mécanique et de l’aérodynamique produisent

un modèle non-linéaire. Il est donc difficile d’obtenir un modèle complet de l’avion dans

son enveloppe de vol. La linéarisation permet donc d’approximer le comportement du

système non-linéaire autour d’un point d’opération (une condition de vol). La linéari-

sation, à partir des équations à 6 degrés de liberté (référentiel NED et axes du corps

fixes) qui est présentée est tirée de Etkin et Reid [9].

Tout d’abord, on considère l’avion rigide et qu’il possède des axes de référence fixes

au centre de gravité de sorte que XB−ZB est un plan de symétrie. On dit alors que les

axes de référence sont les axes de stabilisation. Les équations sont linéarisées selon le

principe des petites perturbations (small disturbances). Les perturbations se produisent

quand les ailes de l’avion sont en position nominale et que l’avion est en condition

d’équilibre. Les variables sont substituées par leurs points d’opération et additionnées

d’une perturbation. Par exemple, XE = XEop + ∆XE . Dans des conditions de vol stable

non stationnaire, on peut affirmer que les points d’opération suivants sont nuls :

φop ≡ 0,ψop ≡ 0,vop ≡ 0,wop ≡ 0, pop ≡ 0,qop ≡ 0,rop ≡ 0, (3.1)

Les autres valeurs sont supposées non nulles. Aussi, il est nécessaire d’utiliser les ap-

proximations des petits angles. Par exemple, cos(∆φ)≈ 1 et sin(∆ψ)≈ ∆ψ. On néglige

aussi le produit des variables de perturbation.

Considérons la linéarisation de la première équation des équations de navigation

(équation 2.118). On définit ẋ le vecteur d’état et la fonction f1 qui est une des 12

équations qui définit le mouvement d’un avion :

ẋ = f1 (XE ,YE ,ZE ,φ,θ,ψ,u,v,w, p,q,r,δa,δe,δr,δt) (3.2)

= ucosθcosψ + v(−cosφsinψ + sinφsinθcosψ)

+w(sinφsinψ + cosφsinθcosψ) (3.3)
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Pour linéariser cette équation, on utilise la première approximation de la série de Taylor :

∆ẋ =
∂ f1

∂x
∆x (3.4)

=
∂ f1

∂φ

∣∣∣∣
op

∆φ +
∂ f1

∂θ

∣∣∣∣
op

∆θ +
∂ f1

∂ψ

∣∣∣∣
op

∆ψ +
∂ f1

∂u

∣∣∣∣
op

∆u +
∂ f1

∂v

∣∣∣∣
op

∆v

+
∂ f1

∂w

∣∣∣∣
op

∆w (3.5)

= −uop sinθop∆θ + cosθop∆u + sinθop∆w (3.6)

En utilisant les approximations des petits angles et en remplaçant les variables par leurs

points d’opération additionnés d’une perturbation, on peut réécrire l’équation 3.6 :

ẊEop + ∆ẊE ≈−uop sinθop∆θ +(uop + ∆u)cosθop + sinθop∆w (3.7)

En mettant les valeurs de perturbation ∆ à 0, on obtient les valeurs nominales. En effet :

ẊEop = uop cosθop (3.8)

En remplaçant l’équation 3.8 dans 3.7, on obtient l’équation finale linéarisée :

∆ẊE = cosθop∆u−uop sinθop∆θ + sinθop∆w (3.9)

On effectue les mêmes manipulations pour les autres équations de navigation, de ciné-

matique, de moment et de force. Plusieurs hypothèses de simplification sur les conditions

de vols sont formulées et les équations sont réarrangées. Par conséquent, la dynamique

du système ne dépend pas de XE , YE , ZE ni de ψ. La linéarisation des équations permet

aussi de découpler ces équations en deux catégories : les mouvements longitudinaux

et les mouvements latéraux-directionnels. Il est à noter que la notion de découplage

n’est valide que si le plan XB,ZB est un plan de symétrie. On peut aussi simplifier ces

équations linéarisées en utilisant les coefficients de dérivée de stabilité.

Mouvements longitudinaux

Ce sont des mouvements dans l’axe YB (mouvements avant-arrière, haut-bas). Les

quantités utiles sont u, w, q, θ, δe et δt . Les vecteurs d’état et de contrôle longitudinaux

sont :

xLONG =


∆u
∆w
∆q
∆θ

 et uLONG =

[
∆δe

∆δt

]
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Les équations linéarisées longitudinales prennent donc la forme suivante :

ẋLONG = ALONGxLONG + BLONGuLONG (3.10)


∆u̇
∆ẇ
∆q̇
∆θ̇

 =


1
m Xu

1
m Xw 0 −gcosθop

Zu
m−Zẇ

Zw
m−Zẇ

Zq+muop
m−Zẇ

−mgsinθop
m−Zẇ

1
Jy

(
Mu+

MẆ Zu
m−Zẇ

)
1
Jy

(
MW + MẇZW

m−Zẇ

)
1
Jy

(
Mq+ Mẇ(Zq+muop)

m−Zẇ

)
1
Jy

(
Mẇ(−mgsinθop)

m−Zẇ

)
0 0 1 0




∆u
∆w
∆q
∆θ

+

+


1
mXδe

1
mXδt

Zδe
m−Zẇ

ZδT
m−Zẇ

1
Jy

(
Mδe + MẇZδe

m−Zẇ

)
1
Jy

(
Mδt + MẇZδt

m−Zẇ

)
0 0


[

∆δe

∆δt

]
(3.11)

La figure 3.1 présente un diagramme fonctionnel du système découplé longitudinal.

Figure 3.1 – Diagramme fonctionnel du système découplé longitudinal

Mouvements latéraux

Ce sont des mouvements dans les axes XB et ZB (gauche-droite-tourner). Les quan-

tités utiles sont v, p, r, φ , δa et δr. Les vecteurs d’état et de contrôle latéraux sont :

xLD =


∆v
∆p
∆r
∆φ

 et uLD =

[
∆δa

∆δr

]

Les équations linéarisées latérales prennent donc la forme suivante :

ẋLD = ALDxLD + BLDuLD (3.12)

(3.13)
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∆v̇
∆ṗ
∆ṙ
∆φ̇

 =


1
mYv

1
mYp

1
mYr−uop gcosθop

JzLv+JxzNv
JxJz−J2

xy

JzLp+JxzNp
JxJz−J2

xy

JzLr+JxzNr
JxJz−J2

xy
0

JxzLv+JxNv
JxJz−J2

xy

JxzLp+JxNp
JxJz−J2

xy

JxzLr+JxNr
JxJz−J2

xy
0

0 1 tanθop 0




∆v
∆p
∆r
∆φ

+

+


1
mYδa

1
mYδr

JzLδa+JxzNδa
JxJz−J2

xy

JzLδr +JxzNδr
JxJz−J2

xy
JxzLδa+JxNδa

JxJz−J2
xy

JxzLδr +JxNδr
JxJz−J2

xy

0 0


[

∆δa

∆δr

]
(3.14)

La figure 3.2 présente un diagramme fonctionnel du système découplé longitudinal.

Figure 3.2 – Diagramme fonctionnel du système découplé latéral

3.1.2 Fonctions de transfert de l’avion en mode non-stationnaire

En partant du principe que :

Y (s) = G(s)U(s) (3.15)

= [C(sI−A)−1B + D]U(S) (3.16)

avec C = I et D = 0, on a :

G(s) = (sI−A)−1B (3.17)

Réponses longitudinales

En utilisant les matrices ALONG et BLONG,

G(s) = (sI−ALONG)−1BLONG (3.18)

(3.19)
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G(s) =
1

DenLONG(s)


Numu

δe
(s) Numu

δt
(s)

Numw
δe

(s) Numw
δt

(s)
Numq

δe
(s) Numq

δt
(s)

Numθ

δe
(s) Numθ

δt
(s)

 (3.20)

où les Num(s) sont les numérateurs des différentes fonctions de transfert et DenLONG(s)
est le dénominateur commum pour toutes les réponses longitudinales. DenLONG(s) est

de la forme suivante :

DenLONG(s) = (s2 + 2ζphωnphs + ω
2
nph

)(s2 + 2ζspωnsps + ω
2
nsp

) (3.21)

(3.22)

Dans [34], on présente, sous forme de fonctions de transfert, les structures des mo-

dèles du comportement longitudinal. En effet, si δt est maintenu constant, on obtient

les structures de fonction de transfert, en fonction de la gouverne de profondeur δe,

suivantes :

u(s)
δe(s)

≡
Numu

δe
(s)

DenLONG(s)
=

ku(s + 1/Tu)(s2 + 2ζuωus + ω2
u)

(s2 + 2ζphωphs + ω2
ph)(s2 + 2ζspωsps + ω2

sp)
(3.23)

w(s)
δe(s)

≡
Numw

δe
(s)

DenLONG(s)
=

kw(s + 1/Tα)(s2 + 2ζαωαs + ω2
α)

(s2 + 2ζphωphs + ω2
ph)(s2 + 2ζspωsps + ω2

sp)
(3.24)

q(s)
δe(s)

≡
Numq

δe
(s)

DenLONG(s)
=

kqs(s + 1/Tθ1)(s + 1/Tθ2)
(s2 + 2ζphωphs + ω2

ph)(s2 + 2ζspωsps + ω2
sp)

(3.25)

θ(s)
δe(s)

≡
Numθ

δe
(s)

DenLONG(s)
=

kθ(s + 1/Tθ1)(s + 1/Tθ2)
(s2 + 2ζphωphs + ω2

ph)(s2 + 2ζspωsps + ω2
sp)

(3.26)

On remarque que le dénominateur DenLONG(s) possède deux paires de pôles complexes

conjugués. En effet :

λ1,2 = −ζphωnph± jωnph

√
1−ζ2

ph (3.27)

λ3,4 = −ζspωnsp± jωnsp

√
1−ζ2

sp (3.28)

On retrouve donc deux modes d’oscillation. La stabilité combinée de ces 2 modes déter-

mine la stabilité dynamique longitudinale totale du système. Toutes les parties réelles

des valeurs propres doivent être négatives pour assurer la stabilité longitudinale. Dans

le cadre de ce projet, le MiniAV utilisé est stable longitudinalement en vol non station-

naire.

Ces modes permettent aussi d’effectuer des simplifications qui sont très utiles. Le

premier mode provient de la réponse du système en réponse libre, avec ∆δe = 0 et
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∆δt = 0. Ce mode, appelé phugöıde (phugoid), correspond à une longue oscillation (en

basse fréquence) en vitesse avant et en hauteur. Le deuxième mode, appelé mode rapide

(short period), correspond à un changement rapide de θ lorsque la vitesse est constante

(lorsqu’une variation de δe survient). On peut approximer ce mode en négligeant l’équa-

tion de force sur l’axe XB est en supposant une variation de vitesse u̇ = 0. On obtient le

système suivant dans le référentiel de l’avion : ẇ
q̇
θ̇

 =

 zW zQ 0
mW mQ 0
0 1 0


 w

q
θ

+

 zδe

mδe

0

 δe (3.29)

Étant donné que l’on peut approximer q ≈ sθ et, après quelques manipulations, on

trouve :

q(s)
δe(s)

≈
kq(s + 1/Tθ1)

(s2 + 2ζspωnsps + ω2
sp)

(3.30)

θ(s)
δe(s)

≈ q(s)
sδe(s)

(3.31)

Ces approximations sont valides pour une vitesse u0 donnée avec δt constant et

elles servent à expliquer le comportement aérodynamique longitudinal pour un point

d’opération. Les structures de fonction de transfert, en fonction de la manette des gaz

δt , ne sont pas utilisée dans le cadre du projet.

Réponses latérales

De la même façon avec l’équation 3.17, en utilisant les matrices ALAT et BLAT ,

G(s) = (sI−ALAT )−1BLAT

(3.32)

on obtient :

G(s) =
1

DenLAT (s)


Numv

δa
(s) Numv

δr
(s)

Nump
δa

(s) Nump
δr

(s)
Numr

δa
(s) Numr

δr
(s)

Numφ

δa
(s) Numφ

δr
(s)

 (3.33)
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où les Num(s) sont les numérateurs des différentes fonctions de transfert et DenLAT (s)
est le dénominateur commum en s pour toutes les réponses latérales-directionnelles.

DenLAT (s) est de la forme suivante :

DenLAT (s) = (s + λs)(s + λr)(s2 + 2ζdωnd s + ω
2
nd

) (3.34)

Dans [34], on présente les fonctions de transfert du comportement latéral. On ob-

tient typiquement les structures de fonction de transfert, en fonction des ailerons δa,

suivantes :

v(s)
δa(s)

≡
Numv

δa
(s)

DenLAT (s)
=

kv(s + 1/Tβ1)(s + 1/Tβ2)
(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2

nd)
(3.35)

p(s)
δa(s)

≡
Nump

δa
(s)

DenLAT (s)
=

kps(s2 + 2ζφωnφs + ω2
nφ

)

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2
nd)

(3.36)

r(s)
δa(s)

≡
Numr

δa
(s)

DenLAT (s)
=

kr(s + 1/Tψ)(s2 + 2ζψωnψs + ω2
nψ)

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2
nd)

(3.37)

φ(s)
δa(s)

≡
Numφ

δa
(s)

DenLAT (s)
=

kφ(s2 + 2ζφωnφs + ω2
nφ

)

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2
nd)

(3.38)

Aussi, on obtient les structures de fonction de transfert, en fonction de la gouverne de

direction δr, suivantes :

v(s)
δr(s)

≡
Numv

δr
(s)

DenLAT (s)
=

kv(s + 1/Tβ1)(s + 1/Tβ2)(s + 1/Tβ3)
(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2

nd)
(3.39)

p(s)
δr(s)

≡
Nump

δr
(s)

DenLAT (s)
=

kps(s + 1/Tφ1)(s + 1/Tφ2)
(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2

nd)
(3.40)

r(s)
δr(s)

≡
Numr

δr
(s)

DenLAT (s)
=

kr(s + 1/Tψ)(s2 + 2ζψωnψs + ω2
nψ)

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2
nd)

(3.41)

φ(s)
δr(s)

≡
Numφ

δr
(s)

DenLAT (s)
=

kφ(s + 1/Tφ1)(s + 1/Tφ2)
(s + 1/Ts)(s + 1/Tr)(s2 + 2ζdωnds + ω2

nd)
(3.42)

Le dénominateur est un polynôme du quatrième ordre. On remarque que le système

est une combinaison de trois types de réponse lorsque le système est en réponse libre :

deux modes non-oscillants (le mode du roulis amorti (roll) et le mode spirale (spiral)) et

un mode oscillant (le mode roulis hollandais (dutch roll)). La stabilité globale latérale est

donc en fonction de ces 3 modes (toutes les parties réelles des valeurs propres doivent être

négatives pour assurer la stabilité latérale-directionnelle). Dans le cadre de ce projet, le

MiniAV utilisé est stable latéralement en vol non stationnaire.
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Le premier mode, appelé le mode du roulis amorti (roll), possède une plus petite

constante de temps (Tr) que le mode spirale (spiral) et il représente la réponse à une

perturbation sur l’axe XB. Une perturbation de ce genre est plus rapidement amortie.

On obtient son approximation en ignorant le couplage entre p et les autres variables

d’état. Typiquement, on a :

p(s)
δa(s)

≈
kp

(s + 1/Tr)
(3.43)

Le deuxième mode, appelé le mode spirale (spiral), possède la constante de temps

la plus grande (Ts). Ce mode correspond à lorsque l’avion effectue un virage. On peut

aussi utiliser un système du deuxième ordre pour approximer le mode du roulis amorti

et le mode spiral. L’approximation est réalisée à partir d’une hypothèse de vol comme

quoi la force latérale qui est due à la gravité produit la même vitesse angulaire qu’il

exite avec un angle β = 0. On obtient le système d’état suivant :
v̇
ṗ
ṙ
φ̇

 =


0 0 −u0 g
lv lp lr 0
nv np nr 0
0 1 0 0




v
p
r
φ

+


yδa yδr

lδa lδr

nδa nδr

0 0


[

δa

δr

]
(3.44)

On obtient alors les approximations utiles suivantes :

v(s)
δa(s)

≈ kv

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(3.45)

p(s)
δa(s)

≈
kp s

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(3.46)

r(s)
δa(s)

≈
kv(s + 1/Tψ)

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(3.47)

φ(s)
δa(s)

≈ p(s)
s δa(s)

(3.48)

v(s)
δr(s)

≈ kv

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(3.49)

p(s)
δr(s)

≈
kp s

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(3.50)

r(s)
δr(s)

≈
kv(s + 1/Tψ)

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(3.51)

φ(s)
δr(s)

≈ p(s)
s δr(s)

(3.52)

Le mode du roulis hollandais (dutch roll), est quant à lui, un mouvement complexe

d’oscillation de lacet et de roulis.
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Approximation du cap ψ

La deuxième loi de Newton (F = ma) peut être utilisée pour approximer la fonction

de transfert du cap ψ. Pour effectuer un changement de direction de ψ1 à ψ2, l’avion

effectue un virage coordonné à une vitesse u0 et à un taux angulaire ψ̇. En effet, la figure

3.3 montre les différentes forces qui agissent sur l’avion durant un virage d’un rayon R.

L’avion tourne avec un angle φ. En sommant dans l’axe YB les forces, on obtient :

mu0ψ̇cosφ = mgsinφ (3.53)

tanφ =
u0ψ̇

g
(3.54)

Typiquement, φ<< 1. On peut donc approximer :

φ≈ u0ψ̇

g
(3.55)

Dans le domaine de Laplace, on a :

ψ(s)≈
kpsi φ(s)

s
(3.56)

Figure 3.3 – Avion effectuant un virage

3.1.3 Identification

La figure 3.4, tirée de [7], présente les principales étapes pour réussir un processus

d’identification. La connaissance a priori d’un système est à la base de toutes les étapes.

Ainsi, dans la section 3.1.2, les fonctions de transfert qui décrivent les principaux com-

portements aérodynamiques ont été approximées. Ces informations sur les principales
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fonctions de transfert permettent, entre autres, de planifier les essais et le type d’exci-

tation à réaliser. On peut donc identifier les fonctions de transfert du mode longitudinal

avec une excitation de δe (axe YB) et les fonctions de transfert du mode latéral avec des

excitations de δa et δr (axes XB et ZB). On cherche à identifier les structures suivantes :

q(s)
δe(s)

,
θ(s)
δe(s)

,
p(s)
δa(s)

,
r(s)
δa(s)

,
φ(s)
δa(s)

,
p(s)
δr(s)

,
r(s)
δr(s)

,
φ(s)
δr(s)

et ψ(s)

Figure 3.4 – Processus d’identification

Des fonctions de transfert linéaires sont donc identifiées pour décrire le comporte-

ment de l’avion, même si le comportement réel est non-linéaire. On fait l’hypothèse que

ces fonctions de transfert identifiées représentent assez bien le comportement autour du

point d’opération. En utilisant la méthodologie présentée par Klein et Moreilli [29], les

manoeuvres d’excitation qui sont exécutées sont des doublets d’amplitude et de durée

différentes. Les manoeuvres ont été exécutées convenablement de sorte que les mouve-

ments engendrés n’amènent pas l’avion en décrochage ou en situation d’instabilité. Un

pilote expérimenté a donc réalisé les manoeuvres d’excitation à partir de conditions de

vol nominal avec δt le plus constant possible. Les figures 3.5 à 3.7 présentent les types

de manoeuvres qui ont été exécutées.

Figure 3.5 – Manoeuvres d’excitation du δe
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Figure 3.6 – Manoeuvres d’excitation des δa

Figure 3.7 – Manoeuvres d’excitation du δr

Planification et réalisation de l’expérience

Les essais ont été réalisés en gymnase sur la base militaire de Valcartier. Les di-

mensions du gymnase sont illustrées à la figure 3.8. Comme on peut le constater, les

dimensions physiques du gymnase ont contraint la durée et la faisabilité des essais. Les

essais d’identification se sont déroulés entre les points A et B. Le pilote devait, lors du

passage de l’avion au point A, s’assurer que celui-ci était en condition de vol nomimal.

De plus, un interrupteur sur la manette du pilote devait être déclenché manuellement

entre les points A et B pour effectuer l’acquisition des données (pour diminuer le nombre

de données et pour séparer les essais). La période d’échantillonnage est t = 0.01. Voici

le plan de vol qui a été suivi lors de la séance d’identification en gymnase :

Figure 3.8 – Gymnase utilisé pour réaliser les essais

1. Installation des équipements et réchauffement du pilote avec l’avion de rechange

2. Vérification du centre de masse (répartition du poids) et de l’équipement sur
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l’avion

3. Ajustement de la manette pour les variables manipulées (gains, signe, saturation

min/max)

4. Routine du IMU (algorithme interne qui enlèvent les biais sur les vitesses angu-

laires p,q,r)

5. Vérification des états φ, θ, ψ, p, q, r sur l’écran de l’ordinateur de base (signe et

amplitude lors du mouvement).

6. Vols de réchauffement (ajustements si nécessaire)

7. Vols d’identification (7-8 par surfaces de contrôle)

Traitement des données et choix des structures

La première étape consiste à éliminer les séries de données qui ne sont pas représen-

tatives (données incohérentes, données manquantes, système sous-excité, etc.). Pour ce

faire, on effectue une analyse qualitative des séries temporelles des données de mesure.

On supprime les mauvaises données au début et à la fin de chaque essai et on s’assure

que lorsqu’une variable manipulée est excitée, les autres variables manipulées restent

constantes. Par la suite, on soustrait les points d’opération des variables mesurées et

manipulées. Les points d’opération soustraits sont les premières données de chaque es-

sai, car on suppose l’avion en vol nominal (principe des conditions de vol stable, voir

section 3.1.1 sur la linéarisation). La plage de fonctionnement des micros-servos est de

1 [ms] à 2 [ms]. Pour exprimer les variables manipulées en degrés ou en pourcentage, on

effectue les multiplications suivantes :

δa [deg] = δa [ms]∗111 [deg/ms] (3.57)

δe [deg] = δe [ms]∗112.4 [deg/ms] (3.58)

δt [%] = δt [ms]∗100 [%/ms] (3.59)

δr [deg] = δr [ms]∗168.5 [deg/ms] (3.60)

Ces valeurs sont trouvées en mesurant la déflection, en degrés, des variables manipulées à

l’aide d’un appareil qui mesure l’angle de déflection (Control Surface Deflection Meter).

Des séries de données sont choisies pour effectuer l’identification et les autres sont

choisies pour faire la validation. Les séries de données sont fusionnées (la fonction

merge dans Matlab) pour effectuer l’identification et la validation dans Matlab. La

fonction merge met bout-à-bout les séries de données permettant ainsi d’additioner les

critères pour faire l’identification paramétrique. Les figure 3.9, 3.10 et 3.11 présentent

des exemples de résultats de séries temporelles qui ont été obtenus lors des essais.



Chapitre 3. Commande pour les vols non stationnaire et stationnaire 47

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5
−100

−50

0

50

100

q
[d

eg
/s

ec
]

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5
−25

−20

−15

−10

−5

0

5

θ
[d

eg
]

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5
−20

−10

0

10

20

δ e
[d

eg
]

Temps [sec]
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Au début de chacun des essais d’identification, l’avion est déposé sur le sol et un

algorithme interne, qui enlève les biais sur les vitesses angulaires p,q,r, est lancé. Ces

biais sur p,q,r, que l’on considère constant durant l’essai (voir section 4.4.4), ont une

répercussion sur les valeurs φ,θ,ψ générées par l’algorithme interne du IMU (embedded

software algorithms). Ainsi, avec cette procédure, les biais sur p,q,r,φ,θ et ψ deviennent

négligeables. L’estimation des biais peut se faire, entre autres, en utilisant la méthode

basée sur l’erreur de sortie (Output Error). Le toolbox SIDPAC V2.0 [29] de Eugene

A. Morelli peut être utilisé comme outil.

Voici la forme générale des structures que l’on utilise en identification paramétrique :

A(z−1)y(k) =
B(z−1)
F(z−1)

z−du(k)+
C(z−1)
D(z−1)

e(k) (3.61)

où

A(z−1) = 1 + a1z−1 + · · ·+ anaz−na (3.62)

B(z−1) = b1z−1 + · · ·+ bnbz−nb (3.63)

C(z−1) = 1 + c1z−1 + · · ·+ cncz−nc (3.64)

D(z−1) = 1 + d1z−1 + · · ·+ dndz−nd (3.65)

F(z−1) = 1 + f1z−1 + · · ·+ fn f z−n f (3.66)

et y(k), u(k) et e(k) sont respectivement la sortie, l’entrée et un bruit blanc. Il faut donc

bien choisir la structure pour obtenir une bonne estimation des paramètres. On peut

donc généraliser l’équation 3.61 par :

y(k) = G(z−1)z−du(k)+ H(z−1)e(k) (3.67)

où G(z−1) est la partie déterministe et H(z−1) est la partie stochastique du modèle. Le

tableau 3.1 présente quelques structures de modèles qui sont utilisés.

ARX ARMAX OE BJ

nc = nd = n f = 0 nd = n f = 0 na = nc = nd = 0 na = 0

G(z−1) = B(z−1)z−d

A(z−1) G(z−1) = B(z−1)z−d

A(z−1) G(z−1) = B(z−1)z−d

F(z−1) G(z−1) = B(z−1)z−d

F(z−1)

H(z−1) = 1
A(z−1) H(z−1) = C(z−1)

A(z−1) H(z−1) = 1 H(z−1) = C(z−1)
D(z−1)

Table 3.1 – Structures de modèles pour l’identification paramétrique

L’outil System Identification Toolbox Version 7.1 de Matlab permet d’effectuer

l’analyse de telles structures. Pour calculer les coefficients des polynômes, l’algorithme
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minimise la somme des carrés des erreurs de prédiction (résidus) avec la méthode du

maximum de vraisemblance.

De plus, cet outil possède une fonction, Process Model, qui permet d’identifer un

modèle continu. Cet outil permet donc d’imposer, avec de simples options, des struc-

tures ayant une signification physique pouvant posséder 3 pôles (dont 2 oscillants), un

intégrateur, un délai et un zéro. Ainsi, dans le cas présent, on peut choisir la bonne

structure selon le comportement aérodynamique qui est recherché. En fait, cet outil

transforme tout simplement le modèle continu en une structure de modèles discrets

pour estimer les paramètres. Ceux-ci sont calculés de façon itérative pour trouver un

modèle qui minimise la variance de l’erreur de prédiction. Le modèle Process Model a

la forme suivante :

y(s) = G(s)u(s)+ H(s)e(s) (3.68)

où G(s) est la structure à identifier et H(s) est un modèle de perturbation de type

ARMA
(

C(s)
D(s)

)
. Le modèle de perturbation peut être du premier ou du deuxième degré.

Il est aussi possible d’imposer une valeur ou un intervalle sur les différents paramètres

de G(s) (exemple : imposer la valeur ou un intervalle sur un pôle).

Les structures de modèle peuvent aussi être SISO ou MISO. Un modèle SISO signifie

une entrée unique avec une sortie unique (single input, single output). Un modèle MISO
signifie des entrées multiples avec une sortie unique (single input, single output).

Pour effectuer la validation, on simule le modèle temporellement (partie déterministe

sans la partie stochastique) et on compare la réponse obtenue avec des séries de données

de validation. Finalement, l’analyse des résidus avec les données de validation permet de

savoir si les coefficients ont bien été identifés. En effet, si le modèle est parfait, les résidus

tendent asymptotiquement vers un bruit blanc. De plus, on effectue une corrélation entre

les résidus et les entrées du système. Si les résidus peuvent être expliqués seulement en

partie par l’entrée du système, cela signifie que le modèle est incomplet. La période

d’échantillonnage k est de 0.01 seconde. Le délai, introduit par le système d’acquisition

à 100 Hz, a été approximé et imposé à 0.17 sec (17 échantillons).

Plusieurs types de structures de modèles ont donc été étudiés (ARX SISO-MISO,

ARMAX SISO-MISO, OE SISO-MISO, BJ SISO-MISO, Process Model SISO-MISO).

Les modèles MISO ont été considérés lors des essais d’excitation du mode latéral. Cepen-

dant, ceux-ci n’ont pas été choisis, car, lors des essais, une seule variable manipulée était

excitée à la fois, les autres variables manipulées restaient assez constantes (le contenu

fréquentiel était alors trop faible pour réaliser l’identification).
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Tout d’abord, le modèle Process Model SISO a été choisi pour l’analyse, car cet

outil permet d’imposer une structure ayant une signification physique et un modèle de

perturbation de type ARMA
(

C(s)
D(s)

)
. Le modèle discret ARMAX SISO aussi a été choisi

pour l’analyse, car le polynôme C(z−1) ajoute de la flexibilité à la partie stochastique

du modèle pour permettre de mieux blanchir les résidus. La section suivante montre un

exemple d’identification avec q(s)
δe(s) .

Exemple d’identification

Il a été démontré que q(s)
δe(s) pouvait être approximée par le mode rapide (short per-

iod) :

q(s)
δe(s)

≈
kq(s + 1/Tθ1)e−Td s

(s2 + 2ζspωnsps + ω2
sp)

(3.69)

(3.70)

La figure 3.12(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un modèle

Process Model SISO et d’un modèle ARMAXSISO avec une série de données de mesure

de validation. Les deux modèles semblent bien suivre les données de mesure. La figure

3.12(b) présente l’analyse des résidus du modèle choisi avec les données de validation et

la figure 3.12(c) montre la corrélation entre δe(k) et ε(k+τ). Les intervalles de confiance

à 95 % sont aussi présentés sur les figures 3.12(b) et 3.12(c).

Le modèle choisi est un modèle continu de type Process model :

q(s)
δe(s)

= K ∗ (1 + Tz s)e−Td s

(Tw s)2 + 2ζTw s + 1
(3.71)

avec

K = −2.106±0.18636 (3.72)

Tw = 0.0803±0.0025554 (3.73)

ζ = 0.4±0.035621 (3.74)

T d = 0.17±0 (3.75)

T z = 0.205±0.031282 (3.76)

Le modèle de perturbation, de type ARMA
(

C(s)
D(s)

)
, est :

y(s) = G(s)u(s)+ H(s)e(s) (3.77)
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Figure 3.12 – Identification et validation de q(s)
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avec

C(s) = s2 + 154.9(±30.41)s + 9988(±4184) (3.78)

D(s) = s2 + 68.2(±34.68)s + 202.8(±130.8) (3.79)

Le modèle stochastique est cependant moins précis. On trouve alors les valeurs propres

λ1,2 =−5±11.5i avec ζ = 0.4 et ωn = 12.3 rad/s. Les autres structures identifées sont

dans l’Annexe A.1.
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Modèles identifiés du mode longitudinal

Voici les modèles qui ont été identifiés :

q(s)
δe(s)

≈ −2.106(0.205s + 1)e−0.17s

(0.0064s2 + 0.0642s + 1
(3.80)

θ(s)
δe(s)

≈ −2.1147(0.22261s + 1)e−0.17s

s(0.0082s2 + 0.0543s + 1)
(3.81)

On retrouve donc le mode rapide (short period) de q(s)
δe(s) comme étant λsp =−5±11.5i.

Ce mode est stable. Dans le cadre du projet, le mode phugöıde (phugoid) est approximé

par l’intégrateur avec λph = 0.

Modèles identifiés du mode latéral

Voici les modèles qui ont été identifiés :

p(s)
δa(s)

≈ −4.608e−0.17s

(0.047s + 1)
(3.82)

r(s)
δa(s)

≈ −4.05(−0.1791s + 1)e−0.17s

(0.0773s + 1)(0.81257s + 1)
(3.83)

φ(s)
δa(s)

≈ −6.347e−0.17s

s(0.0401s + 1)
(3.84)

p(s)
δr(s)

≈ 0.18se−0.17s

(0.06s + 1)(1.71s + 1)
(3.85)

r(s)
δr(s)

≈ 0.37704(10s + 1)e−0.17s

(0.052s + 1)(1.501s + 1)
(3.86)

φ(s)
δr(s)

≈ −0.045se−0.17s

(0.07s + 1)(1.555s + 1)
(3.87)

ψ(s) ≈ 1.41 φ(s)
s

(3.88)

La constante de temps du mode roulis amorti (roll) est donc estimée entre 0.04 et

0.07 sec (−25< λr <−14) et le mode spirale (spiral) entre 0.81 et 1.55 sec (−1.17< λs <−0.66).
Ces deux modes sont stables.
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3.1.4 Conception des autopilotes

Un autopilote est un système qui permet de maintenir un véhicule sur une trajec-

toire, une position, une vitesse pré-établie, etc. Dans le cas d’un avion, l’autopilote a

pour but de stabiliser l’avion et d’en faciliter la commande. Il été vu dans la section

3.1.2 qu’un avion possède plusieurs comportements aérodynamiques. La stabilité na-

turelle en vol fait en sorte que, après une perturbation en condition de vol stable, les

forces aérodynamiques de l’avion redonnent à l’avion une condition de vol stable [11].

Cependant, ces caractéristiques de stabilité naturelles ne sont pas souhaitable car elle

peuvent entrâıner l’avion dans des conditions de vol non-souhaitables ou inconfortables

pour les passagers d’un avion. Les autopilotes sont donc un système d’augmentation de

stabilité.

Les structures d’autopilote pour des avions à ailes fixes se retrouvent facilement dans

la littérature [4, 9, 35]. La manoeuvrabilité (handling qualities) des avions convention-

nels est aussi bien comprise et documentée [11, 32]. Cependant, il existe très peu de

normes sur la manoeuvrabilité des UAVs [6]. Dans le cadre de ce projet, les autopilotes

doivent permettre de contrôler l’avion assez rapidement autour du point d’opération

qui a été identifié, et ce, tout en respectant des marges de stabilité.

Il est possible de quantifier la stabilité d’un système en boucle fermée H(s) = G(s)
1+G(s)

en analysant la réponse en fréquences de G(s) = Gc(s)Gp(s), où Gc(s) est le régulateur

et Gp(s) est le procédé. La marge de gain Gm est l’augmentation du rapport d’amplitude

de G(s) à la fréquence ultime qui amènerait H(s) à la limite de la stabilité. La marge de

phase φm est la diminution de la phase de G(s) à la fréquence ω0, donc la fréquence où le

rapport d’amplitude de G(s) = 0dB, amènerait H(s) à la limite de la stabilité. Des marges

positives sont nécessaires pour assurer la stabilité d’un système en asservissement. Plus

les marges de gain et de phase seront grandes, plus le système de commande sera robuste

aux erreurs d’identification du procédé. Une marge de gain minimale de 6 dB et une

marge de phase minimale de 60 degrés sont choisies pour concevoir les régulateurs.

Mode longitudinal en boucle fermée

Pour le contrôle en boucle fermée du mode longitudinal, l’angle θ est la variable d’in-

térêt. Pour obtenir des caractéristiques de manoeuvrabilité intéressante, on doit obtenir

une réponse assez rapide, une erreur statique nulle ainsi qu’un bon amortissement des

modes d’oscillation. La figure 3.13 présente le diagramme fonctionnel d’un contrôleur

d’attitude θ. Dans ce cas-ci, δt est supposée constante à son point d’opération δt level.
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Figure 3.13 – Diagramme fonctionnel d’un contrôleur longitudinal

Un PI anti-windup (PIθ AW ) peut être utilisé dans un contrôleur longitudinal [9] pour

contrôler l’attitude en tangage. Un contrôleur anti-windup (AW ) est un contrôleur qui

tient compte de la valeur de la saturation des actionneurs . La figure 3.14 illustre ce

principe [16].

Figure 3.14 – Diagramme fonctionnel d’un contrôleur anti-windup

Le PIDAW suivant est utilisé :

Gc(s) =
Kc (Tis + 1)(Tds + 1)

Tis
(
Tf s + 1

) (3.89)

avec

Gc ∞ = lim
s→∞

Gc(s) =
KcTd

Tf
(3.90)

G−1
c (s)−G−1

c ∞ =
−1
((

TiTf + Tf Td−TiTd
)

s2 + Tf
)(

KcTiT 2
d

)(
s2 + Ti+Td

TiTd
s + 1

TiTd

) (3.91)

où ε est l’erreur, δ la valeur de la variable manipulée et Gc ∞ est le gain du régulateur

lorsque la fréquence tend vers l’infini. Dans le système de commande, la fonction de

transfert G−1
c (s)−G−1

c ∞ est transposée en représentation de l’espace d’état. Pour un

PIAW , Td = Tf = 1 dans les équations 3.90 et 3.91.
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Pour calculer les paramètres du PI, on peut trouver une approximation de θ(s)
δe(s) . On

trouve alors θ(s)
δe(s) ≈

−1.35e−0.17s

s . La figure 3.15 montre la réponse à l’échelon de la fonc-

tion identifiée ainsi que la fonction approximée. Donc, la fonction approximée est un

procédé stable non asymptotiquement. Il existe de nombreuses méthodes pour choisir

les paramètres d’un PI d’un tel procédé, dont la méthode des contours [33]. Cependant,

cette méthode ne permet pas de choisir la dynamique de la boucle fermée. On utilise
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Figure 3.15 – Approximation de θ(s)
δe(s)

alors la méthode du réglage par placement de pôles. Cette méthode consiste à sélec-

tionner, pour un procédé Gp(s), un régulateur Gc(s) de manière à obtenir une certaine

dynamique H(s) en boucle fermée :

H(s) =
Gc(s)Gp(s)

1 + Gc(s)Gp(s)
(3.92)

Ainsi, dans le cas présent, pour Gp(s)≈ Kp
s (le retard est négligé dans la conception) et

Gc(s) = Kc(Tis+1)
Tis on obtient en boucle fermée :

H(s) =
Tis + 1

Ti
KpKc

s2 + Tis + 1
(3.93)

On remarque que ce système a un zéro à −1/Ti, causant un dépassement. Un filtre

sur la consigne ( 1
Tis+1) pourrait éliminer ce dépassement. Pour placer les pôles, on peut

comparer ce système à un système du deuxième ordre : 1
ω2

n
s2 + 2ζ

ωn
s+1. En faisant égaler

et réarranger les termes en s, on obtient :

Ti =
2ζ

ωn
(3.94)

Kc =
2ζωn

Kp
(3.95)
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En choisissant ζ =0.7 pour un système du deuxième ordre, on obtient le temps de

réponse le plus court pour une valeur de ωn [8]. Ainsi, si ζ = 0.7 :

ωn =
3

Trep
(3.96)

où Trep est le temps de réponse à ±5%. Ici, on choisit Trep = 3. On obtient le PI suivant :

PIθ(s) =
−1(1.4s + 1)

1.4s
(3.97)

La figure 3.17 présente la réponse à un changement de consigne unitaire (non filtrée) de

θ du système (modèle de l’équation 3.81) en boucle fermée. Malgré le dépassement, on

observe une erreur statique nulle. Pour l’analyse fréquentielle, on définit Gθ = PIθ(s) θ(s)
δe(s) .

La figure 3.16 présente l’analyse fréquentielle de Gθ. On observe une marge de gain de

7.66 dB et une marge de phase de 93.6 degrés.
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Mode latéral en boucle fermée

Pour le contrôle latéral en boucle fermée, des boucles cascades sont utilisées [9]

(figure 3.18). La première boucle interne contrôle p. La seconde boucle interne contrôle

l’angle φ. L’erreur de l’angle φ est convertie en une consigne de p par un régulateur

proportionnel Pp. Finalement, la boucle externe contrôle le cap (l’angle ψ). Ainsi, l’erreur

de cap est convertie en une consigne de φ par un régulateur PIψ. En résumé, pour

effectuer un changement de cap, l’avion doit effectuer un virage contrôlé.

Figure 3.18 – Diagramme fonctionnel d’un contrôleur latéral

Un amortisseur de lacet (yaw damper) est aussi introduit dans la première boucle

interne du contrôleur latéral. Les amortisseurs de direction sont utiles, car durant une

manoeuvre de virage continu, la valeur de r n’est pas égale à zéro. Un filtre passe-

haut (HPF) est utilisé pour que la variable manipulée δr soit calculée pour effectuer

correctement la manoeuvre. La fréquence de coupure du filtre a été choisie comme étant

20 rad/sec, c’est-à-dire environ 1/Tr où Tr est le mode du roulis amorti (roll). Pour la

boucle interne, on a les fonctions de transfert suivantes :

G(s) =

[
G11(s) G12(s)
G21(s) G22(s)

]
(3.98)

=

[ p(s)
δa(s)

p(s)
δr(s)

r(s)
δa(s)

r(s)
δr(s)

]
(3.99)

Pour les besoins de fonctionnalité du système, on veut contrôler la sortie p avec δa

et r avec δr. Généralement, ce couplage est choisi lors de la conception d’un autopilote

latéral [9, 35]. On peut confirmer le choix de ce couplage en faisant l’analyse de la

matrice de gains relatifs statiques Λ. Les gains relatifs permettent de mesurer le degré

de couplage d’un procédé multivariable. En fait, ils mesurent l’influence d’une variable

sélectionnée sur une variable contrôlée particulière relativement aux autres variables
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manipulées agissant sur le procédé. Ainsi :

Λ =

[
λ11 λ12

λ21 λ22

]
=

[
1.7099 −0.7099
−0.7099 1.7099

]
(3.100)

λ11 étant positif, on peut confirmer le choix du couplage de p avec δa et r avec δr.

Figure 3.19 – Diagramme fonctionnel de la première boucle interne

Typiquement, des gains proportionnels Pp et Pr sont choisis dans la première boucle

interne ([4, 9, 35]). On choisit aussi une commande distribuée plutôt qu’une commande

multivariable avec découpleurs [4, 9, 35] pour simplifier cette boucle de commande. La

figure 3.19 présente un diagramme de la boucle interne utilisée pour effectuer le réglage

de Pp et Pr. Ici, un changement de consigne sur p est vu comme une perturbation sur r et

vice-versa. Pour régler les gains proportionnels Pp et Pr, la méthode consiste à ouvrir la

boucle qui est à régler et à trouver la fonction de transfert qui est vue par le régulateur.

Ainsi, la fonction de transfert vue par Pp est G1 et celle vue par Pr est G2 :

G1(s) = G11(s)− HPF(s)G12(s)G21(s)Pr

1 + HPF(s)G22(s)Pr
(3.101)

G2(s) = G22(s)−
G12(s)G21(s)Pp

1 + G11(s)Pp
(3.102)

L’entrée de G1(s) est δa et l’entrée de G2(s) est δa. On trouve de façon itérative les

valeurs de Pp et Pr. En respectant les critères de conception des marges de stabilité, on

trouve Pp = -0.08 et Pr = 0.25. On peut aussi trouver des fonctions de transfert pour

approximer G1(s) et G2(s). Ainsi, avec Pp = -0.08 et Pr = 0.25, on trouve :

G1approx(s) =
−4.62 e−0.17s

0.05s + 1
(3.103)

G2approx(s) =
0.335(8s + 1) e−0.17s

(0.85s + 1)(0.14s + 1)
(3.104)

La figure 3.20(a) montre la réponse de la sortie du système p suite à un échelon δa (la

boucle de r-δr est fermée). Les réponses à l’échelon de G1(s) (eq. 3.101) et G1approx(s)
(eq. 3.103) sont aussi superposées. La figure 3.20(b) montre la réponse de la sortie du
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système r suite à un échelon δr (la boucle de p-δa est fermée). Les réponses à l’échelon des

fonctions de transfert G2(s) (eq. 3.102) et G2approx(s) (eq. 3.104) sont aussi superposées.

Les sorties p et r sont calculées avec les modèles des équations 3.82, 3.83, 3.85 et 3.86.

Pour l’analyse fréquentielle, on définit Gp(s) = PpG1(s) et Gr(s) = PrG2(s). On ob-

tient respectivement des marges de gain de 10.1 dB (figure 3.21(a)) et 10.2 dB (figure

3.21(b)) avec des marges de phase à l’infini. La figure 3.22 montre les réponses de p et

r obtenues suite à un changement de consigne p. On remarque l’erreur statique en p.

On remarque aussi l’effet du HPF . On voit qu’en virage (avant le HPF), r 6= 0.
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Figure 3.23 – Diagramme fonctionnel de la deuxième boucle interne

Par la suite, il faut calculer Pφ (figure 3.23). Pour ce faire, on trouve une approxi-

mation de la réponse de φ suite à un changement de consigne p. La figure 3.24 illustre

cette réponse. Cette structure de contrôle permet d’effectuer des virages. La fonction

de transfert vue par Pφ est :

φapprox(s)≈ 0.38e−0.17s

s
(3.105)

On utilise alors la méthode du réglage par placement de pôles (le retard est négligé

dans la conception). Cette méthode consiste à sélectionner, pour un procédé Gp(s) un

régulateur Gc(s) de manière à obtenir une certaine dynamique H(s) en boucle fermée :

H(s) =
Gc(s)Gp(s)

1 + Gc(s)Gp(s)
(3.106)

=
Pφ

0.38
s

1 + Pφ
0.38

s

(3.107)

Avec Pφ = 8, on obtient une dynamique de H(s) = 1
0.33s+1 (constante de temps Tphi =

0.33 sec). Pour l’analyse fréquentielle (le retard n’est pas négligé), on définit Gφ =
Pφφapprox(s). On utilise le modèle φapprox pour l’analyse fréqentielle pour des fins de

simplification. On obtient une marge de gain de 9.63 dB et une marge de phase de

119 deg (figure 3.25). La figure 3.26 présente la réponse à un changement de consigne

unitaire de φ du système en boucle fermée. Les sorties p, r et φ sont calculées avec les

modèles des équations 3.82, 3.83, 3.84, 3.85, 3.86 et 3.87 (les retards ne sont pas négligés

dans la simulation). On remarque que le temps de réponse de la sortie φ est de moins

1 seconde, ce qui respecte la dynamique Tphi = 0.33 seconde.
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Figure 3.24 – Approximation de φ suite à un changement de consigne de p
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Figure 3.25 – Analyse fréquentielle - Réponse en fréquences de Gφ
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Enfin, il faut calculer PIψ (figure 3.18). Pour ce faire, on trouve une approximation

de la réponse de ψ suite à un changement de consigne φ. La figure 3.27 illustre cette

réponse. La fonction de transfert vue par Pφ est :

ψapprox(s)≈ 1.4e−0.17s

s
(3.108)

On utilise alors la même méthode de réglage de placement des pôles qu’avec θ(s)
δe(s) (le

retard est négligé dans la conception). Avec les équations 3.94 et 3.95, ζ =0.7, Trep = 3
et en négligeant le retard, on obtient le PI suivant :

PIψ(s) =
1(1.4s + 1)

1.4s
(3.109)

La figure 3.29 présente la réponse à un changement de consigne unitaire non filtré de

ψ du système en boucle fermée (les retards ne sont pas négligés dans la simulation). Les

sorties p, r, φ et ψ sont calculées avec les modèles des équations 3.82, 3.83, 3.84, 3.85,

3.86, 3.87 et 3.88. Malgré le dépassement, on observe une erreur statique nulle. La figure

3.30 présente la réponse à un changement de consigne unitaire filtré de ψ du système en

boucle fermée. On remarque que l’ajout d’un filtre permet de rejoindre la consigne tout

en enlevant le dépassement. Pour l’analyse fréquentielle (le retard n’est pas négligé),

on définit Gψ = PIψ(s)ψapprox(s). On utilise le modèle ψapprox pour l’analyse fréqentielle

pour des fins de simplification. La figure 3.28 présente l’analyse fréquentielle de Gψ. On

observe une marge de gain de 15.9 dB et une marge de phase de 130 degrés.
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Figure 3.27 – Approximation de ψ suite à un changement de consigne de φ
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3.1.5 Simulateur non-linéaire du NRC-CNRC

Lors du processus itératif du choix de la plateforme, le RDDC Valcartier et l’Institut

de recherche aérospatiale du Conseil national de recherches Canada (NRC-CNRC) ont

collaboré [21] afin de développer des modèles aérodynamiques des modes non station-

naires et stationnaires de quelques plateformes de type MiniAV, dont le Flatana. Avec

des données de vols qui ont été collectées, le NRC-CNRC a utilisé une technique de

reconstruction des données de vols et une méthode d’estimation du maximum de vrai-

semblance (MLE) pour estimer les modèles aérodynamiques [21]. En plus des données

du IMU, les données de vitesse Vt et d’altitude provenant du tube de Pitot ainsi des

données de position provenant d’un système de caméra ont été utilisées pour développer,

en plus des modèles p,q,r,φ,θ,ψ, un modèle de vitesse u,v,w et de position x,y,z.

Un modèle à 6 degrés de liberté couplé, pour tenir compte de l’effet de δe sur la

dynamique du lacet, a été identifié. Ce comportement couplé est probablement dû à

une asymétrie de la plateforme qui a été utilisée lors des tests d’identification (moteur

désenligné, distribution asymétrique du poids, la gouverne de prodonfeur δe désenli-

gnée). Le modèle mathématique (coefficients des matrices de stabilité et de contrôle,

sections 3.1.1 et 3.1.1) du Flatana est incorporé dans Matlab/Simulink avec l’outil Ae-

rosim en utilisant le bloc 6-DOF Aircraft Model (Body-frame EOM).

Les matrices des coefficients de stabilité et de contrôle dimensionnel identifiées par

le NRC sont données dans l’annexe A.2. En utilisant les matrices de l’équation 3.11 et

3.14 avec Uop = 28 f/s, θop = 18 deg et g ≈ 32.2 f/s2 et en supposant que les termes

Zẇ ≈ 0 et Mẇ ≈ 0 (ils sont supposés très petits), on obtient :

– Mode longitudinal : on retrouve le mode phugoid (λph = −0.146± 0.584i) et le

mode short period (λsp =−2.89±7.27i). Tous les pôles sont stables.

– Mode latéral : on retrouve le mode roll avec λr =−8.1, le mode spiral λs = 0.281
et le dutch roll mode avec λd =−2.28±8.14. On remarque que le mode roll et le

mode dutch roll sont stables, tandis que le mode spiral est instable (probablement

dû à l’asymétrie de la plateforme).

Les tableaux 3.2 et 3.3 présentent une comparaison entre les deux méthodes d’iden-

tification. Même si le Flatana identifié est quelque peu différent mécaniquement de celui

qui est utilisé dans le cadre de ce projet, on remarque que le modèle en mode non sta-

tionnaire du NRC reste assez valide pour effectuer des simulations avec les autopilotes

qui ont été développés dans la section 3.1.4.
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Phugoid (λph) Short Period (λsp)

Section 3.1.3 0 −5±11.5i
NRC-CNRC [21] −0.146±0.584i −2.89±7.27i

Table 3.2 – Tableau comparatif d’identification - Modes longitudinaux

Roll λr Spiral (λs) Dutch roll (λd)

Section 3.1.3 −25< λr <−14 (−1.17< λs <−0.66)
NRC-CNRC [21] -8.1 0.281 −2.28±8.14

Table 3.3 – Tableau comparatif d’identification - Modes latéraux

Les autopilotes conçus dans la section 3.1.4 sont intégrés dans le simulateur du

NRC-CNRC (structures de commande des figures 3.13 et 3.18). Dans le contrôleur

latéral de la figure 3.18, un interrupteur est intégré avant la consigne φ̄ pour pouvoir

faire un changement de consigne pour réaliser un essai où l’avion effectue un virage

coordonné avec un angle φ (structure de commande de la figure 3.23). Des régulateurs

proportionnels Pz et Pu (figure 3.31), qui ont été trouvés itérativement, sont aussi inclus

pour permettre à l’avion de garder une altitude et une vitesse quasi constante durant

l’essai. L’erreur en altitude z est convertie en une consigne de θ par le régulateur Pz et

l’erreur en vitesse u est convertie en une commande δt par le régulateur Pu .

Quand la simulation débute, l’avion est en vol stable et on peut choisir les condi-

tions initiales voulues (vitesse u0,v0,w0, vitesse angulaire p0,q0,r0, attitude φ0,θ0,ψ0 et

position x0,y0,z0). L’avion débute son vol avec une vitesse de u0 = 8,4m/s, une altitude

de z0 = 3m et une attitude de θ0 = 18 degrés. Les autres conditions initiales sont nulles.

Pendant les 5 premières secondes, les autopilotes stabilisent l’avion autour de son point

d’opération. Aussi, durant les essais, l’avion doit garder une vitesse et une altitude

constantes. À t = 5 secondes, on effectue les changements de consigne pour tester les

autopilotes en poursuite.

Les figures 3.32 et 3.33 présentent les réponses à un changement de consigne φ de 10

degrés (structure de commande de la figure 3.23). Ainsi, l’avion se met à tourner en rond.

On remarque, lors du changement de consigne φ, que le mouvement en lacet engendré

génère une perturbation sur l’altitude z (il y a une perte d’altitude). Le régulateur PIθAW

parvient à stabiliser l’angle θ pour permettre de maintenir une altitude quasi constante.

On remarque aussi l’erreur statique de l’angle φ, due au régulateur proportionnel Pφ.
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Figure 3.31 – Diagramme fonctionnel d’un contrôleur longitudinal pour maintenir une

vitesse u et une altitude z constantes

Les figures 3.34 et 3.35 présentent respectivement les réponses à un changement de

consigne ψ de 10 degrés non-filtrée et filtrée. L’avion effectue donc un changement de

cap de 10 degrés. Dans la figure 3.34, on remarque un dépassement assez important de

l’angle ψ lors du changement de consigne. Le filtre aide donc à limiter le dépassement.
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Figure 3.32 – Simulateur non-linéaire NRC - changement de consigne φ de 10 degrés

- variables longitudinales
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Chapitre 3. Commande pour les vols non stationnaire et stationnaire 76

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
8.25

8.3

8.35

8.4

8.45

u
[m

/s
]

u [m/s]
consigne

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
2.95

3

3.05

3.1

z
[m

]

z [m]
consigne

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
17

18

19

20

21

θ
[d

eg
]

θ [deg]
consigne

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
−2

0

2

4

δ e
[d

eg
]

Temps [sec]

Figure 3.34 – Simulateur non-linéaire NRC - changement de consigne (sans filtre) ψ

de 10 degrés - variables latérales
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3.2 Vol stationnaire

L’identification des structures de modèle et des contrôleurs en mode stationnaire

pour cette plateforme a été réalisée par Bilodeau et al. [2, 3]. Des hypothèses de simpli-

fication du comportement du mode stationnaire ont été formulées et une linéarisation

des équations non-linéaires à 6 degrés de liberté d’un corps rigide a été réalisée pour

obtenir une structure qui est découplée sur chaque axe. Les hypothèses suivantes sont

émises :

– le repère avion (section 2.1.1) est utilisé ;

– le système peut être découplé en trois sous-sytèmes, un pour chaque axe ;

– on suppose une vitesse de translation verticale faible, de sorte que les forces gé-

nérées par la gouverne des gaz δt sont égales à la force gravitationnelle ;

– les vitesses angulaires de chaque sous-système sont petites ;

– les termes en accelération, qui sont le produit d’une vitesse angulaire et d’une

vitesse de déplacement (accélération de Coriolis, ex : rv), sont négligés.

Ainsi, chaque axe possède une interaction entrée-sortie significative (XB avec δa, YB

avec δe et ZB avec δr). Le modèle a été identifié avec des données d’expérimentation,

suivant un peu le même principe d’identification de la section 3.1.3. Les structures

découplées identifiées sont les suivantes :

p(s)
δa(s)

=
−5.44 e−0.17s

(0.67s + 1)
(3.110)

q(s)
δe(s)

=
−7.96 s e−0.17s

(5s−1)(0.08s + 1)
(3.111)

r(s)
δr(s)

=
2.46 s e−0.17s

(1.43s−1)(0.09s + 1)
(3.112)

On fait l’hypothèse que l’attitude est obtenue en intégrant les vitesses angulaires :

φ(s)
δa(s)

=
p(s)

s δa(s)
(3.113)

θ(s)
δe(s)

=
q(s)

s δe(s)
(3.114)

ψ(s)
δr(s)

=
r(s)

s δr(s)
(3.115)

Comme les angles d’Euler possèdent des singularités à θ = ±900 (section 2.2), les

quaternions sont utilisés pour décrire l’attitude du MiniAV en mode stationnaire. Le

quaternion de consigne est généré avec l’équation 2.44. Des quaternions d’erreur sont

générés pour trouver les erreurs angulaires. L’algorithme de Green est exécuté à chaque
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Figure 3.36 – Diagramme fonctionnel du calcul de l’attitude du MiniAV en mode

stationnaire

k (équation 2.63) pour générer les erreurs en tangage θ et en lacet ψ de sorte que l’erreur

φ soit toujours près de 0 (les erreurs en roulis sont découplés de la direction du véhicule).

Ainsi peu importe la direction du ventre de l’avion lors des essais, cet algorithme fait

en sorte que l’axe XB de l’avion soit colinéaire avec l’axe ZE . Le quaternion d’erreur

en φ est calculé avec l’équation 2.35 à chaque itération k (période d’échantillonnage

Ts = 0.01) avec le cap ψlevel qui est transmis par le superviseur. Les erreurs angulaires

sont calculées grâce aux équations 2.64 à 2.66. La figure 3.36 présente un diagramme

fonctionnel du calcul de l’attitude du MiniAV en mode stationnaire.

Même s’il existe des perturbations provenant de la déflection de l’air par δa sur δe et

δr, le couplage est négligé dans la conception. Des boucles cascades sont utilisées pour

contrôler chaque axe du mode stationnaire (figure 3.38 à 3.40). La figure 3.37 présente

un contrôleur générique monovariable du mode stationnaire où Θ̄ représente la consigne

en attitude [φ̄,θ̄,ψ̄], Θ est l’attitude mesurée [φ,θ,ψ], Ω est la vitesse angulaire [p,q,r] et δ

représente les variables manipulées [δa,δe,δr]. La boucle interne a un gain proportionnel

P pour permettre d’accélérer le système. La boucle externe est utilisée pour assurer

d’avoir une erreur statique nulle. Des PIAW sont alors choisis pour contrôler chacun des

axes. L’ajustement des paramètres est réalisé en utilisant une méthode fréquentielle

basée sur le diagramme de Nichols. Dans le contrôleur de l’axe XB axis, φ̄ est choisi de

sorte que le ventre de l’avion soit face à une certaine direction ψlevel. Dans le contrôleur

de l’axe YB, θ̄ est choisi à 90 deg. Dans le contrôleur de l’axe ZB, ψ̄ est choisi 0 deg. Le

tableau 3.4 présente les fonctions de transfert des contrôleurs du mode stationnaire.

Table 3.4 – Fonctions de transfert des contrôleurs du mode stationnaire

φ[deg] θ[deg] ψ[deg] p[deg/s] q[deg/s] r[deg/s]
PΩ −0.3 −0.18 0.16
PIΘ

−2.5(3s+1)
3s

−7(2.5s+1)
2.5s

−5(2s+1)
2s
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Figure 3.37 – Diagramme fonctionnel générique d’un contrôleur monovariable en mode

stationnaire

Figure 3.38 – Diagramme fonctionnel du contrôleur de l’axe XB en mode stationnaire

Figure 3.39 – Diagramme fonctionnel du contrôleur de l’axe YB en mode stationnaire

Figure 3.40 – Diagramme fonctionnel du contrôleur de l’axe ZB en mode stationnaire

En mode stationnaire, δt est utilisé pour maintenir une altitude z. En premier lieu,

il est possible de contrôler manuellement l’altitude en boucle ouverte en contrôlant ma-

nuellement δt . L’utilisateur doit cependant avoir une certaine expérience pour réaliser un

tel contrôle. Ainsi, il est préférable de réaliser le contrôle de l’altitude en boucle fermée.

Pour ce faire, l’altitude doit être connue. Un senseur ultrasonique, comme le propose

Green [18] et Kita [26], peut être utilisé. Malheureusement, un senseur ultrasonique a

une portée maximale de 6 mètres par rapport au sol et la performance diminue sur des

surfaces inégales comme du gazon. Un capteur de pression atmosphérique peut aussi

être utilisé pour des altitudes plus élévées, mais la précision est d’environ 2-3 mètres, ce

qui peut être problématique pour ce type de véhicule. Finalement, un GPS peut générer

l’altitude (avec quelques mètres de précision), mais la couverture satellitaire peut être

intermittante ou perdue dans certaines zones ou dans un immeuble, ce qui en réduit la

précision.
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Figure 3.41 – Diagramme de blocs du contrôleur de l’altitude en mode stationnaire

Comme outil de développement pour le contrôle de l’altitude z, un système de vision

sert de capteur. Ainsi, un PIDz AW (voir section 3.1.4) est utilisé pour effectuer le contrôle

de l’altitude en boucle fermée (Fig. 3.41). Enfin, le tableau 3.5 montre la fonction de

transfert identifiée z(s)
δt(s) de l’altitude z en fonction de δt et le contrôleur PIDz AW qui lui

est associé.

Table 3.5 – Fonctions de transfert des contrôleurs du mode stationnaire

z(s)
δt(s)

−32.58 e−0.22s

s(1.21s+1)

PIDz AW
−0.05(2s+1)(1.25s1)

2s(0.1s+1)

3.3 Conclusion

La méthodologie qui a été utilisée pour développer les lois de commande pour les

vols non stationnaires et stationnaires a été présentée. Une linéarisation des équations

non-linéaires à 6 degrés de liberté a été utilisée pour approximer le comportement

de l’avion. Les principaux comportements aérodynamiques et leurs caractéristiques,

sous forme de fonctions de transfert, ont été présentés et détaillés. Cette connaissance

du comportement du système a permis ensuite de réaliser l’identification du système

selon des étapes précises (planification, réalisation, traitement des données et choix des

structures). À partir de ces modèles identifiés, des autopilotes ont été conçus avec des

structures bien connues dans la littérature et réglés avec une méthode fréquentielle.

Enfin, la stratégie pour la commande du vol stationnaire développée par Bilodeau et

al. [2, 3] est résumée. En utilisant les loi de commande pour les deux principaux modes

de vol qui ont été développés dans ce chapitre, le chapitre 4 définit les stratégies pour

réaliser la transition entre les deux modes.



Chapitre 4

Stratégies de transition

Ce chapitre présente les différentes stratégies de transition qui ont été conçues pour

réaliser les manoeuvres de transition. En premier lieu, une analyse des équations de

forces aérodynamiques des variables longitudinales lors d’une transition et une analyse

comparative des fonctions de transfert des deux principaux modes de vol sont effectuées.

Par la suite, l’approche systématique pour réaliser les transitions est détaillée. Tout

d’abord, le superviseur basé sur la logique, qui s’occupe du moment de la commutation

entre les contrôleurs, est décrit et le principe de la commutation sans-à-coup est expliqué.

Enfin, les différentes étapes nécessaires aux transitions L2H et H2L sont décrites.

4.1 Équations de forces aérodynamiques

A priori, il est facile de constater que le comportement entre les deux modes de

vols principaux est non-linéaire. On peut comprendre ce phénomène analytiquement

avec les équations de forces aérodynamiques. Les 4 forces en vol qui agissent sur l’avion

sont les suivantes : la force ascendante (lift, L), la force du poids (weight, G), la force

de poussée (trust, T) et la force de trâınage (drag, D). Ici, on considère les variables

longitudinales pour illustrer le comportement durant les transitions (figure 4.1). La force

T est colinéaire avec l’axe XB, la force G est colinéaire avec l’axe ZE , la portance L est

la composante normale à la vitesse V et la force de trâınage est perpendiculaire à la

portance L.
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Figure 4.1 – Équations de forces - plan longitudinal

En faisant la sommation des vecteurs de force dans le référentiel de l’avion, on a :

m

[
ẌB

Z̈B

]
= G + L + D + T (4.1)

[
ẌB

Z̈B

]
= g

[
sinθ

cosθ

]
+

L
m

[
sinα

−cosα

]
+

D
m

[
−cosα

sinα

]
+

T
m

[
1
0

]
(4.2)

Si on transforme dans le référentiel inertiel NED, on obtient :[
ẌE

Z̈E

]
=−g

[
0
−1

]
+

L
m

[
−sin(θ−α)
−cos(θ−α)

]
+

D
m

[
−cos(θ−α)

sin(θ−α)

]
+

T
m

[
cosθ

sinθ

]
(4.3)

avec :

L =
1
2

ρ V 2 S CL(α) (4.4)

D =
1
2

ρ V 2 S CD(α) (4.5)

où V =
√

Ẋ2
E + Ż2

E est la vitesse tangentielle à la trajectoire de vol, ρ est la densité de

l’air et S est la surface des ailes. CL(α) et CD(α) sont respectivement les coefficients

sans dimension de portance et de trainage qui varient en fonction de α. Ces fonctions

ne sont pas linéaires. Aussi, tout objet qui se déplace dans l’air ou qui est soumis à un

vent relatif subit une résistance à l’avancement (trâınage). Finalement, on obtient :

ẌE =
−ρV 2S

2m
(CL(α)sin(θ−α)+CD(α)cos(θ−α))+

T
m

cosθ (4.6)

Z̈E =
−ρV 2S

2m
(CL(α)cos(θ−α)−CD(α)cos(θ−α))+

T
m

sinθ (4.7)
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On remarque que lorsque l’avion est près de la position stationnaire (i.e. avec θ≈ 90
et α≈ 0), la force de poussée T générée par l’hélice doit balancer pour le poids de l’avion.

Aussi, il existe un angle d’attaque α pour lequel les ailerons ne peuvent plus contribuer

à la force ascendante. On a donc un système d’équations non-linéaires qui dépendent à

la fois des angles θ et α, de la force de poussée T et de coefficients qui varient en fonction

de α. Créer un seul système unifié capable de modéliser parfaitement l’avion dans les

modes principaux et dans les transitions requiert des modèles beaucoup plus complexes

comme les systèmes planifiés, les systèmes non-linéaires, les systèmes adaptatifs ou les

réseaux de neurones. Ainsi, des stratégies de commande non-linéaires pourraient être

élaborées pour avoir un système de contrôle unique pour l’ensemble de l’enveloppe de

vol. Par exemple, Johnson et al.[23, 24] ont développé un réseau de neurones adaptatif

en temps réel et un contrôleur adaptatif pour contrôler leur plateforme dans l’ensemble

de l’enveloppe de vol. Aussi, Anderson et Stone [1] ont développé une stratégie de

commande prédictive et un contrôleur unique est utilisé pour le système en entier.

4.2 Analyse comparative des deux principaux modes

de vol

Il y a 4 variables manipulées : δe, δt , δa et δr. Dans le mode non stationnaire (figure

4.2(a)), δe est principalement utilisé pour contrôler l’altitude, via l’angle θ ; δt est utilisé

pour contrôler la vitesse de translation u ; δa et δr sont couplées et sont utilisés en

combinaison pour le contrôle latéral, c’est-à-dire pour effectuer un virage coordonné

avec un angle φlevel ou maintenir un cap ψlevel. En mode stationnaire (figure 4.2(b)),

les variables manipulées jouent des rôles un peu différents. δe est utilisé pour stabiliser

l’axe YB de la plateforme autour de θ = 900 ; δt est utilisé pour contrôler l’altitude ; δa

est utilisé pour contrôler l’axe XB de sorte que le ventre du véhicule puisse faire face à

un cap ψlevel ; δr est utilisé pour stabiliser l’axe ZB autour de 00.

4.2.1 Analyse comparative des fonctions de transfert

Une analyse comparative des fonctions de transfert est utile pour comprendre la

différence entre les deux principaux modes de vol. Pour ce faire, on compare les fonctions
p(s)

δa(s) , q(s)
δr(s) et r(s)

δr(s) . Les tableaux 4.1 et 4.2 présentent ces fonctions de transfert identifiées.

En mode non stationnaire, l’attitude φ et θ sont obtenues en intégrant les vitesses

angulaires p,q et l’attitude ψ est obtenue en intégrant φ. En mode stationnaire, l’atti-
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(a) Level

(b) Hover

Figure 4.2 – Analyse comparative des variables manipulées

tude φ,θ,ψ est obtenue en intégrant les vitesses angulaires p,q,r. En mode de palier,

le contrôle de l’angle ψ ou le cap, sert principalement à naviguer dans le plan XE −YE .

En mode stationnaire, la stabilisation de ψ est utilisée pour garder la plateforme droite

dans le plan XE −ZE . La fonction de l’angle ψ change donc du tout au tout entre les

deux principaux modes. C’est pourquoi on remarque que, en mode non stationnaire, p
et r sont couplés, tandis qu’en en mode stationnaire, les variables p et r sont découplées.

Tout d’abord, la réponse à l’échelon de p(s)
δa(s) (figure 4.3(a)) nous montrant le compor-

tement en roulis, par rapport à δa, est sensiblement le même dans les deux principaux

modes. La différence peut s’expliquer par le fait qu’en mode non stationnaire, le régime

du moteur (poussée T ) est plus grand sur le véhicule (voir les explications sur les dif-

férents points d’opération de δt dans la section 4.4.1). On remarque que q(s)
δe(s) possède

un pôle instable en mode stationnaire, tandis que q(s)
δe(s) possède une paire de pôles com-
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Table 4.1 – Fonctions de transfert du mode non stationnaire

δa[deg] δe[deg] δr[deg]
p[deg/s] −4.61e−0.17s

(0.05s+1)
0.18se−0.17s

(0.06s+1)(1.71s+1)

q[deg/s] −2.106(0.205s+1)
(0.0064s2+0.0642s+1)

r[deg/s] −4.05(−0.18s+1)e−0.17s

(0.08s+1)(0.81s+1)
0.38(10s+1)e−0.17s

(0.05s+1)(1.5s+1)

Table 4.2 – Fonctions de transfert du mode non stationnaire

δa[deg] δe[deg] δr[deg]
p[deg/s] −5.44e−0.17s

(0.67s+1)

q[deg/s] −7.96se−0.17s

(5s−1)(0.08s+1)

r[deg/s] 2.46se−0.17s

(1.43s−1)(0.09s+1)

plexe stable en mode non stationnaire. Le comportement est similaire lors des premiers

instants (image 4.3(b)). Finalement, on remarque que r(s)
δr(s) possède un pôle instable en

mode stationnaire, tandis que r(s)
δr(s) possède deux pôles stables en mode non station-

naire. Le comportement est aussi similaire lors des premiers instants (image 4.3(c)).

Malgré ces différences, on remarque que le mode roulis (roll) se retrouve dans les deux

principaux modes de vol.

4.2.2 Utilisation des deux modes principaux pour une approche

systématique

Comme il a été vu dans le chapitre 3, les systèmes linéaires peuvent être utilisés

pour modéliser et contrôler un avion dans des modes stationnaire et non stationnaire

idéaux. Étant donné que le comportement de la plateforme durant les transitions est

extrêmement non-linéaire et que l’identification d’un modèle réaliste et complet peut

être difficile, une approche systématique, basée sur la connaissance a priori de l’avion

dans les deux modes principaux, a été choisie pour déveloper les stratégies de transition.

Cette méthodologie peut aussi être utilisée pour réaliser et intégrer des stratégies de

transitions sur d’autres types de plateforme.
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4.3 Superviseur basé sur la logique des états

Le superviseur basé sur la logique s’occupe du moment de la commutation entre

les contrôleurs et les différents modes. La figure 4.3 présente la machine à états du

superviseur. Il y a deux principales structures de contrôleurs : le contrôleur du mode

non stationnaire et le contrôleur du mode stationnaire. Par conséquent, le système de

contrôle est divisé en 4 modes de vol : le mode non stationnaire (Level), le mode non

stationnaire vers le mode stationnaire (L2H), le mode stationnaire (Hover) et le mode

stationnaire vers le mode non stationnaire (H2L). Les modes Level et L2H sont gérés

par le contrôleur du mode non stationnaire, tandis que les modes Hover et H2L sont

gérés par le contrôleur du mode stationnaire. On a donc la structure suivante :

– Initialisation : L’initialisation est réalisée une seule fois, lorsque le système est
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Figure 4.3 – Diagramme de la machine d’état du superviseur
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mis sous alimentation. La valeur de tous les états est nulle (false) et la sortie des

variables manipulées est égale aux valeurs d’équilibre. Le système bascule ensuite

en attente que l’autopilote soit engagé.

– Level ready / Hover ready : Le système est en attente que l’autopilote soit

engagé par l’utilisateur. Si θ≤ 45, la plateforme attend en mode non stationnaire.

Sinon, le véhicule attend en mode stationnaire. Il est aussi possible pour un pilote

d’expérience de contrôler manuellement les variables manipulées pour faire des

vols sans autopilote (voir section 4.3.3).

– Level : C’est le contrôleur du mode non stationnaire qui est actif. Il est possible

de contrôler manuellement les consignes θ et ψ pour effectuer de la navigation

(voir section 4.3.2).

– L2H : C’est la transition du mode non stationnaire vers le mode stationnaire.

Ce mode est activé par l’utilisateur. Le superviseur change alors les consignes des

contrôleurs du mode non stationnaire. Ce mode est utilisé jusqu’à θ < 50 deg.

Cette transition est entièrement autonome.

– Hover : C’est le contrôleur du mode stationnaire. Il est possible de contrôler ma-

nuellement les consignes des axes XB, YB et ZB pour effectuer de la navigation (voir

section 4.3.2). Il est aussi possible de contrôler manuellement δt .

– H2L : C’est la transition du mode stationnaire vers le mode non stationnaire.

Ce mode est activé par l’utilisateur. Le superviseur change alors les consignes des

contrôleurs du mode non stationnaire. Ce mode est utilisé jusqu’à θ > 50 deg.

Cette transition est entièrement autonome.

Chaque contrôleur transmet au superviseur son état ainsi que la valeur des variables

manipulées qu’il calcule. L’état lors de l’attente (Level ready ou Hover ready) indique au

superviseur quel contrôleur celui-ci doit activer lorsque l’autopilote est engagé. Lorsque

l’autopilote est désengagé, la véhicule retourne en attente. Le choix de la valeur de

l’angle de commutation (θ = 50 deg) est expliqué dans la section 4.4.2.

Pour illustrer le propos, la figure 4.4 présente un exemple (flèches rouges, numéros 1©
à 12©). Le véhicule est positionné au sol (à l’horizontal), le système est initialisé (alimenté

électriquement) et l’autopilote est désengagé 1©. L’angle θ mesuré par le IMU étant

inférieur à 45 degrés 2©, le superviseur attend en mode non stationnaire et la sortie

des variables manipulées est égale aux valeurs d’équilibre δtrim level 3©. L’utilisateur

engage l’autopilote 4©. Le superviseur active le contrôleur du mode non stationnaire
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Figure 4.4 – Diagramme de la machine d’état du superviseur : exemple
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5©, et ce, jusqu’à ce que une autre action soit commandée. Si l’utilisateur demande

une transition 6©, le superviseur active le mode L2H 7©. Le superviseur change alors

pour le contrôleur du mode stationnaire lorsque l’attitude de θ est plus grande que 50

degrés 8©. Le contrôleur en mode stationnaire est actif jusqu’à ce qu’autre action soit

commandée 9©. Quand une transition est requise 10©, le mode H2L est activé 11© et le

supervieur commute pour le contrôleur du mode non stationnaire lorsque l’angle θ est

en dessous de 50 degrés 12©. L’algorithme 4.1 présente le pseudo-code qui a été intégré

dans Matlab.
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Algorithme 4.1 Machine à état du superviseur basée sur la logique
for k = 0 to ∞ do

if k == 0 then

{Initialisation du système}
LevelState = false

L2HState = false

HoverState = false

H2LState = false

δ = δtrim level

else

if TrigAutopilot = false then

{Attente (Level ou Hover) que l’autopilote soit engagé}
if θ≤ 450 then

LevelState = true

δ = δtrim level

else

HoverState = true

δ = δtrim hover

end if

else

{Autopilote engagé}
if LevelState == true and RequestLevel2Hover == false then

TrigLevel=true

δ = δlevel

else if RequestLevel2Hover == true and θ <= 500 and L2HState == true

then

TrigLevel2Hover=true

δ = δL2H

else if RequestHover2Level == false and HoverState == true then

TrigHover=true

δ = δhover

else if ConsigneHover2Level == true and θ> 500 andH2LState == true then

TrigHover2Level= true

δ = δH2L

end if

end if

end if

end for
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4.3.1 Principe de la commutation sans à-coup

La figure 4.5 montre un diagrame fonctionnel du processus de la commutation d’un

contrôleur. Cette figure est générique et elle sert à illustrer le principe de la commutation

d’un contrôleur d’une variable de sortie y ainsi que la variable mainpulée δ qui lui

est associée. r̄ représente la consigne, ε l’erreur, Gc le contrôleur, δGc la commande

calculée par Gc, δtrim la valeur d’équilibre de la variable manipulée, δ la valeur de la

variable manipulée transmise au MiniAV et y est la sortie du système. Les diagrammes

fonctionnels de la commutation pour les 4 modes de vols sont présentés à la section

4.3.4.

Figure 4.5 – Diagramme fonctionnel du processus de commutation sans à-coup

À la position t1, le contrôleur est inactif. La consigne est donc forcée à être égale

à sa sortie (r̄ = r̄inactive = y). Ainsi, une erreur ε = 0 est transmise au régulateur Gc et

une commande δGc = 0 est calculée. Il est à noter que les intégrateurs des différents

contrôleurs sont désactivés lorsqu’un mode est inactif (section 3.1.4 sur les contrôleurs

anti-windup). De plus, le contrôleur de la figure 4.5 reçoit en paramètre la valeur d’équi-

libre de la variable manipulée δtrim. Les valeurs d’équilibre représentent les angles de

déflection nuls des micros-servos de δe,δa et δr et une valeur de repos pour δt . Ces va-

leurs sont additionnées aux valeurs calculées δGc , car Gc effectue les calculs en ne tenant

pas compte de la valeur des angles de déflection nuls des micros-servos.

En mode non stationnaire et en mode L2H, les valeurs d’équilibre δtrim level sont

δe = 00, δt = 0%, δa = 00 et δr = 00. En mode stationnaire et en mode H2L, les valeurs

d’équilibre δtrim hover sont δe = 00, δt = 0%, δa =−400 (valeur moyenne des ailerons en

mode stationnaire) et δr = 00. Ainsi, lorsqu’un contrôleur de mode est inactif, la sortie

des variables manipulées est égale aux valeurs d’équilibre.

Quand un mode est activé, t1→ t2 ou t2→ t3, la consigne r̄ est changée à une valeur

désirée (soit pour un mode de vol principal r̄active mode1 ou soit pour une transition

r̄active mode2) et la nouvelle valeur calculée par Gc est additionnée à la valeur d’équilibre

de la variable manipulée. Ainsi, la commutation est sans à-coup (bumpless).
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4.3.2 Modes semi-autonomes

Figure 4.6 – Diagramme fonctionnel du contrôle manuel des consignes

Lorsque l’autopilote est engagé, il est possible pour l’utilisateur de naviguer selon

les besoins de la mission. Le contrôle semi-autonome permet donc à l’utilisateur de

ne pas de soucier de la stabilisation de la plateforme. En utilisant les structures de

contrôleurs des deux principaux modes (figure 4.6), un utilisateur peut modifier les

consignes pour naviguer. Les gains de la manette peuvent être programmés de cette

façon. Par exemple, sur la figure 4.6 générique, lorsque r̄active mode1 est actif à t2, un

signal externe r̄man provenant de la manette peut être ajouté.

En mode non stationnaire, il est possible de contrôler l’altitude avec θ̄ (dans l’axe

ZE) et la direction avec ψ̄ (dans le plan XE−YE). En mode stationnaire, on peut modifier

les consignes de chaque axe pour naviguer. En modifiant les consignes des contrôleurs

des axes YB et ZB, il est possible de naviguer dans le plan XE −YE . En modifiant la

consigne de l’axe XB, l’avion peut tourner sur lui-même. Les modes L2H et H2L sont

entièrement autonomes.

4.3.3 Contrôle manuel des variables manipulées

Figure 4.7 – Diagramme fonctionnel du contrôle manuel des variables manipulées

Lorsque la plateforme est en état d’attente Level ready (à t1), un utilisateur expé-

rimenté peut contrôler manuellement les variables manipulées pour effectuer des vols.
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Les manoeuvres servant à l’identification ont été réalisées grâce à cette structure de

contrôle. Dans le contrôleur Level, les valeurs des 4 canaux (channel) de la manette

ainsi que celles des interrupteurs sont transmises en paramètre. Les gains et les signes

des canaux sont choisis pour permettre à un pilote d’effectuer facilement des vols. La

figure 4.7 montre un diagramme fonctionnel générique de cette structure.
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4.3.4 Commutation des contrôleurs des différents modes de

l’enveloppe de vol

Suivant les principes de la commutation entre les contrôleurs et les modes, les figures

4.8 à 4.11 illustrent cette commutation avec les contrôleurs des modes non stationnaire et

stationnaire. La figure 4.12 présente le principe de la commutation intégré au diagramme

de bloc du superviseur, selon la position t. Les sections 4.4 et 4.5 expliquent en détail

la stratégie derrière les transitions.

La figure 4.8 illustre le contrôleur longitudinal et la figure 4.9 illustre le contrôleur

latéral. Voici le fonctionnement de ces contrôleurs, selon la position t :

– t1 : Les contrôleurs sont inactifs.

– t1→ t2 : Les contrôleurs font la commutation vers le mode actif Level.

– t2→ t1 : Les contrôleurs deviennent inactifs.

– t2 : Les contrôleurs sont en mode actif Level.

– t2→ t3 : Les contrôleurs font la commutation vers le mode actif L2H.

– t3 : Les contrôleurs sont en mode actif L2H.

– t3→ t1 : Les contrôleurs deviennent inactifs.

Figure 4.8 – Diagramme fonctionnel des différents modes de la commutation du contrô-

leur longitudinal

Figure 4.9 – Diagramme fonctionnel des différents modes de la commutation du contrô-

leur latéral
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La figure 4.10 illustre le contrôleur du mode stationnaire (axes XB, YB et ZB) et la

figure 4.11 illustre le contrôleur de l’altitude. Voici le fonctionnement de ces contrôleurs,

selon la valeur de t :

– t4 : Les contrôleurs sont inactifs.

– t4→ t5 : Les contrôleurs font la commutation vers le mode actif Hover.

– t5→ t4 : Les contrôleurs deviennent inactifs.

– t5 : Les contrôleurs sont en mode actif Hover.

– t5→ t6 : Les contrôleurs font la commutation vers le mode actif L2H.

– t6 : Les contrôleurs sont en mode actif H2L.

– t6→ t4 : Les contrôleurs deviennent inactifs.

Figure 4.10 – Diagramme fonctionnel des différents modes et de la commutation du

contrôleur du mode stationnaire

Figure 4.11 – Diagramme fonctionnel des différents modes de la commutation du

contrôleur de l’altitude
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Figure 4.12 – Diagramme de la machine d’état du superviseur avec le principe de

commutation, selon la valeur de t
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4.4 Transition du vol non stationnaire vers le vol

stationnaire (L2H)

L’objectif de cette transition est d’amener le plus rapidement possible la plateforme

en position stationnaire. L’avion doit passer d’un angle θlevel à un angle θhover = 900

et la vitesse en translation ulevel 6= 0 doit rapidement devenir uhover = 0. Ainsi, l’avion

possède une énergie cinétique Ek level = 1
2mu2

level et toute cette énergie cinétique doit être

transformée en énergie potentielle (uhover = 0). Aussi, tous les axes du mode stationnaire

doivent être stabilisés le plus rapidement autour de leurs consignes. L’avion ne doit pas

non plus gagner ou perdre trop d’altitude z et la transition doit être réalisée sur la plus

petite distance x possible.

Figure 4.13 – Défis de la transition L2H

La connaissance a priori du comportement aérodynamique des deux principaux

modes de vol du système nous permet d’établir certaines hypothèses pour effectuer

la transition L2H. Tout d’abord, les fonctionnalités des variables manipulées du mode

non stationnaire devraient rester les mêmes jusqu’au décrochage de la plateforme. Le

décrochage est la perte, plus ou moins brusque, de la force de portance : l’avion s’en-

fonce et perd de l’altitude. Plusieurs facteurs peuvent amener l’avion en situation de

décrochage dont l’angle d’attaque, la vitesse, la masse, etc. Par la suite, les contrôleurs

du mode stationnaire devraient être capables de stabiliser la plateforme si les conditions

initiales d’entrées en mode stationnaire respectent certaines limites d’opération. Donc,

il faut amener subitement l’avion en mode stationnaire avec des conditions de telle sorte

que les contrôleurs du mode stationnaire puissent rapidement stabiliser le véhicule.

En premier lieu, on utilise la même architecture et structure de contrôle que celle du

mode non stationnaire. L’hypothèse est avancée que les fonctions de transfert du mode

longitudinal et du mode latéral peuvent être utilisées pour approximer le comportement

de l’avion jusqu’à son décrochage. Ici, on considère θstall l’angle pour lequel l’avion

décroche (évaluation de l’angle de décrochage décrite à la section 4.4.1).
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Considérons un MiniAV en vol nominal non stationnaire avec θlevel et δt level (figure

4.8 et figure 4.12 : t2), en direction de ψlevel (figure 4.9 et figure 4.12 : t2). Une transition

est commandée par l’utilisateur. Les étapes pour réaliser la transition sont décrites dans

ce qui suit (sections 4.4.1 à 4.4.4).

4.4.1 Étape 1 - Consignes

Au niveau du contrôleur longitudinal (figure 4.8 et figure 4.12 : t2→ t3), une consigne

de θ̄l2h de 90 degrés est commandée. δe sature et le véhicule est lancé vers le haut en

position stationnaire. Dans le contrôleur latéral (figure 4.9 et figure 4.12 : t2→ t3), seule

la première boucle cascade du contrôleur non stationnaire, avec des consignes de p̄ = 0
et r̄ = 0, est utilisée. Le filtre HPF n’est pas utilisé, car la consigne r̄ = 0 n’est pas

seulement requise qu’aux hautes fréquences comme le vol en palier (section 3.1.4). En

effet, pour réaliser une transition L2H, un mouvement pur en tangage est requis. On

considère donc les consignes en vitesse angulaire suivantes durant la transition :

p̄ = 0 (4.8)

q̄> 0 (4.9)

r̄ = 0 (4.10)

Ainsi, on s’assure d’une réponse assez rapide et que le ventre de l’avion se dirige dans

la direction ψlevel durant la manoeuvre. Ce choix de structure de contrôleur latéral est

suffisant pour permettre à la plateforme de garder son cap pendant la courte periode

que la plateforme est dans ce mode.

δt est spécifiée en boucle ouverte selon une planification de l’angle θ. Ainsi, on

permet à la plateforme d’augmenter rapidement son angle de tangage sans gagner trop

d’altitude. On augmente δt de 10% par rapport à son point d’opération en mode de

palier jusqu’à ce que l’avion atteigne un angle θ = 250 et on le diminue graduellement

par la suite pour atteindre un régime d’opération inférieur (-10 % du régime en mode

non stationnaire). De ce fait, on accélère rapidement l’angle θ sur une courte période et,

vers la fin de la séquence planifiée, δt est diminué plus bas que le point d’opération δt du

mode stationnaire : on permet à la force de gravité de contribuer à ralentir l’ascension

de la plateforme. Il faut cependant s’assurer qu’il y ait un flux d’air assez important

pour que δa et δr puissent être effective sur p et r. Cette séquence δt planifiée est trouvée

expérimentalement. L’algorithme 4.2 présente le pseudo-code.

Voici une comparaison de δt , selon le mode d’opération choisi :

δt level > δt hover (4.11)
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Algorithme 4.2 Séquence planifiée de δt L2H
for k =0 to ∞ do

{À chaque itération k (période d’échantillonnage Ts = 0.01), lorsque le mode L2H
est activé}
if θ(k)< 250 then

δt(k)⇐ δt level + 10%
else if θ(k)>= 250 and θ(k)< 400 then

δt(k)⇐ δt level + 10%−
(

θ(k)−250

150

)
20% {Diminuer δt , de façon planifiée, jusqu’à

ce l’avion atteigne un angle θ(k) = 400}
else

δt(k)⇐ δt level−10% {Ce point d’opération est inférieur à δt hover}
end if

end for

4.4.2 Étape 2 - Commutation du contrôleur hover

Le contrôleur en mode stationnaire est commuté 15 degrés avant l’angle de décro-

chage, c’est-à-dire à un angle de θ = 500 (figure 4.10 et figure 4.12 : t4 → t5 ; figure

4.8, figure 4.9 et figure 4.12 : t3→ t1). Ainsi, on s’assure d’avoir une marge de sécurité

suffisante pour les cas où l’angle de décrochage serait inférieur (plateforme ab̂ımée ou

pile faible). Lors de la transition, le cap ψlevel vers lequelle la plateforme se dirigeait

est transmise par le superviseur au contrôleur du mode stationnaire. Les consignes des

axes sont θ̄ = 90 deg, φ̄ = ψlevel et ψ̄ = 0 deg. Ainsi, tel qu’illustré à la section 2.3.2, le

quaternion de consigne en mode stationnaire qchover devient :

q0chover = (cos(−ψlevel/2)cos(90/2)+ sin(−ψlevel/2)sin(90/2)) (4.12)

q1chover = (sin(−ψlevel/2)cos(90/2)− cos(−ψlevel/2)sin(90/2)) i (4.13)

q2chover = (cos(−ψlevel/2)sin(90/2)+ sin(−ψlevel/2)cos(90/2)) j (4.14)

q3chover = (cos(−ψlevel/2)cos(90/2)− sin(−ψlevel/2)sin(90/2))k (4.15)

La figure 3.36 présente un diagramme fonctionnel du calcul des erreurs angulaires en

mode stationnaire.

4.4.3 Étape 3 - Contrer l’élan vers l’avant

Lors de l’expérimentation, il a été observé que l’élan engendré par la saturation de

δe et la séquence de δt et crée un élan vers l’avant (x positif). Il faut donc stopper cet
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élan pour réduire la distance x sur laquelle est effectuée la transition. En effet, on peut

expliquer ce comportement avec l’équation 4.6 :

ẌE =
−ρV 2S

2m
(CL(α)sin(θ−α)+CD(α)cos(θ−α))+

T
m

cosθ

Si on néglige le terme de gauche (les termes V ,CL(α) et CD(α) sont petits à cet instant),

on a :

ẌE ≈
T
m

cosθ (4.16)

On remarque que lors de l’entrée en mode stationnaire (à 500), on a T
mcos(θ = 50o) =

T
m0.643. Ainsi, δt propulse encore l’avion vers l’avant (x positif). C’est pourquoi il faut

amener le plus rapidement possible l’angle θ autour de sa consigne de 90 deg. Ainsi,

durant les premiers moments en mode stationaire, et ce, jusqu’à 75 deg, une consigne

de 30 deg, vers la direction x négatif, dans le contrôleur de l’axe YB est commandée pour

augmenter rapidement θ et ainsi diminuer la distance parcourue vers l’avant.

Dès que l’erreur en tangage est de moins de 15 degrés par rapport à sa consigne

en tangage 90 deg et que la plateforme a dépassé sa consigne ou atteinte une altitude

maximum, la boucle de contrôle de la variable manipulée δt (altitude en boucle fermée

ou en boucle ouverte) est activée (figure 4.11 et figure 4.12 : t4→ t5). Dans le cas du

contrôle de l’altitude en boucle fermée, la consigne en altitude est choisie 50 cm au

dessus de la position de la plateforme lors de l’activation du PID. L’algorithme 4.3

présente cette séquence.

4.4.4 Étape 4 - Contrôle de l’altitude

Une des difficultés de cette transition est de contrôler l’altitude autour d’une consigne.

Les transitions doivent être effectuées dans un espace restreint : le véhicule ne peut pas

gagner ou perdre trop d’altitude par rapport à son altitude en vol de palier. Il faut donc

éviter une grande variation de flux d’air de δt . Plus la variation de δt est grande, plus

le contrôle de l’altitude sera difficile. Idéalement, il faut que le contrôle de l’altitude se

réalise en boucle fermée. La connaissance de l’altitude, avec certaine précision, est donc

requise.

Trois méthodes pour contrôler l’altitude ont été testées et étudiées. La première

méthode est un contrôle en boucle ouverte de l’altitude : quand le mode stationnaire est

activé, un utilisateur expérimenté peut contrôler manuellement δt . La seconde méthode

est un contrôle en boucle fermée qui utilise un capteur pour connâıtre l’altitude, comme
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Algorithme 4.3 Premiers instants en mode stationnaire
for k =0 to ∞ do

{À chaque itération k (période d’échantillonnage Ts = 0.01)}
if θ(k)< 750 and Condition1 == false then

{Pour réduire la distance x, jusqu’à ce que θ> 750}
θ̄hover(k)⇐ Consigne θ⇐ 300 vers x négatif

δt(k)⇐ δt level−10%
else

θ̄hover(k)⇐ Consigne θ⇐ 900

if Altitude boucle ouverte == true then

{L’utilisateur contrôle manuellement δt}
δt(k)⇐ δtman(k)
Condition1⇐ true

else

if Condition1 ==false then

z̄⇐ z(k) - 50 cm

Condition1⇐ true

{Lorsque θ(k) > 75, on choisit la consigne z̄ comme étant z(k)}
else if Condition1 == true or Condition2 == true or z(k) < ¯z(k) or z(k) >
z(k−1) then

δt(k)⇐ PIDz active

Condition2⇐ true

else

δt(k)⇐ δt level−10%
end if

end if

end if

end for

un système de vision numérique. Malheureusement, un système de vision ne peut pas

être utilisé en situation réelle et d’autres capteurs, comme les capteur ultrasoniques, les

capteurs d’altitude barométrique ou le GPS, ne sont pas assez précis pour réaliser ce

genre de manoeuvre. La troisième méthode est aussi une stabilisation en boucle fermée,

mais l’altitude est estimée en utilisant une technique de navigation inertielle de type

plateforme strap-down inertial navigation system (INS). La section qui suit détaille le

principe derrière cette méthode.
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Navigation inertielle

L’altitude est estimée en intégrant numériquement les mesures d’accéléromètres

(ax,ay,az), les vitesses angulaires (p,q,r) et les positions angulaires (φ,θ,ψ) provenant

de l’IMU. On utilise les équations de translation pour trouver la vitesse de la plateforme

dans son repère (u,v,w) et ensuite les équations de navigation pour trouver la position

dans le référentiel NED (XE ,YE ,ZE). On assume que le IMU est placé au CG et qu’il

n’est pas mécaniquement déplacé du CG de la plateforme durant les vols.

Dans les équations de forces développées au chapitre 2, les forces aérodynamiques,

qui sont appliquées en unité de g, peuvent être remplacées par les mesures d’accélération

qui sont mesurées par le capteur IMU (que l’on considère placé au CG). En effet, les

accélérations mesurées sont équivalentes à :

ax =
fx

mg
(4.17)

ay =
fy

mg
(4.18)

az =
fz

mg
(4.19)

Ainsi, on peut réécrire les équations 2.101 à 2.103 :

u̇ = rv−qw−gsinθ + gax (4.20)

v̇ =−ru + pw−gcosθsinφ + gay (4.21)

ẇ = qu− pv−gcosθcosφ + gaz (4.22)

En utilisant cette forme, les équations utilisent uniquement des quantités de mouvement

et on les résout pour générer des valeurs de sorties reconstruites u,v,w. Par la suite, les

équations de navigation 2.118 à 2.120 sont utilisées pour trouver les positions x,y,z.

Pour solutionner les équations différentielles, on utilise la méthode d’intégration

numérique classique de Runge-Kutta d’ordre quatre (rk4). Cette méthode effectue l’ap-

proximation des solutions d’équations différentielles suivante :

ẋ = f (x(k),u(k)) (4.23)

où x(k) qui est le vecteur d’état du système et u(k) qui est le vecteur d’entrée. Pour

utiliser en ligne cette technique d’intégration numérique, on utilise x(k−1),u(k−1),u(k)
pour trouver la valeur de x(k). Ainsi, pour l’itération k avec ∆t = 0.01 comme période
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Algorithme 4.4 Intégration numérique : navigation inertielle
for k = 0 to ∞ do

{À chaque itération k (période d’échantillonnage Ts = 0.01)}
if k == 0 then

[u(k) v(k) w(k)]T ⇐ [u0 v0 w0]T {Vitesses initiales}
[XE(k) YE(k) ZE(k)]T ⇐ [XE0 YE0 ZE0]T {Positions initiales}

else

[u(k) v(k) w(k)]T ⇐ rk4(xvit(k−1),uvit(k−1),uvit(k))
[XE(k) YE(k) ZE(k)]T ⇐ rk4(xpos(k−1),upos(k−1),upos(k))

end if

end for

d’échantillonnage, on trouve x(k) en effectuant les opérations suivantes :

xd1 = f (x(k−1),u(k−1)) (4.24)

xint1 = x(k−1)+
xd1

2
∆t (4.25)

uint1 =
u(k−1)+ u(k)

2
(4.26)

xd2 = f (xint1,uint1) (4.27)

xint2 = x(k−1)+
xd2

2
∆t (4.28)

xd3 = f (xint2,uint1) (4.29)

xint3 = x(k−1)+
xd3

2
∆t (4.30)

uint3 = u(k) (4.31)

xd4 = f (xint3,uint3) (4.32)

x(k) = x(k−1)+
xd1 + 2xd2 + 2xd3 + xd4

6
∆t (4.33)

Pour les équations de force (vitesse), on a le vecteur d’état xvit(k) = [u(k) v(k) w(k)]T

et le vecteur d’entrée uvit(k) = [p(k) q(k) r(k) φ(k) θ(k) ψ(k) ax(k) ay(k) az(k)]T . Pour

les équations de navigation, on a le vecteur d’état xpos(k) = [XE(k) YE(k) ZE(k)]T et le

vecteur d’entrée upos(k) = [u(k) v(k) w(k) φ(k) θ(k) ψ(k)]T . L’algorithme 4.4 présente le

calcul qui est effectué à chaque itération k (période d’échantillonnage Ts = 0.01) pour

calculer les vitesses et les positions.

Malheureusement, comme tout capteur, le IMU n’est pas à l’abri des erreurs d’ins-

trumentation. Tout d’abord, les biais et les dérives sont les erreurs qui causent les plus

grands effets. Les données du IMU sont aussi sensibles aux changements de température

et aux vibrations. Un modèle d’équation de mesure d’un capteur d’avion générant une
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erreur systématique d’instrumentation est [22] :

z(k) = (1 + λ(k))y(k)+ b(k)+ v(k) (4.34)

ou z(k) est la keme données de sortie mesurée, y(k) est la vraie sortie, v(k) est un bruit

de mesure aléatoire, λ(k) est une erreur de dérive et b(k) est une erreur de biais. Si les

paramètres d’erreurs d’instrumentation b(k) et λ(k) sont nuls, les données de mesures

seront égales aux vraies sorties, plus un bruit de mesure aléatoire ajouté. Ces hypothèses

d’erreurs d’instrumentation sont suffisantes pour expliquer la plupart des erreurs. En

pratique, ce ne sont pas tous les capteurs qui possède une erreur de dérive et/ou de biais

[29]. Typiquement, les accélérations de translation et les vitesses angulaires possèdent

des erreurs de biais et de dérive. Ceux-ci changent à chaque fois que le IMU est ali-

menté électriquement et ils varient dans le temps. Par exemple, un biais sur les données

d’accéléromètres du IMU produit une erreur quadratique sur la position calculée. Les

erreurs de la navigation inertielle INS ont typiquement des dynamiques lentes et des

modèles complexes ont été développés [10].

Habituellement, avant de les utiliser dans le processus d’intégration numérique, les

données de mesure sont filtrées avec un filtre passe-bas dans le but de diminuer le

bruit de haute-fréquence. Quand du bruit aléatoire est filtré, cela produit une marche

aléatoire. L’intégration de cette marche aléatoire résulte en des vitesses et des positions

calculées qui peuvent varier à différents taux durant un essai, et ce, même si le IMU

bouge dans la même orientation et subit les mêmes accélérations à chaque essai.

La précision se déteriore avec le temps si le système est laissé à lui-même et qu’au-

cune mesure externe n’est accessible. Ainsi, en utilisant des capteurs externes pouvant

fournir des mises-à-jour sur les vitesses ou les positions, comme un GPS ou un capteur

barométrique, les erreurs systématiques peuvent être éliminées. Des filtres de Kalman

peuvent être intégrées si une solution d’estimation de l’altitude à long terme est re-

quise [20, 25, 39, 40]. La méthode INS donne cependant une grande précision pour les

premières secondes. À court terme, on considère alors que les biais et les dévires sont

négligeables pour réaliser ce type de manoeuvre.

4.5 Transition du vol stationnaire vers le vol non

stationnaire (H2L)

L’objectif de cette transition est d’amener le plus rapidement possible la plateforme

en position horizontale. L’avion doit passer d’un angle θhover = 900 à un angle θlevel = 180
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Figure 4.14 – Défis de la transition H2L

et la vitesse en translation uhover = 0 doit rapidement devenir ulevel 6= 0. Aussi, le cap

de l’avion doit être contrôlé le plus rapidement autour de sa consigne. L’avion ne doit

pas non plus gagner ou perdre trop d’altitude z et la transition doit être réalisée sur la

plus petite distance x possible.

Encore une fois, la connaissance a priori du comportement aérodynamque des deux

principaux modes de vol du système nous permet d’établir certaines hypothèses pour

effectuer la transition H2L. Tout d’abord, les fonctionnalités des variables manipulées

du mode stationnaire devraient rester les mêmes jusqu’à l’angle de décrochage θstall.

Comme l’axe YB est instable en mode stationnaire, la manoeuvre vers l’avant déstabi-

lise le système. Par la suite, les contrôleurs du mode non stationnaire devraient être

capables de stabiliser la plateforme si les conditions initiales d’entrées respectent une

certaine limite. Donc, il faut amener subitement l’avion en mode non stationnaire avec

des conditions de telle sorte que les contrôleurs du mode non stationnaire puissent

rapidement contrôler la plateforme.

En premier lieu, on utilise la même architecture et structure de contrôle que celle

du mode stationnaire. L’hypothèse est avancée que les fonctions de transfert du mode

longitudinal et du mode lateral peuvent être utilisées pour approximer le comportement

de l’avion jusqu’à θstall.

Considérons un MiniAV en vol nominal stationnaire avec δt hover (figure 4.10 et figure

4.12 : t5), le ventre de l’avion en direction de ψlevel (figure 4.11 et figure 4.12 : t5). Une

transition est commandée par l’utilisateur. Les étapes pour réaliser la transition sont

décrites dans ce qui suit (sections 4.5.1 à 4.5.2).
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4.5.1 Étape 1 - Consignes

Dans le contrôleur de l’axe YB, θ̄ est mis à 0 deg. δe sature pour lancer vers l’avant

l’avion en vol de palier. Les contrôleurs des axes XB et ZB gardent les mêmes consignes,

soit φ̄ = ψlevel et θ̄ = 0 deg. δt est augmenté de 10% par rapport à son point d’opération

en mode stationnaire pour éviter la perte d’altitude durant la manoeuvre.

4.5.2 Étape 2 - Commutation du contrôleur level

Le contrôleur du mode non stationnaire est commuté au même angle i.e. vers un

angle de θ = 500 (figure 4.10 et figure 4.12 : t4 → t5 ; figure 4.8, figure 4.9 et figure

4.12 : t3→ t1). Lors de la transition, le cap ψlevel vers lequelle le ventre de la plateforme

pointait est transmise par le superviseur au contrôleur du mode non stationnaire.

δt est spécifiée en boucle ouverte selon une planification de l’angle θ. Jusqu’à ce que

l’angle de tangage de la plateforme rejoindre sa consigne θlevel, δt est graduellement

diminué jusqu’à son point d’opération δt level. L’algorithme 4.5 présente cette séquence.

Algorithme 4.5 Séquence planifiée de δt du mode H2L vers le mode LEVEL
for k =0 to ∞ do

{À chaque itération k (période d’échantillonnage Ts = 0.01)}
if θ(k)> 500 and Condition == false then

δt(k)⇐ δt hover + 10%
else if θ(k)> 180 and Condition == false then

δt(k)⇐ δt hover + 10%−
(

θ−180

500−180

)(
δt hover + 10%−δt levelop

)
{Diminuer graduellement de δt hover + 10% vers δt level jusqu’à θ(k) = 180}

else

δt(k)⇐ δt level

Condition ⇐ true

{Dès θ(k) devient < 18o, δt(k) doit rester à δt level}
end if

end for

Lors de l’expérimentation, il a été observé que l’élan engendré par la saturation de δe

et la séquence de δt crée un moment vers le bas (vers les z positif). Ainsi, pour ralentir ce

moment, on maintient θ̄ = 50 degrés jusqu’à ce que l’angle de tangage rejoigne un angle

θ = 18 degrés. Par la suite, la consigne en mode stationnaire devient θ̄ = 18 degrés.
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4.6 Conclusion

Dans ce chapitre, les différentes stratégies de transition qui ont été conçues pour

réaliser les manoeuvres de transition ont été décrites. En premier lieu, une analyse des

équations de forces aérodynamiques des variables longitudinales et une analyse compa-

rative des fonctions de transfert des deux principaux modes de vol ont été effectuées.

Une approche systématique, basée sur la connaissance a priori des comportements de la

plateforme dans les deux principaux modes de vol, est choisie pour développer le super-

viseur basé sur la logique. Une structure de commutation simple entre les contrôleurs

est proposée. Enfin, les différentes étapes nécessaires aux manoeuvres de transitions

L2H et H2L sont décrites. Cette approche systématique permet donc d’éviter d’avoir

à identifier un modèle non-linéaire complet et de concevoir une loi de commande non-

linéaire pour gérer l’ensemble de l’enveloppe de vol. Les principaux types d’essais qui

ont été réalisés pour tester les algorithmes de contrôle, la logique du superviseur et la

commutation entre les contrôleurs sont présentés dans le chapitre suivant.



Chapitre 5

Résultats expérimentaux en vol

Ce chapitre présente plusieurs essais de vol qui ont été réalisés. Tout d’abord, le

banc d’essais (équipement, dimension...) , situé dans un local du RDDC Valcartier, est

décrit. La plateforme utilisée pour réaliser les essais, le Flatana modifié, est présentée

et la structure des algorithmes sous Matlab-Simulink est résumée. Par la suite, 9 types

d’essais sont présentés dans les sections 5.3, 5.4 et 5.5. Les résultats sont comparés avec

les performances de plateforme similaires rencontrées dans la littérature. Certains essais

peuvent aussi être visionnés sur le CD-ROM inclus avec ce mémoire.

5.1 Description du banc d’essais

Les essais expérimentaux de vol ont lieu dans un local du RDDC Valcartier. Le véhi-

cule peut décoller en mode non stationnaire d’une rampe de décollage (figures 5.1(a) et

5.1(b)). Cette rampe, muni de roues, a été construite avec la collaboration du personnel

de RDDC Valcartier. La rampe a une longueur de 1.5 m, une largeur de 60 cm et elle

est positionnée à une hauteur de 1.5 m. Le véhicule peut franchir une dizaine de mètres

en vol de palier avant d’être arrêté par un filet de sécurité (figure 5.2(b)). Il y a environ

3 mètres entre le filet de sécurité et le plafond (figure 5.2(a)).

Les 15 caméras du système de vision sont placées sur le plafond et un volume de

capture d’environ 3-m x 2-m x 2-m est généré au dessus du filet La figure B.1(a) de

l’annexe B présente la disposition des caméras avec le corps de l’avion reconnu par le

système de vision. La figure B.1(b) de l’annexe B présente, quant à elle, le volume qui

est généré par le système de caméra.
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(a) Vue de côté

(b) Vue de face avec caméra de vision numérique au
plafond

Figure 5.1 – Rampe pour le décollage
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(a) Vue de côté

(b) Vue d’en dessous de la rampe de décollage

Figure 5.2 – Banc d’essais
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5.1.1 Flatana

Les figures 5.3(a) et 5.3(b) montrent la plateforme qui est utilisée pour réaliser les

essais. Quelques modifications au véhicule original ont cependant dû être apportées afin

de pouvoir réaliser à répétition les essais en vol de transition.

1. Pour que le système de vision puisse reconnâıtre l’avion comme étant un corps

rigide dans son volume de capture, de petites boules luminescentes ont été collées

sur le corps de l’avion (figures 5.3(a) et 5.3(b)). Les boules ont été disposées de

façon asymétrique sur le corps pour permettre au système de vision de reconnâıtre

l’orientation du véhicule dans son repère.

2. L’avion étant en carton mousse rigide, des tiges de renforcement ont été rajoutées

sur l’axe longitudinal de l’avion (axe XB). Il a été observé qu’avec les nombreuses

chutes dans le filet, l’ajout des tiges permet d’amortir les chocs et d’augmenter

considérablement la vie utile de la plateforme. En effet, le principal moyen de

terminer un essai est de laisser tomber le Flatana dans le filet de sécurité.

3. Pour permettre de réaliser les essais en mode de palier, il faut que le MiniAV

puisse décoller en ligne droite en tout temps de la rampe de lancement. Ainsi, un

train de décollage, muni d’une tige au centre, a été fabriqué. Une tige a aussi été

fixée à l’arrière du MiniAV (figures 5.4(a) et 5.4(b)). Une rainure au centre de la

rampe permet donc au MiniAV de décoller en ligner droite.

4. L’orientation du moteur électrique (manette des gaz, δt) sur le nez de l’avion est

critique. En effet, celui-ci doit être parallèle le plus posible avec le plan XB−ZB.

Un mauvais alignement du moteur peut rendre les manoeuvres de transition L2H

et la navigation en mode sttionnaire plus difficiles à réaliser. Ainsi, le moteur a

dû être posé sur une plaquette de bois supplémentaire et des tiges de carbone ont

été rajoutées pour amortir les chocs.

5. Il est très important que le poids de l’avion, avec tout l’équipement ajouté, soit

bien réparti au centre de gravité naturel de l’avion. Ainsi, les batteries ont été

diposées de façon à équilibrer le poids.

Quelques avions ont été fabriqués et utilisés pour réaliser les tests. Toutes ces modifi-

cations ont été réalisées grâce à un processus itératif. Malgré toutes ces modifications,

les modèles développés de l’avion sont demeurés fiables pour réaliser les tests.
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(a) Vue de côté

(b) Vue de haut

Figure 5.3 – Flatana
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(a) Train pour le décollage - Vue de devant (b) Train pour le décollage - Vue de derrière

(c) Renforcement du nez

Figure 5.4 – Exemples de modifications apportées au Flatana



Chapitre 5. Résultats expérimentaux en vol 116

5.2 Description de la structure des algorithmes sous

xPC-Target

Les détails du montage du système de contrôle et de communication entre les dif-

férents éléments sont présentés dans [3]. En résumé, un ordinateur (un Pentium II 266

MHz avec 256 Mo de mémoire vive) fait fonctionner un kernel Xpc Target 3.2 de Math-

works en temps réel. Il est donc possible de compiler un modèle Simulink (qui contient

les algorithmes de contrôle) sur cet ordinateur. Tous les calculs des variables manipulées

et la gestion des contrôleurs sont alors faits sous l’environnement Xpc Target-Simulink.

L’ordinateur communique numériquement avec une télécommande R/C à l’aide d’un

signal PPM afin d’envoyer les commandes à l’avion et une carte d’acquisition est utilisée

pour l’acquisition des données de vol. Les données de mesure provenant de l’IMU sont

décodées par une station de base sans-fils qui communique avec l’ordinateur avec le pro-

tocole RS232. La manette USB et le système de vision communiquent avec l’ordinateur

via un protocole UDP.

L’utilisation de l’interface Xpc Target permet d’effectuer tous les calculs des algo-

rithmes sur un ordinateur qui n’est pas à bord de l’avion. L’avantage de cette interface

est donc de pouvoir développer et de tester rapidement des algorithmes de contrôle. Son

interface est de plus très intuitive à utiliser. La structure de base de ces algorithmes

sous Matlab/Simulink est décrite dans [3]. Dans le cadre de ce projet sur les vols de

transition, la structure de base a été augmentée afin d’inclure l’enveloppe de vol com-

plète, c’est-à-dire les 4 modes de vol. La première augmentation a été d’ajouter, à la

structure de contrôle du mode stationnaire déjà développé par Bilodeau et al. [2, 3],

une structure de contrôle pour le mode non stationnaire. Par la suite, un superviseur a

été développé pour réaliser la commutation, selon le plan de vol, entre les contrôleurs.

Chaque structure de contrôle reçoit les données de mesures (IMU, système vision,

positions et vitesses reconstruites), les valeurs des différents canaux de la manette USB,

les valeurs d’équilibre des variables manipulées, les signaux booléens d’activation de

mode et les consignes en cap et tangage. Les sorties des structures de contrôle sont

les valeurs des variables manipulées calculées, les états du système et les valeurs des

différentes consignes. La figure 5.6 présente le modèle Simulink utilisé avec les deux

structures de contrôle ainsi que le superviseur.

Le superviseur reçoit les valeurs des variables manipulées calculées des deux struc-

tures de contrôle, les états du système des deux contrôleurs et des signaux booléens

provenant des interrupteurs de la manette USB qui permettent à un utilisateur d’enga-

ger l’autopilote ou de commander des transitions. En sortie, le superviseur transmet les
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valeurs des variables manipulées qui sont transmises à l’avion, l’état présent du système

et un vecteur de signaux booléens pour indiquer quel contrôleur de mode est actif.

La figure 5.6 présente les blocs Simulink qui forment le superviseur. Il est composé

d’un bloc qui détermine quel mode doit être actif, un bloc qui gère les demandes de

transitions (les consignes en transition peuvent être programmées de façon automatique

et/ou manuelle) et un autre bloc qui gère les consignes.
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Figure 5.5 – Blocs Simulink des deux structures de contrôleur ainsi que du superviseur
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Figure 5.6 – Superviseur basé sur la logique
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5.2.1 Présentation des essais

Plusieurs types d’essais ont été réalisés pour tester les algorithmes de contrôle, la

logique du superviseur et la commutation entre les contrôleurs. En tout, 9 types d’essais

sont présentés dans les sections 5.3, 5.4 et 5.5. Certains essais peuvent être visionnés

sur le CD-ROM inclus avec ce mémoire.

Pour chacun des essais, on présente tout d’abord l’objectif. Par la suite, on décrit le

plan de vol qui est nécessaire pour la réalisation de l’essai. Pour l’analyse des résultats,

les réponses temporelles des différentes variables et consignes pertinentes sont présentées

et analysées. Les variables longitudinales (θ, δe, z et δt) et les variables latérales (φ, δa,

ψ et δr) sont présentées sur deux graphiques différents. Les angles d’Euler normaux

sont utilisés pour représenter l’attitude du véhicule des modes non stationnaire et L2H

(section 2.2). Pour les modes stationnaire et H2L, l’attitude est représentée par les

erreurs angulaires calculées par le quaternion de déviation (section 2.3.1). Il est à noter

qu’il existe d’importantes discontinuités qui sont dues au changement de représentation

des attitudes φ et ψ entre le mode non stationnaire et le mode stationnaire. Évidemment,

il n’existe pas de discontinuités pour les angles φ et ψ lors de la transition. La section

2.3.4 explique ce phénomène. Pour l’attitude θ en mode stationnaire et H2L, celle-

ci est ramenée (unwrapped) autour de 90 degrés pour bien illustrer le phénomène du

changement d’attitude en tangage θ. Enfin, dans ces deux graphiques, les différents

modes sont séparés par des lignes et les colonnes sont identifiées.

Les variables manipulées sont physiquement limitées à des angles de déviation maxi-

male par les micros-servos. Ainsi, δe est limitée à ±55 degrés, δa à ±55 degrés et δr

à ±80 degrés. Il est à noter que dans les modes stationnaire et H2L, les ailerons δa

sont limités entre 0 degré (ailerons plats) et -55 degrés. Cette stratégie de contrôle a

été choisie par Bilodeau et al. [2, 3]. En effet, il a été supposé que les ailerons δa ne

doivent pas dévier de façon positive. En effet, la force mécanique δt crée un moment

dans le sens horaire et les ailerons δa servent à créer un moment dans le sens anti-

horaire, évitant ainsi que l’avion ne tourne sur lui-même. Si les ailerons se retrouvent à

être déviés de façon positive, cela crée un moment dans le sens horaire, ce qui n’est pas

souhaitable. Dans certains essais, il est possible d’observer ce phénomène de saturation

à 0 degré. Cependant, une réserve est émise face à ce choix de conception. En effet, il

est souhaitable que les δa soient déviés positivement transitoirement pour permettre au

MiniAV d’effectuer plus rapidement les manoeuvres en roulis lorsque les conditions de

vol l’exigent.

Il est à noter qu’en mode non stationnaire, la consigne θ est choisie à 18 degrés.

Lors de l’étape de l’identification, il a été noté que l’angle tangage moyen en mode de
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palier était de 18 degrés. Ainsi, lors du décollage à partir de la plateforme, l’angle θ est

d’environ 10 degrés. Aussi, φ est rarement de 0 degré. Lorsque l’essai débute en mode de

palier, la plateforme n’a pas le temps de rejoindre la consigne de θ avant d’effectuer la

transition. À cause du manque de temps, des essais plus longs en mode non stationnaire

n’ont pas pu être réalisés. Enfin, lors de certains essais en mode stationnaire, il est

possible d’observer une oscillation des variables mesurées et manipulées. Ce phénomène

est dû à un mauvais réglage des contrôleurs du mode stationnaire. En effet, la plateforme

peut légèrement se modifier d’un essai à l’autre à cause de réparations ou de l’usure des

micros-servos.

La figure 5.7 présente un schéma explicatif des différents tests de vol. Ainsi la sé-

quence suivante est possible : LEVEL → L2H → HOVER → H2L → LEVEL → L2H

→ HOVER ( 1© → 2© → 3© → 4© → 5© → 6© → 7©).

Enfin, pour certains essais, on présente les données de mesure du système de vision

pour les distances parcourues x− y, c’est-à-dire la position du véhicule, et la vitesse Vt .

Les données de mesure du système de vision sont présentées lorsque le Flatana se trouve

dans 3©, 4©, 5©, 6© et 7© de la figure 5.7. Dans ces graphiques, la vitesse Vt est calculée

avec l’équation 2.3.

Figure 5.7 – Schéma des essais
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5.3 Essais de transition du vol non stationnaire vers

le vol stationnaire (L2H)

Les essais de cette section portent sur la réalisation de transitions du vol non sta-

tionnaire vers le vol stationnaire. Sur la figure 5.7, on réalise la séquence suivante :

LEVEL → L2H → HOVER ( 1© → 2© → 3©).

5.3.1 Angle de décrochage θstall

Afin de choisir le moment de la commutation, il faut caractériser l’instant où l’angle

θ atteint une valeur maximum. Sur la figure 5.7, on réalise la séquence suivante : LEVEL

→ L2H ( 1© → 2©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est déposé sur la rampe de lancement. La rampe est placée de façon à ce

que l’avion se retrouve à tout moment dans la zone de capture du système de vision.

À t = 0 sec, l’utilisateur engage l’autopilote et l’avion décolle en mode non stationnaire

avec θ̄ = 180 et ψ̄ = ψt=0. À t = 1 sec, une transition est commandée automatiquement.

Le superviseur active le mode L2H et le superviseur reste dans ce mode jusqu’à ce que

l’utilisateur désengage l’autopilote.

Analyse des résultats

Tout d’abord, on remarque sur la figure 5.8 la séquence planifiée δt qui est dé-

crite dans la section 4.4.1. On remarque aussi, lors de cet essai, que l’angle θ atteint un

maximum à θstall à 62.7 degrés. L’avion continue son ascension encore pendant quelques

instants, mais θ se met à dimuner rapidement. On remarque que δe est saturée au dé-

but de la manoeuvre (à cause du PI anti-reset). Par la suite, la déviation diminue (avec

l’erreur qui diminue) jusqu’à θstall. Avec cette séquence planifiée δt , on peut aussi re-

marquer que l’on atteint une altitude maximale (−1.126 m), limitant ainsi la plateforme

à gagner trop d’altitude. Après avoir atteint une altitude maximale, le Flatana s’écrase

rapidement dans le filet, et ce, même si δe redevient saturé. À cause du phénomène du

décrochage, δe perd de son efficacité et le MiniAV est incapable de reprendre de l’alti-



Chapitre 5. Résultats expérimentaux en vol 123

tude ou d’augmenter son angle de tangage. En moyenne, lors des expérimentations, il

a été observé que θstall ≈ 65 degrés.
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5.3.2 Variables latérales

Cet essai vise à étudier le comportement des variables latérales durant le mode L2H

ainsi que durant les premiers instants en mode stationnaire. Sur la figure 5.7, on réalise

la séquence suivante : LEVEL → L2H → HOVER (z en boucle fermée avec le système

de vision) ( 1© → 2© → 3b©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est déposé sur la rampe de lancement. La rampe est placée le plus loin

possible et elle est enlignée avec la zone de capture du système de vision. À t = 0
sec, l’utilisateur engage l’autopilote et l’avion décolle en mode non stationnaire avec

θ̄ = 180 et ψ̄ = ψt=0. À t = 1 sec, une transition est commandée automatiquement.

Le superviseur active le mode L2H. À 500, le superviseur active le mode stationnaire.

Pour les besoins d’analyse des variables latérales, le système de vision est utilisé comme

données de mesure pour la rétroaction de l’altitude. Lorsque tous les axes et l’altitude

sont stabilisés, l’utilisateur peut désengager l’autopilote.

Analyse des résultats

Les figures 5.9(a) et 5.9(b) montrent les réponses temporelles des variables latérales

de cet essai. Le Flatana est dans le mode L2H moins de 0.5 seconde. La différence entre

ces deux figures est la représentation du mode L2H durant la manoeuvre : la figure

5.9(a) présente les attitudes φ et ψ et la figure 5.9(b) présente les vitesses angulaires

p et r. On remarque que, malgré le court temps dans le mode L2H, les régulateurs Pp

et Pr de la figure 3.18 arrive à maintenir, en moyenne, des vitesses angulaires autour

de 0, ce qui permet un mouvement en tangage. On remarque le même comportement

pour les atittudes. Cette manoeuvre est très rapide et critique. En effet, l’avion doit

monter vers le mode stationnaire le plus droit possible. Il a été remarqué, au début de

l’expérimentation, que l’utilisation de la structure du contrôleur latéral du mode non

stationnaire, avec ψ comme consigne de la boucle externe, n’était pas assez rapide pour

réaliser convenablement la manoeuvre L2H.

Comme il a été expliqué dans la section 2.3.4, il existe des discontinuités dues au

changement de la réprésentation de l’attitude entre les modes non stationnaire et sta-

tionnaire. Ainsi, lors de l’entrée dans le mode stationnaire, on remarque une importante

déviation (−35 degrés) de δr. Cette importante déviation est due à l’erreur en ψ (ex-
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plication à la section 2.3.4) et à l’agressivité du contrôleur de l’axe ZB pour compenser

cette erreur. L’attitude en ψ se stabilise tout de même assez rapidement autour de sa

consigne de 0 degré. Concernant δa, on remarque le changement du point d’opération.

En effet, lorsque l’attitude φ est contrôlée autour de sa consigne, le point d’opération

de δa =−40 degrés, comparé à 0 degré en mode non stationnaire.
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vision) : variables latérales
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5.3.3 Contrôle de l’altitude en boucle ouverte

Cet essai vise à réaliser une transition semi-autonome du vol non stationnaire vers le

vol stationnaire : l’utilisateur doit contrôler l’altitude via δt . Sur la figure 5.7, on réalise

la séquence suivante : LEVEL → L2H → HOVER (z boucle ouverte) ( 1© → 2©→ 3a©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est déposé sur la rampe de lancement. La rampe est placée le plus loin

possible et elle est enlignée avec la zone de capture du système de vision. À t = 0 sec,

l’utilisateur engage l’autopilote et l’avion décolle en mode non stationnaire avec θ̄ = 180

et ψ̄ = ψt=0. À t = 1 sec, une transition est commandée automatiquement. Le superviseur

active le mode L2H. À 500, le superviseur active le mode stationnaire. À cet instant,

l’utilisateur doit contrôler, à l’aide de la manette USB, l’altitude en manipulant δt . Les

autres variables manipulées (δa,δe et δr) sont autonomes. Lorsque tous les axes sont

stabilisés et que l’altitude est contrôlée à une hauteur désirée par l’utilisateur, celui-ci

peut désengager l’autopilote.

Analyse des résultats

La figure 5.11(a) montre les réponses temporelles des variables longitudinales et la

figure 5.11(b) montre les réponses temporelles des variables latérales. Dans 5.10(a), on

remarque qu’il faut plus de 6 secondes avant que le véhicule se positionne à une altitude

désirée par l’utilisateur. Les variables latérales prennent environ 3 secondes avant de se

stabiliser autour de leur consigne.

Il est à noter que cet essai a été réalisé par un utilisateur expérimenté et que celui-ci

était à seulement quelques mètres de l’avion et qu’il pouvait voir le véhicule. Ainsi,

on remarque que la courbe ’δt manuel’ ne subit pas d’importante variation. On peut

donc conclure que, durant une mission, si l’utilisateur a une connaissance de l’envi-

ronnement visuel de la plateforme, cette technique de contrôle de l’altitude peut être

envisageable. Dans le cadre d’une mission, une caméra sur le ventre de l’avion, trans-

mettant des images en temps réel, serait alors nécessaire. Évidemment, un entrâınement

plus spécifique serait nécessaire, mais cette technique pourrait être réalisable.

Il est possible de comparer avec Green [18, 17] ce type d’essai. On retrouve à [19] une

vidéo de la plateforme de Green [18, 17] qui montre deux essais de transition L2H où
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δt est contrôlée manuellement par l’utilisateur. Le premier essai est réalisé à l’extérieur

et le second à l’intérieur dans un gymnase. Tout d’abord, on peut voir que lorsque la

transition est réalisée, il n’y a pas de boucle fermée sur φ qui a été intégrée dans le

système de contrôle. Ainsi, à cause du moment de force mécanique (torque) créé par δt ,

l’avion tourne lentement sur lui-même. Dans [17], des réponses temporelles d’essais de

la variable θ sont présentées. Il faut environ 2 secondes pour atteindre et contrôler la

consigne en tangage autour de 90 degrés. Aucune donnée de mesure sur l’attitude ou sur

les variables manipulées durant une manoeuvre de transition n’a été publiée jusqu’à ce

jour par Green [17, 18]. Un lien Internet est disponible sur le CD-ROM pour visionner

la vidéo (Green_Autonomous_Cruise-to-Hover_Transition).
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(b) Variables latérales : φ, δa, ψ et δr

Figure 5.10 – Essai LEVEL → L2H → HOVER (z en boucle ouverte) : variables

longitudinales et latérales
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5.3.4 Contrôle de l’altitude en boucle fermée avec le système

de vision

Cet essai vise à réaliser une transition autonome du vol non stationnaire vers le vol

stationnaire. Toutes les variables sont en boucle fermée. Sur la figure 5.7, on réalise la

séquence suivante : LEVEL → L2H → HOVER (z en boucle fermée avec le système de

vision) ( 1© → 2© → 3b©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est déposé sur la rampe de lancement. La rampe est placée le plus loin

possible et enlignée avec la zone de capture du système de vision. L’utilisateur engage

l’autopilote et l’avion décolle en mode non stationnaire à t = 0 avec des consigne θ̄ = 180

et ψ̄ = ψt=0. À t = 1 sec, une transition est commandée automatiquement. Le superviseur

active le mode L2H. À 500, le superviseur active le mode stationnaire. Le système de

vision est utilisé comme données de mesure pour la rétroaction de l’altitude. Lorsque

tous les axes et l’altitude sont stabilisés, l’utilisateur peut désengager l’autopilote.

Analyse des résultats

La figure 5.11(a) montre les réponses temporelles des variables longitudinales et la

figure 5.11(b) montre les variables latérales. La figure 5.12 présente la position (x− y)

et la vitesse Vt du véhicule. Cet essai peut être visionné sur le CD-ROM sous le nom de

Transition_L2H.avi .

La figure 5.11(a) montre que le MiniAV est dans le mode L2H moins de 0.5 se-

condes. Il faut moins de 3 secondes après qu’une transition soit commandée pour que

les attitudes φ, θ et ψ soient stabilisées autour de leur consigne (oscillations à ±5 deg).

Enfin, un dépassement en altitude de 30 cm est observé et le temps de réponse est de

moins de 3.5 secondes. Dans la figure 5.12, on remarque que le véhicule atteint une

vitesse maximale Vt d’environ 5.8 m/s. Il faut moins de 3 secondes pour que la vitesse

Vt diminue autour de 0 m/s. Les figures 5.13 et 5.14 présentent des captures d’images

d’une vidéo d’un essai L2H.

Il est possible de comparer avec Frank et al. [12] la performance de ce type d’essai.

Pour réaliser la manoeuvre, δe et δr sont utilisées en boucle ouverte pour créer un

moment de tangage, les ailerons δa sont utilisés en boucle fermée pour garder le cap et
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δt est diminué légèrement en dessous du point d’opération en mode stationnaire. Ainsi,

lors de la transition du mode en palier vers le mode stationnaire, leur plateforme prend

plus de 6 secondes avant de stabiliser θ autour de sa consigne en tangage à 90 degrés.

Aussi, il y a une oscillation d’environ 1.4 mètre en altitude avant que celle-ci ne soit

contrôlée à une consigne désirée. Aucune réponse temporelle n’est présentée pour les

variables φ et ψ et les variables manipulées. Enfin, avec une vitesse initale (avant la

transition) d’environ 6 m/s cela prend environ 6 secondes avant que la vitesse Vt soit

autour de 0 m/s.

On peut retrouver à [13] une vidéo de la plateforme de Frank et al. [12] effectuant un

essai de ce genre. L’avion décolle du sol et réalise une transition vers le vol stationnaire.

On remarque sur la vidéo que l’avion prend plusieurs secondes avant d’être contrôlé en

altitude et pour que les variables latérales se stabilisent autour de leur consigne. Un

lien Internet est disponible sur le CD-ROM pour visionner la vidéo (MIT_Autonomous_

Airplane_Ground_Take-off_to_Hover).
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(a) Mode non stationnaire

(b) Mode L2H

(c) Mode stationnaire

Figure 5.13 – Images capturées d’une vidéo : transition L2H, vue d’en dessous de la

rampe de lancement
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(a) Mode non stationnaire

(b) Mode L2H

(c) Mode stationnaire

Figure 5.14 – Images capturées d’une vidéo : transition L2H, vue de côté
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5.3.5 Contrôle de l’altitude en boucle fermée avec estimation

de l’altitude

Évidemment, une technique de contrôle de l’altitude en mode stationnaire suppose

l’existence d’un capteur robuste capable de mesurer l’altitude avec une précision au

centimètre.

Cette section vise à étudier et démontrer la faisabilité du contrôle en boucle fermée

avec l’estimation de l’altitude en boucle fermée à l’aide de la technique INS (section

4.4.4). Avant de réaliser des essais, on se doit de comparer les positions reconstruites

utilisant les équations de la section 4.4.4 avec les données de mesure du système de

vision numérique. Pour ce faire, on effectue un essai LEVEL→ L2H → HOVER ( 1©
→ 2© → 3b©, figure 5.7) et on compare les séries de données recueillies. Les conditions

intiales de la technique INS sont les suivantes : u0 = 0,v0 = 0,w0 = 0,x0 = 0,y 0 = 0 et

z0 = 0. Dans le cadre de cette étude, les données de mesure du IMU ne sont pas filtrées.

Les données en position du système de vision sont filtrées à l’aide d’un filtre numérique

passe-bas de Butterworth (4e ordre, ωn = 0.08).

La figure 5.15 compare les vitesse u,v,w. Pour obtenir les vitesses u,v,w reconstruites,

on utilise les équations 4.20 à 4.22. Pour obtenir les vitesses u,v,w du système de système

de vision, on effectue une dérivation des données de mesure de position et on utilise

l’équation 2.9 pour obtenir les vitesses u,v,w dans le repère avion. Il est à noter que

l’avion pénètre dans le système de vision uniquement lorsque l’avion se retrouve en mode

stationnaire. On remarque donc que la vitesse u atteint une valeur maximale d’environ

6 m/s et que durant la manoeuvre de transition, les valeurs en v et w ne sont pas nulles.

Les vitesses mesurées par le système de vision sont plus faibles, mais on remarque qu’en

mode stationnaire, la même dynamique est observée.

La figure 5.16 compare les positions x,y,z reconstruites avec les données de mesure

en position du système de vision. On peut remarquer clairement que, après environ

5 secondes, les distances parcourues x et y commencent à diverger. L’altitude z prend

un peu plus de temps à diverger dans cet essai. Si le IMU est bien calibré, les erreurs

d’instrumentation peuvent être négligées sur une courte période (moins de 5 secondes)

si on utilise une technique d’intégration numérique.

Enfin, il peut être intéressant de comparer l’attitude du système de vision avec celle

générée par le IMU. Comme il a été mentionné dans la section 2.7, le système de vision

retourne comme données de mesure l’attitude en quaternion. La figure 5.17 présente

une comparaison entre l’attitude générée par le IMU et celle générée par le système de
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système de vision. Les données sont transformées en erreurs angulaires (équations 2.64

à 2.66). On remarque que les deux capteurs génèrent des attitudes très similaires.
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On suppose donc qu’avec la technique INS, il est possible de réaliser un contrôle de

l’altitude en boucle fermée sur une courte période. Ainsi, en estimant l’altitude durant

la manoeuvre, il est possible de stabiliser la plateforme en mode stationnaire pendant

quelques secondes. Par la suite, un autre capteur (sonar, système de traitement d’images,

GPS, capteur baromètrique) peut être utilisé pour permettre un contrôle en boucle

fermée de l’altitude à long terme. Les sections 4.4.4 et 3.2 exposent ce problème. Ici, on

choisit d’utiliser la technique INS pendant 5 secondes pour stabiliser la plateforme en

mode stationnaire et on réalise la commutation avec un autre capteur plus robuste (le

système de vision).

Cet essai vise à réaliser une transition complète. Toutes les variables sont en boucle

fermée. Sur la figure 5.7, on réalise la séquence suivante : LEVEL → L2H → HOVER

(z boucle fermée, reconstruction z et commutation avec système vision) ( 1© → 2© →
3c©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est déposé sur la rampe de lancement. La rampe est placée le plus loin

possible et enlignée avec la zone de capture du système de vision. L’utilisateur engage

l’autopilote et l’avion décolle en mode non stationnaire à t = 0 avec des consigne θ̄ =
180 et ψ̄ = ψt=0. Les conditions intiales de la technique INS sont les suivantes : u0 =
0,v0 = 0,w0 = 0,x0 = 0,y 0 = 0 et z0 = 0. À t = 1 sec, une transition est commandée

automatiquement. Le superviseur active le mode L2H. À 500, le superviseur active le

mode stationnaire. L’altitude reconstruite est utilisée comme signal pour la rétroaction.

À t = 5 sec, le système de vision remplace le signal reconstruit comme signal utilisé

pour la rétroaction et z̄ = zvision t=5. Lorsque tous les axes et l’altitude sont stabilisés,

l’utilisateur peut désengager l’autopilote.

Analyse des résultats

La figure 5.18(a) montre les réponses temporelles des variables longitudinales et la

figure 5.18(b) montre les variables latérales. Dans la figure 5.18(a), on remarque que

l’altitude reconstruite commence à diverger à environ 4 secondes. À 5 secondes, les

données de mesures du système de vision sont utilisées. Des performances semblables à

l’essai LEVEL → L2H → HOVER (z en boucle fermée avec le système de vision) sont

atteintes.
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Fait à noter, on peut observer le phénomène de l’intégration d’une marche aléatoire

décrit dans la section 4.4.4. En effet, on remarque que l’altitude ne diverge pas dans la

même direction dans les figures 5.18(a) et 5.16.
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5.4 Essais de transition du vol stationnaire vers le

vol non stationnaire (H2L)

Les essais de cette section porte sur la réalisation des transitions du vol stationnaire

vers le vol non stationnaire. Pour la réalisation de ces essais, on ne considère pas le

problème du contrôle de l’altitude.

5.4.1 δt constante

Cet essai vise à réaliser une transition autonome du vol stationnaire vers le vol

non stationnaire. Durant le mode H2L, δt est égale à la dernière mesure δt du mode

stationnaire. Sur la figure 5.7, on réalise la séquence suivante : HOVER → H2L (δt

constante) → LEVEL ( 3b© → 4a© → 5©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est en mode stationnaire à la limite de la zone de capture du système de

vision. À t = 0 sec, tous les axes sont stabilisés autour de leur consigne (φ̄ = ψlevel, θ̄ = 90
et ψ̄ = 0). À t = 3 sec, une transition est commandée manuellement par l’utilisateur à

l’aide d’un interrupteur de la manette USB. Le superviseur active le mode H2L et

δt = δt(4.99) + 10%. À 500, le superviseur active le mode non stationnaire. Lorsque

l’avion est rendu près du filet de sécurité, l’utilisateur désengage l’autopilote.

Analyse des résultats

La figure 5.19(a) montre les réponses temporelles des variables longitudinales et la

figure 5.19(b) montre les variables latérales. Dans la figure 5.19(a), on peut voir que

lorsque la transition H2L est commandée, δe sature à 55 degrés. La figure 5.11(a) montre

que le MiniAV est dans le mode H2L moins de 0.6 seconde. Aussi, la valeur de δt est égale

à sa dernière valeur en mode staionnaire pendant tout le mode H2L et l’altitude reste

constante dans ce mode. On voit aussi δt rejoindre, grâce à l’algorithme 4.5, le point

d’opération du mode non stationnaire qui est supérieur. Cependant, lorsque le mode

non stationnaire est activé, il y a une perte en altitude d’environ 80 cm par rapport à

l’altitude de référence en mode stationnaire. La figure 5.21 (section suivante) présente
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la position (x− y) et la vitesse Vt du véhicule. On remarque que le véhicule atteint une

vitesse maximale Vt d’environ 5.8 m/s. Les données de cet essai sont comparées avec les

données de l’essai de la section 5.4.2.
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5.4.2 Augmentation de δt

Cet essai vise à réaliser une transition autonome du vol stationnaire vers le vol non

stationnaire. Durant le mode H2L, δt est égale à la dernière mesure du mode stationnaire

+ 10%. Sur la figure 5.7, on réalise la séquence suivante : HOVER → H2L (δt + 10%)

→ LEVEL ( 3b© → 4b© → 5©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est en mode stationnaire à la limite de la zone de capture du système de

vision. À t = 0 sec, tous les axes sont stabilisés autour de leur consigne (φ̄ = ψlevel, θ̄ = 90
et ψ̄ = 0). À t = 3 sec, une transition est commandée manuellement par l’utilisateur à

l’aide d’un interrupteur de la manette USB. Le superviseur active le mode H2L et

δt = δt(4.99) + 10%. À 500, le superviseur active le mode non stationnaire. Lorsque

l’avion est rendu très près du filet de sécurité, l’utilisateur désengage l’autopilote.

Analyse des résultats

La figure 5.20(a) montre les réponses temporelles des variables longitudinales et la

figure 5.11(b) montre les variables latérales. Cet essai peut être visionné sur le CD-ROM

sous le nom de Transition_H2L.avi .

Sur la figure 5.11(a), on peut remarquer que le MiniAV est dans le mode H2L

moins de 0.6 seconde. Aussi, pendant tout le mode H2L, la valeur de δt est égale à sa

dernière valeur en mode stationnaire +10% et elle rejoint, grâce à l’algorithme 4.5, le

point d’opération du mode non stationnaire (celui-ci est inférieur). Cela prend moins

de 2 secondes après qu’une transition soit commandée pour que les attitudes θ et ψ

soient contrôlées autour de leur consigne. On remarque aussi, durant la manoeuvre, un

dépassement de 30 cm par rapport à l’altitude de référence en mode stationnaire. Ce

dépassement est nécessaire pour que l’altitude en mode stationnaire revienne à l’altitude

de référence du mode stationnaire, comme le montre la figure 5.11(a).

La figure 5.21 présente la position (x−y) et la vitesse Vt du véhicule. Comme l’essai

précédent, on remarque que le véhicule atteint une vitesse maximale Vt d’environ 5.8

m/s. La différence est que la vitesse augmente légèrement plus vite avec cet essai. Enfin,

les figures 5.22 et 5.23 présentent des captures d’images d’une vidéo d’un essai H2L de

ce type.
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Il est possible de comparer avec Frank et al. [12] la performance de ce type d’essai

H2L. Pour réaliser la manoeuvre, une réduction de 5 % de δt en mode stationnaire

est utilisée pour aider l’avion à basculer vers l’avant. Ainsi, lors de la transition du

vol stationnaire vers le vol non stationnaire, leur plateforme prend environ 2 secondes

avant de contrôler θ autour de sa consigne en tangage et pour contrôler l’altitude à

une consigne désirée. Il y a aussi une perte en altitude d’environ 60 cm par rapport à

la valeur de référence en vol stationnaire. Aucune réponse temporelle n’est présentée

pour les variables φ et ψ. On peut retrouver à [14] une vidéo de la plateforme de Frank

et al. [12] d’un essai de ce genre. Un lien Internet est disponible sur le CD-ROM pour

visionner la vidéo (MIT_Autonomous_Airplane_Level_Flight_Testing).
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(a) Mode stationnaire

(b) Mode H2L

(c) Mode non stationnaire

Figure 5.22 – Images capturées d’une vidéo : transition H2L, vue d’en dessous de la

rampe de lancement
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(a) Mode stationnaire

(b) Mode H2L

(c) Mode non stationnaire

Figure 5.23 – Images capturées d’une vidéo : transition L2H, vue de côté
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5.5 Manoeuvres de transitions multiples

Les essais de cette section portent sur la réalisation d’essais de séquences de tran-

sition entre le vol non stationnaire et stationnaire. L’objectif est de tester la logique

du superviseur et de réaliser des commutations rapides entre les différents modes. On

peut aussi comparer les points d’opération des différentes variables manipulées pen-

dant les différents modes. En mode stationnaire, le système de vision est utilisé pour la

rétroaction de l’altitude et, en mode H2L, δt = δt(4.99)+ 10%.

5.5.1 Manoeuvre : vol non stationnaire → vol stationnaire →
vol non stationnaire

Cet essai vise à réaliser une transition complète du vol non stationnaire vers le

vol stationnaire, de naviguer de façon semi-autonome et de réaliser une transition du

vol stationnaire vers le vol non stationnaire. Sur la figure 5.7, on réalise la séquence

suivante : LEVEL → L2H → HOVER → Navigation → H2L → LEVEL ( 1© → 2© →
3© → 3d© → 4© → 5©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est déposé sur la rampe de lancement. La rampe est placée le plus loin

possible et enlignée avec la zone de capture du système de vision. L’utilisateur engage

l’autopilote et l’avion décolle en mode non stationnaire à t = 0 avec des consigne θ̄ = 180

et ψ̄ = ψt=0. À t = 1 sec, une transition est commandée automatiquement. Le superviseur

active le mode L2H. À 500, le superviseur active le mode stationnaire. Le système de

vision est utilisé comme données de mesure pour la rétroaction de l’altitude. Lorsque

tous les axes et l’altitude sont stabilisés, l’utilisateur utilise la manette USB pour faire

naviguer le véhicule dans le but de le faire reculer jusqu’à la limite de la zone de

capture du système de vision. Lorsque tous les axes et l’altitude sont stabilisés, une

transition est commandée manuellement par l’utilisateur à l’aide d’un interrupteur de

la manette USB. Le superviseur active le mode H2L. À 500, le superviseur active le mode

non stationnaire. Lorsque l’avion est rendu très près du filet de sécurité, l’utilisateur

désengage l’autopilote.
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Analyse des résultats

Ce type d’essai permet d’observer une vue d’ensemble de la plage d’utilisation des

variables manipulées. Tout d’abord, on peut voir que δe est utilisée sur toute sa plage

d’utilisation. En mode non stationnaire et stationnaire, δe est utilisée autour de 0 degré.

Durant les modes de transition L2H et H2L, δe est saturée pour lancer la manoeuvre

de tangage. Pour δt , on peut visualiser les différents points d’opération, selon le mode

de vol, comme le montre l’équation 4.11. On remarque aussi la différence d’utilisation

des ailerons δa, selon le mode. Enfin, la gouverne de direction δr est pratiquement tout

le temps utilisée autour de 0 degré, sauf lors de l’entrée en mode stationnaire. Dans cet

essai, le superviseur active chacun des modes au moins une fois. Aussi, la première tran-

sition est commandée automatiquement à 1 seconde, tandis que la deuxième transition

est commandée manuellement par l’utilisateur à l’aide de la manette USB. Cet essai

peut être visionné sur le CD-ROM sous le nom de Manoeuvre_LEVEL_HOVER_LEVEL.avi

.

On peut retrouver à [14] une vidéo de la plateforme de Frank et al. [12] d’un essai

avec des transitions L2H et H2L. Il est à noter que la navigation de l’avion se fait en

boucle fermée. Un lien Internet est disponible sur le CD-ROM pour visionner la vidéo

(MIT_Autonomous_Airplane_Level_Flight_Testing).
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Figure 5.24 – Essai LEVEL → L2H → HOVER → Navigation → H2L → LEVEL :

variables longitudinales et latérales
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(a) Mode non stationnaire (b) Mode stationnaire 1

(c) Mode stationnaire 2 (d) Mode stationnaire 3

(e) Mode non stationnaire

Figure 5.26 – Capture d’images d’une manoeuvre :LEVEL → L2H → HOVER →
Navigation → H2L → LEVEL
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5.5.2 Manoeuvre : vol stationnaire → vol non stationnaire →
vol stationnaire

Cet essai vise à réaliser une transition du vol stationnaire vers le vol non stationnaire,

d’y rester un court laps de temps, et de réaliser une deuxième transition du vol non

stationnaire vers le vol stationnaire. Sur la figure 5.7, on réalise la séquence suivante :

HOVER → H2L → LEVEL → L2H → HOVER ( 3© → 4© → 5© → 6© → 7©).

Plan de vol pour la réalisation de l’essai

L’avion est en mode stationnaire à la limite de la zone de capture du système de

vision. À t = 0 sec, tous les axes sont stabilisés autour de leur consigne (φ̄ = ψlevel, θ̄ = 90
et ψ̄ = 0). À t = 3 sec, une transition est commandée manuellement par l’utilisateur à

l’aide d’un interrupteur de la manette USB. Le superviseur active le mode H2L. À 500, le

superviseur active le mode non stationnaire et δt = δt(4.99)+10%. Après 0.3 sec en mode

non stationnaire, une transition L2H est commandée automatiquement. Le superviseur

active le mode L2H. À 500, le superviseur active le mode stationnaire. Le système de

vision est utilisé comme données de mesure pour le contrôle de l’altitude. Lorsque tous

les axes et l’altitude sont stabilisés, l’utilisateur peut désengager l’autopilote.

Analyse des résultats

Ce type d’essai permet aussi d’observer une vue d’ensemble de la plage d’utilisation

des variables manipulées. La différence observée, avec cet essai, est la commutation très

rapide entre les 4 modes durant la manoeuvre. Durant les modes de transition H2L, non

stationnaire et L2H, on observe que δe est utilisée dans toute sa plage d’utilisation, et ce,

en moins de 1 seconde. Durant la manoeuvre, Vt atteint une valeur maximale d’environ

5.5 m/s. Aussi, on observe que l’avion ne dépasse pas la consigne en altitude. Par

conséquent, dès que le superviseur détecte que l’altitude atteint un maximun, le PID est

activé. Ainsi, on voit qu’il faut environ 4 secondes avant que l’altitude soit contrôlée à sa

consigne. La première transition est commandée manuellement par l’utilisateur à l’aide

de la manette USB, tandis que la deuxième transition est commandée automatiquement.

Enfin, la figure 5.29 présente des captures d’images d’une vidéo d’un essai de ce type.

Cet essai peut être visionné sur le CD-ROM sous le nom de Manoeuvre_HOVER_LEVEL_

HOVER.avi .

Il est possible de comparer avec Frank et al. [12] la performance de ce type d’essai.
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Pour réaliser cette manoeuvre, l’avion est tout d’abord positionné en mode station-

naire, une transition est commandée et l’avion réalise une transition H2L. Dès que

l’angle de tangage atteint 30 degrés, c’est-à-dire dès que l’avion débute le vol en pa-

lier, une transition vers le mode stationnaire est commandée immédiatement. Durant

la manoeuvre H2L, une perte en altitude d’environ 60 cm est observée et il y a une

oscillation d’environ 1.4 mètre avant que l’altitude soit contrôlée à l’altitude de ré-

férence du départ. Aussi, une vitesse maximale Vt de 4.5 m/s est atteinte durant la

manoeuvre et il faut plus de 5 secondes avant que Vt soit ramenée autour de 0 m/s.

Le temps de réponse pour θ est semblable à ce qui a été observé pour l’essai LEVEL

→ L2H → HOVER (z en boucle fermée avec le système de vision). On peut retrou-

ver à [15] une vidéo de la plateforme de Frank et al. [12] effectuant un essai de ce

genre. On remarque sur la vidéo la façon dont la transition est réalisée : pour dimi-

nuer l’angle θ, l’avion tombe de côté. L’avion prend aussi plusieurs secondes avant

d’être contrôlé en altitude et pour que les variables latérales se stabilisent autour de

leurs consignes. Un lien Internet est disponible sur le CD-ROM pour visionner la vidéo

(MIT_Autonomous_Airplane_Transition_(Hover-Level_Flight-Hover)_Tests).
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Figure 5.27 – Essai HOVER → H2L → LEVEL → L2H → HOVER : variables longi-

tudinales et latérales
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Figure 5.28 – Essai HOVER → H2L → LEVEL → L2H → HOVER : position (x−y)
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(a) Mode stationnaire (b) Mode H2L

(c) Mode non stationnaire (d) Mode L2H

(e) Mode stationnaire

Figure 5.29 – Capture d’images d’une manoeuvre HOVER→ H2L→ LEVEL→ L2H

→ HOVER
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5.6 Conclusion

Ce chapitre a présenté plusieurs essais de vol. Pour chacun des essais, les réponses

temporelles des différentes variables et consignes pertinentes ont été présentées et ana-

lysées. Les résultats des tests en vol sur le banc de test au RDDC Valcartier ont montré

que les transitions L2H et H2L peuvent être réalisées en moins de 3 secondes en utilisant

la stratégie développée dans les chapitres 3 et 4. Ces performances sont supérieures à

celles obtenues par Green [17, 18] et Frank et al. [12], qui ont utilisé des plateformes

semblables au type utilisé dans ces travaux.
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Ce mémoire décrit un contrôleur du mode non stationnaire, un contrôleur du mode

stationnaire ainsi que des stratégies de transition entre le vol non stationnaire et le

vol stationnaire d’un avion miniature à ailes fixes. Ces transitions sont réalisées grâce

à un superviseur qui est basé sur la logique du système qui permet de réaliser une

commutation sans-à-coup entre les différents modes de vol.

La plateforme et la problématique de la représentation mathématique sont présen-

tées et analysées. La représentation de l’attitude, à l’aide des angles d’Euler et des

erreurs angulaires calculées avec le quaternion d’erreur, est présentée. Des exemples

sont détaillés pour illustrer la différence entre les deux représentations.

Le modèle de l’avion est représenté sous forme de fonctions de transfert. Ces fonc-

tions de transfert sont des modèles linéaires simples représentant les principaux com-

portements aérodynamiques d’un avion. Elles ont été déterminées par une linéarisation

d’un corps rigide à 6 degrés de liberté. Les étapes du processus d’idenfication (planifica-

tion, réalisation de l’expérience, traitement des données, choix des structures, estimation

et validation) sont décrites. Le réglage des contrôleurs est réalisé avec les fonctions de

transfert identifiées en utilisant une méthode précise basée sur l’analyse fréquentielle.

Les contrôleurs sont de simples P,PI et PID.

Une approche systématique, basée sur la connaissance a priori des comportements de

la plateforme dans les deux principaux modes de vol, est choisie pour développer le su-

perviseur basé sur la logique. Une structure de commutation simple entre les contrôleurs

est proposée. Cette approche permet d’éviter d’avoir à identifier un modèle non-linéaire

complet et de concevoir une loi de commande non-linéaire, plus complexe, capable de

gérer l’ensemble de l’enveloppe de vol.

Plusieurs essais ont été réalisés. Les résultats de tests en vol expérimentaux ont

montré que les transitions L2H et H2L peuvent être réalisées en moins de 3 secondes en

utilisant la stratégie développée dans ce mémoire. Ces performances sont supérieures à
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celles obtenues par Green [17, 18] et Frank et al. [12], qui ont utilisé des plateformes

semblables au type de plateformes utilisées dans ces travaux.

Il a donc été démontré que l’approche systématique développée dans ce mémoire

pour réaliser des manoeuvres de transition pour de petites plateformes est avantageuse.

Cependant, il n’est pas certain que cette méthode puisse être appliquée pour de plus

grosses plateformes dont les manoeuvres de transitions sont réalisées sur plusieurs se-

condes et sur une grande distance. La stratégie développée dans ce mémoire repose sur

la possibilité d’une commutation très rapide entre deux modes de vol.

Évidemment, les travaux réalisés dans ce mémoire et ceux réalisés par Bilodeau et

al. [2, 3] ne sont que la première phase du projet. En effet, beaucoup de chemin reste à

faire.

– Idéalement, un modèle non-linéaire ou linéaire par morceaux, doit être identi-

fié afin d’avoir une meilleure connaissance du comportement aérodynamique. Des

essais en soufflerie seraient probablement nécessaires. Par conséquent, avec un mo-

dèle non-linéaire complet, une loi de commande non-linéaire, capable de contrôler

le système dans l’enveloppe de vol complète, pourrait être développée.

– Une représentation unifiée de l’attitude dans le système de commande est souhai-

table. Comme les angles d’Euler possèdent des singularités à θ = ±900 (section

2.2), les quaternions peuvent être utilisés pour représenter l’attitude pour toutes

les conditions de vol. Les contrôleurs, avec des consignes en quaternion, devraient

alors être développés.

– Pour la réalisation de la transition L2H, une connaissance précise de l’altitude

est requise (voir section 4.4.4). Des filtres de Kalman peuvent être intégrés pour

obtenir une solution d’estimation de l’altitude à long terme. Avec un IMU, plu-

sieurs groupes de recherche [20, 25, 39, 40] ont développé des algorithmes de fusion

à l’aide de modèles aérodynamiques, de GPS, de magnétomètres ou de capteurs

barométriques. D’autres méthodes, basées sur l’analyse d’images prises par une

caméra [28, 42], peuvent aussi être considérées pour estimer l’altitude et la postion

d’un véhicule aérien. Les senseurs ultrasoniques [18, 26] peuvent aussi être utilisés

pour des missions en basse altitude en terrain non-accidenté.

– Des modifications aux algorithmes en mode stationnaire seraient souhaitables

[2, 3]. En effet, comme il a été mentionné dans la section 5.2.1, la commande

des ailerons δa est limité entre 0 degré (ailerons plat) et -55 degrés, ce qui limite

transitoirement l’action des ailerons sur le système.
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– Évidemment, l’intégration d’un algorithme de navigation semi-autonone fonction-

nel et la réalisation d’essais dans un environnement extérieur (avec perturbations

atmosphériques) seraient souhaitables pour la suite du projet.
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[26] Kita K., A. Konno, and M. Uchiyama, Hovering Control of a Tail-Sitter VTOL

Aerial Robot, Journal of Robotics and Mechatronics, Vol.21 No.2, 2009, pp 277-283

[27] Knoebel, N.B., Adaptative Quaternion Control of a Miniature Tailsitter UAV, Mé-
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la mâıtrise ès sciences,Department of Mechanical Engineering, 2007.

[32] Pamadi B. N. , Performance, Stability, Dynamics, and Control of Airplanes, Ame-

rican Institute of Aeronautics and Astronautics Inc, Second Edition, 2004
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Annexe A

Identification

A.1 Identification et validation

Identification et validation de θ(s)
δe(s)

Il a été montré que θ(s)
δe(s) pouvait être approximé par :

q(s)
δe(s)

≈
kq(s + 1/Tθ1) e−Td s

(s2 + 2ζspωsps + ω2
sp)

(A.1)

θ(s)
δe(s)

≈ q(s)
sδe(s)

(A.2)

La figure A.1(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un modèle

Process Model Siso et ARMAX SISO et des données de mesure de validation. Les

figures A.1(b) et A.1(c) présentent l’analyse de résidus effectuée du modèle choisi avec

les données de validation ainsi que la corrélation entre δe(k) et ε(k + τ). Les intervalles

de confiance à 95 % sont aussi présentés sur les figures A.1(b) et A.1(c). Le modèle

choisi est le suivant :

Process model with transfer function

1+Tz*s

G(s) = K * ------------------------- * exp(-Td*s)

s(1+2*Zeta*Tw*s+(Tw*s)^2)

with K = -2.1147+-0.10201

Tw = 0.090545+-0.0021867

Zeta = 0.3+-0.033195
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Figure A.1 – Identification et validation de θ(s)
δe(s)

Td = 0.17+-0

Tz = 0.22261+-0.021522

An additive ARMA disturbance model has been estimated:

y = G u + (C/D)e

with

C(s) = s + 102.4 (+-2.441)

D(s) = s + 0.3262 (+-0.1289)

Avec :
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Eigenvalue Damping Freq. (rad/s)

0.00e+000 -1.00e+000 0.00e+000

-3.31e+000 + 1.05e+001i 3.00e-001 1.10e+001

-3.31e+000 - 1.05e+001i 3.00e-001 1.10e+001
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Identification et validation de p(s)
δa(s)

Il a été montré que p(s)
δa(s) pouvait être approximé par :

p(s)
δa(s)

=
kp e−Td s

(s + 1/Tr)
(A.3)

La figure A.2(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un

modèle Process Model Siso et ARMAX SISO et des données de mesure de validation. Les

figures A.2(b) et A.2(c) présentent l’analyse de résidus effectuée du modèle choisi avec

les données de validation ainsi que la corrélation entre δe(k) et ε(k + τ). Les intervalles

de confiance à 95 % sont aussi présentés sur les figures A.2(b) et A.2(c). Le modèle

choisi est le suivant :

Process model with transfer function

K

G(s) = ---------- * exp(-Td*s)

1+Tp1*s

with K = -4.6078+-0.32016

Tp1 = 0.047098+-0.0072297

Td = 0.17+-0

An additive ARMA disturbance model has been estimated:

y = G u + (C/D)e

with

C(s) = s + 91.27 (+-3.307)

D(s) = s + 1.063e-007 (+-0.2753)

Avec :

Eigenvalue Damping Freq. (rad/s)

-2.12e+001 1.00e+000 2.12e+001
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Figure A.2 – Identification et validation de p(s)
δa(s)
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Identification et validation de p(s)
δr(s)

Il a été montré que p(s)
δr(s) pouvait être approximé par :

p(s)
δr(s)

≈
kp s e−Td s

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(A.4)

La figure A.3(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un

modèle Process Model Siso et ARMAX SISO et des données de mesure de validation. Les

figures A.3(b) et A.3(c) présentent l’analyse de résidus effectuée du modèle choisi avec

les données de validation ainsi que la corrélation entre δr(k) et ε(k + τ). Les intervalles

de confiance à 95 % sont aussi présentés sur les figures A.3(b) et A.3(c). Le modèle

choisi est le suivant :

Process model with transfer function

1+Tz*s

G(s) = K * ------------------ * exp(-Td*s)

(1+Tp1*s)(1+Tp2*s)

with K = 0.18032+-1.3954

Tp1 = 0.055383+-0.014305

Tp2 = 1.7184+-1.013

Td = 0.17+-0

Tz = 181+-15.42

An additive ARMA disturbance model has been estimated:

y = G u + (C/D)e

with

C(s) = s + 120.7 (+-3.267)

D(s) = s + 1.124 (+-0.6862)

Avec :

Eigenvalue Damping Freq. (rad/s)

-5.82e-001 1.00e+000 5.82e-001

-1.81e+001 1.00e+000 1.81e+001
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Figure A.3 – Identification et validation de p(s)
δr(s)
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Identification et validation de r(s)
δa(s)

Il a été montré que r(s)
δa(s) pouvait être approximé par :

r(s)
δa(s)

≈
kv(s + 1/Tψ) e−Td s

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(A.5)

La figure A.4(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un

modèle Process Model Siso et ARMAX SISO et des données de mesure de validation. Les

figures A.4(b) et A.4(c) présentent l’analyse de résidus effectuée du modèle choisi avec

les données de validation ainsi que la corrélation entre δa(k) et ε(k + τ). Les intervalles

de confiance à 95 % sont aussi présentés sur les figures A.4(b) et A.4(c). Le modèle

choisi est le suivant :

Process model with transfer function

1+Tz*s

G(s) = K * ------------------ * exp(-Td*s)

(1+Tp1*s)(1+Tp2*s)

with K = -4.05+-1.3348

Tp1 = 0.81257+-0.2756

Tp2 = 0.077307+-0.022118

Td = 0.17+-0

Tz = -0.1791+-0.038396

An additive ARMA disturbance model has been estimated:

y = G u + (C/D)e

with

C(s) = s + 100.1 (+-3.759)

D(s) = s - 0.3745 (+-0.2079)

Avec :

Eigenvalue Damping Freq. (rad/s)

-1.23e+000 1.00e+000 1.23e+000

-1.29e+001 1.00e+000 1.29e+001
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Figure A.4 – Identification et validation de r(s)
δa(s)
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Identification et validation de r(s)
δr(s)

Il a été montré que r(s)
δr(s) pouvait être approximé par :

r(s)
δr(s)

≈
kv(s + 1/Tψ) e−Td s

(s + 1/Ts)(s + 1/Tr2)
(A.6)

(A.7)

La figure A.5(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un

modèle Process Model Siso et ARMAX SISO et des données de mesure de validation. Les

figures A.5(b) et A.5(c) présentent l’analyse de résidus effectuée du modèle choisi avec

les données de validation ainsi que la corrélation entre δr(k) et ε(k + τ). Les intervalles

de confiance à 95 % sont aussi présentés sur les figures A.5(b) et A.5(c). Le modèle

choisi est le suivant :

Process model with transfer function

1+Tz*s

G(s) = K * ------------------ * exp(-Td*s)

(1+Tp1*s)(1+Tp2*s)

with K = 0.37704+-1.2474

Tp1 = 0.052085+-0.0097371

Tp2 = 1.501+-0.86231

Td = 0.17+-0

Tz = 10+-35.856

An additive ARMA disturbance model has been estimated:

y = G u + (C/D)e

with

C(s) = s + 121.7 (+-2.996)

D(s) = s + 1.027 (+-0.6496)

Avec :

Eigenvalue Damping Freq. (rad/s)

-6.67e-001 1.00e+000 6.67e-001

-1.92e+001 1.00e+000 1.92e+001
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(c) Corrélation entre δa(k) et ε(k + τ)

Figure A.5 – Identification et validation de r(s)
δr(s)
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Identification et validation de φ(s)
δa(s)

Il a été montré que φ(s)
δa(s) pouvait être approximé par :

φ(s)
δa(s)

≈ p(s)
s δa(s)

(A.8)

La figure A.6(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un

modèle Process Model Siso et ARMAX SISO et des données de mesure de validation. Les

figures A.6(b) et A.6(c) présentent l’analyse de résidus effectuée du modèle choisi avec

les données de validation ainsi que la corrélation entre δa(k) et ε(k + τ). Les intervalles

de confiance à 95 % sont aussi présentés sur les figures A.6(b) et A.6(c). Le modèle

choisi est le suivant :

Process model with transfer function

K

G(s) = ------------ * exp(-Td*s)

s(1+Tp1*s)

with K = -6.347+-0.24292

Tp1 = 0.040011+-0.0070357

Td = 0.17+-0

An additive ARMA disturbance model has been estimated:

y = G u + (C/D)e

with

C(s) = s + 81.94 (+-4.3)

D(s) = s + 0.0002997 (+-0.1209)

Avec :

Eigenvalue Damping Freq. (rad/s)

0.00e+000 -1.00e+000 0.00e+000

-2.50e+001 1.00e+000 2.50e+001
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Figure A.6 – Identification et validation de φ(s)
δa(s)
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Identification et validation de φ(s)
δr(s)

Il a été montré que φ(s)
δr(s) pouvait être approximé par :

φ(s)
δr(s)

≈ p(s)
s δr(s)

(A.9)

La figure A.7(a) présente une comparaison entre la simulation de la sortie d’un

modèle Process Model Siso et ARMAX SISO et des données de mesure de validation. Les

figures A.7(b) et A.7(c) présentent l’analyse de résidus effectuée du modèle choisi avec

les données de validation ainsi que la corrélation entre δr(k) et ε(k + τ). Les intervalles

de confiance à 95 % sont aussi présentés sur les figures A.7(b) et A.7(c). Le modèle

choisi est le suivant :

Process model with transfer function

1+Tz*s

G(s) = K * ------------------- * exp(-Td*s)

s(1+Tp1*s)(1+Tp2*s)

with K = -0.045217+-0.019175

Tp1 = 0.07+-0.049033

Tp2 = 1.5554+-0.98801

Td = 0.17+-0

Tz = -100+-0

An additive ARMA disturbance model has been estimated:

y = G u + (C/D)e

with

C(s) = s^2 + 48.87 (+-4.264) s + 1944 (+-261.7)

D(s) = s^2 + 4.238 (+-1.91) s + 26.78 (+-8.262)

Avec :

Eigenvalue Damping Freq. (rad/s)

0.00e+000 -1.00e+000 0.00e+000

-6.43e-001 1.00e+000 6.43e-001

-1.43e+001 1.00e+000 1.43e+001
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Figure A.7 – Identification et validation de φ(s)
δr(s)
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A.2 Identification du NRC-CNRC

Les tableaux A.1 à A.4 listent les matrices des coefficients de stabilité et de contrôle

dimensionnel identifiées par le NRC-CNRC [21] :

u v w p q r

x(.) −0.195 0.2714 1.075 −0.1551 0.3501 −0.474
y(.) 0.5500 −1.761 0.4651 −1.4878 −3.5853 0.6173
z(.) 1.121 0.7819 −5.743 2.688 −7.185 −2.658
l(.) 0.1882 −1.573 −1.929 −9.547 −5.024 15.33
m(.) 0.7301 −0.3394 −3.126 −1.17118 −0.1359 −3.4605
n(.) −0.3249 0.9729 −0.3230 −0.8180 1.944 −0.8906

Table A.1 – Matrice de stabilité

u v w p q r

x(.) [1/sec] [1/sec] [1/sec] [ f t/sec · rad] [ f t/sec · rad] [ f t/sec · rad]
y(.) [1/sec] [1/sec] [1/sec] [ f t/sec · rad] [ f t/sec · rad] [ f t/sec · rad]
z(.) [1/sec] [1/sec] [1/sec] [ f t/sec · rad] [ f t/sec · rad] [ f t/sec · rad]
l(.) [rad/ f t · sec] [rad/ f t · sec] [rad/ f t · sec] [1/sec] [1/sec] [1/sec]
m(.) [rad/ f t · sec] [rad/ f t · sec] [rad/ f t · sec] [1/sec] [1/sec] [1/sec]
n(.) [rad/ f t · sec] [rad/ f t · sec] [rad/ f t · sec] [1/sec] [1/sec] [1/sec]

Table A.2 – Matrice de stabilité - Unités

δe δt δa δr

x(.) 0.2350 0.3509 -0.0332 -0.0245

y(.) -0.08969 0.6412 -0.3401 0.1915

z(.) -0.1958 0.6826 0.4015 -0.1644

l(.) 0.2710 -0.4943 -1.746 0.7194

m(.) -0.8904 1.229 0.3157 0.07179

n(.) -0.0424 -0.1266 -0.1212 -0.3847

Table A.3 – Matrice de contrôle
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δe δt δa δr

x(.) [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg]
y(.) [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg]
z(.) [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg]
l(.) [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg]
m(.) [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg]
n(.) [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg] [ f t/sec2 ·deg]

Table A.4 – Matrice de contrôle - unités

Il est à noter que les matrices de stabilité et de contrôle sont trouvées à partir de

l’axe référentiel de l’avion. Tous les termes sont donc normalisés soit par la masse (les

forces x(.), y(.),Z(.)), ou soit par leur inertie respective (les moments l(.),m(.),n(.)). Aussi,

la valeur de Jxz est supposée nulle par symétrie.



Annexe B

Système de vision

Les figures B.1(a) et B.1(b) montrent la disposition des caméras avec le corps de

l’avion et le volume généré par le système de vision Tracking tools.
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(a) Disposition des caméras avec le corps de l’avion reconnu par le système de vision Tracking

tools

(b) Volume qui est généré par le système de vision Tracking tools

Figure B.1 – Tracking tools
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Articles

C.1 Article soumis pour l’American Control Confe-

rence 2010
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