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Mme. Guylaine POULIN Invitée





A toute ma famille





Remerciements
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Je tiens à remercier les membres du jury, qui ont accepté d’évaluer ce travail. Je
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2.12 Bilan énergétique . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66
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2.12.3 Énergie des batteries . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 69

2.13 Conclusion . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70

3 Stabilisation de l’attitude du microdrone 71

3.1 Introduction . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71

3.1.1 Commande d’un corps rigide . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72
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4.4 Conclusions . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138

Conclusions et Perspectives 145
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1.7 Le régime du vol des micro-véhicules aériens . . . . . . . . . . . . . . . . 13

1.8 La circulation rotationnelle en fonction de la posiion de l’axe de rotation

de l’aile . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17

1.9 Capture de sillage . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19

1.10 Effet wagner . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20
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3.8 Scénario 3 : Le schéma bloc du microdrone avec commande de l’attitude

par un retour des mesures des capteurs de référence . . . . . . . . . . . . 84
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Introduction

Les performances des animaux en terme de manœuvrabilité, de rendement énergé-

tique, ou encore d’adaptabilité sont une source importante d’inspiration pour la concep-

tion des robots ; d’où l’idée de développer de microrobots volants, ou microdrones, ca-

pables du vol biomimétique, ou vol à ailes battantes. Les microdrones sont des aéronefs

de faible dimension (envergure maximale de 15cm), capables d’effectuer un vol autonome,

grâce à un système embarqué de commande, comprenant un ensemble de capteurs et un

circuit intégré dédié. Ces microdrones sont destinés aux domaines où l’homme ne peut

pas intervenir, ou qui nécessitent une très grande précision. L’une de ces applications est

l’exploration, tant dans le domaine civil (inspection des monuments, intervention dans

des environnements dangereux, etc.) que le domaine militaire (espionnage, etc.) grâce à

la discrétion due au vol battu.

Combinant les avantages énergétiques liés aux voilures fixes et la manœuvrabilité des

voilures tournantes, le vol à ailes battantes présente un potentiel prometteur pour les

microdrones. Les voilures battantes permettent d’assurer un vol stationnaire, de profi-

ter des effets de l’aérodynamique instationnaire, caractéristique des faibles nombres de

Reynolds, pour générer des efforts aérodynamiques supplémentaires et, par conséquent,

réduire théoriquement la consommation énergétique. L’inconvénient majeur de ces mi-

crodrones réside dans la complexité de la reproduction des techniques de vol adoptées

par les insectes.

Le travail de cette thèse fait partie du projet “Drones” du département Automatique

du laboratoire GIPSA, et s’inscrit dans le cadre du projet OVMI (Objet Volant Mimant

l’Insecte) financé par l’Agence Nationale de la Recherche en France. Sont engagés dans

ce projet : l’IEMN (Valenciennes, Lille) pour l’étude microélectronique, l’ONERA (Pa-

laiseau) pour la modélisation de la mécanique des fluides, le SATIE (Cachan) pour les

aspects énergétiques, le GIPSA-Lab (Grenoble) pour la modélisation et la commande.

Ce projet a pour but de concevoir et de réaliser un microdrone mimant l’insecte en terme

de vol et de taille.

Les travaux de recherche menés dans le domaine des drones à ailes battantes attirent

de nos jours différentes sociétés scientifiques. Ces travaux sont basés sur l’étude du vol

animal dans toute sa diversité. Ils s’articulent autour de la conception de prototypes
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dotés de systèmes de commande, d’une source d’énergie, de capteurs et d’actionneurs, en

tenant compte de l’étude des matériaux utilisés pour la fabrication du corps et des ailes

afin de générer des forces aérodynamiques maximales et de réduire les effets de trâınée.

Le principal apport de cette thèse réside dans le développement de lois de commande

simples assurant la stabilité globale du microdrone en position et en orientation. Les

travaux précédents, notamment ceux de l’équipe de Berkeley qui ont traité les aspects

de commande pour un mouvement tridimensionnel, se sont basés sur une linéarisation

du système ; la stabilité est ainsi locale, assurée au voisinage de l’équilibre.

Ce mémoire est constitué de quatre chapitres :

Dans le premier chapitre, un état de l’art sur les insectes et les microdrones à ailes

battantes est présenté. Le mouvement des insectes dans l’espace est assuré grâce au bat-

tement de leurs ailes. Une aile possède trois degrés de liberté : ce sont les trois angles

de rotation autour des trois axes d’un repère orthogonal attaché à l’aile (générant les

mouvements de battement, rotation et déviation) en plus des mouvements de flexion

et de torsion de l’aile. Le battement des ailes génère des efforts aérodynamiques sta-

tionnaires dus à la pression de l’air qui s’exerce sur la surface des ailes battantes ainsi

qu’à des phénomènes aérodynamiques instationnaires plus complexes. Ces phénomènes

sont modélisés par des forces supplémentaires générées principalement par les tourbillons

présents autour des ailes en rotation. Sera également présentée une étude des différents

types de vol exécutés par les insectes (vol plané, vol battu, vol stationnaire, manœuvres)

ainsi que les mécanismes employés pendant chaque type de vol. D’un autre autre côté,

le système sensorimoteur des insectes est étudié et est lié à une étude technologique des

drones à ailes battantes. Une comparaison entre les voilures battantes et les voilures fixes

et tournantes est aussi développée afin de montrer l’intérêt du vol battu. Enfin, le projet

OVMI, dans lequel se situe cette thèse, est présenté.

Le deuxième chapitre de la thèse est consacré à la modélisation d’un petit aéronef, en

se basant sur les relations fondamentales de la dynamique en translation et en rotation.

Deux degrés de liberté sont utilisés pour représenter le mouvement d’une aile : le batte-

ment et la rotation. Le mouvement des ailes est supposé être commandé en amplitude,

la fréquence de battement étant fixe. Ce mouvement est transmis au microdrone via des

actionneurs modélisés par des filtres du premier ordre. D’un autre côté, le microdrone à

ailes battantes est considéré comme un système oscillant à haute fréquence (qui est la

fréquence de battement de ses ailes). Ainsi, une stratégie de moyennisation est mise en

œuvre ; ce sont les forces et couples moyens qui influent sur le mouvement du corps de

l’insecte. L’équivalence entre le modèle instantané et le modèle moyen, calculé à chaque

période de battement d’ailes, est ainsi testée en simulation en boucle ouverte. Le modèle

moyen permet ensuite de calculer la commande qui sera appliquée sur une période de

battement. Ainsi, les forces et couples aérodynamiques générés par le battement des ailes,

et moyennés sur une période de battement, sont considérés égaux aux forces et couples
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de commande qui doivent être appliqués au début de chaque période de battement. Un

système d’équations, basé sur le modèle moyen, est ainsi mis en place liant les ampli-

tudes des angles des ailes aux forces et couples de commande [Rifai et al., 2007b]. Or, les

actionneurs générant le mouvement des ailes présentent certaines saturations, définissant

ainsi un ensemble admissible de forces et couples de commande (grâce à la relation qui

les lie). Cet ensemble sera désormais appelé l’ensemble de saturation.

Le troisième chapitre traite les aspects de commande de l’orientation du microdrone.

Le mouvement de translation est considéré en boucle ouverte. Trois lois de commande

sont proposées dans ce chapitre. Elles sont calculées en se basant sur le modèle moyen

et appliquées ensuite sur le modèle variant dans le temps. Ces commandes sont bornées

pour tenir compte des saturations au niveau des actionneurs. Elles sont assez simples

et à bas coût en terme de calcul. En plus, elles assurent la stabilité globale du système

en rotation. La première loi est calculée par un retour de l’état moyenné du système.

La deuxième loi est une commande référencée capteurs. Pour cela, trois capteurs sont

utilisés : un gyromètre pour la mesure de la vitesse angulaire, un accéléromètre et un

magnétomètre servant à donner une information sur l’erreur d’attitude. La loi de com-

mande est aussi calculée en se basant sur les valeurs moyennes de la vitesse mesurée et

de l’erreur d’attitude. La troisième loi de commande permet une réduction du nombre

de ses capteurs : le gyromètre est omis et la vitesse angulaire est construite à partir

des mesures de l’accéléromètre et du magnétomètre. Une étude comparative de ces trois

lois de commande est établie. Elles sont ensuite testées en présence de perturbations ex-

ternes. Ce chapitre a fait l’objet de trois publications dans des conférences internationales

[Rifai et al., 2007a, Guerrero-Castellanos et al., 2008a, Rifai et al., 2009a].

Dans le quatrième chapitre, la commande de la position du drone à ailes battantes

est proposée. Le choix de commande adopté dans cette thèse consiste à moduler les

amplitudes des angles des ailes afin de générer les forces de commande longitudinale et

verticale ainsi que les couples de roulis et de lacet. Le mouvement de tangage sera généré

par une petite masse qui se déplace longitudinalement à l’intérieur du corps. Le drone

à ailes battantes étant un système sous-actionné, le mouvement latéral est généré grâce

à un couplage entre la force de portance et l’angle de roulis. Deux lois de commande

sont développées, elles sont basées sur les commandes bornées de châınes d’intégrateurs.

Contrairement aux commandes linéaires développées dans la littérature, ces commandes

sont non linéaires, assurant ainsi une stabilité globale du système et une meilleure robus-

tesse. De plus, les commandes sont bornées pour tenir compte des saturations au niveau

des actionneurs entrâınant le mouvement des ailes. Une première commande calculée

à partir d’une somme de saturations est appliquée. Vu la lenteur de la convergence de

cette commande, une deuxième loi est proposée, basée sur des saturations imbriquées et

un placement de pôles. Un terme intégrateur est ajouté dans la deuxième loi de com-

mande afin d’augmenter sa robustesse. Les lois de commande sont testées sur le modèle

simple proposé. Les simplifications considérées sont ensuite validées par des tests de ro-
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bustesse, portant sur des erreurs aérodynamiques, des erreurs d’identification du modèle,

des perturbations externes, etc. Ce chapitre a fait l’objet de deux publications dans des

conférences internationales [Rifai et al., 2008a, Rifai et al., 2008b] et d’un chapitre de

livre [Rifai et al., 2009b].

Enfin, une conclusion et des perspectives sont présentées.
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Chapitre 1

État de l’art

Depuis le premier vol naturel datant d’environ 300 millions d’années, les insectes

ont développé de multiples techniques leur permettant d’optimiser les efforts déployés

lors du vol ou de l’exécution de manœuvres. Ils ont subi aussi quelques changements

de structure, de taille, des systèmes sensoriel et de contrôle grâce au phénomène de

sélection naturelle. Les insectes sont ainsi capables d’effectuer des variations très rapides

de leur vitesse et de la direction du vol, mouvements effectués en moins de 100ms par

plusieurs espèces, notamment en phase de prédation. Ils sont aussi capables d’accomplir,

d’une façon transitoire, des vols latéraux ou à reculons. D’un autre côté, les insectes sont

attirés par l’odeur, les couleurs, la lumière, etc. et dévient ainsi leur trajectoire afin de

se diriger vers ces objets attraction. Toutes ces manœuvres sont principalement assurées

grâce à des mouvements asymétriques des ailes, un déplacement de l’abdomen et des

pattes.

La diversité et la richesse du vol animal ont fasciné depuis longtemps la communauté

scientifique. Plusieurs études ont été menées dans différents domaines afin de pouvoir

d’une part, optimiser la structure alaire pour générer un effort aérodynamique maximal,

et d’autre part, concevoir des capteurs, des actionneurs, des batteries et des matériaux

qui fournissent le meilleur rendement en vue de la réalisation de prototypes autonomes.

Bien que ce domaine de recherche ne soit pas encore très mûr, des premiers essais de vol de

certains micro-véhicules aériens ont été effectués récemment avec succès. La reproduction

des techniques originales du vol battu reste toujours un défi à relever surtout sur le plan

technologique.

1.1 Vol des insectes

Un insecte est constitué principalement de trois parties

[Botsford Comstock and Rockcastle, 1986] : la tête, le thorax et l’abdomen (voir
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Chapitre 1. État de l’art

Fig. 1.1). La tête contient les capteurs de vision (les ocelles et les yeux composés),

les antennes (organes de sens : odorat, toucher, goût) et les pièces buccales (pour

percer, sucer, aspirer ou mâcher). Le thorax est constitué de trois parties (pro, mésa et

métathorax) auxquelles sont attachées les pattes, les ailes et les haltères. L’abdomen

contient l’organe génital et les oreilles.

oeil composé

antenne

pattes

ailes

tête

abdomen
thorax

Fig. 1.1 – Structure d’un insecte

Le vol des insectes repose essentiellement sur les effets aérodynamiques générés lors

du battement des ailes, mais aussi sur la perception du mouvement grâce au système

sensoriel et à l’actionnement (muscles). Les insectes développent de multiples techniques,

suivant leurs tailles et leurs catégories, qui leur permettent d’effectuer différents types de

vols et de manœuvres. L’analyse du vol des insectes s’effectue suivant deux approches :

une étude sur les insectes attachés (“tethered flight” en anglais) et une autre sur les

insectes en vol libre (“free flight” en anglais). La difficulté du suivi de l’insecte dans

l’espace favorise le choix de la première méthode. Bien qu’elle soit la plus utilisée, cette

méthode reste informative : par exemple, la fréquence de battement des locustes en

vol libre est nettement plus élevée que celle des locustes attachées [Baker et al., 1981].

Par ailleurs, certaines études, pour la détermination du mouvement des ailes et des

muscles, ne peuvent être réalisées que si l’insecte est attaché. En somme, une analyse

qualitative et quantitative des mécanismes employés pendant le vol des insectes se base

sur la combinaison des deux approches.

1.1.1 Degrés de liberté d’une aile battante

Un cycle de battement d’ailes est défini par un mouvement de montée et de descente

de l’aile, divisant ainsi le cycle en deux phases : le battement vers le haut et le battement

vers le bas. Ces mouvements se répètent périodiquement à une fréquence dite fréquence

de battement. Cette dernière peut varier, selon le type d’insecte, de quelques Hertz à
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Chapitre 1. État de l’art

quelques centaines de Hertz. Elle dépend de la masse et de la température du corps, de

l’inertie de l’aile, etc. La plus grande fréquence de battement, d’environ 1 kHz, a été en-

registrée chez les cératopogonidés [Sotavalta, 1947]. Plusieurs techniques sont employées

pour la détermination de la fréquence. Des séquences vidéo peuvent être utilisées pour

compter le nombre d’images prises pendant un cycle de battement. Une autre technique

consiste à enregistrer le son produit par les ailes battantes. La fréquence fondamentale

correspond à la fréquence de battement ; les harmoniques supérieures peuvent parfois

nuire à sa détermination. Quoique le battement soit créé par un oscillateur mécanique

interne en résonance, la fréquence de battement est susceptible de varier légèrement.

De plus, certains insectes sont capables de battre les ailes à des fréquences différentes.

Aussi, peut changer le rapport des durées des deux demi-battements (vers le bas et vers

le haut).

Un cycle de battement d’aile est défini par la combinaison de plusieurs mouvements

élémentaires, dont les trois principaux sont : le battement, la rotation et la déviation

(voir Fig. 1.2).

L’axe longitudinal de l’aile se déplace, approximativement, dans un plan dit de batte-

ment. L’orientation du plan de battement par rapport à l’horizontale est déterminée par

l’angle de déviation, noté θ dans la suite (voir Fig. 2.1). Le plan de battement est généra-

lement incliné en phase d’accélération et rejoint l’horizontale pendant le vol stationnaire.

Le battement est le mouvement de descente et de montée de l’aile, dont l’axe longitudi-

nal reste dans le plan de battement, formant ainsi les deux demi-battements. Les valeurs

maximale et minimale de l’angle de battement, noté φ dans la suite (voir Fig. 2.1), sont

en général prédéfinies pour chaque type d’insecte [Dudley, 2002]. L’aile se déplace entre

ces deux extremums suivant une courbe sinusöıdale (avec des harmoniques supérieures)

[Péray, 2005].

Le mouvement de rotation permet de changer l’orientation de l’aile, de sorte que, pour

un mouvement d’avancement de l’insecte, le côté dorsal de l’aile soit orienté vers l’avant

pendant le battement vers le bas et vers l’arrière pendant le battement vers le haut.

L’angle de rotation (ou angle d’attaque), noté ψ dans la suite (voir Fig. 2.1), est l’angle

entre le plan de battement et la corde de l’aile. L’amplitude de l’angle d’attaque est en

général supérieure (en valeur absolue) pendant le battement vers le bas [Dudley, 2002].

Le passage de l’aile de la phase de battement vers le bas à la phase de battement vers le

haut constitue la supination, le phénomène inverse est la pronation (voir Fig. 1.3).

D’autres phénomènes encore plus complexes caractérisent l’aile d’un insecte. Ils

sont principalement dus à l’inertie de l’aile et aux forces aérodynamiques appliquées

[Dudley, 2002]. Comme les nervures existent en plus grand nombre du côté du bord d’at-

taque, ce dernier présente une rigidité supérieure à celle du bord de fuite. En conséquence,

l’aile présente une flexion dans sa partie postérieure. D’autre part, l’axe de rotation de

l’aile est situé à proximité du bord d’attaque à cause de la rigidité de ce dernier. Les

forces aérodynamiques, agissant au centre de gravité de l’aile situé derrière cet axe, créent
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battement

rotationdéviation

axe de battement

axe de déviation

axe de rotation

Fig. 1.2 – Les trois principaux degrés de liberté d’une aile

supination

pronation

bord d’attaque

bord de fuite

Fig. 1.3 – La supination et la pronation d’une aile
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des moments de fléchissement et de torsion. La flexion et la torsion de l’aile sont d’une

très grande importance pour le vol des insectes. La flexibilité permet à l’aile de résister

aux effets aérodynamiques turbulents tout en assurant une souplesse au vol. La torsion

de l’aile permet d’assurer une stabilité aérodynamique du corps de l’insecte sans avoir

besoin d’une queue comme pour les oiseaux.

L’extrémité de l’aile dévie légèrement par rapport au plan de battement. Elle décrit

un mouvement tri-dimensionnel en forme de huit “8” [Marey, 2006] (voir Fig. 1.4).

Fig. 1.4 – Le mouvement en “8” des ailes pendant les deux demi-battements

[Mackean, 2002]. Les étapes du battement sont numérotées. Le bord d’attaque de l’aile

est dirigé vers le bas (respectivement vers le haut) pendant le demi-battement vers le bas

(respectivement vers le haut).

Les amplitudes des angles de battement et de rotation, l’orientation du plan de bat-

tement, la fréquence de battement, le rapport des durées des demi-battements, ainsi que

la flexibilité et la torsion de l’aile sont les degrés de liberté (ddl) d’une aile en battement.

Le contrôle de ces ddl permet à l’insecte de changer la vitesse du vol et d’effectuer des

manœuvres.

1.1.2 Mécanismes du vol

Plusieurs sous-systèmes fonctionnels jouent un rôle important dans la génération du

mouvement des ailes c’est à dire leur actionnement : citons les muscles directs et indirects,

certaines structures élastiques, etc. [Chapman, 1998].
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battement vers le haut
battement vers le bas

Fig. 1.5 – Les muscles directs sont directement attachés à la base de l’aile. Une détente

(à gauche, muscle de derrière) crée un battement vers le bas, alors qu’une contraction (à

droite, muscle de derrière) crée un battement vers le haut [Mackean, 2002].

A Muscles directs

Les muscles directs se situent à la base de l’aile et influent directement sur son mouve-

ment (Fig. 1.5). Leur contraction entrâıne un petit déplacement de la base de l’aile vers

le bas soulevant ainsi l’aile vers le haut. La détente de ces muscles provoque le battement

vers le bas. Ils permettent aussi d’effectuer le mouvement de rotation de l’aile. Certains

d’entre eux sont responsables du fléchissement et de la détente de l’aile. Ils participent

aussi au changement de la direction du vol en bloquant le mouvement d’une aile pen-

dant une période de battement de l’autre. Bien que ce mécanisme de vol soit primitif, il

permet d’effectuer un vol stationnaire ainsi que des manœuvres (changements brusques

de direction et de vitesse). Les muscles directs se trouvent chez les odonates (libellules,

demoiselles) et les blattoptères (cafards).

B Muscles indirects

Comme leur nom l’indique, ces muscles commandent indirectement le battement des

ailes. Ils se situent dans le thorax (Fig. 1.6). La contraction des muscles indirects crée

une courbure convexe du tergum (i.e. la partie dorsale du thorax) et soulève par la suite

le point d’attache des ailes provoquant un battement vers le bas. La détente de ces

muscles crée un battement vers le haut. Les muscles indirects permettent le phénomène

de repliement des ailes sur l’abdomen. En cas de vol, les muscles commandent les ailes,

alors qu’en cas de repos ils commandent le mouvement des pattes. Ils sont à l’origine

de manœuvres sophistiqués comme le vol stationnaire, à reculons, etc. Ces muscles se

trouvent chez les diptères (mouches, moustiques, taons, moucherons) et les hyménoptères

(abeilles, guêpes, bourdons, frelons, fourmis).

Notons que certains insectes comme les coléoptères (scarabées, coccinelles) et les

orthoptères (sauterelles, courtilières, grillons, criquets) utilisent les muscles directs et

indirects pour assurer le vol.

10



Chapitre 1. État de l’art

battement vers le basbattement vers le haut

Fig. 1.6 – Les muscles indirects sont situés dans le thorax. Une détente des muscles (au

milieu) créent un battement vers le haut, alors qu’une contraction crée un battement

vers le bas [Mackean, 2002].

C Structures élastiques

Les insectes possèdent des structures élastiques (les muscles par exemple) dans les-

quelles ils stockent l’énergie générée grâce à la distorsion du thorax ou à la vitesse des

ailes à la fin d’un demi-battement. Cette énergie est dépensée pour compenser l’effort dû

à l’inertie des ailes au début d’un demi-battement notamment celui vers le haut.

1.1.3 Système sensoriel des insectes

A Sensilles

Les sensilles (poils sensoriels) sont des micro-organes cuticulaires per-

mettant la détection de stimuli de natures diverses (mécaniques, chimiques,

etc.)[Gullan and Cranston, 2005, Chapman, 1998]. Elles sont présentes surtout sur

les ailes, les antennes et les pattes. Certaines fonctionnent comme des mécanorécep-

teurs ; elles sont sensibles au toucher, à des vibrations sonores (variations locales de la

pression de l’air) et au flux d’air autour des ailes battantes. Les sensilles chimioréceptrices

sont responsables de l’olfaction [Picimbon, 2002] et de la gustation. Les proprioceptrices

(ou capteurs extéroceptifs en robotique) repèrent l’orientation du corps de l’insecte

dans l’espace, contrôlant ainsi la stabilité du vol. D’autres sensilles, les campaniformes,

détectent les distorsions de la base de l’aile et commandent son mouvement.

B Haltères

Ce sont des capteurs gyroscopiques situés à la base des ailes et assurant le maintien de

la stabilité de l’insecte [Alexander, 2002]. Les haltères ont la forme d’une petite tige avec

un bouton à son extrémité. Elles oscillent verticalement à la fréquence de battement mais
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aussi développent une force de torsion qui résiste à une rotation de l’insecte (principe

du gyroscope). Leur action corrective pendant les rotations de roulis et de tangage est

supérieure à celle du lacet. Les haltères possèdent des sensilles à leurs extrémités qui leur

permettent de détecter leurs mouvements verticaux et rotationnels [Chapman, 1998].

C Ocelles

Les ocelles sont des yeux simples qui se trouvent sur le front d’un insecte en nombre

de trois au maximum [Dudley, 2002]. Ils sont sensibles à la lumière et au mouvement mais

ne distinguent pas les images. Ce sont aussi des optomoteurs participant à la régulation

du roulis et du tangage. La détection de l’horizon et la surveillance de l’orientation du

corps sont ainsi les deux fonctions principales des ocelles.

D Yeux Composés

Un oeil composé est formé d’un ensemble de petits yeux (les ommatidies). Il est

incapable de reconnâıtre les détails d’une scène comme l’oeil humain, mais il est beaucoup

plus rapide à percevoir les mouvements [Waldbauer, 1998] surtout dans les phases de

prédation, d’évitement d’obstacles, etc. Les yeux composés assurent une vision dans

des conditions limitées d’éclairage [Cavendish, 2003] ; certains insectes arrivent même

à voir dans l’obscurité [Gullan and Cranston, 2005]. Plusieurs espèces sont capables de

déterminer le plan de polarisation de la lumière réfléchie sur une surface d’eau ou émanant

de la lune et s’en servent de boussole. Les insectes peuvent distinguer les couleurs (y

compris l’ultra-violet) à l’exception du rouge. Les yeux composés de plusieurs espèces

ont des champs de vision de presque 360 ◦ [Gullan and Cranston, 2005], facilitant ainsi

la détection de flux optique et le vol dans l’espace. La vision chez l’insecte joue ainsi un

rôle primordial dans le contrôle de l’orientation et de la stabilité [Dudley, 2002].

1.1.4 Effets aérodynamiques

Le mouvement des ailes et du corps de l’insecte dans un flux d’air crée des forces

aérodynamiques stationnaires de portance, de traction et de trâınée. Néanmoins, ces

efforts ne sont pas simples. La haute fréquence de battement des ailes, les différents

degrés de liberté mis en jeu pendant une période de battement et la dissymétrie entre

les mouvements des ailes droite et gauche peuvent introduire des effets aérodynamiques

instationnaires, complexes et difficiles à quantifier. Ces effets sont plus prononcés dans les

milieux à faible nombre de Reynolds noté Re (102− 104) caractérisant le vol des oiseaux

et des insectes. Les différentes gammes des Re correspondant aux divers véhicules aériens

sont illustrées sur la Fig. 1.7. Notons que Re est défini comme étant le rapport entre les
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forces inertielles et de viscosité. Le nombre de Reynolds est proportionnel à la taille du

véhicule volant (corde de l’aile) et à sa vitesse relative par rapport au fluide, caractérisant

ainsi l’environnement de vol. Un milieu à faible Re est alors plus visqueux qu’un autre

ayant un Re élevé. Ce qui explique les faibles Re affectés aux insectes et les valeurs élevées

relatives aux voilures fixes, et justifie l’absence de l’aérodynamique instationnaire dans

le vol des avions et par conséquent la mâıtrise de leur commande.

Par définition, une aile bat dans un flux stationnaire lorsqu’elle a une orientation fixe

et une vitesse constante par rapport au fluide qui l’entoure. Une variation rapide de la

vitesse de l’aile, de son orientation et de sa géométrie définissent un flux instationnaire.

Nombre de Reynolds

M
as

se
(K

g
)

Fig. 1.7 – Le régime du vol des micro-véhicules aériens relatif aux voilures existantes

[Pornsin-sirirak et al., 2001]

A Aérodynamique stationnaire

Une aile battante dans un flux stationnaire est soumise à des forces aérodynamiques

qui dépendent principalement de la surface et de la vitesse de l’aile ainsi que de la vitesse

relative du fluide et de sa densité. Deux forces principales s’appliquent : une parallèle à

l’écoulement autour de l’aile, la trâınée, et une perpendiculaire, la portance. A l’exception

du décollage des piérides, les profils d’ailes des insectes sont des structures générant une

portance considérablement plus élevée que la trâınée [Dudley, 2002]. Les vortex influent

sur le rapport entre la portance et la trâınée et permettent ainsi aux insectes d’effectuer

des changements de direction quasi instantanés.
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Chapitre 1. État de l’art

A.1 La trâınée La force de trâınée est appliquée aux ailes aussi bien qu’au corps de

l’insecte, et tend à ralentir son mouvement. Elle réunit les effets des forces de pression

et de viscosité. La trâınée de pression est principalement due au changement des carac-

téristiques inertielles du fluide duquel l’insecte enlève de l’énergie cinétique. La trâınée

de viscosité dépend de l’interaction entre l’insecte et les particules du fluide ambiant.

L’intensité de la force de trâınée totale peut être exprimée par

T =
1

2
ρSCTV

2 (1.1.1)

où ρ est la densité du fluide, S la surface de l’objet soumis à l’écoulement du fluide, V la

vitesse relative du fluide relativement à l’objet et CT le coefficient de trâınée. CT n’est

pas en général constant, il dépend de Re ainsi que de l’orientation du corps par rapport

au flux de fluide. La direction de la force de trâınée est opposée à celle du mouvement ;

ralentissant ainsi l’avancement de l’insecte. Son effet doit alors être minimisé pour que

l’insecte ne dépense pas une grande quantité d’énergie afin de la compenser. La force de

trâınée peut être réduite grâce à plusieurs facteurs :

– Pour des vitesses de vol élevées, Re augmente. La trâınée varie en sens inverse :

l’exposant de la vitesse dans (1.1.1) prend une valeur effective inférieure à “2”

[Dudley, 2002].

– En réduisant l’angle du corps (par rapport au flux), la trâınée diminue. Cette

position est surtout adoptée par les insectes pendant les vols à vitesse élevée.

– La conception carénée du corps de l’insecte et la structure des membranes ayant

une faible friction aident aussi à réduire la force de trâınée.

A.2 La portance Sur un profil d’aile, le fluide se divise au niveau du bord d’at-

taque : une partie longe le côté dorsal (extrados) et une autre le côté ventral (intrados).

Un cisaillement à la limite du bord de fuite empêche l’écoulement dorsal de l’atteindre ;

il se détache de l’aile un peu avant. Le flux ventral, au contraire, atteint le bord de fuite

sans problème. Cette différence du point de détachement entre les deux parties du fluide

crée une petite turbulence à l’extrémité de l’aile. Notons que les nervures des ailes aident

à assurer un réattachement laminaire au bord de fuite. D’un autre côté, la convexité de

l’extrados de l’aile et le détachement prématuré du flux qui le longe aboutissent à une dif-

férence de vitesse entre les écoulements dorsaux et ventraux et par suite une différence de

pression entre les côtés : le flux dorsal est plus rapide que le flux ventral, par conséquent,

selon le principe de Bernoulli, l’extrados subit une dépression alors que l’intrados une

surpression. La différence de pression entre l’extrados et l’intrados génèrent une force de

portance. Une autre explication est basée sur la déviation du fluide qui passe au dessus

de l’aile, créant ainsi une force d’action. La réaction de l’aile est ainsi la portance.

La convexité de l’aile joue un rôle important dans la génération des forces aérodyna-

miques : plus l’aile est convexe, plus la portance est grande (jusqu’à une certaine limite).

La courbure de l’aile est inversée à chaque demi battement sous l’influence des forces
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aérodynamiques et inertielles appliquées à l’aile. Cette dernière a ainsi un rôle réactif re-

lativement aux changements aérodynamiques. D’un autre côté, la flexion de l’aile conduit

aussi à augmenter la portance.

L’amplitude de cette force est donnée par

P =
1

2
ρSCPV

2 (1.1.2)

où ρ, S, V sont définis dans (1.1.1) et CP est le coefficient de portance.

La portance est perpendiculaire à l’aile de l’insecte. Un changement de l’orientation

de l’aile, de l’amplitude ou de la vitesse de battement permet de changer la direction

(par rapport à un repère inertiel) et l’amplitude des forces aérodynamiques. La portance

est considérée comme la force motrice de l’insecte. Elle assure les mouvements ascendant

(compensation du poids) et d’avancement (compensation de la trâınée) et même latéraux

pendant les manœuvres. La force de portance générée pendant le battement vers le bas

est supérieure à celle générée pendant le battement vers le haut pour plusieurs raisons

[Dudley, 2002] :

– Dans certains cas (vitesse de vol élevée), le rapport entre les vitesses de l’aile

pendant les battements vers le bas et vers le haut est supérieur à 1.

– L’inversion de la courbure de l’aile pendant la supination (la rotation de l’aile

pendant le passage du battement vers le bas au battement vers le haut) ne s’effectue

pas parfaitement pour les insectes.

– La surface effective de l’aile pendant le battement vers le haut est inférieure à celle

pendant le battement vers le bas en raison de la flexion dissymétrique de l’aile entre

les deux demi-battements.

L’orientation de l’aile peut aussi changer, elle est plus horizontale pendant le batte-

ment vers le bas et plus verticale pendant le battement vers le haut. Cette disposition

favorise la génération des forces verticales pendant le battement vers le bas, et horizon-

tales pendant le battement vers le haut.

La rotation de l’aile suivant son axe longitudinal ou l’inclinaison du corps par rapport

au flux induisent une orientation non verticale de la force de portance. Cette force,

projetée dans un repère lié à l’insecte, possède ainsi deux composantes, une horizontale

assurant son mouvement longitudinal, la traction, et une verticale, qui dans la suite sera

appelée la portance. A l’exception des vols à grande vitesse, l’amplitude de la traction est

inférieure à celle de la portance, comme cette dernière doit pouvoir au moins compenser

le poids de l’insecte.

Les forces décrites ci-dessus correspondent à un mouvement de l’aile dans un flux

stationnaire. L’évaluation précise de ces forces nécessite la division de l’aile en plusieurs

tranches ; les efforts relatifs sont ainsi calculés en appliquant les relations (1.1.1,1.1.2)

pour chaque tranche. Les forces totales de trâınée et de portance sont alors les sommes

des efforts élémentaires. Alors que certaines études supposent que les forces aérodyna-

miques stationnaires sont suffisantes pour la génération des vols horizontal et vertical,
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d’autres prouvent la présence de certains phénomènes instationnaires qui s’ajoutent aux

précédents. Selon le type d’insecte, ces phénomènes peuvent être de faible amplitude

et donc avoir une influence mineure sur le vol, ou primordiale comme dans le cas des

bourdons.

B Aérodynamique instationnaire

La rotation et l’accélération de l’aile, les vortex créés par les ailes et affectant les

battements suivants, la masse de fluide en déplacement par rapport à l’insecte créent des

forces aérodynamiques instationnaires qui s’ajoutent aux forces stationnaires. Ces forces

permettent aux insectes de réaliser des manœuvres telles que des variations rapides de

la vitesse et de la direction de vol, des tours presque instantanés, etc.

B.1 Masse ajoutée Les mouvements de battement et de rotation de l’aile induisent

une accélération du fluide qui l’entoure. Une force supplémentaire est ainsi générée due

à la masse virtuelle ajoutée du fluide, elle dépend de la forme de l’aile et de son orien-

tation. La simplification apportée dans [Rakotomamonjy et al., 2004] aux travaux de

[Sane and Dickinson, 2002] et de [Walker, 2002] en ne considérant que le terme corres-

pondant au mouvement linéaire de l’aile conduit à l’effort suivant (calculé pour une

tranche d’aile de largeur Lt)

Fma =
π

4
ρl2Ltx1φ̈ (1.1.3)

où ρ est la densité du fluide, l est la corde de l’aile, φ̈ est la dérivée seconde de l’angle de

battement et x1 est l’abscisse du centre aérodynamique de l’aile calculée à partir de la

base de l’aile suivant son axe longitudinal, pour la plupart des insectes x1 vaut 0.6− 0.7

de la longueur L de l’aile. La somme de tous les efforts élémentaires donne la force totale

due aux phénomènes de masse ajoutée. Cette force est perpendiculaire à l’aile en son

centre aérodynamique.

B.2 Effet Kramer - Force de rotation La rotation de l’aile autour de son axe

longitudinal à la fin d’un demi battement induit une circulation du fluide dans le sens

opposé et un cisaillement au bord de fuite ; la condition de kutta-jukovski1 n’est donc

plus applicable. Or, la viscosité du fluide empêche ce cisaillement. L’aile développe une

circulation additive du fluide qui compense l’effet de celle créée par la rotation jusqu’à ce

que la condition de kutta se rétablisse à nouveau. La circulation rotationnelle en fonction

de la position de l’axe de rotation est tracée sur la Fig. 1.8.

1La condition de kutta-Jukovski considère que les effets visqueux imposent une vitesse de fluide finie
sur l’extrados et l’intrados au voisinage du bord de fuite.
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Fig. 1.8 – Des valeurs mesurées de la circulation rotationnelle Γr pour différentes valeurs

de la position normalisée de l’axe de rotation x0

l
en considérant la vitesse linéaire de l’aile

égale à 0.15m/s et sa vitesse angulaire égale à 74 deg/s. Ces valeurs sont approximées

par la droite d’équation Γr = πωl2(3
4
− x0

l
) [Dickinson et al., 1999].

L’effort correspondant à la circulation additive est donné pour une tranche de largeur

Lt par [Sane and Dickinson, 2002]

Fr = πρl2Ltva(
3

4
− x0

l
)ψ̇ (1.1.4)

où va est la vitesse aérodynamique de l’aile, ψ̇ est la dérivée de l’angle de rotaion et x0

est la position du centre aérodynamique par rapport au bord d’attaque, cette distance

vaut environ 0.25l, soit le quart de la corde pour la majorité des insectes. La valeur de

x0 égale à 0.75l représente la position de l’axe autour duquel l’aile ne développe aucune

force pendant sa rotation. La force de rotation développée par l’aile est la somme de

tous les efforts élémentaires, elle est perpendiculaire au profil d’aile et nous la supposons

appliquée en son centre.

B.3 Retard au décrochage Pour des angles d’attaque élevés, le flux qui se détache

au bord d’attaque de l’aile crée un vortex qui s’amplifie au fur et à mesure jusqu’à ce que

son rattachement au bord de fuite devienne impossible. La condition de kutta-jukovski

devient alors non applicable et un vortex se forme à proximité du bord de fuite. Ces effets

aboutissent à une réduction de la portance. Or, le vortex présent au voisinage du bord

d’attaque induit une augmentation importante de la portance et retarde le décrochage.
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Des expériences ont montré que pour des faibles Re, une aile d’insecte ne subit jamais

un décrochage de fluide.

B.4 Capture de sillage L’aile est en interaction continue avec les vortex dévelop-

pés pendant les battements précédents. Le mécanisme de rotation de l’aile induit un

détachement de ces vortex qui créent à leur tour un champ de vitesse élevé. Pendant sa

rotation, l’aile entre en contact avec ce champ générant ainsi une force aérodynamique

supplémentaire (voir Fig. 1.9). L’amplitude de cette force dépend essentiellement de la

cinématique de l’aile avant et après la rotation. La mesure de l’effort dû à la capture de

sillage reste difficile à mettre en œuvre. Néanmoins, son effet peut être pris en compte

par une modification de la valeur de la masse ajoutée [Sane and Dickinson, 2002].

B.5 Effet Wagner Ce mécanisme a été découvert par Wagner en 1925 et porte

ainsi son nom. Une aile qui commence à battre à partir du repos crée un vortex qui

retarde l’établissement des forces stationnaires. Ce vortex, évacué au bord de fuite, peut

s’enrouler sur lui même débutant ainsi un nouveau vortex. Une fois le vortex éloigné du

bord de fuite, l’effort stationnaire peut être atteint. Parmi tous les phénomènes décrits

ci dessus, l’effet Wagner est le seul à atténuer, d’une valeur minime [Sane, 2003], les

efforts stationnaires (voir Fig. 1.10). La quantification de l’effet Wagner est difficile vu

son interaction avec le phénomène de masse ajoutée [Walker, 2002].

B.6 “Clap and fling” C’est l’un des mécanismes qui décrivent le mieux les phéno-

mènes instationnaires de l’aérodynamique. A la fin du battement vers le haut, les ailes de

certains insectes se rejoignent ; les bords d’attaque se touchent avant les bords de fuite

“clap” en raison de leur rigidité. En se rapprochant, les ailes réduisent l’espace entre elles

et évacuent par la suite le fluide qui existait. Quand les deux ailes se touchent complète-

ment, les circulations du fluide de part et d’autre des ailes s’annulent. Les vortex au bord

de fuite sont ainsi atténués et la condition de kutta-jukovki est réalisée. Par conséquent,

une portance et une traction supplémentaires peuvent être générées [Sane, 2003]. Pour

commencer le battement vers le bas, les ailes s’écartent d’abord du côté du bord d’at-

taque “fling”; une zone de basse pression se forme entre les ailes favorisant le remplissage

de l’espace ainsi créé par le fluide et l’interaction avec les vortex de part et d’autre des

ailes (voir Fig. 1.11).

B.7 Avance ou retard de la rotation de l’aile Ce mécanisme consiste en une

rotation de l’aile avant la fin d’un demi battement (avance de la rotation) ou après le

début du deuxième demi battement (retard de la rotation). Une avance dans la rotation

de l’aile à la fin d’un demi battement augmente le sillage qui l’entoure et donne à l’aile
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A
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D

E
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Fig. 1.9 – Quand l’aile est à la fin du mouvement de translation d’un demi-battement et

en cours de rotation pour changer son orientation, des vortex aux bords d’attaque et de

fuite se forment (A,B). Ces vortex génèrent ainsi un champ de vitesse important (flèche

bleu foncé) (C,D). Quand l’aile s’arrête à nouveau pour changer d’orientation à la fin du

deuxième demi-battement, elle rencontre ce vortex et entre en réaction avec lui (D,E).

La force aérodynamique augmente alors de valeur (flèche bleue clair) (F). Ce phénomène

s’appelle la capture de sillage [Sane, 2003].
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A B C

Fig. 1.10 – Quand l’aile ralentit à la fin d’un demi-battement, un vortex se forme (A).

Pendant la rotation de l’aile, un vortex de signe opposé représenté en gris est créé (B). Au

début de la deuxième moitié du battement, un vortex, de même signe que le précédent,

est généré (C). Les vortex créés en (B) et (C) et représentés en gris clair sont de signe

opposé par rapport à la direction de ce demi-battement, ce qui réduit la valeur de la

portance [Ansari et al., 2006].

Fig. 1.11 – Le mécanisme de clap and fling [Miller and Peskin, 2005]
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l’orientation convenable pour mieux profiter des vortex évacués lors des battements pré-

cédents [Dickinson et al., 1999]. Une augmentation de la force rotationnelle en résulte ;

la force due à la translation de l’aile reste inchangée (voir Fig. 1.12). Le phénomène

opposé survient lors d’un retard dans la rotation de l’aile induisant une réduction de

l’amplitude des forces. Ainsi, un insecte, qui avance la rotation des deux ailes, accélère

verticalement et horizontalement. D’un autre côté, un insecte, qui avance la rotation

d’une aile et retarde l’autre, effectue une rotation en lacet de son corps, le centre de la

rotation est situé du côté de l’aile retardée.

p
or

ta
n
ce

(N
)

période de battement

Avance de la rotation

Retard de la rotation

Rotation symétrique

force stationnaire portance totale

Fig. 1.12 – L’influence de l’avance (en haut) et le retard (en bas) de la rotation de l’aile

sur l’amplitude de la force aérodynamique générée [Dickinson et al., 1999].

1.1.5 Types de vol

Le vol des insectes est motivé par divers facteurs tels les stimulus visuels (lumière,

couleurs) ou chimiques (odeurs), la température, le vent, les radiations solaires, la préda-

tion, etc. Selon l’espèce, les insectes sont capables d’accomplir différents types de vols :

décollage, atterrissage, longitudinal (en avant ou à reculons), vertical (en haut ou en

bas), latéral, stationnaire et plané. Les changements rapides de la cinématique des ailes,

de l’orientation du corps et de la position des pattes sont à la base de la génération du

vol et des manœuvres.
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A Décollage - Atterrissage

Le décollage de la majorité des insectes débute par une extension rapide de leurs

pattes suivie d’un saut dans l’air [Dudley, 2002]. Une fois le contact avec le support

perdu ou la direction des antennes et des sensilles déviée, les ailes commencent à battre.

Le phénomène inverse existe chez certaines espèces. Les muscles du thorax provoquent

l’extension des ailes et leurs battements par la suite, le saut dans l’air a lieu quelques

instants plus tard.

L’atterrissage n’est possible que si l’insecte repère un support ; les pattes s’étendent

quand la distance le séparant de la surface franchit un certain seuil. Un atterrissage

réussi nécessite que la vitesse du vol tende vers zéro au moment de l’impact. Ceci peut

être réalisé en augmentant la force de trâınée (en inclinant le corps vers l’arrière par un

mouvement de tangage par exemple). D’autres techniques d’atterrissage sont utilisées

selon le type de support ; un insecte se posant sur un plafond effectue un demi-tour de

roulis par exemple.

B Vols longitudinal, vertical et latéral

La direction et l’amplitude des forces aérodynamiques générées par le battement des

ailes ainsi que l’orientation du corps et des pattes déterminent le mouvement des insectes

dans l’espace. Ce mouvement comprend le vol linéaire (longitudinal, vertical et latéral),

la rotation autour des axes du corps (roulis, tangage et lacet) ainsi que les manœuvres

obtenues par combinaison des précédents mouvements.

B.1 Vols longitudinal et vertical La force résultante de tous les effets aérodyna-

miques agissant sur les ailes, droite et gauche, comporte deux composantes : la portance

(verticale) et la traction (horizontale). Cette force est principalement générée par le bat-

tement des ailes ; la vitesse relative de l’air peut avoir un effet minoritaire qui ne dépasse

pas les 10 % de la force totale [Sane and Dickinson, 2001]. D’autre part, l’intensité de la

force est réduite pendant le battement vers le haut et sa projetée suivant un axe vertical

dirigé vers le haut peut même devenir négative [Chapman, 1998]. Pour assurer un vol

ascendant (respectivement descendant), la portance doit être supérieure (respectivement

inférieure) au poids de l’insecte. Un mouvement vers l’avant nécessite que la traction

compense les forces de trâınée, dues d’une part à la friction entre le flux d’air et l’insecte,

et d’autre part à l’énergie cinétique du vortex créé par les ailes en battement. Pour ré-

duire les forces de trâınée, les insectes orientent leur corps horizontalement, le plan de

battement des ailes verticalement et les pattes vers l’arrière. Enfin, les forces de trâınée

aident à amortir les oscillations du corps dues au battement des ailes.
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B.2 Manœuvres La manœuvrabilité des insectes se traduit par des changements

rapides de position et d’orientation effectués grâce à des valeurs élevées d’accélérations

et de vitesses, linéaires et angulaires. Les forces et les couples qui en résultent sont

couplés. Citons les manœuvres classiquement exécutées par les insectes : le vol latéral,

à reculons, le changement de la direction de vol, etc. Elles sont générées notamment

grâce à une dissymétrie de la cinématique des ailes (l’orientation du plan de battement,

les amplitudes des angles de battement et de rotation, le rapport entre les durées des

battements vers le bas et vers le haut, le découplage des ailes antérieures et postérieures,

le déphasage entre les ailes, etc.). Elles sont aussi engendrées par un petit mouvement

du corps de l’insecte (déplacement latéral de l’abdomen, changement de la direction du

plan du corps) et de ses pattes.

Les mécanismes à l’origine de certaines manœuvres sont désormais expliqués

[Dudley, 2002]. Les rotations de l’insecte autour de ses axes de roulis, tangage et la-

cet (respectivement longitudinal, latéral et vertical) sont créées principalement par des

mouvements non symétriques des ailes. Par exemple, pendant un lacet, l’aile vers la-

quelle a lieu la rotation bat avec une amplitude inférieure à l’autre. L’inertie de l’insecte

étant très petite, ce dernier est capable d’effectuer le tour en un-quinzième d’une se-

conde [Alexander, 2002]. Par ailleurs, en présence d’un roulis, l’aile de l’insecte possède

une vitesse latérale qui accrôıt l’angle de rotation (angle d’attaque) et les forces générées

permettant ainsi le retour à l’équilibre. Notons que, l’inertie de l’aile (surtout dans le cas

des gros insectes) diminue la vitesse de rotation autour des trois axes.

L’abdomen de l’insecte joue aussi un rôle primordial pendant les manœuvres. Il se fléchit

latéralement pour générer (ou compenser) un lacet. Comme le centre aérodynamique et

le centre de gravité du corps ne sont pas confondus, un tangage en résulte. L’abdomen se

fléchit alors longitudinalement pour le compenser. Un roulis peut alors apparâıtre suite

au tangage et au lacet. En outre, à cause de la grande surface de contact avec le flux

d’air, l’abdomen génère des forces de trâınée. Par conséquent, les manœuvres dues à

l’abdomen s’exécutent plus lentement que celles générées par les ailes.

Les pattes participent aussi à la création des couples de roulis, tangage et lacet. Leur

faible moment d’inertie aide à la génération de manœuvres relativement plus rapides que

celles de l’abdomen.

B.3 Couplage entre les vols linéaires et les manœuvres Des couplages entre

les différents mouvements développés existent. Un mouvement de roulis est en général

accompagné d’un déplacement latéral. En effet, la rotation de l’insecte autour de son

axe longitudinal provoque une inclinaison de la portance ; cette dernière aura une com-

posante suivant l’axe latéral d’un repère inertiel fixe ; un déplacement suivant cet axe en

résulte. Or, dans cette position, des forces de trâınée latérale s’appliquent sur le corps et

le font tourner autour de son axe vertical. Un autre couplage est accompli par certains

insectes : un mouvement de tangage oriente le corps vers l’arrière ; la portance a alors
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une composante longitudinale dirigée vers l’abdomen de l’insecte. Le vol à reculons est

ainsi généré. Notons que ce dernier peut aussi être créé par les ailes battantes.

En somme, les insectes emploient une infinité de techniques pour effectuer le vol, les ma-

nœuvres, et assurer la stabilité. La reproduction technologique de tous ces mouvements

est encore loin d’être aboutie.

C Vol plané

Le vol plané est observé rarement, seulement chez les odonates, orthoptères, lé-

pidoptères, pour des durées allant d’une fraction de seconde à quelques secondes

[Chapman, 1998]. Pendant ce vol, les ailes sont largement étendues ; aucun mouvement

de battement n’est décelable. Par conséquent, la force aérodynamique générée n’a qu’une

composante verticale, la portance qui compense le poids. Ainsi, un insecte en vol plané

ralentit comme les forces de trâınée ne sont pas compensées par la traction. Une ex-

ception se présente quand même, lors d’un vol plané descendant où l’insecte pique du

nez ; dans ce cas, la force de gravité projetée sur l’axe longitudinal du corps accélère son

mouvement. L’aptitude à planer est caractérisée par un rapport portance/trâınée élevé

qui se traduit par un rapport envergure/corde élevé [Alexander, 2002]. Le vol plané est

économique du point de vue énergétique [Chapman, 1998].

D Vol stationnaire

Le vol stationnaire est accompli par plusieurs types d’insectes suivant deux principales

techniques [Chapman, 1998]. Certaines espèces ont leur corps presque vertical, leur plan

de battement horizontal et l’angle d’attaque identique pendant les demi-battements.

D’autres espèces ont leur corps horizontal ; ils battent leurs ailes de haut en bas dans un

plan vertical afin de compenser le poids [Straus-Durckheim, 1828]. Le vol stationnaire est

utilisé pour l’atterrissage, l’alimentation des petits oiseaux et la formation des essaims.

E Les essaims

Un essaim est un rassemblement d’insectes en une seule masse pour la reproduction

ou l’émigration. Les insectes effectuent un vol stationnaire en attendant la formation de

l’essaim, et dépensent ainsi une grande quantité d’énergie. Une fois l’essaim formé, les

insectes doivent maintenir une distance entre eux et avoir un mouvement d’ensemble

uniforme.
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(a) Le microdrone Wasp (b) Le microdrone de l’université d’Arizona

Fig. 1.13 – Des modèles de microdrones à voilure fixe.

1.2 Drones à ailes battantes

Le monde des insectes a, depuis longtemps, suscité l’attention des biologistes qui

analysent leur structure, leur mode de vie, etc. Leurs efforts, combinés aux travaux des

aérodynamiciens, ont permis d’expliquer certaines ambigüıtés et de dévoiler l’énigme du

vol animal. Vu les avantages que présentent les insectes relativement aux autres types de

voilures (fixes et tournantes) qui existent déjà sur le marché (voir Fig. 1.13 et 1.14), une

nouvelle thématique a vu le jour : les drones à ailes battantes. Par définition2, un micro-

drone ou micro-véhicule aérien (d’après le terme anglais Micro Aerial Vehicle “MAV”) est

un engin de moins de 15 cm en longueur, largeur ou hauteur, capable d’autonomie de vol

et d’énergie. Récemment, des recherches ont été menées pour le développement de micro-

drones à ailes battantes. Le progrès dans la micro-électronique a influencé la fabrication

de micro actionneurs, capteurs, systèmes de communication, batteries, processeurs, etc.

La conception d’un prototype a aussi été influencée par le développement dans la mé-

tallurgie, surtout en ce qui concerne la fabrication de nouveaux alliages flexibles mais

suffisamment robustes et à faible friction, pour la fabrication des ailes et du corps de l’in-

secte. D’un autre côté, l’automatique vise la commande du décollage, de l’atterrissage,

du vol (en position et en orientation), des manœuvres et de l’évitement d’obstacles de

ces engins.

1.2.1 Historique et intérêts

Le développement de micro-drones à ailes battantes représente un grand défi sur le

plan technologique. Bien que certains prototypes télécommandés, à l’échelle de l’oiseau,

soient commercialisés, le vol autonome n’a pas encore été réalisé. Les recherches menées

ces dernières années visent des prototypes de la taille d’un insecte. Malgré l’existence de

2Les dimensions d’un micro-drone ont été définies par la DARPA (Defense Advanced Research Pro-
jects Agency), USA.
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(a) Un hélicoptère coaxial (b) L’hélicoptère quatre rotors de GIPSA-Lab

Fig. 1.14 – Des modèles de microdrones à voilure tournante.

projets de robot insecte, les avancées technologiques sont encore loin de permettre leur

vol en trois dimensions. Le premier projet“Micro-mechanical Flying Insect”portant sur le

développement de micro-drones à ailes battantes a été soutenu et financé par la DARPA

à des fins militaires. D’autres projets ont ensuite été proposés et soutenus, notamment

par des universités à des fins civiles.

– Micro-mechanical Flying Insect, MFI : Ce premier projet sur les drones à ailes bat-

tantes, financé par la DARPA, a débuté en 1998 au laboratoire de Millisystèmes

Biomimétiques de l’université de Californie, Berkeley, USA. Son but est de déve-

lopper un micro-drone de 25mm d’envergure, utilisant un actionnement piézoélec-

trique, un thorax flexible et un amplificateur afin d’assurer un grand débattement

des ailes fixées à ses extrémités (voir Fig. 1.15).

– Micro-robotic Fly : Ce projet est porté par le laboratoire de Micro-robotique à

l’université de Harvard, USA, et est aussi soutenu par la DARPA. Un premier

prototype, de 3 cm d’envergure, a décollé en 2007, uniquement en vol vertical avec

une alimentation externe et sans commande. Cet engin utilise aussi un actionneur

piezo-électrique, mais une structure beaucoup plus flexible et souple que celle du

MFI, notamment en ce qui concerne l’amplification du déplacement transmis aux

ailes (voir Fig. 1.16).

– Delfly : Démarré en 2005 sous la forme d’un projet étudiant à l’université tech-

nologique de Delft, Pays-Bas, ce projet a été poursuivi par le Delfly II. Le drone,

pesant 16 g, possède deux paires d’ailes de 28 cm d’envergure, utilise un moteur

à courant continu et est équipé d’une caméra embarquée. Il est capable d’assurer

un vol horizontal, stationnaire et même à reculons. La suite de ce projet serait le

Delfly micro visant une envergure de 10 cm et une masse de 3 g pour aboutir à la

fin au Delfly nano en minimisant encore plus la taille de l’engin (voir Fig. 1.17).

– COM-BAT : C’est un projet en cours de développement à l’université de Michigan

en partenariat avec les universités de Californie, Berkeley, et du Nouveau Mexique,

USA, à des fins purement militaires. L’objectif est un robot de 15 cm d’envergure,
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Chapitre 1. État de l’art

équipé de petites caméras, microphones et détecteurs de radiations nucléaires et de

gaz empoisonnant (voir Fig. 1.18).

– Butterfly Ornithopter, BTO : Ce projet, mené au laboratoire de Shimoyama de

l’université de Tokyo, Japon, explore le vol des papillons. Un prototype de 14 cm

d’envergure a été réalisé assurant seulement le vol longitudinal (voir Fig. 1.19).

– Entomopter : C’est un drone de 15 cm d’envergure capable de voler et de ramper. Il

est en cours de conception à l’institut technologique de Georgia, USA. La spécificité

de ce projet réside dans son mode d’actionnement par un muscle chimique. Ce

dernier est capable de générer des battements d’ailes à partir d’une source d’énergie

chimique. Le but final de ce projet est l’exploration de la planète Mars (voir Fig.

1.20).

– Robofly : Ce projet est mené au Dickinson-lab, USA, et s’intéresse surtout à l’étude

de l’aérodynamique, de la mécanique du vol, du contrôle du vol, etc. Robofly pos-

sède des ailes de 60 cm d’envergure qui sont immergées dans de l’huile afin de

reproduire les phénomènes de viscosité de l’air (voir Fig. 1.21).

– Manned Ornithopter : Le projet développé à l’université de Toronto, Canada, vise

une échelle plus grande que les autres. Un engin à ailes battantes, rigides, guidé par

un conducteur, est construit. Cet engin a réussi à voler en 2006 (voir Fig. 1.22).

– REsearch program on Micro Aerial vehicle and New Technologies Application, RE-

MANTA : C’est le premier projet français sur les micro-drones à ailes battantes.

Il a été mené par l’ONERA3 entre 2002 et 2006. Son but était d’approfondir les

connaissances en aérodynamique, mécanique du vol, commande, actionneurs, ma-

tériaux et structure (voir Fig. 1.23).

– Objet Volant Mimant l’Insecte, OVMI : C’est un projet ANR4 Jeune Chercheur

qui a débuté en 2006 et regroupe le GIPSA-lab (précédemment LAG), l’IEMN,

le SATIE et l’ONERA dans un cadre pluridisciplinaire visant la modélisation, la

commande et la construction d’un microdrone à l’échelle 1 (voir Fig. 1.24) (cf.

§1.3 pour plus de détails).

– D’autres projets sont aussi développés partout dans le monde. A l’université de

Cornell, deux activités de recherche sont menées : la première vise un robot de la

taille d’un oiseau, l’Ornithopter, et la deuxième, un robot à l’échelle de l’insecte, le

cybernetic MAV. Citons aussi les recherches au laboratoire des systèmes mécaniques

à l’université de Delaware, USA, au laboratoire de Kawamura, Japon, le projet

Robur au LIP6, France, The bird plane, NASA, USA, ce qui clôt la liste des projets

sur ce thème à notre connaissance.

Les drones à ailes battantes peuvent être utilisés dans de nombreuses applications

d’intérieur et d’extérieur. En raison de leur faible inertie ainsi que des perturbations

3Office Nationale d’Etudes et de Recherches Aéronautiques.
4Agence Nationale de la Recherche.
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Fig. 1.15 – MFI Fig. 1.16 – Micro-robotic Fly

Fig. 1.17 – Micro Delfly Fig. 1.18 – COM-BAT

Fig. 1.19 – BTO Fig. 1.20 – Entomopter

Fig. 1.21 – Robofly Fig. 1.22 – Manned Ornithopter

Fig. 1.23 – REMANTA Fig. 1.24 – OVMI
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pouvant intervenir en milieu extérieur (vent, pluie, etc.), leur utilisation reste encore

limitée. Ainsi, les milieux intérieurs sont favorisés, spécialement dans la phase de test

des prototypes, vu l’absence de turbulences. Or, la majorité des applications proposées

nécessite la présence des microdrones en milieu extérieur, dans des conditions relative-

ment difficiles. Par conséquent, d’énormes efforts doivent être faits afin d’aboutir au vol

autonome. Les drones à ailes battantes présentent des applications civiles comme la sur-

veillance des bâtiments, monuments, lignes à haute tension, la prévention des feux de

forêts, l’intervention dans des endroits inaccessibles à l’homme, l’aide des services de se-

cours, les jouets. Ces drones peuvent aussi interagir en coopération, dans des essaims bien

organisés, afin d’effectuer des tâches difficiles [Wood, 2008] ; si un robot ne résiste pas aux

conditions dures du lieu de mission, les autres prennent alors le relais. Par ailleurs, grâce

à leur forme et leur comportement biomimétique, ces drones présentent aussi des ap-

plications militaires en accomplissant des missions discrètes (espionnage, investigation).

L’exploration de la planète Mars est aussi envisagée par la NASA [Thakoor et al., 2003].

1.2.2 Comparaison avec les autres types de voilures

L’agilité des insectes et leur bonne adaptation aux changements d’environnement a

suscité l’intérêt des chercheurs de différentes disciplines pour l’étude et la reproduction du

vol naturel. Après les succès obtenus sur les drones à voilure fixe (les avions) et à voilure

tournante (les hélicoptères, les quatre rotors), la communauté scientifique s’est dirigée

vers les voilures battantes. Cette émergence mondiale est motivée par les avantages que

présentent ces drones relativement aux autres types de voilures.

Contrairement aux voilures fixes, les drones à ailes battantes sont capables d’effectuer

un vol stationnaire et possèdent une très grande manœuvrabilité qui leur permet d’exécu-

ter des tâches ponctuelles même dans des espaces réduits. Bien que les voilures tournantes

soient dotées de ces mêmes propriétés, les ailes battantes jouissent d’un avantage lié au

bruit généré par les actionneurs (piézoélectriques dans la majorité des cas), qui, en géné-

ral, est inférieur à celui créé par les rotors des voilures tournantes. Cet avantage, joint à

la petite taille et à la forme biomimétique de ces drones, favorise leur utilisation dans des

missions discrètes pour la surveillance ou l’espionnage par exemple. D’un autre côté, les

drones à ailes battantes profitent des phénomènes de l’aérodynamique instationnaire (cf.

§1.1.4B) pour développer une force de portance supérieure à celle des voilures fixes et

tournantes. En d’autres termes, pour générer une même portance, ces dernières utilisent

seulement la puissance des actionneurs et ainsi consomment théoriquement plus d’éner-

gie. Notons que l’énergie dépensée par les voilures battantes est encore inférieure dans

le cas du vol plané. Bien qu’aucune analyse précise n’ait comparé l’énergie des différents

types de voilures, une étude récente a montré que les poissons consomment jusqu’à 70 %

d’énergie de moins que les véhicules sous-marins pour déplacer le même poids à la même

vitesse [Triantafyllou and Triantafyllou, 1995].
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Par contre, vu les efforts établis pour comprendre les mécanismes complexes employés

par les insectes durant le vol, il reste beaucoup à explorer. Il est en effet difficile d’identifier

les techniques développées par les insectes pendant les manœuvres [Dudley, 2002] et par

suite de reproduire ces mouvements tant sur le plan technique que technologique. En effet,

la microélectronique de nos jours n’est pas en mesure de fournir les éléments essentiels

pour assurer un vol autonome et précis d’un microdrone à l’échelle de l’insecte. D’un

autre côté, les effets de l’aérodynamique stationnaire, bien connus et contrôlés pour les

voilures tournantes et fixes, ne sont pas les seuls qui influent sur le mouvement des

voilures battantes. Le faible nombre de Reynolds, caractéristique des insectes, introduit

la théorie de l’aérodynamique instationnaire difficile à mâıtriser. La commande de ces

microdrones est également compliquée vu le haut degré de sous actionnement (d’un

point de vue technologie) qu’ils présentent, les multiples solutions (angles de battement,

d’attaque, du corps, du plan de battement, etc.) pouvant générer une force et un couple

donnés (problème inverse) [Hedrick and Daniel, 2006], la dissymétrie possible entre les

ailes droite et gauche ainsi que les oscillations dues aux battements.

1.2.3 Étude technologique

A Structure

Les recherches dans ce domaine portent surtout sur le développement de profils d’ailes,

légères, souples mais assez rigides pour pouvoir résister aux hautes fréquences de batte-

ment et aux turbulences dues aux faibles nombres de Reynolds. L’aile doit être optimisée

de façon à produire un maximum de portance ; l’importance de la cambrure de l’aile, des

nervures, de la rigidité du bord d’attaque est traitée dans [Park et al., 2007]. Différents

matériaux ou alliages, ayant les caractéristiques citées ci-dessus, sont proposés dans la

littérature.

Une Membrane de Neurones Artificiels (ANM) est proposée dans [Menges, 2006] pour la

fabrication des ailes. Elle est composée d’un réseau de neurones artificiels intégrés dans

un film mince ou une membrane intelligente (à puce) pour le contrôle du mouvement

de l’aile afin d’assurer le vol. Le battement est créé par contraction de cette membrane.

Deux conceptions sont proposées dans ce but. La première considère une membrane

constituée de tubes de carbone. Excitée par un faisceau laser, les tubes de carbone se

réalignent créant ainsi une contraction de la membrane. La deuxième consiste à appli-

quer un alliage de Nickel Titane (NiTi) sur la membrane. Cet alliage, appelé alliage à

mémoire de forme, se comporte comme un moteur thermique parce qu’il a la propriété

de se contracter quand il est soumis à la chaleur ; il peut donc facilement être contrôlée

par des circuits résistifs. Comme la densité d’énergie de l’alliage NiTi est supérieure à

celle des tubes de carbone, il réagit plus vite à une excitation et est ainsi plus efficace

dans la génération rapide de petits déplacements. Par contre, il présente l’inconvénient
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d’un temps de rétablissement plus long.

[Pornsin-sirirak et al., 2001] ont proposé d’utiliser des Systèmes MicroElectroMécaniques

(MEMS) pour fabriquer les ailes puisqu’ils sont plus légers et présentent une meilleure

symétrie relativement à des ailes qui n’utilisent pas la technologie MEMS. Un alliage

de titane est utilisé en raison de sa légèreté, sa dureté et sa ductilité. Ces propriétés

permettent à l’alliage d’être facilement plié afin de créer une cambrure de l’aile, mais

aussi étiré pour varier l’épaisseur de l’espar au bord d’attaque, auquel sera attachée la

membrane de l’aile. Cette dernière est constituée de parylène-C qui peut être déposé

directement sur l’alliage de titane, possède de bonnes propriétés adhésives et supporte

des fréquences de battement supérieures à 30Hz sans se déchirer. Une amélioration est

apportée par [Pornsin-sirirak et al., 2002] où une membrane souple en parylène jouant le

rôle d’actionneur à valves est déposée sur l’aile en MEMS afin de réguler la distribution

de pression. Cette technique a permis d’augmenter les forces aérodynamiques de 50 %.

Une comparaison entre l’alliage de titane avec une membrane en parylène et le composite

PVDF-parylène est effectuée dans [Yanga et al., 2007]. Cette étude a permis de montrer

l’équivalence entre les deux matériaux du point de vue de la génération des forces.

Des membranes en latex sont utilisées par [Galvao et al., 2006] où une comparaison entre

différentes épaisseurs est réalisée. Les expériences montrent qu’une membrane plus mince

augmente la cambrure de l’aile et la génération de portance par la suite. La membrane en

latex est également utilisée dans [Stanford et al., 2007] avec un bord d’attaque en fibre

de carbone conçu pour les faibles Re. Cette structure est légère et passive.

B Actionneurs

Les performances en terme de fréquence et de débattement ainsi que la taille et le

poids du drone à ailes battantes conditionnent le choix de l’actionneur à intégrer pour

créer le mouvement des ailes. Les actionneurs adaptés aux systèmes de grande taille, ne

présentent pas les mêmes performances à de plus petites dimensions en terme de puis-

sance et de rendement. Par exemple, les moteurs rotatifs [Regan et al., 2006] ne génèrent

pas directement le battement ; les systèmes de transmission ajoutent de la masse et des

pertes ce qui rend leur miniaturisation délicate. Un actionnement magnétique est consi-

déré dans [Miki and Shimoyama, 2002] en mettant des ailes magnétiques en rotation

dans un champ alternatif à des fréquences suffisamment élevées (pouvant aller jusqu’à

500Hz). Notons que ce type d’actionneurs peut être utilisé pour créer des mouvements de

battement [Judy and Muller, 1996] et de rotation [Guckel et al., 1993]. Des actionneurs

IMPC (Ionic Polymer-Metal Composites) sont utilisés dans [Park et al., 2004], où des

mouvements de battement et de rotation peuvent être obtenus, les plus grandes valeurs

de portance et de traction étant mesurées pour une fréquence de 8Hz. Des modifica-

tions ont été apportées dans [Lee et al., 2006] où un angle de battement maximum a été

atteint pour une fréquence de 0.5Hz, cet angle décrôıt en augmentant la fréquence. Un

31



Chapitre 1. État de l’art

actionneur piézoélectrique unimorphe, LIPCA (Lightweight Piézo-Composite Actuator),

est utilisé dans [Park et al., 2006] pour effectuer des mouvements de battement et de

rotation de l’aile. Des tests montrent que le mécanisme de “clap and fling” augmente la

portance de 21 % alors que la flexion de l’aile due à la présence de nervures l’augmente de

43 %. Des améliorations ont été apportées dans [Nguyen et al., 2007] où une augmenta-

tion de 68 % de la cambrure est réalisée. Dans les deux cas, la fréquence de battement est

de 10Hz. Notons que le temps de réponse de la céramique piézoélectrique peut atteindre

20µs [Bonnail et al., 2003]. Les actionneurs piézoélectriques présentent un grand intérêt

notamment sur le plan de la maturité et de la puissance massique générée. Néanmoins,

ils génèrent plutôt de fortes contraintes que de grands déplacements, c’est pourquoi il

est préférable de les utiliser à la résonance et en mode de flexion. Ils sont utilisés dans

les deux plus grands projets de drones à ailes battantes, MFI et Micro-robotic Fly. Dans

le premier, chaque aile est commandée par deux actionneurs [Avadhanula et al., 2003]

alors que le deuxième propose une commande d’un degré de liberté (le battement), la

rotation étant passive [Wood, 2007b]. L’utilisation de deux actionneurs rend le système

et par conséquent la commande plus complexes, mais garantit une plus grande manœu-

vrabilité permettant d’assurer un vol dans l’espace. Ce point n’a pas encore été abordé

dans le deuxième projet. Les systèmes de transmission dans les deux cas sont constitués

de barres servant à amplifier la déformation de l’actionneur. Dans tous ces travaux, des

actionneurs de type “muscles directs”, sont utilisés. En outre, l’ONERA dans le projet

REMANTA a proposé un actionnement du type “muscles indirects” basé sur un thorax

résonant [Osmont, 2005]. Ce type d’actionnement présente des caractéristiques énergé-

tiques intéressantes pour générer le mouvement de battement de l’aile, la rotation étant

obtenue passivement.

C Capteurs

Comme les actionneurs, un dimensionnement des capteurs est exigé pour respecter

les limitations de taille et de poids du microdrone ainsi que la capacité de traitement des

informations (unité de calcul). Un compromis doit être effectué entre la taille du capteur

et la précision des mesures fournies. Des capteurs optiques, infra-rouge, magnétiques, chi-

miques, etc. peuvent être utilisés. Par exemple, des caméras embarquées servent à déter-

miner la position du robot dans l’espace mais elles présentent l’inconvénient d’une grande

taille. D’autres capteurs inspirés des insectes sont développés. Citons à ce propos le mo-

dèle d’une ocelle proposé dans [Wu et al., 2003], [Schenato et al., 2004] qui permet de

déterminer l’orientation du corps de l’insecte (attitude) en comparant l’intensité de la lu-

mière mesurée par différents photorécepteurs. Par ailleurs, un oeil composé artificiel a été

imité à partir des observations de la mouche [Franceschini et al., 1992]. Il présente l’avan-

tage d’un faible poids et d’un large champ de vision [Duparré and Wippermann, 2006].

Ce capteur, ainsi que les EMD (Elementary Motion Detectors) [Wu et al., 2003], sont uti-
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lisés principalement pour le calcul du flux optique dans un but final d’évitement d’obs-

tacles [Ruffier and Franceschini, 2003], [Reiser et al., 2004]. En outre, des petits poils,

mimant les sensilles, sont proposés dans [Dijkstra et al., 2005] et permettent de détermi-

ner la vitesse relative du robot par rapport à la vitesse du vent. Vu le grand nombre de

sensilles artificielles nécessaires, ce type de capteurs présente l’inconvénient d’une grande

capacité de calcul. Un modèle d’haltères est proposé dans [Schenato et al., 2004], il peut

remplacer un gyromètre en technologie MEMS avec l’avantage d’une taille, d’un poids et

d’une consommation énergétique inférieurs. Les haltères permettent de mesurer la vitesse

de rotation du microdrone. L’orientation de la tête de l’insecte peut être repérée à l’aide

d’un magnétomètre [Wu et al., 2003] afin de bien déterminer la direction du vol.

1.3 Projet OVMI

OVMI est un projet ANR Jeune Chercheur initié en 2006 pour une durée de trois ans.

En raison de la pluridisciplinarité de cette thématique, OVMI regroupe plusieurs labora-

toires français : l’Institut d’Électronique, Microélectronique et Nanotechnologie (IEMN)

à Lille et Valenciennes, le laboratoire Grenoblois de l’Image, de la Parole, du Signal et de

l’Automatique (GIPSA-lab) à Grenoble (précédemment Laboratoire d’Automatique de

Grenoble, LAG), le laboratoire des Systèmes et Applications des Technologies de l’Infor-

mation et de l’Énergie (SATIE) à Cachan et l’ONERA à Palaiseau. L’objectif global de

ce projet est l’approfondissement des connaissances nécessaires pour le développement

d’un microdrone, intégré sur silicium, mimant l’insecte en terme de taille, structure et

techniques de vol, tenant en considération les aspects de mécanique de fluide et d’énergie.

Ainsi, l’ONERA partage ses connaissances acquises pendant le projet de recherche fédé-

rateur (PRF REMANTA), en aérodynamique à faible Re [Rakotomamonjy et al., 2004]

et mécanique du vol. Le GIPSA-lab est responsable de la modélisation d’un microdrone à

ailes battantes ainsi que de l’établissement de lois de commande, simples pour utiliser un

système de calcul embarqué, mais assez robustes pour assurer le vol en trois dimensions.

L’IEMN participe à la réalisation d’une structure principalement en silicium comportant

un corps (thorax, abdomen) et des ailes ainsi que l’intégration d’actionneurs générant le

battement des ailes. Le rôle du SATIE consiste à choisir et réaliser une source d’énergie

et à identifier au préalable des modes de récupération et de stockage de l’énergie perdue.

Les travaux de recherche menés dans les différents laboratoires ont porté sur :

– l’étude et la réalisation de tests pour la détermination de l’emplacement des ner-

vures des ailes assurant, d’un côté, la rigidité de cette dernière et d’un autre côté,

une interaction moins turbulente avec l’air.

– le développement de modèles analytiques et numériques de la déformée des ailes

(battement et torsion) après actionnement du thorax.

– la réalisation de tests sur un banc d’expérimentation, utilisant une excitation par
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pot vibrant, l’aile étant constituée d’un assemblage de deux poutres, en forme de

“L”, à un degré de liberté (angle de battement), constituées de deux types différents

de matériaux :

1. les poutres en silicium ne présentant pas une torsion passive,

2. les poutres en polymère SU-8, qui par contre présentent une torsion passive

pendant la phase de battement créant ainsi un déphasage entre les angles aux

bords d’attaque et de fuite.

– le développement de lois de commande non linéaires, bornées et faibles en coût de

calcul, assurant une stabilisation globale du système en attitude et en position.

– le développement d’un modèle de circuit électronique pour la transmission sans fil

de l’énergie grâce à des antennes.

Les résultats obtenus ont démontré l’inadaptabilité du silicium aux ailes battantes car

il ne présente pas une flexibilité suffisante pour engendrer des mouvements passifs, qui

permettront de réduire le nombre de degrés de liberté de l’aile à contrôler. D’un autre

côté, les aspects d’actionnement à l’échelle microscopique n’ont pas encore été testés.

Les sujets de recherche du projet OVMI continueront dans le cadre du projet ANR

EVA visant la réalisation d’un prototype mésoscopique.

1.3.1 Thèse dans OVMI

Comme mentionnés précédemment, les travaux de recherche menés au GIPSA-lab es-

sentiellement pendant la durée de cette thèse qui s’inscrit dans le cadre du projet OVMI,

se basent essentiellement sur la modélisation et la commande du microdrone à ailes bat-

tantes. Vu les dimensions visées, une petite unité de calcul, donc à capacité réduite, doit

être embarquée dans un objectif de vol autonome. Par conséquent, la commande doit

être assez simple et faible en coût de calcul. La stratégie adoptée dans cette thèse est

ainsi la suivante : développer un modèle simple de drone à ailes battantes, établir des lois

de commande et les tester sur un modèle complet. Le modèle proposé se base sur deux

degrés de liberté (angles de battement et de rotation) et considère uniquement les forces

dues à l’aérodynamique stationnaire. Il sera utilisé pour le développement des lois de

commande assurant la stabilité globale du microdrone en position et orientation. Les lois

de commande proposées sont de type cascade, assurant d’abord la stabilité du système en

attitude, puis en position en se basant sur le contrôle d’orientation. Les commandes sont

faibles en terme de coût de calcul, et bornées pour tenir compte des saturations au niveau

des actionneurs agissant sur les ailes. Elles sont testées sur un modèle complet, consi-

dérant les effets de l’aérodynamique instationnaire et le comportement des actionneurs.

Malgré leur simplicité, ces commandes sont assez robustes vis-à-vis de perturbations

externes, d’erreurs d’identification du modèle et des paramètres aérodynamiques, etc.
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Modélisation du microdrone

Basés sur les études effectuées par les biologistes et les aérodynamiciens, plusieurs

modèles de drones à ailes battantes ont été développés. Ces derniers reproduisent le bat-

tement des ailes, les forces et couples aérodynamiques auxquels l’insecte est soumis et

finalement le mouvement généré par l’insecte. Ces modèles sont principalement basés sur

les travaux d’Ellington et de Dickinson. Ils reposent sur une modélisation relativement

simple des efforts aérodynamiques. D’autres représentations, plus complexes, sont pro-

posées. Par exemple, [Ramamurti and Sandburg, 2002, Sun and Tang, 2002] s’appuient

dans la formulation du problème sur les effets de la dynamique des fluides représentés par

les équations de Navier-Stokes. Quoique plus exacts, ces modèles nécessitent un temps

de calcul considérable et sont difficilement exploitables pour effectuer des simulations.

Le modèle le plus abouti est le “VIFS” (Virtuel Insect Flight Simulator) de l’équipe de

Berkeley [Schenato et al., 2001b]. Il a été reproduit en partie, avec quelques modifica-

tions, par le simulateur “OSCAB” (Outil de Simulation de Concept à Ailes Battantes)

de l’ONERA [Rakotomamonjy et al., 2004]. Dans ces deux modèles, l’aile est considé-

rée comme un corps rigide, de masse négligeable et battant dans un fluide au repos

[Rakotomamonjy, 2006].

Différentes paramétrisations des angles des ailes sont envisagées. Dans le projet

MFI, deux degrés de liberté (les amplitudes des angles de battement et de rota-

tion) sont actionnés pour chaque aile [Avadhanula et al., 2003]. Une configuration

de commande des deux degrés de liberté est proposée dans [Deng et al., 2006b]. En

revanche, dans d’autres paramétrisations, un seul angle est modulé en amplitude

alors que le deuxième n’est pas commandé ni en amplitude ni en fréquence. Dans

[Schenato et al., 2001a, Schenato et al., 2002a], la modulation porte sur l’angle de ro-

tation, et dans [Schenato et al., 2003], elle porte sur l’angle de battement. Le simulateur

OSCAB considère quatre degrés de libertés (le battement, la rotation, l’orientation du

plan de battement et l’avance/recul de l’aile) [Rakotomamonjy, 2006]. Les amplitudes des

deux premiers angles sont commandées, alors que les derniers ont des valeurs constantes.
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L’insecte est représenté par un corps rigide soumis à des forces et couples aéro-

dynamiques externes (générés par le battement des ailes). Les expressions des forces,

de portance et de trâınée, sont explicitées dans le paragraphe 1.1.4. L’aile est dé-

coupée en plusieurs tranches ; l’effort généré par chaque tranche est calculé et ad-

ditionné sur toute la longueur de l’aile pour déterminer la force totale. Les coef-

ficients aérodynamiques, de portance et de trâınée, varient en fonction de l’angle

d’attaque de l’aile [Dickinson et al., 1999, Deng et al., 2006a]. La vitesse de l’aile est

égale à la somme de la vitesse de battement de l’aile et du déplacement du corps

[Deng et al., 2006a, Rakotomamonjy, 2006].

Le modèle adopté dans le cadre de cette thèse est assez simplifié dans un objectif

de contrôle. Il repose sur les deux modèles précédents et prend également en compte

de nouvelles contraintes qui vont être explicitées ci-après. Les simplifications envisagées

portent sur :

– La masse de l’air ambiant est considérée au repos ; ainsi, les turbulences ou vortex ne

sont pas pris en compte dans le modèle proposé. Cette simplification est justifiée à

la suite par des tests de robustesse vis-à-vis de perturbations externes représentant

d’éventuelles turbulences comme la pluie, le vent, etc.

– La vitesse de déplacement de l’air par rapport à l’aile est égale à la somme des

vitesses de l’aile et du déplacement du corps. Or, la vitesse de déplacement du

corps ne dépasse pas en général 10% de la vitesse des ailes ; sa contribution dans la

génération des efforts aérodynamiques est alors minime [Sane and Dickinson, 2001].

Par conséquent, seule la vitesse de l’aile est considérée.

– La masse et l’inertie de l’aile sont négligées. En effet, pour la majorité des insectes,

la masse de l’aile ne dépasse pas 5 % de la masse totale du corps.

– Les ailes sont supposées rigides et présentent seulement des mouvements de batte-

ment et de rotation. Les phénomènes de flexion, difficiles à modéliser, ne sont pas

considérés.

– Les efforts aérodynamiques sont générés par les ailes et le corps. La trâınée des

ailes n’est pas prise en considération contrairement à celle du corps.

– Pour simplifier le calcul des efforts aérodynamiques, l’aile est supposée constituée

d’une seule tranche, à la différence du modèle OSCAB qui la considère constituée

de plusieurs.

– Le coefficient aérodynamique est supposé constant, donc ne dépend pas de la va-

leur de l’angle d’attaque. Cette simplification est justifiée ensuite par des tests de

robustesse portant sur une variation aléatoire de ce coefficient pendant le vol.

Basé sur les simplifications citées ci-dessus et ne tenant compte que des effets de l’aéro-

dynamique stationnaire, un modèle simplifié est établi. Ce modèle servira dans la suite

pour le calcul des lois de commande.
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2.1 Mouvements des ailes

Comme décrit dans le premier chapitre (cf. §1.1.1), l’aile d’un insecte possède plu-

sieurs degrés de liberté : le battement, la rotation, l’orientation du plan de battement

(déviation), la fréquence et d’autres plus difficiles à modéliser comme la flexion et la

torsion. Dans ce travail, les degrés de liberté considérés sont les amplitudes des angles de

battement et de rotation, l’aile est supposée battre dans le plan de battement médian,

avec une fréquence de 100Hz.

2.1.1 Degrés de liberté

L’aile du microdrone est considérée comme un corps rigide qui possède trois degrés

de liberté en rotation : le battement, la rotation et la déviation. Un repère Ra(~r,~t, ~n)

est associé à chaque aile et localisé à sa base (voir Fig. 2.1) : ~r est l’axe radial (suivant

l’envergure), allant de la base au bout de l’aile ; ~t est l’axe tangentiel, parallèle à la corde

de l’aile et orienté du bord de fuite au bord d’attaque ; et ~n est l’axe normal au plan

de l’aile orienté de sorte que le trièdre (~r,~t, ~n) soit direct. Les trois degrés de liberté

constituent alors des rotations d’angles (ψ, φ, θ) respectivement autour de ces trois axes.

Les angles de rotation ψ, de battement φ et de déviation θ sont aussi appelés les angles

d’Euler de l’aile. Notons que le repère Ra doit être indexé Ra
d(~rd,~td, ~nd, ψd, φd, θd) pour

l’aile droite, et Ra
g(~rg,~tg, ~ng, ψg, φg, θg) pour l’aile gauche.

2.1.2 Paramétrisation des ailes

Le contrôle du microdrone s’effectue en agissant sur les angles de ses ailes

(ψd, φd, θd, ψg, φg, θg). En effet, le battement des ailes crée les forces aérodynamiques

qui génèrent à la suite le mouvement de l’engin. Dans ce travail, l’angle de déviation

θ est considéré nul, ce qui signifie que le battement des ailes s’effectue dans le plan de

battement médian c’est-à-dire le plan vertical. Ce choix est motivé par la difficulté de

commander trois degrés de liberté avec trois microactionneurs du point de vue tech-

nologie et contrôle. Deux degrés de liberté par aile sont alors considérés, le battement

φ et la rotation ψ. Ces deux angles fournissent toutefois une grande manœuvrabilité

pour assurer le vol et la stabilité. Les angles des ailes sont paramétrisés en amplitude,

la fréquence de battement étant choisie constante. Ainsi, une augmentation simultanée

des amplitudes des angles de battement (respectivement de rotation) des ailes droite

et gauche augmente la force de portance (respectivement de traction) et par suite la

distance parcourue en mouvement vertical (respectivement horizontal). Une différence

d’amplitude entre les angles de battement (respectivement de rotation) des ailes droite

et gauche génère un mouvement de roulis (respectivement de lacet). Le mouvement de
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~yf

~xf

~zf

Rf ~ym

~xm

~zm

Rm

φl
θl

ψl

~tg

~ng

~rg

Ra
g

tangage
η2

lacet
η3 roulis

η1

Fig. 2.1 – Les différents repères : Rf fixe dans l’espace, Rm mobile attaché au corps

du drone en son centre de gravité et de l’aile gauche, Ra
g attaché à sa base. Le mouve-

ment de l’aile dans l’espace est défini par les rotations des angles (ψg, φg, θg) autour des

axes (~rg,~tg, ~ng) respectivement. Les rotations respectives autour des axes (~xm, ~ym, ~zm)

constituent les mouvements de roulis, tangage et lacet du corps.

tangage sera généré par une masse qui se déplace à l’intérieur du corps changeant ainsi

son centre de gravité : si la masse se déplace vers la tête, l’insecte pique du nez, par

contre si elle se déplace dans le sens opposé, l’insecte se relève. Plusieurs types d’insectes

utilisent ce moyen par exemple en bougeant leurs pattes.

Une paramétrisation simple des angles d’Euler est proposée dans le but de calculer des

lois de commande à faible coût de calcul visant la stabilisation du drone en position et

en orientation. L’angle de battement φ varie en dents de scie et l’angle de rotation ψ

en créneaux de telle sorte que l’aile change son orientation instantanément à la fin de

chaque demi-battement (voir Fig. 2.2). La variation temporelle des angles des ailes est

exprimée par

φ(t) =

{
φmax(1− 2t

κT
) 0 ≤ t ≤ κT

φmin(1− 2 t−κT
(1−κ)T

) κT < t ≤ T

ψ(t) =

{
ψmax 0 ≤ t ≤ κT

ψmin κT < t ≤ T

θ(t) = 0 0 ≤ t ≤ T

(2.1.1)

où T est la période de battement et vaut 0.01 s. La constante κ est le rapport entre

la durée du battement vers le bas et la période de battement. Une valeur de 0.25 est

choisie arbitrairement tout en satisfaisant la condition κ < 0.5 qui permet d’avoir un

mouvement de l’aile plus rapide donc une portance plus élevée pendant le battement
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vers le bas. φmax, φmin, ψmax et ψmin sont respectivement les amplitudes des angles de

battement et de rotation au début des demi-battements vers le bas et vers le haut. Ces

amplitudes pour chaque aile constituent les grandeurs de commande de l’OVMI.

Remarque 2.1.1. Notons que la paramétrisation du mouvement des ailes, proposée dans

ce travail, n’est pas unique. D’autres paramétrisations peuvent également être considé-

rées. Certes le calcul des efforts aérodynamiques moyens en fonction des amplitudes des

angles des ailes, développé dans la suite de ce chapitre, changera mais l’approche utilisée

pour la commande, basée sur le modèle moyen, restera toujours applicable. Il suffit juste

d’obtenir la relation entre les paramètres de commande des ailes et les efforts moyens.
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Fig. 2.2 – Les angles de battement φ (en haut) variant en dents de scie et de rotation ψ

(en bas) variant en créneaux. Le battement vers le bas est de durée κT et vers le haut,

de durée (1− κ)T .

La paramétrisation (2.1.1) ne représente pas le mouvement réel des ailes, mais une

fonction de référence des actionneurs régis par une commande locale. Les actionneurs

qui existent sur le marché, notamment les piézoélectriques, ont une dynamique très ra-

pide et par conséquent leur influence sur le mouvement de l’OVMI est non décelable.

Ils fonctionnent selon un mode de résonance, assurant ainsi le battement des ailes à

une fréquence bien déterminée. La tension alternative appliquée aux actionneurs est

délivrée par un convertisseur électronique. Ce dernier doit être conçu spécifiquement

pour les actionneurs piézoélectriques, qui se comportent comme des charges réactives
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[Janocha and Stiebel, 1998, Campolo et al., 2003] et présentent une non linéarité (hys-

térésis, fluage) qui peut être compensée en utilisant une stratégie de contrôle adaptée

[Kuhnen et al., 2006]. Les forces aérodynamiques (cf. §2.2) représentent aussi une autre

source de non linéarité dans le système. Il est ainsi nécessaire d’utiliser un contrôleur de

bas niveau pour assurer la commande des ailes. Ce contrôleur aura comme entrée le signal

de référence (amplitudes des angles de battement et de rotation) calculé à partir de la

commande du système. Ainsi, l’ensemble contrôleur-actionneur se comporte comme un

filtre du premier ordre avec un temps de réponse suffisamment faible pour que le régime

permanent s’établisse le plus vite possible tout en étant compatible avec les actionneurs.

Ä = Är − λ1(Ȧ− Ȧr)− λ2(A− Ar) (2.1.2)

où A est l’amplitude de l’angle de battement ou de rotation à la sortie de l’actionneur

et Ar est l’amplitude de référence à l’entrée de l’actionneur. λ1 et λ2 sont choisis par un

placement de pôles tels que la constante de temps de la boucle locale d’actionnement

soit fixée à τ . (
Ȧ

Ä

)
=

(
0 1

−λ2 −λ1

)(
A

Ȧ

)
+

(
0 0

λ2 λ1

)(
Ar
Ȧr

)
+

(
0

1

)
Är (2.1.3)

Par une simple identification, les paramètres λ1 et λ2 sont déterminés

λ1 = 2
τ

λ2 = 1
τ2

(2.1.4)

La dynamique de l’actionneur est alors précisée et vérifie la condition de stabilité

lim
t→∞

A(t)− Ad(t) = 0. L’influence de l’actionneur est tracée sur la figure Fig. 2.3.

2.2 Forces aérodynamiques

Le battement des ailes crée des forces aérodynamiques dues, non seulement à la pres-

sion de l’air exercée sur les profils des ailes, mais aussi aux tourbillons générés à leurs

extrémités lors de la rotation autour de l’axe radial ~r (cf. §1.1.4). Pour la modélisation

de l’OVMI, seules la force stationnaire, la force de rotation et celle due au phénomène

de masse ajoutée sont considérées. L’effet de la force de trâınée des ailes est négligé

en supposant que des matériaux à faible coefficient de friction sont utilisés pour la fa-

brication des ailes et du corps du microdrone. Sauf dans des périodes transitoires, le

microdrone est supposé orienté dans la direction du flux, et vole à une vitesse suffisam-

ment élevée. Tous ces facteurs contribuent à réduire les forces de trâınée. Les forces dues

au retard du décrochage, à l’effet Wagner et à la capture de sillage sont aussi négligées

car d’une part, elles ont une contribution minime relativement aux efforts considérés et

d’une autre part, elles sont difficiles à modéliser. Une simplification supplémentaire est
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Fig. 2.3 – Les angles de battement φ (en haut) et de rotation ψ (en bas) : les angles de

référence sont en trait interrompu rouge et les angles réels (à la sortie de l’actionneur)

en trait continu bleu.

effectuée : elle consiste à supposer l’aile comme une seule entitée (une seule tranche).

Certes cette simplification réduit la précision du calcul mais elle diminue énormément

le temps de simulation. Les forces aérodynamiques considérées dans ce travail sont ap-

pliquées au centre aérodynamique de l’aile. Comme mentionné précédemment, ce centre

est situé environ à 65 % de la longueur de l’aile à partir de la base (x1), suivant son axe

longitudinal, et à 25 % de la corde à partir du bord d’attaque (x0) (Fig. 2.4). Les forces

sont perpendiculaires à l’aile, c’est-à-dire colinéaires avec le vecteur ~n.

x1

x0

centre
aérodynamique

~r
bord d’attaque

bord de fuite

base de
l’aile

bout de l’aile

Fig. 2.4 – La position du centre aérodynamique de l’aile.

En résumé, la force aérodynamique totale générée par une aile, droite ou gauche, est

la somme de la force aérodynamique stationnaire, de la force due aux masses ajoutées et
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Force
stationnaire

Traction

Portance

(a) Battement vers le bas

Force stationnaire

Trâınée

Poids

(b) Battement vers le haut

Fig. 2.5 – La force aérodynamique stationnaire et ses deux composantes (traction et

portance) pendant les deux demi-battements (vers le bas et vers le haut) ainsi que la

force de trâınée et le poids du microdrone tracés uniquement pendant le battement vers

le haut pour ne pas encombrer les figures.

la force de rotation. Elle est exprimée dans le repère de l’aile Ra.

fa = fas + fama + far (2.2.1)

Cette force est perpendiculaire à l’aile en son centre aérodynamique, ~fa = fa ~n.

2.2.1 Force aérodynamique stationnaire

La force aérodynamique stationnaire est générée par la pression de l’air exercée sur

une aile en battement. Elle est orientée dans le sens opposé à la vitesse de l’aile (voir

Fig. 2.5).

Le module de cette force est proportionnel au carré de la vitesse de l’aile. Cette

relation est sujette à des variations dépendant de la nature du milieu de vol (caractérisé

par le nombre de Reynolds). L’intensité de la force développée par chaque aile, est donnée

par

fas = −1

2
ρCaSav

a |va| (2.2.2)

où ρ est la densité de l’air, Sa est la surface alaire et va est la vitesse de l’aile. Ca
est le coefficient aérodynamique de l’aile. Ce coefficient est supposé prendre des valeurs

différentes pendant les deux demi-battements afin de représenter l’effet de l’augmentation

de la portance pendant le battement vers le bas en raison de la convexité de l’extrados
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de l’aile. Il est défini par

Ca =

{
C(1 + Cf ) 0 < t < κT

C(1− Cf ) κT < t < T
(2.2.3)

où le coefficient C ≈ 3.5 est déterminé expérimentalement dans [Dickinson et al., 1999,

Schenato et al., 2003] et Cf est réglé de façon à tenir compte de cette dissymétrie. Dans

ce travail, Ca est supposé 20% plus grand pendant le demi-battement vers le bas par

rapport au demi-battement vers le haut. En effet, pendant la première partie du bat-

tement, le côté dorsal de l’aile est exposé au flux d’air. La rotation de l’aile à la fin de

ce demi-battement expose l’intrados de l’aile au flux d’air en changeant la circulation

de ce dernier. La courbure de l’aile pendant cette rotation n’est pas conservée, et ainsi

sa surface effective est réduite. C’est pourquoi la portance pendant le demi-battement

vers le bas est supérieure à celle développée pendant le demi-battement vers le haut.

Globalement, la portance moyenne, générée sur une période de battement, doit au moins

compenser le poids de l’engin.

2.2.2 Force des masses ajoutées

En considérant que l’aile est formée d’une seule tranche, l’intensité de la force due

aux effets de masses ajoutées pendant la rotation de l’aile (développée dans le §1.1.4.B),

peut être exprimée par

fama =
π

4
ρl2x1Lφ̈ (2.2.4)

où l est la corde de l’aile, L la demi-envergure et φ̈ la dérivée seconde de l’angle de

battement.

2.2.3 Force de rotation

Se basant sur l’expression donnée dans le §1.1.4.B et considérant les paramètres adop-

tés dans ce travail, l’intensité de la force de rotation de l’aile peut être exprimée par

far =
1

2
πρl2Lvaψ̇ (2.2.5)

où ψ̇ est la dérivée première de l’angle de rotation.

Dans la suite, la force aérodynamique est indexée (~fd et ~fg) relativement aux ailes

droite et gauche respectivement. Les forces aérodynamiques, créées par les ailes droite

et gauche et exprimées chacune dans son propre repère (Ra
d et Ra

g respectivement),

doivent être projetées dans le repère mobile Rm afin de pouvoir calculer leur influence
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sur le mouvement du corps. Une transformation adéquate pour chaque repère (Ra
d et Ra

g)

existe et consiste en une suite de rotations successives [Spong and Vidyasagar, 1989]. En

notant R~v,α la rotation d’angle α autour du vecteur ~v, les transformations de passage des

repères Ra
d et Ra

g au repère Rm peuvent être déterminées (voir Fig. 2.1)

Rm
d = R~nd,π2 R~rd,ψd R~td,φd R~nd,θd

Rm
g = R~ng ,−π2 R~rg ,π R~rg ,ψg R~tg ,φg R~ng ,θg

(2.2.6)

SiRm
a désigne l’une des rotations définies ci-dessus,Ra

m = (Rm
a )−1 = (Rm

a )T est la rotation

inverse et représente le passage du repère Rm au repère d’une aile Ra.

Ainsi, l’expression des deux forces relativement au repère mobile est donnée par

fd = Rm
d fad

fg = Rm
g fag

(2.2.7)

La force aérodynamique totale dans le repère mobile Rm est la somme des forces droite

et gauche

f = fd + fg (2.2.8)

2.3 Couples aérodynamiques

Les forces aérodynamiques créées par les ailes droite et gauche sont appliquées au

centre aérodynamique des ailes respectives. Les coordonnées de ce centre dans le repère

Ra peuvent être écrits (Fig. 2.4)

p a = [x1, 0, 0]T (2.3.1)

où x1 est défini dans le §2.2.

Ce centre s’exprime dans le repère Rm en appliquant les rotations Rm
d et Rm

g pour les

ailes droite et gauche respectivement

pd = Rm
d p a

pg = Rm
g p a

(2.3.2)

Le couple aérodynamique est exprimé par

τ = pg ∧ fg + pd ∧ fd (2.3.3)

2.4 Vitesse de l’aile

La vitesse du centre aérodynamique de l’aile, ou vitesse de l’aile, est alors obtenue en

dérivant la position p (2.3.2)

vd,g = ṗd,g (2.4.1)
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Les matrices antisymétriques relatives aux vecteurs unitaires (~r,~t, ~n) sont définies par

Sr =

 0 0 0

0 0 −1

0 1 0

 (2.4.2)

St =

 0 0 1

0 0 0

−1 0 0

 (2.4.3)

Sn =

 0 −1 0

1 0 0

0 0 0

 (2.4.4)

Les dérivées, par rapport au temps, des matrices de rotation, pour les ailes droite et

gauche, s’écrivent alors
Ṙ~r,ψ = ψ̇ Sr R~r,ψ
Ṙ~t,φ = φ̇ St R~t, φ
Ṙ~n,θ = θ̇ Sn R~n,θ

(2.4.5)

En développant le calcul de (2.4.1) tout en se basant sur (2.2.6, 2.4.2 - 2.4.5), les vitesses

dans Rm s’expriment par

vd = (R~nd,π2 Ṙ~rd,ψd R~td,φd R~nd,θd + R~nd,π2 R~rd,ψd Ṙ~td,φd R~nd,θd
+ R~nd,π2 R~rd,ψd R~td,φd Ṙ~nd,θd) pd

vg = (R~ng ,−π2 R~rg ,π Ṙ~rg ,ψg R~tg ,φg R~ng ,θg + R~ng ,−π2 R~rg ,π R~rg ,ψg Ṙ~tg ,φg R~ng ,θg
+ R~ng ,−π2 R~rg ,π R~rg ,ψg R~tg ,φg Ṙ~ng ,θg) pg

(2.4.6)

puis dans le repère des ailes par une simple projection

va = R a
m v (2.4.7)

2.5 Dynamique du corps

Le microdrone est considéré comme un corps rigide, se déplaçant dans l’espace sous

l’action des forces et des couples aérodynamiques générés par le battement des ailes. Les

ailes, de masse inférieure à 5 % de la masse du corps, possèdent une inertie qui peut être

négligée. Quoique cette hypothèse introduise des erreurs dans le modèle, notamment à

cause du battement à haute fréquence des ailes, elle est adoptée dans ce travail puisque le

but est de développer un modèle simplifié dédié au test des lois de commande (qui seront

développées dans les chapitres suivants). La dynamique du corps de l’insecte est alors

donnée par les relations fondamentales de la dynamique en translation et en rotation.

Contrairement aux travaux précédents qui utilisent les angles d’Euler pour représenter
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l’orientation du corps [Schenato et al., 2003, Rakotomamonjy et al., 2004], la représenta-

tion en quaternion est utilisée dans ce travail car elle présente une simplicité d’utilisation

comparativement aux angles d’Euler. De plus, elle évite les singularités pouvant être

rencontrées dans les représentations classiques (cf. §3.2).

Ṗ = V (2.5.1)

V̇ =
1

m
RT (q)f − c V − g (2.5.2)(

q̇0

q̇v

)
=

1

2

(
−qvT

I3q0 − qv×

)
ω (2.5.3)

ω̇ = J−1(τ − ω × Jω) (2.5.4)

P ∈ R3 et V ∈ R3 sont respectivement la position et la vitesse linéaires du centre de

gravité du corps relativement au repère fixe Rf . ω ∈ R3 est la vitesse angulaire relati-

vement au repère mobile Rm attaché au corps du microdrone en son centre de gravité.

c est le coefficient de viscosité et le terme c V représente le frottement visqueux sur le

corps de l’insecte (force de trâınée) empêchant son avancement. g est le vecteur gravité.

f ∈ R3 et τ ∈ R3 sont respectivement la force et le couple aérodynamiques calculés

dans le paragraphe précédent. J ∈ R3×3 est la matrice d’inertie du corps relativement

au repère mobile Rm et I3 est la matrice identité d’ordre 3. q ∈ R4 est le quater-

nion définissant l’orientation du corps par rapport au repère fixe Rf [Shuster, 1993],

q = [cos ν
2

(~e sin ν
2
)]T = [q0 q

T
v ]T , il consiste en une rotation d’un angle ν autour de l’axe

d’Euler ~e. q0 ∈ R est la partie scalaire et qv = [q1 q2 q3]T ∈ R3 la partie vectorielle du

quaternion. q ∈ H où H = {q | q2
0 + qTv qv = 1} est l’espace Hamiltonien. La matrice

de rotation R(q) ∈ SO(3) = {R(q) ∈ R3×3 : RT (q)R(q) = I, detR(q) = 1} définit

l’orientation du repère fixe Rf par rapport au repère mobile Rm, donc c’est la matrice

de passage du repère fixe au repère mobile. Elle peut être calculée à partir du quaternion

par la relation suivante [Shuster, 1993]

R(q) = (q2
0 − qTv qv)I3 + 2(qvq

T
v + q0q

×
v ) (2.5.5)

q×v est la matrice antisymétrique associée au vecteur qv, elle est définie par

q×v =

 0 q3 −q2

−q3 0 q1

q2 −q1 0

 (2.5.6)

2.6 Dimensionnement du système

Le modèle de “diptère” [Dudley, 2002] est utilisé dans ce travail. Le microdrone a une

masse m de 200mg, une fréquence de battement de 100Hz. L’amplitude maximale de

46



Chapitre 2. Modélisation du microdrone

Tab. 2.1 – Dimensions du micro-drone

masse du corps 200mg

envergure 3 cm

surface alaire 0.57 cm2

fréquence de battement 100Hz

angle de battement maximal 60 ◦

angle de rotation maximal 90 ◦

l’angle de battement φ̃0 est de 60 ◦, et l’aile est supposée capable de tourner de ψ̃0 = 90 ◦

autour de son axe radial. Les dimensions d’une aile sont données sur la Fig. 2.6. Sa

longueur L est de 1.5 cm et sa surface Sa de 0.57 cm2, de telle façon qu’un mouvement

vertical ascendant peut être assuré par des angles de battement ne dépassant pas la valeur

maximale. Afin de calculer la matrice d’inertie du micro-drone, son corps est supposé

équivalent à un cylindre de hauteur L et de rayon r = 0.2 cm ayant son centre de gravité

en son milieu. L’inertie des ailes est négligée. La matrice d’inertie est alors donnée par

J = m

1
2
r2 0 0

0 1
4
r2 + 1

12
L2 0

0 0 1
4
r2 + 1

12
L2

 (2.6.1)

L

L 3

Fig. 2.6 – Les dimensions de l’aile du microdrone.

Un récapitulatif des dimensions du micro-drone est donné dans le tableau 2.1.

En se basant sur ces valeurs et sur le modèle précédemment décrit, une simulation

est effectuée en boucle ouverte avec des angles de battement et de rotation symétriques

[φdmax, φ
g
max, ψ

d
max, ψ

g
max] = [π

3
, π

3
, π

6
, π

6
]. La position du centre aérodynamique de l’aile

gauche dans le repèreRm (2.3.2) est tracée sur la Fig. 2.7 pour une période de battement.

Le mouvement en “8” (voir Fig. 1.4) décrit dans le §1.1.1 est reproduit en simulation.

Les forces aérodynamiques stationnaires sont uniquement considérées. Elles sont tracées

sur la Fig. 2.8. Les directions des forces de traction et de portance correspondent à

celles illustrées sur la Fig. 2.5 ; la force de traction est négative pendant les deux demi-

battements, la force latérale est nulle grâce à la symétrie entre la droite et la gauche et la
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force de portance est positive pendant le demi-battement vers la bas et négative pendant

le demi-battement vers le haut. Le déplacement et la vitesse linéaires du microdrone,

suivant les trois axes du repère Rf sont tracés sur la Fig. 2.9. L’effet des deux demi-

battements d’une période est décelable sur les courbes.
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Fig. 2.7 – La position dans Rm du centre aérodynamique de l’aile gauche pendant le

battement vers le bas (bleu) et pendant le battement vers le haut (rouge). La trajectoire

du centre de l’aile du microdrone ressemble à un “8” comme dans le cas des insectes.

2.7 Théorie classique de moyennisation

La théorie de moyennisation (d’ordre 1 ou d’ordre supérieur) est largement étudiée

dans la littérature, citons à ce propos les travaux de [Khalil, 1996, Bullo, 2002, Vela, 2003]

et les références citées dans ces publications. Dans ce travail, nous nous intéressons au

cas des systèmes périodiques ayant des entrées variant suffisamment rapidement par

rapport à l’état du système. La réponse du système est ainsi beaucoup plus lente

que l’excitation et peut être déterminée principalement en considérant la moyenne

de l’excitation [Khalil, 1996]. Cette considération est une généralisation de la théo-

rie des systèmes linéaires : si la bande passante du système est beaucoup plus ra-

pide que celle de l’entrée, alors le système agit comme un filtre passe-bas qui re-

jette les hautes fréquences de l’entrée. La technique de moyennisation est utilisée pour

les systèmes oscillant périodiquement (pendule inversé, véhicule sous-marin, drone à

ailes battantes, etc.) [Morgansen et al., 2001, Morgansen et al., 2002, Schenato, 2003,
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Fig. 2.8 – La force aérodynamique stationnaire, en boucle ouverte, suivant les trois axes

du repère mobile Rm. Cette force est tracée sur deux périodes de battement pour des

angles, droits et gauches, symétriques.
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Fig. 2.9 – La position linéaire et la vitesse correspondante du microdrone suivant les

trois axes du repère fixe Rf , tracées sur deux périodes de battement pour des angles des

ailes, droits et gauches, symétriques.
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Rakotomamonjy, 2006]. Le but de la moyennisation d’un système est la détermination

de conditions pour lesquelles le système variant dans le temps et sa moyenne cöıncident,

la simplification des calculs pour l’implémentation de lois de commande est valable ainsi

que la démonstration de la stabilité de ces commandes.

2.7.1 Systèmes oscillant à haute fréquence

La forme standard de l’équation du mouvement d’un corps est

dx

dt
= εf(x, t), x(0) = x0 (2.7.1)

où {x, x0} ∈ D ⊂ Rn, t ∈ R+ = [0,∞) et ε ∈ (0, ε0] avec ε0 � 1. f : R+×D → Rn est une

fonction lisse. f(x, t) est T-périodique en son deuxième argument, i.e. f(x, t) = f(x, t+T ).

Le système moyen est donné par

f̄(x) =
1

T

∫ T

0

f(x, t)dt1 (2.7.2)

où x est considéré fixe. Le système moyenné est régi alors par une nouvelle équation du

mouvement
dy

dt
= εf̄(y), y(0) = x0 (2.7.3)

où y ∈ D.

Théorème 2.7.1. Théorie de moyennisation du 1er ordre des systèmes pério-

diques

Considérons le système variant dans le temps (2.7.1) et sa moyenne (2.7.3) avec

x, y, x0, t, ε comme définis précédemment. Si les conditions suivantes sont satisfaites

– f(x, t) est Lipschitz-continue en x dans D, t > 0, continue en x et t dans D×R+,

– y(t) appartient à un sous espace de D à l’échelle de temps 1
ε
.

Alors

– x(t)− y(t) = O(ε) quand ε→ 0 à l’échelle 1
ε
,

– Si l’origine est hyperboliquement stable pour f̄ , alors x(t) − y(t) = O(ε) quand

ε→ 0 pour t ∈ R+.

2.7.2 Application aux drones à ailes battantes

Le drone à ailes battantes est modélisé par un système non-linéaire ayant des entrées

périodiques. Ces entrées sont les angles de battement et de rotation représentatifs du

1L’expression générale de la moyenne de la fonction f s’écrit : f̄(x) = 1
T

∫ t+T

t
f(x, τ)dτ . Elle peut

être réduite à la forme donnée par (2.7.2) par un simple changement de coordonnées.
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mouvement oscillant des ailes à une fréquence de 100Hz. Pour cela, cet engin est classé

dans la catégorie des systèmes oscillant à haute fréquence. Les forces et couples aérody-

namiques sont générés par le mouvement des ailes et sont commandés en amplitude.

Or, la dynamique des ailes d’un insecte est supérieure à celle de son corps ; en effet,

un insecte a besoin de plusieurs périodes de battement pour effectuer un mouvement

(déplacement ou manœuvre). Ainsi, les forces et couples aérodynamiques n’influent sur

le mouvement du corps que par leurs valeurs moyennes calculées sur une période de

battement. Ces dernières dépendent des amplitudes des angles des ailes (choisies comme

variables de commande).

La période de battement du drone est T = 0.01 s donc T � 1, permettant ansi son

classement dans la catégorie des systèmes oscillant à haute fréquence. D’un autre côté,

la commande est calculée en début de chaque période de battement. Cette dernière étant

suffisamment petite, la commande ne subit pas de grandes variations et peut être ap-

proximée par une fonction lisse. Le drone à ailes battantes vérifie alors les conditions du

théorème 2.7.1.

En posant x = [P, V, ω, q]T le vecteur d’état du système, u = [φd, φg, ψd, ψg]T

le vecteur angles des ailes droite et gauche qui constitue l’entrée périodique du système,

v = [φd0, φ
g
0, ψ

d
0 , ψ

g
0 ]T les amplitudes des angles des ailes et h(x) une commande par

retour d’état qui sera développée dans les chapitres suivants, le système (2.5.1-2.5.4) peut

s’écrire sous la forme suivante : 
ẋ = f(x, u)

u = g(v, t)

v = h(x)

g(v, t) = g(v, t+ T )

(2.7.4)

La moyenne du système (2.7.4) calculée sur une période de battement T s’écrit :
˙̄x = f̄(x̄, v̄)

f̄(x̄, v̄) = 1
T

∫ T
0
f(x, g(v, t))dt

v̄ = h(x̄)

(2.7.5)

Si x̄ = 0 est un point d’équilibre exponentiellement stable pour le système moyen

(2.7.5), alors il existe k > 0 tel que, pour ∀ T suffisamment petite, ‖x(t) − x̄(t)‖ < kT

pour tout t ∈ [0,∞).

La preuve est basée sur le changement du repère temporel τ = t
T

appliqué à la

première équation de (2.7.4). En dérivant l’état par rapport à τ

dx

dτ
=
dx

dt

dt

dτ
= Tf(x, Tτ) = Tf ′(x, τ) (2.7.6)

où f ′ est 1-périodique en son deuxième argument. En identifiant (2.7.6) avec (2.7.1), la

période T est l’équivalent du paramètre ε.
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Par conséquent, une condition nécessaire pour que la moyenne d’un système périodique

représente une bonne approximation du système variant dans le temps est que la période

du système soit suffisamment petite, i.e. T � 1 (ou en d’autres termes, la fréquence du

système soit suffisamment grande).

En conclusion, la stratégie suivante est adoptée dans ce travail.

– Le modèle moyen, sur une période de battement, du drone à ailes battantes est

calculé. Ce modèle lie les forces et couples moyens aux amplitudes des angles des

ailes (f̄ , τ̄) = Λ(v̄).

– Le point d’équilibre du système variant dans le temps étant suffisamment proche

de celui du système moyen (‖x(t) − x̄(t)‖ < kT ), des forces et couples de com-

mande assurant la stabilité asymptotique du système moyen sont développés. Ces

commandes sont appliquées au début de chaque période de battement et doivent

être égales aux forces et couples aérodynamiques moyennés sur cette période. Elles

sont calculées alors à partir de l’état moyen du corps (f̄ , τ̄) = U(x̄).

– Les amplitudes des angles des ailes, qui doivent être appliquées au début de chaque

période de battement, sont alors calculées v̄ = Λ−1(f̄ , τ̄) = Λ−1(U(x̄)).

– Les amplitudes des angles des ailes v̄ sont maintenues constantes durant toute la

période de battement. L’évolution du système sera calculée par (ẋ = f(x, g(v̄, t))

pendant la période de battement.

Dans la suite le modèle moyen du système (2.7.5) est calculé sous une forme explicite

afin de montrer qu’il représente une bonne approximation du système variant dans le

temps et de pouvoir développer ensuite des lois de commande par retour d’état.

2.8 Modèle moyen

Le modèle de diptère adopté dans ce travail possède une fréquence de battement de

100Hz [Dudley, 2002]. Ainsi, le microdrone peut être classé dans la catégorie des sys-

tèmes oscillant à haute fréquence. Son modèle peut être moyenné sur une période de

battement, de telle façon que le comportement du modèle moyen représente une bonne

approximation du modèle variant dans le temps. En effet, pour ce type de systèmes, ce

sont les forces et couples moyens qui influent sur le mouvement du corps dans l’espace.

Ainsi, le modèle moyen est équivalent à un corps rigide.

Dans cette partie, le modèle est simplifié en ne considérant que la force station-

naire comme génératrice de mouvement du microdrone. Les autres composantes, i.e.

les forces de rotation et de masses ajoutées, sont relativement de faibles amplitudes

[Schenato et al., 2003], et sont donc négligées par la suite. Le modèle simplifié est en-

suite moyenné sur une période de battement. Cette stratégie servira plus tard pour le

calcul des lois de commande visant la stabilisation de l’insecte en position et en orienta-
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tion.

En se basant sur la paramétrisation des angles des ailes (cf. §2.1.2), l’aile est orientée

vers l’avant pendant le battement vers le bas, alors qu’elle est orientée vers l’arrière

pendant le battement vers le haut. L’angle ψ, qui varie en créneaux, conserve alors une

valeur constante, ψmax, pendant la phase de descente de l’aile, et une valeur ψmin pendant

la phase de montée. Comme l’angle de battement φ varie en dents de scie, sa valeur passe

de sa valeur maximale φmax à sa valeur minimale φmin pendant le battement vers le bas.

Pendant le deuxième demi-battement, φ repasse à sa valeur maximale. Ainsi, la vitesse de

l’aile est constante pendant un demi-battement (les indices b et h réfèrent respectivement

aux demi-battements vers le bas et vers le haut)

vab = φmin−φmax

κT
x1

vah = φmax−φmin

(1−κ)T
x1

(2.8.1)

où x1 est la distance entre la base de l’aile et son centre aérodynamique (voir Fig. 2.4).

2.8.1 Force stationnaire moyenne

La force aérodynamique perpendiculaire à la surface de l’aile possède des composantes

suivant les trois axes du repère Rm. Les composantes de cette force, pour les ailes droite

et gauche, pendant les battements vers le bas, fb, et vers le haut, fh, peuvent être

déterminées par une simple projection dans le repère mobile.

fb = |fab |

− sinψmax cosφb
sinφb

cosψmax cosφb

 (2.8.2)

fh = |fah |

 sinψmin cosφh
− sinφh

− cosψmin cosφh

 (2.8.3)

où |fab | et |fah | sont déterminés à partir des équations (2.2.2, 2.2.3, 2.8.1)

|fab | = 1
2
ρC(1 + Cf )Sa

∣∣φmin−φmax
κT

x1

∣∣2
|fah | = 1

2
ρC(1− Cf )Sa

∣∣∣φmax−φmin(1−κ)T
x1

∣∣∣2 (2.8.4)

Les premières et troisièmes composantes de (2.8.2, 2.8.3) sont les forces de traction et

portance pendant le demi-battement vers le bas, notées ft,b et fp,b, et vers le haut, notées

ft,h et fp,h, respectivement.
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A Force de traction moyenne

Pendant le battement vers le bas, la force de traction, calculée pour une aile, a

l’expression suivante (en se basant sur les équations 2.8.2, 2.8.3 et 2.8.4)

ft,b = −1

2
ρC(1 + Cf )Sa

(φmin − φmax
κT

)2

x2
1 sinψmax cos

[
φmax(1−

2t

κT
)
]

(2.8.5)

Et pendant le battement vers le haut

ft,h =
1

2
ρC(1− Cf )Sa

(φmax − φmin
(1− κ)T

)2

x2
1 sinψmin cos

[
− φmin(2

t− κT
(1− κ)T

− 1)
]

(2.8.6)

La force de traction moyenne calculée sur une période

f̄t =
1

T

[ ∫ κT

0

ft,bdt+

∫ T

κT

ft,hdt
]

f̄t = − 1

2T
ρCSa

(φmax − φmin
T

)2

x2
1[

(1 + Cf )
1

κ2
sinψmax

∫ κT

0

cos
[
φmax(1−

2t

κT
)
]
dt

−(1− Cf )
1

(1− κ)2
sinψmin

∫ T

κT

cos
[
− φmin(2

t− κT
(1− κ)T

− 1)
]
dt
]

f̄t = − 1

2T
ρCSa

(φmax − φmin
T

)2

x2
1[

(1 + Cf )
1

κ2
sinψmax

−κT
2φmax

sin
[
φmax(1−

2t

κT
)
]κT

0

−(1− Cf )
1

(1− κ)2
sinψmin

−(1− κ)T

2φmin
sin
[
− φmin(2

t− κT
(1− κ)T

− 1)
]T
κT

]
f̄t = − 1

2T
ρCSa

(φmax − φmin
T

)2

x2
1[

2T
1 + Cf
κ

sinψmax
sinφmax
2φmax

− 2T
1− Cf
1− κ

sinψmin
sinφmin
2φmin

]
Et finalement, la force de traction moyenne relative à une aile en fonction des valeurs

maximales et minimales des angles des ailes :

f̄t = −1

2
ρCSax

2
1

(φmax − φmin
T

)2[1 + Cf
κ

sinφmax
φmax

sinψmax −
1− Cf
(1− κ)

sinφmin
φmin

sinψmin

]
(2.8.7)

B Force de portance moyenne

Le calcul est identique à celui de la force de traction moyenne.

fp,b =
1

2
ρC(1 + Cf )Sa

(φmin − φmax
κT

)2

x2
1 cosψmax cos

[
φmax(1−

2t

κT
)
]

(2.8.8)
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Et pendant le battement vers le haut

fp,h = −1

2
ρC(1−Cf )Sa

(φmax − φmin
(1− κ)T

)2

x2
1 cosψmin cos

[
−φmin(2

t− κT
(1− κ)T

−1)
]

(2.8.9)

La force de portance moyenne calculée sur une période

f̄p =
1

T

[ ∫ κT

0

fp,bdt+

∫ T

κT

fp,hdt
]

f̄p =
1

2T
ρCSa

(φmax − φmin
T

)2

x2
1[

(1 + Cf )
1

κ2
cosψmax

∫ κT

0

cos
[
φmax(1−

2t

κT
)
]
dt

−(1− Cf )
1

(1− κ)2
cosψmin

∫ T

κT

cos
[
− φmin(2

t− κT
(1− κ)T

− 1)
]
dt
]

f̄p =
1

2T
ρCSa

(φmax − φmin
T

)2

x2
1[

(1 + Cf )
1

κ2
cosψmax

−κT
2φmax

sin
[
φmax(1−

2t

κT
)
]κT

0

−(1− Cf )
1

(1− κ)2
cosψmin

−(1− κ)T

2φmin
sin
[
− φmin(2

t− κT
(1− κ)T

− 1)
]T
κT

]
f̄p =

1

2T
ρCSa

(φmax − φmin
T

)2

x2
1[

− T 1 + Cf
κ

cosψmax
−2 sinφmax

2φmax
− T 1− Cf

(1− κ)
cosψmin

2 sinφmin
2φmin

]
Et finalement, la force de portance moyenne relative à une aile en fonction des valeurs

maximales et minimales des angles des ailes :

f̄p =
1

2
ρCSax

2
1

(φmax − φmin
T

)2[1 + Cf
κ

sinφmax
φmax

cosψmax −
1− Cf
(1− κ)

sinφmin
φmin

cosψmin

]
(2.8.10)

2.8.2 Couple stationnaire moyen

Le couple stationnaire est calculé par le produit vectoriel entre la force stationnaire

et la position du point d’application de cette force selon la relation (2.3.3). Les positions

des centres aérodynamiques des ailes droite, ~pd, et gauche, ~pg, calculées dans Rm, sont

exprimées par (pendant les demi-battements vers le bas et vers le haut)

pd,b = x1

 sinψdmax sinφdb
cosφdb

− cosψdmax sinφdb

 pd,h = x1

 sinψdmin sinφdh
cosφdh

− cosψdmin sinφdh

 (2.8.11)
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pg,b = x1

− sinψgmax sinφgb
− cosφgb

cosψgmax sinφgb

 pg,h = x1

− sinψgmin sinφgh
− cosφgh

cosψgmin sinφgh

 (2.8.12)

Et ainsi les couples des ailes droite et gauche pendant les battements vers le bas et vers

le haut sont donnés par

τd,b =
∣∣fdb ∣∣x1

cosψdmax
0

sinψdmax

 τd,h =
∣∣fdh ∣∣x1

− cosψdmin
0

− sinψdmin

 (2.8.13)

τg,b = |f gb |x1

− cosψgmax
0

− sinψgmax

 pg,h = |f gh |x1

cosψgmin
0

sinψgmin

 (2.8.14)

La première composante correspond au couple de roulis, la troisième au couple de lacet.

Le couple moyen est calculé en moyennant (2.3.3)

τ̄ =
1

T

[ ∫ κT

0

τbdt+

∫ T

κT

τhdt
]

(2.8.15)

A Couple de roulis moyen

Le couple de roulis moyen développé par l’aile droite est donné par

τ̄r,d =
1

T

[ ∫ κT

0

1

2
ρC(1 + Cf )Sa

(φdmin − φdmax
κT

)2

x3
1 cosψdmaxdt

−
∫ T

κT

1

2
ρC(1− Cf )Sa

(φdmax − φdmin
(1− κ)T

)2

x3
1 cosψdmindt

]
(2.8.16)

=
1

2
ρCSa

(φdmin − φdmax
T

)2

x3
1

[1 + Cf
κ

cosψdmax −
1− Cf
1− κ

cosψdmin

]
(2.8.17)

Le couple de roulis moyen développé par l’aile gauche est donné par

τ̄r,g =
1

T

[
−
∫ κT

0

1

2
ρC(1 + Cf )Sa

(φgmin − φgmax
κT

)2

x3
1 cosψgmaxdt

+

∫ T

κT

1

2
ρC(1− Cf )Sa

(φgmax − φgmin
(1− κ)T

)2

x3
1 cosψgmindt

]
(2.8.18)

= −1

2
ρCSa

(φgmin − φgmax
T

)2

x3
1

[1 + Cf
κ

cosψgmax −
1− Cf
1− κ

cosψgmin

]
(2.8.19)

Et le couple de roulis moyen est alors la somme de (2.8.17,2.8.19)

τ̄1 = τ̄r,d + τ̄r,g (2.8.20)
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B Couple de lacet moyen

Le couple de lacet moyen développé par l’aile droite est donné par

τ̄l,d =
1

T

[ ∫ κT

0

1

2
ρC(1 + Cf )Sa

(φdmin − φdmax
κT

)2

x3
1 sinψdmaxdt

−
∫ T

κT

1

2
ρC(1− Cf )Sa

(φdmax − φdmin
(1− κ)T

)2

x3
1 sinψdmindt

]
(2.8.21)

=
1

2
ρCSa

(φdmin − φdmax
T

)2

x3
1

[1 + Cf
κ

sinψdmax −
1− Cf
1− κ

sinψdmin

]
(2.8.22)

Le couple de lacet moyen développé par l’aile gauche est donné par

τ̄l,g =
1

T

[
−
∫ κT

0

1

2
ρC(1 + Cf )Sa

(φgmin − φgmax
κT

)2

x3
1 sinψgmaxdt

+

∫ T

κT

1

2
ρC(1− Cf )Sa

(φgmax − φgmin
(1− κ)T

)2

x3
1 sinψgmindt

]
(2.8.23)

= −1

2
ρCSa

(φgmin − φgmax
T

)2

x3
1

[1 + Cf
κ

sinψgmax −
1− Cf
1− κ

sinψgmin

]
(2.8.24)

Et le couple de roulis moyen est alors la somme de (2.8.22,2.8.24)

τ̄3 = τ̄l,d + τ̄l,g (2.8.25)

2.9 Validation du modèle moyen

Une comparaison entre le modèle moyen et le modèle instantané est effectuée à l’aide

de trois simulations en boucle ouverte. Le modèle moyen consiste à calculer, à partir des

amplitudes des angles des ailes, les forces et couples moyens (2.8.7, 2.8.10, 2.8.20, 2.8.25).

Ces derniers sont introduits dans le modèle du microdrone donné par le système (2.5.1-

2.5.4) pour en déduire le comportement moyen. Le modèle instantané est basée sur les

expressions temporelles des angles des ailes (2.1.1), avec toujours les amplitudes comme

grandeurs d’entrée. Les forces et couples sont ensuite calculés à partir des équations

(2.2.8, 2.3.3) et introduits dans le système (2.5.1-2.5.4) pour en déduire le comportement

instantané. Dans les trois simulations, les amplitudes minimale et maximale d’un angle

(battement ou rotation) sont considérées égales en valeur absolue. L’angle de déviation

θ est choisi nul.

Dans un premier temps, le mouvement des ailes, droite et gauche, est supposé sy-

métrique : [φdmax, φ
g
max, ψ

d
max, ψ

g
max] = [π

3
, π

3
, π

6
, π

6
]. Des mouvements suivant les axes ~xf

et ~zf sont alors générés. Grâce à la symétrie entre les ailes gauche et droite, les couples

autour des trois axes du repère Rm sont nuls. Aucun mouvement suivant l’axe ~yf n’est
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Chapitre 2. Modélisation du microdrone

généré puisque celui-ci est associé à un mouvement de roulis. Le microdrone possède alors

des vitesses non nulles suivant les axes ~xf et ~zf . Les vitesses linéaires moyennes et les

enveloppes des vitesses instantanées sont tracées sur les Fig. 2.10 et 2.11. Les courbes

montrent que le modèle moyen approxime bien le modèle instantané. Un mouvement de

vol en avancement est ainsi obtenu ; la vitesse suivant ~xf est négative comme cet axe est

dirigé vers l’arrière (les directions des axes des repères Rf et Rm se superposent dans ce

cas parce qu’il n’y a aucun mouvement de rotation du microdrone), la vitesse suivant ~zf

est positive comme cet axe est dirigé vers le haut (voir Fig. 2.1).
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Fig. 2.10 – La vitesse linéaire suivant l’axe ~xf . L’enveloppe de la vitesse instantanée est

tracée en trait interrompu (bleu) et la moyenne en trait continu (noir).

Dans un second temps, les angles de battement sont supposés dissymétriques :

[φdmax, φ
g
max, ψ

d
max, ψ

g
max] = [π

6
, π

5
, π

12
, π

12
]. Cette dissymétrie crée un couple de roulis et,

par conséquent, une vitesse angulaire non nulle autour de l’axe ~xm. L’équivalence entre

les vitesses angulaires des modèles instantané et moyen est montrée sur la Fig. 2.12.

Comme l’amplitude de l’angle de battement gauche est supérieure à celle de l’angle

droit, un couple négatif autour de l’axe ~xm est développé, il se traduit par une vitesse

angulaire négative.

Enfin, un dernier calcul met un évidence la création d’un mouvement de lacet à

partir d’une dissymétrie des angles de rotation : [φdmax, φ
g
max, ψ

d
max, ψ

g
max] = [π

6
, π

6
, −π

24
, π

24
].

La correspondance entre les modèle moyen et instantané est montrée sur la Fig. 2.13.

Comme l’angle de rotation gauche est positif et l’angle droit est négatif, un couple de

lacet et par suite une vitesse angulaire négatifs sont développés autour de l’axe ~zm.

Une dissymétrie combinée entre les angles de battement et de rotation, droits et

gauches, conduit à des mouvements complexes dans toutes les directions.
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Fig. 2.11 – La vitesse linéaire suivant l’axe ~zf . L’enveloppe de la vitesse instantanée est

tracée en trait interrompu (bleu) et la moyenne en trait continu (noir).
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Fig. 2.12 – La vitesse angulaire autour de l’axe ~xm. L’enveloppe de la vitesse instantanée

est tracée en trait interrompu (bleu) et la moyenne en trait continu (noir).
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Fig. 2.13 – La vitesse angulaire autour de l’axe ~zm. L’enveloppe de la vitesse instantanée

est tracée en trait interrompu (bleu) et la moyenne en trait continu (noir).

2.10 Stratégie de commande

Dans ce travail, le mouvement vertical est généré par le battement des ailes ; en

augmentant les amplitudes des angles de battement des ailes droite et gauche, la portance

augmente et un mouvement ascendant est assuré. La diminution des amplitudes des

angles de battement provoque la chute du microdrone. Le mouvement d’avancement est

créé grâce à la rotation des ailes ; plus l’angle de rotation des ailes droite et gauche est

grand, plus la force de traction est élevée. Le mouvement de roulis peut être généré par

une dissymétrie entre les amplitudes des angles de battement des ailes droite et gauche.

Le mouvement de lacet peut être créé par une dissymétrie entre les amplitudes des

angles de rotation des ailes droite et gauche. Enfin, le choix adopté pour la génération du

mouvement de tangage consiste à déplacer une petite masse à l’intérieur du microdrone,

vers l’avant ou vers l’arrière, pour piquer du nez ou relever la tête. D’un point de vue

technologique, cette masse peut être une goutte de liquide conducteur de très faible masse

et volume (de l’ordre du nanolitre) qui se déplace, à une vitesse de 20mm/s environ,

selon la technique de l’électromouillage sur diélectrique (ElectroWetting On Dielectric ou

EWOD) [Renaudin et al., 2004]. Cette technique consiste à placer la goutte de liquide

(de diamètre 0.5 ou 1mm) sur une couche isolante couvrant une électrode conductrice

(voir Fig. 2.14). Le système présente des propriétés de contrôle total du déplacement.

Cette technique est mâıtrisée par le laboratoire IEMN (partenaire du projet).

Un offset (par rapport à zéro) des angles de battement des deux ailes crée un mou-

vement de tangage. Or dans ce travail, le mouvement de tangage est créé par la petite
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Fig. 2.14 – La technique d’électromouillage réalisée sur une goutte de fluide, B est la

source d’énergie et A un ampèremètre.

masse interne, les amplitudes pendant le battement vers le bas et vers le haut de l’angle

de battement sont alors maintenues égales. D’un autre côté, un offset dans l’angle de rota-

tion des deux ailes influe sur l’amplitude de la portance [Schenato et al., 2002a]. Comme

cette dernière peut être également modifiée via les amplitudes des angles de battement,

les angles de rotations sont choisis symétriques par rapport à zéro pendant un cycle de

battement.

φmax = −φmin = φ0

ψmax = −ψmin = ψ0
(2.10.1)

En se basant sur les équations (2.10.1), les forces moyennes de traction (2.8.7) et de

portance (2.8.10) s’écrivent sous la forme

f̄t,(d,g) = −αφd,g0 sinφd,g0 sinψd,g0 (2.10.2)

f̄p,(d,g) = βφd,g0 sinφd,g0 cosψd,g0 (2.10.3)

où

α = 2
T 2

1+(1−2κ)Cf
κ(1−κ)

ρCSax
2
1

β = 2
T 2

1−2κ+Cf
κ(1−κ)

ρCSax
2
1

(2.10.4)

La même simplification peut être apportée aux couples moyens de roulis (2.8.17, 2.8.19)

et de lacet (2.8.22, 2.8.24)

τ̄r,d = βx1φ
d2

0 cosψd0 (2.10.5)

τ̄l,d = αx1φ
d2

0 sinψd0 (2.10.6)

τ̄r,g = −βx1φ
g2

0 cosψg0 (2.10.7)

τ̄l,g = −αx1φ
g2

0 sinψg0 (2.10.8)

où α et β sont définis dans (2.10.4).

La réalisation des divers types de vol (stationnaire, d’avancement, manœuvres) né-

cessite une variation adéquate de la cinématique des ailes afin de réguler les phases de
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déséquilibre et d’assurer un équilibre stable à travers une commande des forces et des

couples aérodynamiques [Dudley, 2002]. Or, la stratégie choisie dans ce travail consiste

à commander les amplitudes des angles de battement et de rotation des ailes droite et

gauche φd0, ψd0 , φg0 et ψg0 . Ainsi, comme cela apparâıt dans les équations (2.10.2, 2.10.3,

2.10.5, 2.10.6, 2.10.7, 2.10.8), les forces et couples moyens sont fonctions des amplitudes

des angles des ailes. L’objectif est de déterminer, à travers ces relations, les amplitudes

des angles des ailes, qui sont les degrés de liberté (ddl), nécessaires pour réaliser le mou-

vement désiré. Autrement dit, ces ddl doivent être imposés de telle sorte que les forces

et couples générés, moyennés sur une période, convergent vers les forces et couples de

consigne, assurant le mouvement souhaité. Quatre relations sont ainsi établies représen-

tant les mouvements longitudinal, vertical, de roulis et de lacet.

Relation 1. La force de traction moyenne, générée par les ailes droite et gauche, doit

assurer le mouvement longitudinal dans le plan horizontal. La force de traction de com-

mande f̄x doit compenser les forces de trâınée du corps et assurer l’avancement du mi-

crodrone.

f̄t,d + f̄t,g = f̄x (2.10.9)

En remplaçant (2.10.2) dans (2.10.9)

−α
[
φd0 sinφd0 sinψd0 + φg0 sinφg0 sinψg0

]
= f̄x (2.10.10)

Relation 2. La force de portance moyenne, générée par les ailes droite et gauche, est

responsable de la génération du mouvement ascendant ou descendant du microdrone.

La force de portance de commande f̄z doit compenser le poids et assurer le mouvement

vertical.

f̄p,d + f̄p,g = f̄p (2.10.11)

En remplaçant (2.10.3) dans (2.10.11)

β
[
φd0 sinφd0 cosψd0 + φg0 sinφg0 cosψg0

]
= f̄p (2.10.12)

Relation 3. Un déséquilibre transitoire des moments autour de l’axe ~xm crée un mou-

vement de roulis. La compensation de cette dissymétrie entre les couples droit et gauche

s’effectue en appliquant un couple de commande τ̄1.

τ̄r,d + τ̄r,g = τ̄1 (2.10.13)

En remplaçant (2.10.5, 2.10.7) dans (2.10.13)

βx1

[
φd

2

0 cosψd0 − φ
g2

0 cosψg0

]
= τ̄1 (2.10.14)

Relation 4. La stabilisation et les manœuvres exécutées par le microdrone autour de

l’axe ~zm (mouvement de lacet) sont réalisées en appliquant un couple de commande τ̄3

autour de cet axe.

τ̄l,d + τ̄l,g = τ̄3 (2.10.15)
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En remplaçant (2.10.6, 2.10.8) dans (2.10.15)

αx1

[
φd

2

0 sinψd0 − φ
g2

0 sinψg0

]
= τ̄3 (2.10.16)

Les équations (2.10.10, 2.10.12, 2.10.14, 2.10.16) définissent un système de quatre

équations à quatre inconnus (φd0, φg0, ψd0 , ψg0)

Λ(φd0, φ
g
0, ψ

d
0 , ψ

g
0) = (f̄x, f̄p, τ̄1, τ̄3) (2.10.17)

La stratégie de commande consiste à calculer les angles des ailes correspondant aux forces

et couples de commande. Ceci peut être réalisé par l’inversion de (2.10.17)

(φd0, φ
g
0, ψ

d
0 , ψ

g
0) = Λ−1(f̄x, f̄p, τ̄1, τ̄3) (2.10.18)

Remarque 2.10.1. L’inversion de (2.10.17) peut être effectuée en ligne ou hors ligne

par différentes techniques (optimisation, splines, réseaux de neurones, etc.).

D’un autre côté, les forces et couples de commande, nécessaires à la stabilisation de la

position et de l’orientation du microdrone, sont calculés par un retour de l’état moyenné

du système comme expliqué dans le Théorème 2.7.1.

(f̄x, f̄p, τ̄1, τ̄3) = U(x̄) (2.10.19)

x̄ représente l’état du système moyenné sur une période de battement.

Les amplitudes des angles des ailes se déduisent des équations (2.10.18) et (2.10.19)

(φd0, φ
g
0, ψ

d
0 , ψ

g
0) = Λ−1(U(x̄)) (2.10.20)

2.11 Étude des saturations

Physiquement, les insectes ne sont pas capables d’effectuer des battements qui dé-

passent les 180 ◦ (en terme de débattement) en raison du chevauchement des ailes. Le cas

extrême est atteint au cours du phénomène de “clap and fling” chez certains d’entre eux.

Les angles de battement et de rotation des ailes sont ainsi limités par des valeurs mini-

males et maximales. Ces valeurs dépendent de chaque type d’insecte. La reproduction

technologique des mouvements des ailes doit respecter cette contrainte de construction.

D’un autre côté, les actionneurs utilisés pour réaliser les mouvements des ailes doivent

fonctionner en régime non saturé pour ne pas introduire de non-linéarité supplémentaire

dans le système et risquer de modifier son fonctionnement. En notant φ̃0 et ψ̃0 respec-

tivement les valeurs maximales des angles de battement et de rotation, les équations

suivantes sont vérifiées pour les ailes droite et gauche

0 ≤ φ0 ≤ φ̃0

−ψ̃0 ≤ ψ0 ≤ ψ̃0
(2.11.1)
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Ces valeurs bornées des angles impliquent l’existence d’un ensemble de forces et de

couples aérodynamiques moyens admissibles, ensemble défini à partir des équations

(2.10.10, 2.10.12, 2.10.14, 2.10.16). Cet ensemble sera noté Ω dans la suite.

En utilisant les valeurs numériques données dans le tableau 2.1, l’ensemble de satu-

ration Ω peut être calculé explicitement. Ω définit un sous espace convexe et contient

l’ensemble des variables de commande (f̄x, f̄p, τ̄1, τ̄3) générées par des angles des ailes

vérifiant les conditions (2.11.1). Par conséquent, pour tout quadruplet (f̄x, f̄p, τ̄1, τ̄3) de

Ω, il existe une configuration des angles des ailes (φd0, φ
g
0, ψ

d
0 , ψ

g
0) générant ces forces et

couples aérodynamiques de commande.

Les projections de Ω sur les plans (τ̄1, τ̄3) et (f̄x, f̄p) sont notées Ωτ̄1,τ̄3 et Ωf̄x,f̄p et

représentées respectivement sur les figures 2.15(a) et 2.15(b).

Le domaine admissible des couples de roulis et de lacet Ωτ̄1,τ̄3 est approximé, pour des

raisons de simplification du calcul, par la plus large ellipse Er qu’il contient (voir Fig.

2.15(a)). Les couples de commande τ̄1 et τ̄3 doivent appartenir à l’intérieur d’une ellipse

définie par

[τ̄1 τ̄3]Pr[τ̄1 τ̄3]T ≤ 1 (2.11.2)

où Pr =

[
1
a2
r

0

0 1
b2r

]
est une matrice diagonale définie positive représentant les demi-axes, ar

et br, de l’ellipse Er. En pratique, si le couple de roulis atteint sa valeur maximale ar (en

valeur absolue), le couple de lacet est nul, et inversement (le couple de roulis est nul pour

un couple de lacet maximal en valeur absolue, br). Comme les bornes des couples de roulis

et de lacet sont dépendantes (2.11.2), le choix effectué est de favoriser la stabilisation du

couple τ1 par rapport à τ3. Notons que ce choix est basé sur le comportement des insectes

d’un côté, et sur l’importance de ramener le microdrone à plat d’un autre côté. Ainsi,

la majorité de la puissance de la commande est dépensée pour stabiliser τ1 (70 % de ar
sont affectés au couple de roulis maximal). Le couple de lacet maximal est alors calculé

par (2.11.2). Le nouvel ensemble de saturation Ωr est représenté sur la Fig. 2.15(a).

Le domaine admissible des forces de traction et de portance Ωf̄x,f̄p est approximé

par la plus grande demi-ellipse Et qu’il contient (Et cöıncide presque avec Ωf̄x,f̄p). La

demi-ellipse Et est représentée par

[f̄x f̄p]Pt[f̄x f̄p]
T ≤ 1

f̄p ≥ 0
(2.11.3)

où Pt =

[
1
a2
t

0

0 1
b2t

]
est une matrice diagonale définie positive représentant les demi-axes, at

et bt, de l’ellipse Et. Comme dans le cas des couples, afin d’éviter qu’une force soit nulle

quand l’autre est maximale (en valeur absolue), un nouvel ensemble de saturation Ωt est

défini. Dans cet espace, un niveau de saturation fixe est attribué à f̄p pour des raisons
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Fig. 2.15 – Le couple de lacet en fonction du couple de roulis (gauche), définissant

l’ensemble de saturation Ωτ̄1,τ̄3 approximé par une ellipse Er puis par l’ensemble Ωr. La

portance en fonction de la traction (droite), définissant l’ensemble de saturation Ωf̄x,f̄p

approximé par une ellipse Et, qui cöıncide presque avec Ωf̄x,f̄p , puis par l’ensemble Ωt.

de simplification du calcul (cette force sera utilisée pour la génération des mouvements

latéral et vertical, voir le chapitre 4 pour plus de détails). Ce choix est aussi motivé par

le fait qu’il est plus judicieux de ramener le microdrone dans le plan horizontal le plus

vite possible. Une valeur de 99% de bt est alors choisie comme borne supérieure de f̄p.

La borne supérieure de la force de traction est ensuite déterminée par l’équation de la

demi-ellipse (2.11.3).

2.12 Bilan énergétique

Le vol naturel est relativement coûteux en énergie. La connaissance de la cinématique

de l’aile et de la vitesse du vol permettent de calculer l’énergie dépensée. Cette dernière

peut être optimisée en adoptant une conception plus effilée de l’aile (libellule par exemple)

afin de permettre à l’insecte d’aller plus vite. Plusieurs études ont porté sur l’énergie

des oiseaux mais peu encore existent dans le cas des insectes [Dudley, 2002]. Le bilan

énergétique consiste à étudier la consommation d’énergie nécessaire pour effectuer un

travail mécanique (battement des ailes). L’objectif principal de cette étude est de prouver

la faisabilité de ce type de vol en déterminant une source d’énergie compatible assurant

le vol pour une durée donnée.
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2.12.1 Puissance mécanique de l’OVMI

L’énergie d’un insecte est dépensée sous plusieurs formes : profil de l’aile, parasite,

induite, inertielle ainsi que l’énergie communiquée au corps de l’insecte qui oscille verti-

calement. Une définition des différents types d’énergie est donnée ci-après. Pour plus de

détails, le lecteur est prié de se référer à [Dudley, 2002].

A Puissance des profils d’ailes

C’est la puissance nécessaire pour surmonter les forces de trâınée des profils d’ailes.

Cette puissance est négligée dans ce travail, comme les forces de trâınée sont négligées.

B Puissance parasite

Cette puissance est nécessaire pour compenser les forces de trâınée sur le corps du

microdrone. Dans ce travail, la trâınée du corps est supposée proportionnelle à sa vitesse.

Une estimation plus exacte de cette force la considère proportionnelle au carré de la

vitesse. Pour des vitesses élevées, cette puissance a une valeur significative, elle est nulle

pendant le vol stationnaire.

C Puissance induite

C’est la puissance nécessaire pour compenser les forces de trâınée induites sur une

aile c’est-à-dire les forces de trâınée créées par un champ de vitesse induite. Les forces de

trâınée induite génèrent un moment dirigé vers le bas. La puissance induite représente

alors le coût à transmettre à l’air ambiant afin de créer un moment qui compense le poids

du corps. Notons que la vitesse induite augmente si la rotation de l’aile est considérée.

Elle augmente aussi pendant la phase d’accélération du corps. La puissance induite est

maximale pendant le vol stationnaire et peut être réduite en considérant une conception

de l’aile qui réduit les vortex.

D Puissance inertielle

Cette puissance est dépensée afin d’accélérer la masse des ailes et la masse ajoutée de

l’air qui l’entoure. Or, pendant le battement vers le haut, l’aile décélère, ce qui permet à

l’insecte de stocker de l’énergie cinétique qui sera utilisée pour réaccélérer l’aile au début

du battement vers le bas de la période suivante. Ainsi, la puissance inertielle moyenne

sur une période de battement est nulle.
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La puissance aérodynamique, dans le cas idéal du stockage de l’énergie pendant le

demi-battement vers le haut, est alors égale à la somme des trois premières composantes

de la puissance mécanique

Paero = Ppro + Ppar + Pind (2.12.1)

Une composante supplémentaire peut s’ajouter à la puissance mécanique, elle correspond

à l’oscillation du centre de gravité du corps. Alors que cette puissance est négligeable

pendant le vol stationnaire, elle peut atteindre des valeurs importantes pouvant aller

jusqu’à 43 % pour certains insectes pendant les phases de vol irrégulier.

La puissance totale par unité de masse, mesurée chez l’insecte sphingid Manduca sexta

pour différentes vitesses de vol, est illustrée sur la Fig. 2.16. La courbe est en forme de

“U”; de grandes quantités d’énergie sont dépensées pendant le vol stationnaire et pour

des vitesses de vol élevées, le minimum est atteint pour des vitesses moyennes.
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Fig. 2.16 – La puissance mécanique massique en fonction de la vitesse du vol pour le

sphingid Manduca sexta [Dudley, 2002].

2.12.2 Puissance des actionneurs

Dans le projet “OVMI”, plusieurs types d’actionneurs sont envisagés pour la com-

mande des ailes, et parmi eux les actionneurs piézoélectriques : un signal électrique appli-

qué à leurs bornes crée des déformations mécaniques. Ils sont caractérisés par leur grande

densité d’énergie [Wood et al., 2005], leur résistance aux hautes températures, leur rigi-

dité, leur fonctionnement en mode résonant, leur large bande passante, leur capacité

à générer des efforts importants et leur simplicité d’actionnement. Ils sont déjà utili-

sés dans plusieurs applications de robotique [Avadhanula et al., 2003, Sahai et al., 2006,

68



Chapitre 2. Modélisation du microdrone

Wood, 2007b]. En utilisant un système de transmission entre l’actionneur et les ailes

comme celui défini dans [Wood, 2007a], l’actionneur doit fléchir de ∆x = ±300µm pour

effectuer un battement de ±60 ◦ d’amplitude. Ces mesures correspondent bien aux di-

mensions de l’OVMI. La puissance qui doit être fournie à un actionneur pendant une

période de battement T est

Pa =
fmax2∆x

T
(2.12.2)

La force aérodynamique stationnaire maximale fmax qui peut être générée par le bat-

tement des ailes, en considérant les dimensions données dans le tableau 2.1, est égale

à 5mN . La puissance de l’actionneur (2.12.2) est alors égale à 0.3mW . En supposant

que les actionneurs utilisés pour la génération du mouvement de rotation de l’aile sont

identiques à ceux utilisés pour le mouvement de battement, la puissance totale des ac-

tionneurs commandant les quatre degrés de liberté est égale à 1.2mW .

2.12.3 Énergie des batteries

L’objectif final étant la détermination d’une source d’énergie nécessaire pour assurer

un temps de vol donné, l’énergie dépensée par l’OVMI pendant une seconde de vol est

d’abord calculée.

En considérant que le microdrone vole à une vitesse de 3m/s ou 4m/s, la puissance

mécanique (égale à la somme de la puissance aérodynamique et parasite) vaut environ

13W/kg (voir Fig. 2.16). L’énergie mécanique dépensée pendant une seconde est Emec =

2.6mJ , la masse du microdrone étant 200mg (cf. Tab. 2.1).

D’un autre côté, l’énergie dépensée par les actionneurs est de Ea = 1.2mJ pendant une

seconde de vol.

L’énergie totale Et dépensée par l’OVMI pendant une seconde est alors la somme de

l’énergie mécanique et celle dépensée par les actionneurs

Et = Emec + Ea = 3.8mJ

Différents types de micropiles existent sur le marché. Par exemple, les micropiles à

combustible développées par le CEA ont des capacités massiques de 220W ·h/kg. Ainsi,

une micropile, de 60mg de masse (raisonnable pour l’OVMI qui doit peser 200mg),

fournit 13.2mW · h. Cette dernière permet d’assurer un mouvement autonome pendant

3.47h environ. Le seul inconvénient est que cette pile est volumineuse et ne peut pas

être embarquée. Le temps d’autonomie devrait augmenter avec les progrès de la micro-

électronique. Par exemple, les recherches menées au CEA visent une capacité massique

de 800W · h/kg en 2009. Ce qui permet une durée de 12.63h d’autonomie.
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2.13 Conclusion

Dans ce chapitre, le modèle simplifié d’un microdrone à ailes battantes est présenté.

Le vol de cet engin est assuré par l’actionnement direct de ses ailes. Une cinématique

simple des ailes est proposée : l’angle de battement varie en dents de scie et l’angle de

rotation en créneaux de sorte que l’aile change de direction à la fin d’un demi-battement.

Ces angles sont commandés en amplitude. La commande est transmise par des action-

neurs piézoélectriques assimilés à des filtres passe-bas (grâce à une commande locale).

D’un autre côté, le mouvement du corps du microdrone est calculé par les relations fon-

damentales de la dynamique en translation et en rotation. Le mouvement de l’engin est

assuré grâce aux efforts aérodynamiques (forces et couples) générés par les ailes bat-

tantes. Or, ces forces et couples sont produits à une très haute fréquence, qui est celle

du battement des ailes. Comme la dynamique du corps est beaucoup plus lente que celle

des ailes, les efforts aérodynamiques n’influent que par leurs valeurs moyennes sur le

mouvement du corps. En conséquence, le modèle moyen a été calculé et comparé avec le

modèle instantané. Ce modèle servira dans la suite pour le calcul des lois de commande

et la démonstration de la stabilité en se basant sur la théorie de moyennisation. Enfin,

un bilan énergétique est présenté permettant de calculer la source d’énergie nécessaire

pour assurer le vol pendant une durée donnée.

Dans le chapitre suivant, des lois de commande seront proposées afin de stabiliser le

microdrone en orientation et en position. Ces lois de commande sont assez simples et à

faible capacité de calcul afin que la commande puisse être effectuée en temps réel par un

circuit embarqué sur le microdrone.
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Chapitre 3

Stabilisation de l’attitude du

microdrone

3.1 Introduction

L’attitude d’un corps est définie par l’orientation d’un repère Rm qui lui est associé

par rapport à un repère de référence Rf fixe dans l’espace (voir Fig. 3.1). La stabili-

Rm

~xm

~ym

~zm
Rf

~x f

~y f

~z f

Fig. 3.1 – Repère fixe Rf et repère mobile Rm d’un corps dans l’espace.

sation de l’attitude est un problème très étudié dans la robotique aérienne (satellites,

drones), sous-marine (engins de type torpille ou anguille) ainsi que pour les bras mani-

pulateurs. Elle consiste à ramener le robot d’une certaine orientation initiale, quelconque

dans l’espace, à une orientation désirée qui soit stable. La commande de l’attitude est

une étape très importante dans la commande de la position du robot dans l’espace ; en

effet, une orientation instable peut induire des mouvements indésirables de l’engin et

empêcher par la suite sa stabilité. Par conséquent, les trois axes du repère Rf doivent

cöıncider avec les axes du repère Rm en appliquant une rotation adéquate, caractérisée

par une matrice R qui appartient à un sous-espace SO(3) des matrices orthogonales de

dimension 3, défini par SO(3) = {R ∈ R3×3 : RTR = I3, detR = 1}. La rotation inverse

R−1 = RT transforme alors le repère Rm en Rf .
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Rm

~xm

~ym

~zm

~e

ν

(a) Représentation en quaternion

Rm

~xm

~ym

~zm
η2

η3

η1

(b) Représentation de cardan

Fig. 3.2 – La représentation en quaternion consiste en une rotation d’un angle ν autour

de l’axe ~e. La représentation en angles de cardan consiste en trois rotations autour des

trois axes ~xm, ~ym et ~zm du repère Rm des angles de roulis, tangage et lacet (η1, η2, η3)

respectivement.

Plusieurs outils sont généralement utilisés pour la détermination de cette matrice de rota-

tion. Citons à ce propos les angles d’Euler, les angles de cardan (roulis, tangage, lacet), les

paramètres de Rodrigues et le quaternion [Shuster, 1993]. Les deux premières méthodes

consistent en trois rotations successives autour de trois axes distincts et présentent de ce

fait une complexité dans leur implémentation. Les deux dernières représentent une rota-

tion unique autour d’un axe dans l’espace simplifiant ainsi le problème. Notons en plus

que le quaternion permet d’éviter certaines singularités géométriques rencontrées dans

les autres représentations. Pour cela, il est adopté dans ce travail afin de représenter le

mouvement de rotation. En revanche, l’interprétation des résultats par le biais du qua-

ternion est plus ou moins abstraite et difficile. Elle sera facilitée en utilisant les angles de

roulis, de tangage et de lacet pour l’affichage de l’évolution temporelle de l’orientation,

concrétisant ainsi les résultats.

3.1.1 Commande d’un corps rigide

L’orientation d’un corps dans l’espace soumis à un couple externe τ = [τ1, τ2, τ3]T ,

exprimé dans Rm, et tournant avec une vitesse angulaire ω = [ω1, ω2, ω3]T , exprimée

aussi dans Rm, est donnée par les équations (2.5.3,2.5.4) en utilisant le quaternion pour

représenter l’attitude. La représentation de la dynamique de rotation d’un corps rigide

à l’aide de la matrice de rotation est donnée par

Ṙ = Rω× (3.1.1)

ω̇ = J−1(−ω × Jω + τ) (3.1.2)
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L’orientation du système s’obtient alors par une double intégration de son ac-

célération angulaire, qui est égale à la somme des couples qui lui sont appliqués

(seconde loi de Newton). Or, comme un double intégrateur est naturellement instable,

l’idée la plus judicieuse consiste à appliquer des couples de commande assurant la

stabilité de l’attitude. Des commandes visant la stabilisation de l’orientation d’un

corps rigide existent abondamment dans la littérature. Citons les approches par retour

d’état [Fjellstad and Fossen, 1994, Joshi et al., 1995, Wen and Kreutz-Delgado, 1991],

la commande prédictive [Wen et al., 1997, Hegrenas et al., 2005], la commande

robuste [Song et al., 2005], le backstepping [Kristiansen and Nicklasson, 2005,

Singh and Yim, 2002], la commande optimale [Scrivener and Thompson, 1994],

la commande bornée [Belta, 2004, Boskovic et al., 1999, Tsiotras and Luo, 2000,

Guerrero-Castellanos et al., 2007, Guerrero-Castellanos et al., 2008b]. Tous ces travaux

supposent que l’état du système est connu. D’autres ont proposé des commandes basées

sur l’estimation de l’attitude [Markley et al., 2006, Mahony et al., 2006] ou de la vitesse

angulaire [Salcudean, 1991] à l’aide d’observateurs. Par ailleurs, la passivité entre le

couple et la vitesse angulaire ou la vitesse angulaire et l’orientation a été explorée dans

[Li et al., 2006, Lizarralde and Wen, 1996, Tsiotras, 1998, Tayebi, 2006]. Enfin, une

approche basée sur les mesures de capteurs est proposée dans [Pounds et al., 2007].

3.1.2 Commande d’un drone à ailes battantes

La commande en attitude du drone à ailes battantes repose sur la détermination d’une

paramétrisation adéquate des degrés de liberté des ailes. En effet, c’est le mouvement

des ailes qui est à la base de la génération des efforts aérodynamiques. Ainsi, l’expression

explicite des forces et couples aérodynamiques dépend des angles des ailes. Ces efforts

s’appliquent sur le microdrone et produisent son déplacement (d’après la seconde loi de

Newton). Le problème se transforme en une commande d’un corps rigide soumis à des

forces et couples externes. En reprenant l’équation (2.10.17), nous pouvons montrer cette

équivalence

Λ(φd0, φ
g
0, ψ

d
0 , ψ

g
0)︸ ︷︷ ︸

ailes battantes

= (f̄x, f̄p, τ̄1, τ̄3)︸ ︷︷ ︸
corps rigide classique

(3.1.3)

Les commandes développées pour la stabilisation de l’attitude d’un corps rigide peuvent

être facilement appliquées aux drones battant leurs ailes à haute fréquence (vu l’équiva-

lence entre le modèle moyen d’un système oscillant à haute fréquence et le modèle d’un

corps rigide). L’application au microdrone consiste alors à déterminer les angles de com-

mande des ailes générant les forces et couples de commande qui doivent être appliqués

au système (voir Fig. 3.3).

Certaines lois de commande des drones à ailes battantes en orientation ont été pro-

posées dans la littérature. Toutes ces lois sont basées sur le modèle moyen de l’engin,
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f̄p

f̄x

τ̄1

τ̄2 τ̄3
f̄x

f̄p
τ̄1

τ̄2

τ̄3

forces et couples
de commande

Λ−1

φd0

φg0

ψd0

ψg0

angles de
commande

mouvement 3D
du microdrone

Fig. 3.3 – Le passage de la commande d’un corps rigide à la commande d’un drone à

ailes battantes.

vu la nature périodique du système (oscillant à haute fréquence). Ce modèle moyen est

équivalent au modèle d’un corps rigide.

L’équipe de Berkeley a testé plusieurs lois de commande linéaires. La stabilisation

de l’attitude est traitée dans [Deng et al., 2002] grâce à un contrôleur proportion-

nel dérivé (PD). Un contrôleur optimal linéaire quadratique (LQ) est testé dans

[Deng et al., 2003]. Des lois de commande par retour d’état sont proposées dans

[Schenato et al., 2002b, Schenato et al., 2004], et calculées par un placement de pôles

dans [Schenato et al., 2002a]. Notons que dans certains de ces travaux, la sortie repré-

sentant les états du système est mesurée par des capteurs. Les ocelles sont utilisés pour

la détermination des angles de roulis et de tangage, les haltères pour la mesure de la

vitesse angulaire du corps [Schenato et al., 2004] en plus d’un magnétomètre pour le re-

pérage de l’angle de lacet dans [Deng et al., 2003] et des capteurs de flux optique dans

[Deng et al., 2006a] servant à éviter les obstacles. Ce dernier type de capteurs est aussi

utilisé dans [Reiser et al., 2004] pour calculer un retour d’état afin de contrôler l’orien-

tation du corps dans un champ de vitesse du vent. D’un autre côté, la commande du

mouvement de tangage est réalisée dans [Rakotomamonjy, 2006] par backstepping. La re-

construction des états du système est aussi suggérée à l’aide d’un observateur par modes

glissants d’ordre 2 (application à la vitesse verticale).

Ces méthodes présentent toutefois certaines limitations d’utilisation. En effet, les lois

de commande linéaires ne sont pas suffisamment robustes vis-à-vis d’une perturbation

externe (choc, pluie, vent, etc.). Ce fait favorise l’utilisation de commandes non linéaires.

Deux techniques sont largement utilisées : la linéarisation entrée-sortie et la commande

par backstepping. Alors que la première reporte le problème au cas linéaire, la deuxième

nécessite une connaissance de l’inertie du système qui est un paramètre difficile à identifier

dans le cas des drones à ailes battantes. Notons aussi que les lois de commande déjà

utilisées ne prennent pas en compte la saturation des actionneurs au niveau des ailes.

Dans ce chapitre, trois lois de commande bornées sont proposées, la première est basée

sur un retour d’état et les deux autres sont des commandes référencées capteurs (utilisent

directement les mesures de ces derniers). Elles sont simples et à faible coût de calcul.
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3.2 Quelques propriétés des quaternions et des ma-

trices de rotation

Un quaternion d’attitude q est un vecteur de dimension 4 qui représente une rotation

d’un angle ν autour d’un axe d’Euler ~e (voir Fig. 3.2(a)). Le quaternion est composé de

deux parties, un scalaire q0 et un vecteur qv = [q1, q2, q3]T de dimension 3

q =

(
cos ν

2

sin ν
2
~e

)
=

(
q0

qv

)
Un quaternion unitaire vérifie une condition de norme unitaire

q2
0 + q Tv qv = 1

Le quaternion inverse de q est noté q−1 et est égal à q−1 = 1
||q|| [q0,−q Tv ]T . Si le quaternion

est unitaire, son inverse est alors égal à son conjugué

q−1 = [q0,−q Tv ]T (3.2.1)

Il découle que le quaternion identité vaut qI = [1, 0, 0, 0]T .

Le produit de deux quaternions q = [q0, q
T
v ]T et Q = [Q0, Q

T
v ]T est noté ⊗ et est donné

par

q ⊗Q = [(q0Q0 − q Tv Qv) , (q0Qv +Q0 qv + qv ×Qv)
T ]T (3.2.2)

La quaternion d’erreur qe représente la différence entre deux orientations définies par

deux quaternions, le quaternion courant q et le quaternion désiré qd. Il est exprimé par

qe = q ⊗ q−1
d (3.2.3)

La matrice de rotation R qui représente la rotation d’angle ν autour de l’axe ~e est

exprimée, en fonction des composantes du quaternion, par (2.5.5).

Un quaternion q et son opposé−q représentent la même attitude physique, c’est à dire que

les matrices de rotation correspondantes sont égales R(q) = R(−q). Elles représentent

respectivement une rotation d’angle ν autour de l’axe ~e et d’angle (2π−ν) autour de l’axe

−~e. En effet, q(2π−ν,−~e) = [cos(π − ν
2
),− sin(π − ν

2
)~e T ]T = −[cos ν

2
, sin ν

2
~e T ]T = −q(ν,~e).

Par conséquent, deux quaternions identité sont possibles

qI = ±[1, 0, 0, 0]T (3.2.4)

La dynamique du quaternion est donnée par (2.5.3).

La différence ou l’erreur entre deux orientations définies par les matrices de rotation

R et Rd peut être exprimée par

Re = RRT
d (3.2.5)

La matrice de rotation identité est la matrice identité d’ordre 3 : RI = I3.

La dynamique de la matrice de rotation est définie par (3.1.1).
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3.3 Capteurs de mesure d’attitude

Différents types de capteurs peuvent être utilisés afin de mesurer l’orientation et la

vitesse angulaire d’un microdrone à ailes battantes. Ces capteurs sont classés suivant

deux catégories :

– Capteurs mesurant la vitesse angulaire : Ce sont des systèmes qui détectent un

mouvement de rotation et mesurent la vitesse angulaire ω. Les gyromètres sont un

exemple. Ils présentent parfois certains défauts intrinsèques ou dus à la dispersion

de caractéristiques lors de la fabrication en série . Ces défauts se traduisent par

un biais ajouté à la mesure fournie. Dans ce travail, les capteurs sont supposés

parfaits donc le biais est supposé nul. De plus, les gyromètres sont supposés capables

de mesurer des vitesses angulaires très élevées donc ne présentent aucune limite

maximale de mesure.

– Capteurs mesurant des vecteurs de référence : Ces capteurs donnent la projection,

dans un repère qui leur est associé, d’un certain vecteur de référence, connu dans

le repère inertiel. En d’autres termes, les capteurs mesurent un vecteur smk dans le

repère Rm attaché au capteur. Ce vecteur est en réalité la projection d’un certain

vecteur ~sk dans le repère Rm. Notons que s fk , la projection de ~sk dans le repère

inertiel fixe Rf , est connue en général. s fk est appelé vecteur de référence et smk
vecteur d’observation fourni par le capteur, où k ∈ {1, . . . , n} est le numéro du

capteur considéré et n est le nombre de capteurs embarqués. Les accéléromètres et

les magnétomètres sont des exemples de ce type de capteurs. Notons qu’ils sont ici

aussi considérés comme parfaits.

Seuls les bruits de mesure fournis par les capteurs seront considérés dans ce travail et

modélisés par des bruits gaussiens blancs.

Les deux projections du vecteur ~sk sont unitaires et liées par la matrice de trans-

formation R qui représente la matrice de passage du repère fixe Rf au repère mobile

Rm

smk = Rs fk

L’orientation désirée étant exprimée par une matrice de rotation désirée Rd, le vecteur

mesure désiré (issu du capteur) doit être égal à Rds
f
k . L’objectif est alors d’appliquer

une loi de commande convenable afin que l’ensemble des vecteurs smk cöıncide avec les

vecteurs définissant l’orientation désirée Rds
f
k (voir Fig. 3.4).

A la convergence, le vecteur mesuré doit tendre vers le vecteur désiré

smk = Rs fk → Rds
f
k ∀k ∈ {1, . . . , n}
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sm1 sm2

sm3

smk

smn
Rds

f
1

Rds
f
2 Rds

f
3

Rds
f
k

Rds
f
n

Orientation courante Orientation désirée

Commande

Fig. 3.4 – Schéma de l’ensemble des vecteurs du repère mobile smk qui doivent converger

après application de la loi de commande vers les vecteurs désirés définis par Rds
f
k .

Notons que dans ce cas, les vecteurs smk et Rds
f
k deviennent colinéaires et leur produit

vectoriel est alors nul. Une image de l’erreur d’attitude peut ainsi être exprimée par

ζ =
∆−1

n

n∑
k=1

smk ×Rds
f
k (3.3.1)

où ∆ = diag(δ1, δ2, δ3) est une matrice de pondération avec δj > 0, × désigne le produit

vectoriel classique.

Remarque 3.3.1. L’erreur d’attitude est nulle, ζ = 0, si smk = Rs fk = Rds
f
k . L’orien-

tation à l’équilibre est ainsi définie par une vitesse angulaire nulle, ω = 0, et une er-

reur d’attitude nulle, ζ = 0, qui se traduit par une matrice de rotation R = Rd où

Rd ∈ {Rd1 , Rd2}. Les deux orientations définies par Rd1 et Rd2 correspondent à deux

points d’équilibre : par définition, Rd1 représente l’état stable et Rd2 l’instable. Si toute-

fois le microdrone se stabilise en (ω,R) = (0, Rd2) (équilibre instable), le moindre bruit

de mesure des capteurs l’écartera de ce point. La loi de commande agira ensuite afin de

ramener le microdrone dans un état d’équilibre stable (ω,R) = (0, Rd1).

Le calcul de la matrice de rotation R nécessite la connaissance de l’orientation d’un

repère associé au corps par rapport à un repère fixe. Un repère orthogonal est constitué

de trois axes orthogonaux. Trois vecteurs non colinéaires smk , k ∈ {1, 2, 3}, doivent alors

être connus. Or, comme à partir de deux vecteurs non colinéaires seulement un repère

orthogonal peut être construit, deux capteurs fournissant des mesures non colinéaires sont

suffisants. La construction du repère peut se faire en se basant sur l’orthogonalisation

de Gram-Schmidt. En considérant que les deux capteurs sont disposés tel que la mesure

d’un capteur sm1 cöıncide avec un axe du repère Rm, le repère orthogonal Rm est défini
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par

Rm =

[
sm2 − (sm

T

1 sm2 )sm1
N

,
sm1 × sm2

N
, sm1

]
(3.3.2)

avec N = ‖sm2 − (sm
T

1 sm2 )sm1 ‖2.

Remarque 3.3.2. Si un seul capteur est utilisé, la commande va faire tendre le vecteur

mesuré sm1 à Rds
f
1 . Quand ces deux vecteurs deviennent colinéaires, il sera impossible de

contrôler toute rotation autour de cet axe.

Les capteurs les plus utilisés pour la mesure de la vitesse angulaire et de l’attitude

d’un corps dans l’espace sont le gyromètre, l’accéléromètre et le magnétomètre. Une

description de chaque capteur et de son modèle mathématique est brièvement présentée

ci-dessous.

3.3.1 Modèle d’un gyromètre

Le gyromètre est un capteur qui mesure la vitesse de rotation de son bôıtier. La mesure

du gyromètre est une image des forces de Coriolis qui sont générées lorsque le corps se

met à tourner. Par ailleurs, même lorsqu’aucun mouvement de rotation n’est détecté, un

signal de sortie du gyromètre est décelé. Ce signal est en fait composé d’un bruit blanc

ξG additionné à une fonction variant lentement dans le temps %. Le bruit est une image

de la résolution ou de la sensibilité du capteur et s’exprime en terme d’écart type ou de

vitesse angulaire divisée par la racine carrée de la bande passante (rad · s−1 · Hz−1/2).

La sensibilité des gyromètres atteint de nos jours des valeurs très petites de l’ordre de

10−8 rad · s−1 ·Hz−1/2 [Cheinet et al., 2008]. Notons que trois gyromètres montés en un

triaxe orthogonal, de telle sorte qu’ils cöıncident avec les axes du repère associé au corps,

forment un gyromètre triaxe. Ce dernier fournit la mesure de la vitesse angulaire ωG
décomposé suivant les trois axes du repère mobile, ω étant la vitesse réelle du corps. Le

modèle du gyromètre s’établit comme suit

ωG = ω + %+ ξG
%̇ = −Υ−1%+ ξ%

(3.3.3)

où ξG ∈ R3 et ξ% ∈ R3 sont des bruits blancs gaussiens du gyromètre et de la fonction %

respectivement. Υ ∈ R3×3 est une matrice diagonale de constantes de temps.

3.3.2 Modèle d’un accéléromètre

L’accéléromètre est un capteur qui mesure l’accélération du corps auquel il est attaché.

Pour mieux comprendre son principe de fonctionnement, l’accéléromètre est assimilé à
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un ressort ayant une masse fixée à son extrémité. En établissant la loi fondamentale de

la dynamique en translation, la relation suivante peut être écrite : F = ma = −kx, où

F est la somme des forces appliquées à la masse m, x est le déplacement de la masse

et a son accélération, k est la constante de raideur du ressort. L’accélération peut être

déduite facilement en fonction du déplacement de la masse : a = − k
m
x. Notons qu’un

accéléromètre triaxe, formé de trois accéléromètres monoaxes montés suivant les trois

axes du repère mobile, mesure l’accélération du corps suivant les trois axes de son propre

repère. Comme dans le cas du gyromètre, la mesure de l’accéléromètre est aussi bruitée.

Sa sensibilité est exprimée en (m·s−2·Hz−1/2). Cette sensibilité peut atteindre des valeurs

de 10−8m·s−2 ·Hz−1/2 suivant la technologie de fabrication utilisée [Cheinet et al., 2008].

Le signal de mesure à la sortie de l’accéléromètre est

smA = R(q) s fA + ξA

où s fA = (a+ g) avec g = [0, 0,−g]T et a ∈ R3 sont respectivement le vecteur de gravité

et le vecteur d’accélération du corps exprimés dans le repère fixe Rf . R(q) est la matrice

de rotation définie par (2.5.5) et ξA est un bruit blanc gaussien de mesure.

En considérant que le corps se déplace avec une faible accélération ‖a‖ � ‖g‖, la sortie

de l’accéléromètre représente une projection dans le repère mobile Rm du vecteur de

gravité. En général, le vecteur s fA est normalisé et vaut s fA = [0, 0,−1]T = gn. Le vecteur

d’observation de l’accéléromètre est défini par

smA = R(q) gn + ξA (3.3.4)

3.3.3 Modèle d’un magnétomètre

Le magnétomètre est un capteur qui permet de mesurer le champ magnétique ter-

restre. Ce dernier possède deux composantes dans le repère inertiel, une induction ma-

gnétique verticale s fMz
et une horizontale s fMx

(Fig. 3.5(a)). L’angle formé par le vecteur

champ magnétique s fM et le plan horizontal est appelé l’angle d’inclinaison I. L’angle

formé par la direction du nord magnétique et la direction du nord géographique est ap-

pelé l’angle de déclinaison D. Dans ce travail, le vecteur ~xf du repère Rf est supposé

dirigé vers le nord magnétique (Fig. 3.5(b)). Le vecteur s fM possède alors deux compo-

santes, une suivant l’axe ~xf et une deuxième suivant l’axe ~zf : s fM = [s fMx
, 0, s fMz

]T . Un

vecteur de champ magnétique très réaliste consiste à prendre un angle d’inclinaison I de

60◦. Le vecteur s fM vaut alors s fM = [1
2
, 0,−

√
3

2
]T . La mesure donnée par le magnétomètre

est alors la projection du vecteur champ magnétique s fM dans le repère Rm, le capteur

est monté de telle sorte que ses axes sont disposés suivant les trois axes du repère Rm.

Un bruit gaussien blanc ξM s’ajoute aussi à la mesure smM fournie par le capteur :

smM = R(q) s fM + ξM (3.3.5)
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s fMz

s fMx

s fM

I

D

Nord
magnétique

Nord
géographique

(a) Champ magnétique terrestre

s fMz

s fMx

s fM

I

Rf
~x f

~y f

~z f

Nord
magnétique

(b) Champ magnétique dans le repère Rf

Fig. 3.5 – Les composantes du champ magnétique terrestre exprimées aussi dans le

référentiel fixe Rf .

3.4 Position du problème

La méthode la plus pratique et la plus adoptée pour agir sur l’orientation du robot et

le conduire à l’équilibre consiste à appliquer des couples de commande autour des axes de

roulis, de tangage et de lacet. Le but est de faire converger le repère mobile Rm, attaché

au microdrone en son centre de gravité, au repère inertiel Rf , fixe dans l’espace, tout en

suivant une orientation désirée repérée par une matrice de rotation Rd ou un quaternion

qd. La matrice de rotation R qui détermine l’orientation de Rm par rapport à Rf doit

tendre vers l’orientation désirée. Pendant cette phase, la vitesse angulaire ω du système

doit aussi suivre une certaine valeur désirée ωd.

R→ Rd et ω → ωd
q → qd et ω → ωd

(3.4.1)

Quand l’engin arrive à l’équilibre, les angles de roulis, de tangage et de lacet sont nuls. Les

directions des repères Rm et Rf sont alors confondues, ce qui implique que la matrice

de rotation doit valoir l’identité R = RI = I3. Le quaternion désiré est donné par

qI = [±1, 0, 0, 0]T .

En plus, à l’équilibre, l’engin doit être au repos ce qui se traduit par une vitesse

angulaire nulle.
R→ RI et ω → 0 quand t→∞
q → qI et ω → 0 quand t→∞ (3.4.2)
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A la différence des travaux précédents, les lois de commande proposées dans ce travail

assurent la stabilité globale de l’attitude du système. Ces commandes sont très simples

et faibles en coût de calcul. Elles sont donc adaptables à des microprocesseurs de faible

puissance de calcul, utilisés en priorité en raison de la contrainte de petite dimension.

Dans l’objectif d’un vol autonome, des capteurs et des circuits de calcul en technologie

microsystème sont nécessaires pour pouvoir être embarqués. D’un autre côté, les com-

mandes sont bornées pour éviter les saturations des actionneurs au niveau des ailes et

par conséquent garantir un meilleur fonctionnement du système. Elles sont aussi robustes

vis-à-vis d’erreurs aérodynamiques ; en effet, le coefficient aérodynamique est difficile à

identifier car il peut varier suivant la nature du milieu dans lequel s’effectue le vol. En

plus, elles sont indépendantes de l’inertie du système et plus généralement des paramètres

du modèle.

Pour la simplicité du calcul et afin de se passer des oscillations dues aux battements

des ailes, les lois de commande sont calculées en se basant sur le modèle moyen (2.10.19)

qui est équivalent au modèle d’un corps rigide. Elles sont ensuite appliquées au modèle

instantané du microdrone au début de chaque période de battement.

3.5 Schéma bloc de la commande en attitude

Trois scénarios de commande de l’attitude du microdrone à ailes battantes sont propo-

sés dans ce chapitre. Les commandes constituent une généralisation et une extension du

cas d’un corps rigide aux systèmes oscillant à haute fréquence en utilisant les moyennes

des variables. Dans le premier scénario, la commande est calculée par un retour d’état ;

tous les états (à savoir la vitesse angulaire et l’orientation du corps) sont supposés ac-

cessibles et connus, soit par mesure, soit par des techniques d’estimation d’attitude qui

ne seront pas abordées dans cette thèse. Le deuxième scénario est basé sur un retour

de mesures fournies par des capteurs d’attitude pour le calcul de la loi de commande.

La vitesse angulaire est ainsi mesurée par un gyromètre dont le modèle est donné par

le système (3.3.3). Des capteurs de référence sont aussi embarqués ; ils servent à calculer

l’erreur d’attitude suivant la relation (3.3.1). Vu les dimensions de l’OVMI (Tab. 2.1),

les recherches doivent être orientées vers la conception d’une loi de commande utilisant

les mesures d’un nombre minimal de capteurs. Par conséquent, une réduction du nombre

des capteurs est proposée dans le troisième scénario. Le gyromètre est omis et la vitesse

angulaire est construite à partir des mesures des capteurs de référence. Un schéma bloc

décrivant chaque scénario est présenté ci-dessous.
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A Commande par retour d’état (Scénario 1)

La commande par retour d’état est calculée en se basant sur l’état moyen (rotation-

nel) du système (la vitesse angulaire moyenne et le quaternion moyen) : x̄r = [ω̄, q̄]T .

L’état désiré est défini par une vitesse angulaire désirée ωd et un quaternion désiré qd :

xrd = [ωd, qd]
T . L’erreur d’attitude est définie par (3.2.3), l’erreur de vitesse angulaire est

calculée par

ωe = ω̄ − ωd (3.5.1)

Ces deux grandeurs constituent l’entrée du bloc de commande.

Forces de
commande

Couples de
commande

Amplitudes

des angles

des ailes

Paramétrisation
des ailes

Aérodynamique Dynamique

du corps

Moyennisation

xrd

(0,mg)

τ̄1, τ̄3

τ̄2

(φ0, ψ0)d,g (φ, ψ)d,g (f, τ)

xr

x̄r

Fig. 3.6 – Scénario 1 : Le schéma bloc du microdrone à ailes battantes avec commande

de l’attitude par un retour d’état.

Un descriptif de chaque bloc est présenté.

– Forces de commande : La force de traction est nulle pour ne pas créer un mouvement

de translation et la force de portance compense le poids mg du microdrone.

– Couples de commande : Dans ce bloc, des couples de commande sont calculés par un

retour d’état pour assurer la stabilisation de l’orientation du microdrone suivant

les trois axes (cf. §3.6). Pour les systèmes oscillant à haute fréquence, seules les

valeurs moyennes des forces et des couples qui leur sont appliqués influent sur leurs

mouvements (cf. §2.7). La commande est donc déterminée au début de chaque

période de battement et appliquée au microdrone tout au long de cette période.

– Amplitudes des angles des ailes : Les couples de commande τ̄1 et τ̄3 déterminés dans

le bloc précédent, et les forces de commande f̄x = 0 et f̄p = mg, sont considérés

égaux aux valeurs moyennes des forces et couples aérodynamiques, calculés sur

une période de battement. En remplaçant ces variables par leurs valeurs dans le

système (2.10.18), les amplitudes des angles de battement φd,g0 et de rotation ψd,g0

des ailes, droite et gauche, sont déduites (voir Fig. 3.3). Pour cela, une routine

d’optimisation qui tient compte des seuils de saturation de φ et ψ est mise en

œuvre.

– Paramétrisation des ailes : Une fois les amplitudes des angles des ailes déterminées

au début d’une période de battement, la variation temporelle de ces angles au cours

de cette période est définie (2.1.1). Les valeurs instantanées des angles constituent
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l’entrée de commande des actionneurs piézoélectriques utilisés. La sortie de ces

actionneurs représente les angles réels des ailes (φ, ψ)d,g.

– Aérodynamique : Dans ce bloc, les efforts aérodynamiques sont calculés. Le détail du

calcul est donné dans les §2.2 et 2.3. Les valeurs moyennes des forces et des couples

aérodynamiques sont égales aux forces et couples de commande respectivement.

– Dynamique du corps : Les forces et couples aérodynamiques sont ensuite introduits

dans les équations représentant la dynamique du microdrone (2.5.1-2.5.4) afin de

simuler son mouvement instantané, en translation et en rotation. Rappelons que le

vecteur d’état est constitué de la position et de la vitesse linéaires du corps dans

le repère fixe Rf ainsi que de la vitesse angulaire du microdrone dans le repère

mobile Rm et du quaternion d’attitude définissant l’orientation du repère mobile

par rapport au repère fixe.

– Moyennisation : Dans ce bloc, la moyenne du vecteur d’entrée sur une période de

battement Ti est calculée, i étant le numéro de la période. Pour le calcul de la

moyenne, une période d’échantillonnage Te de 10−3 s est considérée. Sachant que

la période de battement est de 10−2 s, un rapport de 10 est suffisant pour assurer

un bon échantillonnage du système. Cette stratégie est adoptée en se basant sur la

théorie de moyennisation afin de calculer les lois de commande. La commande par

retour d’état est en réalité calculée à partir de l’état moyen de la période Ti (cf.

Théorème 2.7.1) et est appliquée au système au début de la période Ti+1.

B Commande par retour des mesures des capteurs d’attitude (Scénario 2)

Dans cette partie, la commande est basée sur la mesure de la vitesse angulaire et le

calcul de l’erreur d’attitude en utilisant les mesures des capteurs de référence. L’erreur de

vitesse angulaire est donnée par (3.5.1). Elle constitue avec l’erreur d’attitude les entrées

du bloc de commande. Les blocs supplémentaires utilisés dans ce scénario seront détaillés

ci-dessous.

Forces de
commande

Couples de
commande

Amplitudes

des angles

des ailes

Paramétrisation
des ailes

Aérodynamique Dynamique

du corps

Moyennisation

ωd

(0,mg)

τ̄1, τ̄3

τ̄2

(φ0, ψ0)d,g (φ, ψ)d,g (f, τ)

xr

Capteurs

Rd

s f1

s fnωG

ζζ̄

ω̄

Erreur

d’attitude

Fig. 3.7 – Scénario 2 : Le schéma bloc du microdrone à ailes battantes avec commande

de l’attitude par un retour des mesures des capteurs d’attitude.
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– Capteurs : Ce bloc donne les mesures des vecteurs d’observation smk , k ∈ {1, . . . , n},
et de la vitesse angulaire ωG à partir des modèles décrits par les équations (3.3.4,

3.3.5, 3.3.3).

– Erreur d’attitude : Ayant la matrice de rotation désirée Rd comme entrée, l’erreur

entre l’orientation courante du microdrone et l’orientation désirée est calculée par

(3.3.1).

C Commande par retour des mesures des capteurs de référence et construc-

tion de la vitesse angulaire (Scénario 3)

Dans cette partie, le gyromètre est supprimé. La vitesse angulaire est alors construite

en se basant sur les mesures fournies par les capteurs de référence. Le bloc Construction

de la vitesse angulaire est alors ajouté à cette fin. Le détail du calcul est développé dans

le paragraphe 3.7.2.

Forces de
commande

Couples de

commande

Amplitudes

des angles

des ailes

Paramétrisation
des ailes

Aérodynamique Dynamique

du corps

Moyennisation

ωd

(0,mg)

τ̄1, τ̄3

τ̄2

(φ0, ψ0)d,g (φ, ψ)d,g (f, τ)

xr

Capteurs

Rd

s f1

s fnϑ

ζζ̄

ϑ̄

Erreur

d’attitude

Construction
de la vitesse

angulaire

Fig. 3.8 – Scénario 3 : Le schéma bloc du microdrone à ailes battantes avec commande

de l’attitude par un retour des mesures des capteurs de référence.

3.6 Commande par retour d’état

La loi de commande utilisée dans cette partie est calculée par un retour de la

partie rotationnelle de l’état moyen du système, x̄r, constituée de la vitesse angulaire

ω̄ = [ω̄1, ω̄2, ω̄3]T et du quaternion d’attitude q̄ = [q̄0, q̄1, q̄2, q̄3]T = [q̄0, q̄v]. L’approche

présentée constitue une généralisation aux systèmes non linéaires de l’approche de Teel

basée sur les saturations imbriquées [Teel, 1992] (cf. Annexe B). La commande a été

appliquée sur un hélicoptère à quatre rotors qui représente le modèle d’un corps rigide

[Guerrero-Castellanos et al., 2007]. L’adaptation de cette commande au drone à ailes
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battantes consiste tout simplement à utiliser l’état moyen du système (au lieu de l’état

instantané dans le cas de l’hélicoptère).

Soit τ̄ = [τ̄1, τ̄2, τ̄3]T le vecteur couple de commande composé effectivement de trois

couples indépendants de roulis, tangage et lacet respectivement.

τ̄j = −satτ̃j(λj[δjω̄j + signe(q̄0)satM1,j
(ρj q̄j)]) (3.6.1)

où j ∈ {1, 2, 3}. ω̄j et q̄j sont respectivement les valeurs moyennes de la vitesse angu-

laire et du quaternion calculées sur une période de battement suivant l’axe j. Ces deux

grandeurs représentent la vitesse angulaire et le quaternion instantanés d’un corps ri-

gide. λj, δj, ρj sont des paramètres positifs de réglage. Le terme signe(q0) est ajouté

pour tenir compte de la possibilité d’effectuer deux rotations permettant de ramener

l’orientation du corps à l’équilibre ; l’angle de rotation le plus petit est retenu. Différem-

ment de [Guerrero-Castellanos et al., 2007], le paramètre δj est ajouté pour ralentir la

convergence du couple relativement à celle de la vitesse angulaire et par suite rendre la

commande physiquement réalisable. Le paramètre ρj permet d’accélérer la convergence

du quaternion et de la loi de commande par conséquent. satM1,j
et satτ̃j sont deux fonc-

tions de saturation classiques (A.0.2) telles que M1,j et τ̃j sont les bornes de saturation

et doivent vérifier M1,j ≥ 1, τ̃j ≥ λj(2M1,j + εj) avec εj > 1. Les bornes τ̃j sont déter-

minées de telle sorte que les saturations des entrées de commande soient respectées, à

savoir les angles des ailes pour les couples de roulis et de lacet et la longueur du corps du

microdrone pour le couple de tangage. Ainsi, τ̃1 et τ̃3 sont ajustés dans (3.6.1) tels que les

couples τ̄1 et τ̄3 appartiennent à l’ensemble des couples admissibles Ωτ̄1,τ̄3 , garantissant

que les angles des ailes ne dépassent pas les valeurs maximales φ̃0 et ψ̃0. τ̃2 doit respecter

la saturation induite par la longueur du corps comme le couple de tangage est généré

par une masse en déplacement dans le corps.

La stabilité asymptotique globale de la commande a été démontrée dans

[Guerrero-Castellanos et al., 2007] pour les corps rigides en utilisant la fonction de Lya-

punov suivante

V =
1

2
ω̄TJω̄ + κ((1− q̄0)2 + q̄Tv q̄v) (3.6.2)

Notons que les paramètres δj et ρj ajoutés dans la présente loi de commande ne changent

pas la preuve de la stabilité.

Par conséquence, ω̄ → 0 et q̄ → qI . En se basant sur le Théorème 2.7.1, ‖ω−ω̄‖ < k1T

et ‖q− q̄‖ < k2T pour k1,2 > 0 et T la période de battement (suffisamment petite). Ainsi,

la vitesse angulaire ω et le quaternion q instantanés appartiennent respectivement à des

voisinages de 0 et de qI (3.4.2).

La convergence de la loi de commande ainsi que la stabilité du système est mise en

évidence à travers quelques simulations. Des conditions initiales ont été choisies suffisam-

ment loin de l’origine : [η1, η2, η3] = [−40 ◦,−25 ◦, 50 ◦] pour les angles de roulis, tangage
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et lacet respectivement (voir Fig. 2.1), et ω = 0 rad/s pour la vitesse angulaire. Les

paramètres de la loi de commande sont ajustés comme suit :

ρ1 = 0.2

ρ2 = 2

ρ3 = 0.2

δ1 = 0.01

δ2 = 0.1

δ3 = 0.01

τ̃1 = 0.7ar
τ̃2 = 10−5

τ̃3 = br
ar

√
a2
r − τ̄ 2

1

λ1 = τ̃1
3.1

λ2 = τ̃2
3.1

λ3 = τ̃3
3.1

où ar et br sont les deux demi-axes de l’ellipse de saturation Er définie par (2.11.2) et

tracée sur la Fig. 2.15(a).

Remarque 3.6.1. La borne de saturation du couple de lacet dépend de la valeur du

couple de roulis. Le réglage est fait afin de satisfaire les conditions sur la fonction de

Lyapunov. Il peut être intéressant d’approfondir le réglage des paramètres en fonction du

temps de réponse en boucle fermée. Cette commande constitue alors une généralisation

de la loi de commande dans [Guerrero-Castellanos et al., 2007] au cas où la borne de

saturation du couple est variable.

Dans un premier temps, la commande (3.6.1) est testée sur un corps rigide qui possède

les mêmes dimensions et caractéristiques inertielles que l’OVMI. Le couple de commande

est alors directement appliqué au corps. Les angles de roulis, tangage et lacet ainsi que les

vitesses angulaires correspondantes sont tracés sur la Fig. 3.9. Les simulations montrent

que la loi de commande stabilise le système en un temps relativement court. Les couples

de commande sont tracés sur la Fig. 3.10 et le quaternion d’attitude sur la Fig. 3.11.

Dans un second temps, la commande est testée sur le drone à ailes battantes dont

le modèle moyen est équivalent au modèle du corps rigide. Le schéma de commande est

celui de la Fig. 3.6. Les simulations montrent que les courbes cöıncident approximati-

vement avec celles du corps rigide. Le temps de stabilisation est aussi identique, ce qui

rend la loi de commande apte à être embarquée sur un drone à ailes battantes. Les angles

de roulis, tangage et lacet et les vitesses angulaires correspondantes sont tracés sur la

Fig 3.12. D’un autre côté, quoique les valeurs des vitesses angulaires suivant les trois

axes soient relativement élevées, elles sont comparables aux valeurs des vitesses angu-

laires des insectes et des résultats de simulation dans [Deng et al., 2006b]. Les couples

de commande, tracés sur la Fig. 3.13, possèdent des valeurs très petites en raison de la

faible inertie du corps de l’OVMI. Le quaternion d’attitude est tracé sur la Fig. 3.14.

Les amplitudes des angles de commande sont présentées sur la Fig. 3.15. Les amplitudes

des angles de rotation varient dans le temps afin d’effectuer la rotation nécessaire pour

ramener le microdrone à l’équilibre, et s’annulent une fois l’orientation désirée atteinte.

Notons que les deux angles de rotation, droit et gauche, sont en opposition de phase. Les

angles de battement, par contre, ne s’annulent pas : les ailes doivent continuer de battre

en phase afin de générer une force de portance nécessaire pour compenser le poids du

microdrone en vol stationnaire.
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Fig. 3.9 – L’orientation et la vitesse angulaire d’un corps rigide ayant les mêmes dimen-

sions que l’OVMI.
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Fig. 3.10 – Le couple de commande appliqué au corps rigide ayant les mêmes dimensions

que l’OVMI.
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Fig. 3.11 – Le quaternion d’attitude du corps rigide ayant les mêmes dimensions que

l’OVMI.

Enfin, la fréquence de battement de l’OVMI est réduite afin de vérifier les limites de

l’application du théorème de moyennisation (cf. Théorème 2.7.1). La simulation est effec-

tuée pour une fréquence de 79Hz. Le mouvement instantané de l’OVMI ne correspond

plus au mouvement du corps rigide puisque la limite inférieure des hautes fréquences est

dépassée. Les courbes de la Fig. 3.16 montrent le comportement du microdrone pour

cette fréquence trop basse. Le couple de commande n’est plus égal au couple moyen du

système notamment suivant l’axe de roulis (voir Fig. 3.17). Il en résulte que les angles de

tangage et de lacet arrivent à converger, alors que le roulis diverge (voir Fig. 3.16). Ce

mouvement se dégrade encore plus en réduisant davantage la fréquence de battement.

Les composantes du quaternion d’attitude et les amplitudes des angles de commande

sont tracées respectivement sur les Fig. 3.18 et 3.19. Remarquons que l’amplitude de

l’angle de battement atteint sa valeur maximale de 60◦. En effet, comme la fréquence est

réduite, la commande agit de telle sorte à augmenter l’amplitude de l’angle de battement

pour pouvoir compenser le poids du microdrone.

3.7 Commande référencée capteurs

Dans ce paragraphe, deux lois de commande sont proposées suivant les scénarios 2 et

3 respectivement (voir Fig. 3.7 et 3.8). Ces lois de commande présentent une adaptation
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Fig. 3.12 – Scénario 1 : L’orientation et la vitesse angulaire du microdrone partant des

angles de roulis, tangage et lacet (−40 ◦,−25 ◦, 50 ◦) et une vitesse nulle.
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Fig. 3.13 – Scénario 1 : Les couples de commande appliqués au microdrone.
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Fig. 3.14 – Scénario 1 : Le quaternion d’attitude du microdrone.
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Fig. 3.15 – Scénario 1 : Les enveloppes des angles des ailes droite et gauche.
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Fig. 3.16 – L’orientation et la vitesse angulaire du microdrone pour une réduction de la

fréquence de battement d’environ 20% de sa valeur nominale.
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Fig. 3.17 – Le couple de commande appliqué au microdrone pour une réduction de la

fréquence de battement d’environ 20% de sa valeur nominale.
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Fig. 3.18 – Le quaternion d’attitude du microdrone, la fréquence de battement étant

réduite d’environ 20% de sa valeur nominale.
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Fig. 3.19 – Les enveloppes des angles des ailes droite et gauche. La fréquence de batte-

ment est réduite d’environ 20% de sa valeur nominale.
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et une généralisation de la commande par retour d’état (3.6.1) au cas où l’estimation

d’attitude n’est pas effectuée dans un premier temps, et où la mesure de la vitesse

angulaire est en plus indisponible dans un second temps.

3.7.1 Commande sans estimation d’attitude

Dans cette partie, les deux types de capteurs présentés ci-avant sont utilisés pour le

calcul de la loi de commande : un gyromètre pour la mesure de la vitesse angulaire et n

capteurs mesurant des vecteurs d’observation smk . Le théorème suivant peut être établi :

Théorème 3.7.1. La dynamique en rotation d’un corps rigide est exprimée par (3.1.1,

3.1.2). Sachant que ω = [ω1, ω2, ω3]T représente la vitesse angulaire du corps rigide

mesurée par le gyromètre et ζ = [ζ1, ζ2, ζ3]T l’erreur d’attitude calculée par (3.3.1) pour

un nombre de capteurs de référence n > 1 fournissant des mesures non colinéaires. Pour

toute condition initiale, le couple de commande τ = [τ1, τ2, τ3]T défini par

τj = −satτ̃j(λj[ωj + ρjζj]) (3.7.1)

où j ∈ {1, 2, 3}, stabilise globalement asymptotiquement le système (3.1.1, 3.1.2) en

(ω, ζ) = (0, 0). sat est la fonction de saturation définie par (A.0.2) et τ̃j le seuil de

saturation suivant chaque axe. λj et ρj sont des paramètres positifs choisis tel que τ̃j ≥
3λjρj et δj = λjρj, où δj est un paramètre de réglage de l’erreur d’attitude (3.3.1).

Démonstration. La preuve sera détaillée dans l’annexe C en se basant sur la fonction de

Lyapunov suivante

V =
1

2
ωTJω +

1

n

n∑
k=1

(1− smT

k Rds
f
k ) (3.7.2)

L’application au microdrone à ailes battantes consiste à utiliser l’état moyen. Pour

cela, la vitesse angulaire ω est remplacée par sa moyenne ω̄ et l’erreur d’attitude ζ par

sa moyenne ζ̄ dans (3.7.1). Le couple τ̄ = [τ̄1, τ̄2, τ̄3]T défini par

τ̄j = −satτ̃j(λj[ω̄j + ρj ζ̄j]) (3.7.3)

stabilise le système oscillant à haute fréquence.

En se basant sur le Théorème 2.7.1, ‖ω − ω̄‖ < k3T et ‖ζ − ζ̄‖ < k4T pour k3,4 > 0

et T la période de battement (suffisamment petite). Ainsi, la vitesse angulaire ω et la

matrice de rotation R instantanées appartiennent respectivement à des voisinages de 0

et de RI (3.4.2).

93



Chapitre 3. Stabilisation de l’attitude du microdrone

Rappelons que ω̄ et ζ̄ pour un système oscillant à haute fréquence (microdrone à

ailes battantes) sont équivalents à l’état instantané du corps rigide.

La loi de commande (3.7.3) est validée en simulation. Trois capteurs sont utilisés : un

gyromètre, un accéléromètre et un magnétomètre dont les modèles sont donnés respec-

tivement par (3.3.3, 3.3.4 et 3.3.5). Les mesures des capteurs ne sont pas parfaites ; des

bruits blancs gaussiens d’écart type σG = 10−3 rad/s pour le gyromètre, σA = 10−4m/s2

pour l’accéléromètre et σM = 0.01mgauss pour le magnétomètre s’ajoutent aux mesures.

L’ordre de grandeur des couples de commande du microdrone ne dépasse pas quelques

10−5N ·m (voir Fig. 2.15(a)) en raison de la faible inertie du corps. Des capteurs ayant

une très bonne résolution doivent alors être embarqués afin d’obtenir un rapport signal

sur bruit raisonnable ; une mesure très bruitée a une influence néfaste sur le calcul du

couple de commande (par retour des mesures issues des capteurs). Notons que la moyen-

nisation de la vitesse angulaire et de l’erreur d’attitude réduit l’influence des bruits des

capteurs sans toutefois pouvoir l’éliminer.

Les valeurs des paramètres de la loi de commande considérées dans les simulations sont

les suivantes :
ρ1 = 20

ρ2 = 8

ρ3 = 100

λ1 = 7·10−3 ar
3.1

λ2 = 10−6

3.1

λ3 = 10−2 br
3.1 ar

√
a2
r − τ̄ 2

1

L’évolution des angles de roulis, de tangage et de lacet ainsi que les vitesses angulaires

mesurées par le gyromètre sont tracées sur la Fig. 3.20. Les couples de commande sont

présentés sur la Fig. 3.21, les sorties de l’accéléromètre et du magnétomètre sur la

Fig. 3.22 et les amplitudes des angles de commande sur la Fig. 3.23. Précisons que les

conditions initiales des angles de cardan et des vitesses angulaires ont les mêmes valeurs

que dans le scénario 1.

La loi de commande est suffisamment rapide pour être implémentée en temps réel sur

un microdrone à ailes battantes. De plus, elle est conforme aux valeurs observées chez les

insectes [Dudley, 2002]. Nous remarquons que le comportement du système est presque

identique pour les deux stratégies de commande, à l’exception du mouvement de lacet.

Le bruit du gyromètre apparâıt sur le tracé de la Fig. 3.20. Finalement, les mesures des

capteurs de référence convergent bien vers les valeurs de s fA et s fM . Il est aussi clair que

la mesure de l’accéléromètre est plus bruitée que celle du magnétomètre.

3.7.2 Commande sans estimation d’attitude ni gyromètres

Les drones à ailes battantes sont des systèmes de faible dimension et de faible poids,

ce qui représente une contrainte dans l’utilisation des capteurs et systèmes de calcul.

Ainsi, des efforts importants devraient être déployés afin de simplifier le problème en
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Fig. 3.20 – Scénario 2 : L’orientation et la vitesse angulaire (mesurée par le gyromètre)

du microdrone partant des angles de roulis, tangage et lacet (−40 ◦,−25 ◦, 50 ◦) et d’une

vitesse angulaire nulle.
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Fig. 3.21 – Scénario 2 : Les couples de commande appliqués au microdrone.
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Fig. 3.22 – Scénario 2 : La sortie des capteurs de référence (à gauche l’accéléromètre et

à droite le magnétomètre). La mesure suivant l’axe de roulis est tracée en trait pointillé-

interrompu bleu, la mesure suivant l’axe de tangage en trait interrompu rouge et la
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Fig. 3.23 – Scénario 2 : Les enveloppes des angles des ailes droite et gauche.
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évitant un certain nombre de capteurs, spécifiquement les gyromètres qui sont relative-

ment coûteux et encombrants. Par conséquent, un troisième scénario est présenté, où la

mesure de la vitesse angulaire n’est pas fournie. Une loi de commande utilisant seulement

les mesures des capteurs de référence est ainsi proposée pour assurer la stabilisation de

l’orientation d’un corps rigide. Des capteurs de type accéléromètre triaxe, magnétomètre

triaxe, etc. seront embarqués. L’idée est alors de reconstruire la vitesse angulaire à partir

des vecteurs d’observation. Au moins deux mesures sont nécessaires afin de construire un

repère orthogonal U = [~u1, ~u2, ~u3] qui cöıncide avec le repère mobile Rm en se basant sur

l’orthogonalisation de Gram-Schmidt (3.3.2). La vitesse angulaire, dans le repère mobile,

peut être reconstruite par [Shuster, 1993]

ω =
1

2

3∑
l=1

u̇l × ul (3.7.4)

Le principal inconvénient de la reconstruction de la vitesse angulaire en utilisant la

formule (3.7.4) provient des mesures bruitées issues des capteurs de référence. Ce bruit

est amplifié par le calcul de la dérivée numérique de la mesure. Pour cela, une dérivée

filtrée est proposée [Kelly et al., 1994]

vl = I3

(
bp

p+ a

)
ul

où p est l’opérateur de Laplace, b et a des constantes positives. La dérivée filtrée s’écrit

dans le domaine temporel sous la forme simplifiée et approximative

v̇l = −Avl +Bu̇l (3.7.5)

avec A = aI3 et B = bI3. Ce filtre peut être modélisé par la représentation d’état suivante

ẋ = −Ax− ABul
vl = x+Bul

(3.7.6)

avec A et B comme définis ci-dessus.

En posant

χl = vl × ul (3.7.7)

la vitesse angulaire reconstruite est donnée par

ϑ =
1

2

3∑
l=1

χl (3.7.8)

Corollaire 3.7.2. En considérant la dynamique en rotation d’un corps rigide donnée par

le système (3.1.1, 3.1.2), et en remplaçant la vitesse angulaire ω par sa valeur reconstruite

ϑ dans (3.7.1), la loi de commande basée uniquement sur les mesures des capteurs de
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référence, stabilise le système (3.1.1, 3.1.2) en (ω, ζ) = (0, 0). Elle est donnée par (τ =

[τ1, τ2, τ3]T )

τj = −satτ̃j (λj [ϑj + ρjζj]) (3.7.9)

avec j ∈ {1, 2, 3}, λj et ρj sont des paramètres strictement positifs, ϑ est donnée par

(3.7.8) et ζ par (3.3.1). satτ̃j est une fonction de saturation classique.

En choisissant les paramètres A et B de sorte que le filtre passe-bas (3.7.6) soit

suffisamment rapide pour que la vitesse angulaire construite (3.7.8) tende vers la vitesse

angulaire réelle du système (3.7.4) (ϑ → ω), la stabilité de la commande (3.7.9) est

prouvée en se basant sur la fonction de Lyapunov (3.7.2).

L’application au microdrone à ailes battantes consiste à utiliser, dans (3.7.9), la

moyenne sur une période de battement de la vitesse angulaire reconstruite ϑ̄ et la

moyenne de l’erreur d’attitude ζ̄

τ̄j = −satτ̃j(λj[ϑ̄j + ρj ζ̄j]) (3.7.10)

En se basant sur le Théorème 2.7.1, ‖ω− ω̄‖ < k5T et ‖ζ − ζ̄‖ < k6T pour k5,6 > 0 et T

la période de battement (suffisamment petite). Ainsi, la vitesse angulaire ω et la matrice

de rotation R instantanées appartiennent respectivement à des voisinages de 0 et de RI

(3.4.2).

La loi de commande (3.7.10) est validée en simulation. Seuls l’accéléromètre et le

magnétomètre sont présents dans le scénario 3. Les mêmes valeurs initiales que les cas

précédents sont considérées. Les paramètres de la loi de commande et les bruits des

capteurs (accéléromètre et magnétomètre) sont aussi égaux à ceux de la commande

(3.7.3). L’évolution temporelle des angles de roulis, tangage et lacet ainsi que les couples

de commande correspondants sont tracés sur la Fig. 3.24. La vitesse angulaire du système

ainsi que la moyenne de la vitesse angulaire construite (3.7.8) sont tracées sur la Fig. 3.25

pour pouvoir facilement les comparer. Finalement, les sorties des capteurs de référence

et les amplitudes des angles de commande sont présentées respectivement sur les Fig.

3.26 et 3.27.

D’après les figures 3.20 et 3.24, il est clair que la convergence de la loi de commande

(3.7.10) est plus lente que (3.7.3) pour les mêmes paramètres de réglage. La vitesse

angulaire construite ϑ est une bonne approximation de la vitesse angulaire réelle du

système, elle est toutefois plus bruitée en raison du calcul de la dérivé filtrée des mesures

des capteurs de référence. Cette oscillation se répercute sur les couples de commande.

Les bruits sont aussi décelés au niveau des amplitudes des angles des ailes.

98



Chapitre 3. Stabilisation de l’attitude du microdrone

3.8 Robustesse vis-à-vis d’une perturbation externe

Les trois couples de commande (3.6.1, 3.7.3 et 3.7.10) sont testés en présence d’une

perturbation externe. La perturbation permet de valider les simplifications effectuées

dans le modèle et de tester la robustesse des lois de commande. Elle représente une rafale

de vent, de la pluie, un choc, etc. Elle est simulée par des couples additifs suivant les

trois axes du corps d’amplitudes (1.2 · 10−5, 2 · 10−5, 1.2 · 10−5)N ·m appliqués à t = 1 s

dans le premier scénario et à t = 1.5 s dans les scénarios 2 et 3 pendant 10 périodes

de battement. Sachant que l’inertie du microdrone est de l’ordre de 10−8 kg · m2, la

perturbation appliquée a une valeur très élevée. Ce choix de valeur a été effectué afin

de forcer la commande à saturer. Notons que les saturations des lois de commande

empêchent le système de diverger. Ainsi, si la perturbation est encore plus forte que

celle considérée dans les simulations ou est appliquée pendant une période supérieure, la

convergence du système sera atteinte en un temps relativement plus long. Les conditions

initiales des angles de cardan sont (70 ◦,−50 ◦, 30 ◦) et les vitesses angulaires initiales

sont nulles.

A Scénario 1 en présence d’une perturbation externe

L’évolution des angles de roulis, de tangage et de lacet est tracée sur la Fig. 3.28,

avec un zoom autour de la perturbation. Soumis à la perturbation, le microdrone effectue

plusieurs tours autour de lui même. La vitesse angulaire est présentée sur la Fig. 3.29.

La commande agit ensuite au maximum afin de stabiliser le corps provoquant ainsi la

saturation des couples de roulis et de tangage (voir Fig. 3.30). Le seuil de saturation

du couple de lacet dépend de la valeur du couple de roulis vérifiant le choix qui favorise

la stabilisation du mouvement de roulis par rapport au lacet afin de ramener le corps

du microdrone à plat le plus rapidement possible. En plus, l’amplitude de l’angle de

battement de l’aile gauche atteint sa valeur maximale (voir Fig. 3.31). Ce résultat était

attendu, en effet la saturation des angles des ailes est un résultat de la saturation du

couple de commande. Notons aussi la variation en sens opposé des angles de battement ;

une différence de l’amplitude des angles de battement crée (ou compense) un mouvement

de roulis.

B Scénario 2 en présence d’une perturbation externe

L’évolution temporelle des angles de cardan est tracée sur la Fig. 3.32, elle est zoomée

au niveau de la perturbation. Le microdrone effectue plusieurs rotations autour de ses

axes notamment le roulis. La vitesse angulaire présentée sur la Fig. 3.33, le couple

de commande tracé sur la Fig. 3.34 et les amplitudes des angles des ailes (voir Fig.

3.36) sont presque identiques aux courbes du scénario 1. Les mesures des capteurs de
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référence sont tracées sur la Fig. 3.35. Pendant la perturbation, les mesures deviennent

très agitées.

C Scénario 3 en présence d’une perturbation externe

L’évolution temporelle des angles de cardan est tracée sur la Fig. 3.37, les vitesses

angulaires du système suivant les trois axes sur la Fig. 3.38 et les couples de commande

correspondants sur la Fig. 3.39. Les figures montrent que la commande suivant les trois

axes ne sature pas. Ce qui implique que seulement une partie de la puissance de la

commande est utilisée pour assurer la stabilité. Par conséquent, les angles de commande

des ailes ne saturent pas (Fig. 3.41). Le système nécessite alors un temps supérieur à

celui mis pendant les scénarios précédents pour se stabiliser. Durant la phase instable du

système, le microdrone effectue plusieurs tours autour de lui même et atteint des vitesses

angulaires très élevées. Les mesures des capteurs de référence sont tracées sur la Fig.

3.40.

3.9 Robustesse vis-à-vis d’erreurs de modèle

Différents tests de robustesse peuvent être encore effectués, notamment pour étudier

le comportement en rotation du système vis-à-vis d’erreurs de modèle. En effet, ces tests

seront présentés dans le chapitre 4 où le mouvement de rotation est couplé avec celui en

translation.

3.10 Conclusion

Dans ce chapitre, trois lois de commande sont proposées afin de stabiliser l’attitude

d’un microdrone à ailes battantes. La première est calculée par un retour d’état du sys-

tème, alors que les deux autres sont calculées par un retour des mesures de capteurs

d’attitude embarqués. Les trois lois de commande sont bornées pour prendre en considé-

ration la saturation des actionneurs au niveau des ailes. De plus, ces lois de commande

sont très simples et à faible coût en terme de calcul. Elles sont donc adaptables à des

applications limitées en taille et en masse et où les processeurs embarqués ont des puis-

sances de calcul réduites. Les résultats de simulation montrent une bonne convergence

des lois de commande en partant de conditions initiales suffisamment loin de l’équilibre.

Les bruits des capteurs dégradent un peu les mesures dans le cas où le gyromètre est

utilisé. Les oscillations dues aux bruits sont encore plus prononcées quand le gyromètre

est omis et que la vitesse angulaire est construite. L’effet des oscillations n’est pas visible

sur les angles du corps.
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La robustesse des lois de commande est ensuite testée vis-à-vis d’une perturbation ex-

terne. Ce test met en évidence l’importance des saturations dans la conception de la

loi de commande. Les figures montrent que la commande par retour des mesures des

capteurs de référence est moins robuste que les deux autres. Elle converge en un temps

supérieur au temps mis par les autres commandes, et ceci se traduit par des vitesses

angulaires très élevées. La réduction du nombre de capteurs permet alors de gagner en

poids mais ceci au prix d’une perte de robustesse.

101



Chapitre 3. Stabilisation de l’attitude du microdrone

0 0.5 1 1.5

−40

−20

0

0 0.5 1 1.5
−30

−20
−10

0
10

0 0.5 1 1.5

0

20

40

60

0 0.5 1 1.5

−2

0

2

x 10
−7

0 0.5 1 1.5

−1

0

1

x 10
−6

0 0.5 1 1.5

0

10

20
x 10

−7

η 1
(d
eg

)
η 2

(d
eg

)
η 3

(d
eg

)

τ̄ 1
(N
.m

)
τ̄ 2

(N
.m

)
τ̄ 3

(N
.m

)

temps (s) temps (s)

Fig. 3.24 – Scénario 3 : L’évolution temporelle des angles de cardan à partir des valeurs

initiales (−40 ◦,−25 ◦, 50 ◦) et les couples de commande correspondants.
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Fig. 3.25 – Scénario 3 : La vitesse angulaire du microdrone (à gauche) et celle construite

à partir des mesures des capteurs de référence (à droite).
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Fig. 3.27 – Scénario 3 : Les enveloppes des angles des ailes droite et gauche.
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Fig. 3.28 – Scénario 1 en présence d’une perturbation externe : L’orientation du mi-

crodrone partant des angles de roulis, tangage et lacet (70 ◦,−50 ◦, 30 ◦) et une vitesse

angulaire nulle. Les angles sont zoomés (à droite) pendant la durée de la perturbation.
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Fig. 3.29 – Scénario 1 en présence d’une perturbation externe : Les vitesses angulaires

du microdrone suivant les axes de roulis, tangage et lacet. Les vitesses sont zoomées (à

droite) pendant la durée de la perturbation.
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Fig. 3.30 – Scénario 1 en présence d’une perturbation externe : Les couples de commande

appliqués au microdrone ; les bornes de saturation sont tracées en trait interrompu rouge.

Les couples sont zoomés afin de montrer l’effet de la perturbation et la dépendance entre

la borne du couple de lacet et la valeur du couple de roulis.
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Fig. 3.31 – Scénario 1 en présence d’une perturbation externe : Les enveloppes des angles

des ailes droite et gauche. L’angle de battement de l’aile gauche est saturé en raison de

la saturation des couples de commande.
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Fig. 3.32 – Scénario 2 en présence d’une perturbation externe : L’orientation du mi-

crodrone partant des angles de roulis, tangage et lacet (70 ◦,−50 ◦, 30 ◦) et une vitesse

angulaire nulle. Les angles sont zoomés (à droite) pendant la durée de la perturbation.
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Fig. 3.33 – Scénario 2 en présence d’une perturbation externe : Les vitesses angulaires

du microdrone mesurées par le gyromètre suivant les axes de roulis, tangage et lacet. Les

vitesses sont zoomées (à droite) pendant la durée de la perturbation.
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Fig. 3.34 – Scénario 2 en présence d’une perturbation externe : Les couples de commande

appliqués au microdrone ; les bornes de saturation sont tracées en trait interrompu rouge.

Les couples sont zoomés afin de montrer l’effet de la perturbation.
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Fig. 3.35 – Scénario 2 en présence d’une perturbation externe : La sortie des capteurs

de référence (à gauche l’accéléromètre et à droite le magnétomètre). La mesure suivant

l’axe de roulis est tracée en trait pointillé-interrompu bleu, suivant l’axe de tangage en

trait interrompu rouge et suivant l’axe de lacet en trait continu noir.
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Fig. 3.36 – Scénario 2 en présence d’une perturbation externe : Les enveloppes des angles

des ailes droite et gauche. L’angle de battement de l’aile gauche est saturé en raison de

la saturation des couples de commande.
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Fig. 3.37 – Scénario 3 en présence d’une perturbation externe : L’orientation du mi-

crodrone partant des angles de roulis, tangage et lacet (70 ◦,−50 ◦, 30 ◦) et une vitesse

angulaire nulle. Les angles sont zoomés (à droite) pendant la durée de la perturbation.
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Fig. 3.38 – Scénario 3 en présence d’une perturbation externe : Les vitesses angulaires

du microdrone suivant les axes de roulis, tangage et lacet. Les vitesses sont zoomées (à

droite) pendant la durée de la perturbation.
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Fig. 3.39 – Scénario 3 en présence d’une perturbation externe : Les couples de commande

appliqués au microdrone ; les bornes de saturation sont tracées en trait interrompu rouge.

Les couples sont zoomés afin de montrer l’effet de la perturbation.
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Fig. 3.40 – Scénario 3 en présence d’une perturbation externe : La sortie des capteurs

de référence (à gauche l’accéléromètre et à droite le magnétomètre). La mesure suivant

l’axe de roulis est tracée en trait pointillé-interrompu bleu, suivant l’axe de tangage en

trait interrompu rouge et suivant l’axe de lacet en trait continu noir.
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Fig. 3.41 – Scénario 3 en présence d’une perturbation externe : Les enveloppes des angles

des ailes droite et gauche.
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Chapitre 4

Commande de la position du

microdrone

Les drones, les satellites, les véhicules sous-marins et les robots marcheurs sont, dans

la majorité des cas, des exemples de systèmes sous actionnés. Ce type de systèmes est ca-

ractérisé par un nombre d’entrées de commande (actionneurs indépendants) inférieur au

nombre de degrés de liberté. En raison du prix et de la taille des actionneurs qui peuvent

parfois devenir très encombrants, une optimisation est effectuée lors de la conception du

modèle ; les systèmes sont ainsi dits sous-actionnés par construction. Or, le choix effec-

tué dans cette thèse suppose que deux angles par aile sont actionnés indépendamment

ainsi qu’une masse qui se déplace à l’intérieur du corps, ce qui fait un nombre total de

cinq actionneurs. D’un autre côté, le microdrone possède six degrés de liberté : trois en

translation (déplacement linéaire) et trois en rotation (déplacement angulaire). Ainsi,

le microdrone à ailes battantes appartient à cette catégorie de systèmes. De ce fait, un

couplage entre les degrés de liberté est nécessaire afin de pouvoir les contrôler tous. Le

déplacement longitudinal est supposé créé par la force de traction. Les mouvements de

tangage et de lacet sont supposés générés par les couples de tangage et de lacet respec-

tivement. Enfin, un couplage est imposé entre les mouvements vertical et de roulis : en

appliquant un couple de roulis, le microdrone s’incline latéralement, la force de portance

aura ainsi une composante latérale qui permet d’assurer le déplacement latéral de l’engin.

En outre, la commande de l’attitude constitue alors le noyau de la commande de la

position du microdrone. La commande indirecte des forces et des couples est basée sur

la commande (en amplitude) des angles des ailes. Le problème tel qu’il est présenté dans

le chapitre précédent par (3.1.3) concrétise cette dépendance. Contrairement au chapitre

précédent, les forces sont ici considérées en boucle fermée.

La commande de drones à ailes battantes en position a été abordée dans la littéra-

ture, notamment par des lois de commande linéaires calculées à partir du modèle moyen.
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Notons que le modèle moyen d’un système oscillant à haute fréquence est équivalent au

modèle d’un corps rigide.

L’équipe de Berkeley a proposé plusieurs lois de commande linéaires. Une loi de com-

mande par retour d’état est testée dans [Schenato et al., 2002a] pour la stabilisation

de la position en contrôlant la force verticale et les couples ; la commande est sa-

turée et calculée par un placement de pôles après linéarisation du système. Dans

[Schenato et al., 2001a], un retour d’état agissant directement sur la position a été

proposé. Un contrôleur Linéaire Quadratique Gaussien (LQG) est aussi proposé dans

[Deng et al., 2006b] pour le calcul du mouvement tridimensionnel d’un microdrone. Cette

commande est basée sur les mesures de certains capteurs : les ocelles, les haltères, le ma-

gnétomètre et les capteurs de détection de flux optique, dont les modèles sont donnés

dans [Deng et al., 2006a]. D’un autre côté, la commande par backstepping réduite à cer-

tains axes, notamment pour le mouvement vertical et le mouvement longitudinal, est

réalisée dans [Rakotomamonjy, 2006]. [Dickson et al., 2006] ont proposé une commande

par retour d’état des vitesses angulaires et de la vitesse verticale d’un microdrone à

ailes battantes et l’ont testée (en simulation) dans le cadre d’évitement d’obstacles dans

un tunnel en se basant sur les données fournies par des capteurs de flux optique pour

la détection de mouvement (EMD). Une commande optimale est aussi proposée dans

[Tanaka et al., 2006] pour contrôler la position en 2D : le plan est formé par l’axe longi-

tudinal et l’axe vertical d’un repère attaché à un modèle de drosophile. Enfin, un modèle

de microdrone basé sur les équations de Navier-Stokes est contrôlé dans un plan hori-

zontal [Sriram et al., 2005] à l’aide d’une commande optimale minimisant le temps de

convergence et la distance au point désiré.

Comme mentionné dans le chapitre précédent, les commandes proposées dans la

littérature ne sont pas bornées, c’est-à-dire elles ne tiennent pas compte des satura-

tions au niveau des actionneurs. Une commande bornée est uniquement utilisée dans

[Schenato et al., 2002a], mais elle est calculée à partir du modèle linéarisé ; la stabilité

globale de la loi de commande n’est alors pas assurée.

4.1 Schéma de commande

Dans ce travail, des commandes non linéaires par retour d’état, ou basées sur les me-

sures issues des capteurs, sont proposées. Afin de tenir compte des saturations au niveau

des actionneurs agissant sur les ailes (2.11.1), ces commandes sont bornées de telle sorte

qu’elles appartiennent à l’ensemble Ωf̄x,f̄p des forces admissibles (cf. §2.11). Ces lois de

commande sont aussi très simples et non coûteuses en terme de calcul, elles peuvent être

facilement évaluées par des systèmes (tels des microprocesseurs) embarqués et ayant des

capacités de calcul réduites. De tels processeurs (non encombrants et peu puissants) sont

nécessaires pour ce genre d’application où la taille et le poids présentent une contrainte
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Chapitre 4. Commande de la position du microdrone

importante dans la conception du système. Notons en plus que les lois de commande

proposées assurent la stabilité globale du système, contrairement à ce qui a été déve-

loppé dans la littérature. Ces commandes sont déterminées à partir du modèle simplifié

du microdrone (qui ne tient compte que des efforts dus à l’aérodynamique stationnaire),

elles seront testées sur le modèle complet grâce à quelques tests de robustesse.

La dynamique du système donnée par les équations (2.5.1-2.5.4) est en fait composée de

deux parties : la première (2.5.1-2.5.2) décrit le mouvement en translation du corps, et la

deuxième (2.5.3-2.5.4) le mouvement en rotation. Notons que le deuxième sous-système

dépend du premier via la matrice de rotation RT qui est une matrice de passage du

repère mobile Rm, attaché au corps du microdrone, au repère Rf , fixe dans l’espace. Le

système (2.5.1-2.5.4) s’écrit alors sous la forme de systèmes en cascade [Sontag, 1989]{
ẋ = f(x, y, v)

ẏ = g(y, u)
(4.1.1)

où la dynamique en translation dépend de celle en rotation, mais la dynamique en rota-

tion est indépendante de la celle en translation.

La stratégie de commande consiste à contrôler, en premier temps, le sous-système rota-

tionnel (2.5.3-2.5.4) en appliquant des couples de commande adéquats (τ̄1, τ̄2, τ̄3) stabi-

lisant les angles de roulis, tangage et lacet du corps à zéro (η1 = η2 = η3 = 0) (Fig.

4.1). Puis dans un deuxième temps, les forces de commande (traction et portance) seront

f̄

τ̄1

τ̄2

τ̄3
~xm

~ym

~zm
Rm

~xf

~yf

~zfRf

Fig. 4.1 – Les couples de commande stabilisant l’attitude du microdrone.

appliquées afin de stabiliser les mouvements longitudinal et vertical du drone (voir Fig.

4.2). Le mouvement latéral sera stabilisé en inclinant le microdrone latéralement en ef-

fectuant une rotation autour de l’axe de roulis ; la portance aura ainsi une composante

suivant l’axe latéral qui constitue la commande latérale (voir Fig. 4.3). Notons que cette

manœuvre est utilisée par la majorité des insectes pour effectuer des vols latéraux. La

stabilité du mouvement linéaire est ainsi assurée (Px = Py = Pz = 0).
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f̄

τ̄1

f̄x

f̄p

~xm

~ym

~zm
Rm

~xf

~yf

~zfRf

Fig. 4.2 – Les forces de commande, traction f̄x et portance f̄p, stabilisant les déplace-

ments longitudinal et vertical du microdrone.

f̄p

τ̄1

f̄y

f̄z

~xm

~ym

~zm

Rm

~xf

~yf

~zfRf

Fig. 4.3 – La décomposition de la force de portance, f̄p, en une composante latérale, f̄y,

et une verticale, f̄z.
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Chapitre 4. Commande de la position du microdrone

Le schéma global décrivant le fonctionnement et la stratégie de commande, en boucle

fermée, du microdrone à ailes battantes est donné sur la Fig. 4.4.

Forces de
commande

Couples de
commande

Amplitudes

des angles

des ailes

Paramétrisation
des ailes

Aérodynamique Dynamique

du corps

Moyennisation

xtd

xrd

f̄x, f̄p

τ̄1, τ̄3

τ̄2

(φ0, ψ0)d,g (φ, ψ)d,g (f, τ)

xr

xt

x̄r
x̄t

(η1)

Fig. 4.4 – Le schéma bloc en boucle fermée du microdrone à ailes battantes.

Le vecteur d’état est constitué de deux parties, une linéaire et une rotationnelle : x =

[xt, xr]
T = [P, V, ω, q]T . A partir d’une certaine position et orientation initiales xi, la loi

de commande doit pouvoir ramener le microdrone à la position et l’orientation désirées

xd. La commande en orientation a été détaillée dans le chapitre 3. Les erreurs de position

et de vitesse qui constituent les entrées du bloc Forces de commande sont calculées par

(x̄ représente la valeur moyenne de x)

Pe = P̄ − Pd (4.1.2)

Ve = V̄ − Vd (4.1.3)

(4.1.4)

Le bloc Forces de commande est modifié relativement au schéma de la Fig. 3.6. Les forces

de commande f̄x et f̄p sont calculées par un retour d’état afin de réaliser un mouvement

de translation bien précis (cf. §4.2). La commande est déterminée au début de chaque

période de battement et appliquée au microdrone tout au long de cette période. L’objectif

de la commande est alors de commander l’engin afin d’atteindre un point désiré Pd avec

une vitesse désirée Vd

P → Pd et V → Vd

et de se stabiliser en ce point en vol stationnaire

P = Pd et V → 0

4.2 Commande de la position

La commande de la position du microdrone est assurée par une commande indirecte

des forces de traction et de portance, ainsi que des couples de roulis, tangage et lacet à
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travers une paramétrisation adéquate des angles des ailes. Les mouvements longitudinal,

de tangage et de lacet sont considérés indépendants. Par conséquent, ils sont contrôlés

indépendamment en appliquant respectivement une force de commande longitudinale

ainsi que des couples de tangage et de lacet (cf. chapitre 3). Reste alors à contrôler les

mouvements latéral, vertical et de roulis. Le système peut être ramené au cas d’un VTOL

(Vertical Taking off and Landing). Un couplage est alors imposé entre l’angle de roulis

et la force verticale (cf. §4.1) afin d’assurer le mouvement latéral de l’engin.

Deux lois de commande sont proposées pour contrôler la position du microdrone. Elle sont

calculées en se basant sur le modèle moyen et testées ensuite sur le modèle instantané.

Les deux commandes sont bornées pour éviter les saturations au niveau des actionneurs.

Elles sont simples et à faible coût de calcul donc adaptables à des systèmes de calcul

embarqués. En plus, elles sont robustes vis-à-vis de retards dans le système ainsi que

d’erreurs de modèle.

4.2.1 Commande à base de sommes de saturations

En supposant que le microdrone se déplace à faible vitesse, la force de frottement

visqueux modélisée par le terme c V peut être négligée. Le sous-système (2.5.1-2.5.2)

peut alors être considéré comme une châıne d’intégrateurs d’ordre 2. Notons que cette

simplification est considérée uniquement pour effectuer le calcul, le terme c V (2.5.2) est

ensuite pris en compte dans les simulations. Comme les mouvements de tangage et de

lacet sont découplés, le microdrone est supposé être stabilisé en ces deux degrés de liberté

après un temps suffisamment long (η2 = η3 = 0). La dynamique de rotation n’influe que

par le mouvement de roulis sur le déplacement linéaire du système. La normalisation du

sous-système (2.5.1-2.5.2) en ne gardant que la dynamique du roulis donne{
ṗ1 = p2

ṗ2 = vx
(4.2.1)

ṗ3 = p4

ṗ4 = −vh sin(η1)

ṗ5 = p6

ṗ6 = vh cos(η1)− 1

(4.2.2)

où p = (p1, p2, p3, p4, p5, p6) = 1
g
(P̄x, V̄x, P̄y, V̄y, P̄z, V̄z) est l’état moyen du sous-système

(2.5.1-2.5.2), vx = f̄x
mg
, vh = f̄p

mg
, η1 l’angle de roulis et 1 représente la gravité normalisée.

Par souci de clarté, la notation x̄t (Fig. 4.4) sera remplacée par p.

A Mouvement longitudinal

Le système normalisé (4.2.1) décrit le mouvement de translation longitudinal (avan-

cement ou recul du microdrone). Ce déplacement est défini par un double intégrateur
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(cf. Annexe A). Il peut être stabilisé en utilisant la loi de commande (B.2.1) pour un

système d’ordre 2. La commande vx a ainsi l’expression suivante

vx =
ṽx

εx + ε2
x

(−εxσ(p2)− ε2
xσ(εxp1 + p2)) (4.2.3)

où εx est un paramètre positif inférieur à 1, σ(.) est une fonction de saturation différen-

tiable (A.0.3) et ṽx est le gain de la commande.

ṽx respecte les bornes de saturation définies par Ωf̄x,f̄p (voir Fig. 2.15(b)) dans le

but de garantir des angles de battement et de rotation inférieurs aux limites maxi-

males admissibles. La stabilité asymptotique de (p1, p2) est assurée (cf. preuve dans

[Marchand and Hably, 2005]).

B Mouvements latéral et vertical

L’angle de roulis η1 constitue une entrée intermédiaire du système (4.2.2). Il doit

tendre vers un un angle de roulis désiré défini par

η1d = arctan(
−vy
vz + 1

) (4.2.4)

vy et vz seront déterminés plus tard. Le quaternion désiré correspondant vaut alors

qd = [cos
η1d

2
, sin

η1d

2
, 0, 0]T (4.2.5)

Et, la vitesse angulaire désirée

[0, ωd] = 2q̇d ⊗ q−1
d (4.2.6)

où q−1
d est le quaternion désiré conjugué calculé par (3.2.1). ωd vaut alors

ωd = [η̇1d , 0, 0]T (4.2.7)

La dérivée de l’angle de roulis désiré, défini par (4.2.4), est donnée par

η̇1d =
−v̇y(vz + 1) + vyv̇z
v2
y + (vz + 1)2

(4.2.8)

vy et vz seront déterminés plus tard.

La force de portance normalisée vh qui constitue une variable de commande de (4.2.2)

est donnée par

vh =
√
v2
y + (vz + 1)2 (4.2.9)

Remarque 4.2.1. En appliquant le couple de commande (3.6.1) et en se basant sur la

dynamique de l’erreur du quaternion (3.2.3) et de la vitesse angulaire (3.5.1), sachant

que les valeurs désirées sont calculées par (4.2.5, 4.2.7, 4.2.8), l’angle de roulis η1 converge

vers la valeur désirée η1d .
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Le système (4.2.2) se transforme alors en deux châınes d’intégrateurs indépendantes

d’ordre 2 [Hably et al., 2006].{
ṗ3 = p4

ṗ4 = vy

{
ṗ5 = p6

ṗ6 = vz
(4.2.10)

En appliquant la loi de commande (B.2.1) pour n = 2 aux deux châınes d’intégrateurs

(4.2.10)

vy =
ṽy

εy + ε2
y

(−εyσ(p4)− ε2
yσ(εyp3 + p4)) (4.2.11)

vz =
ṽz

εz + ε2
z

(−εzσ(p6)− ε2
zσ(εzp5 + p6)) (4.2.12)

avec 0 < εy, εz < 1, σ(·) est donnée par (A.0.3), les bornes de saturation ṽy et ṽz sont

choisies tel que

ṽh =
√
ṽ2
y + (ṽz + 1)2 (4.2.13)

où ṽh appartient à l’ensemble de saturation Ωf̄x,f̄p (voir Fig. 2.15(b)).

Les dérivées respectives de vy et vz sont données par

v̇y =
ṽy

εy + ε2
y

(−εyryσ̇(p4)− ε2
y(εyp4 + ry)σ̇(εyp3 + p4)) (4.2.14)

v̇z =
ṽz

εz + ε2
z

(−εzrzσ̇(p6)− ε2
z(εzp6 + rz)σ̇(εzp5 + p6)) (4.2.15)

avec
ry = −vh sin(η1)

rz = vh cos(η1)− 1
(4.2.16)

En remplaçant (4.2.11, 4.2.12, 4.2.14, 4.2.15) dans (4.2.8), la vitesse angulaire désirée

peut être calculée.

Enfin, la stabilité asymptotique de (p3, p4, p5, p6) est assurée d’après

[Marchand and Hably, 2005, Hably et al., 2006].

C Stabilité du mouvement de translation

La stabilité asymptotique de la position et la vitesse moyennes est établie : P̄ → 0

et V̄ → 0. En se basant sur le Théorème 2.7.1, ‖P − P̄‖ < k7T et ‖V − V̄ ‖ < k8T

pour k7,8 > 0 et T la période de battement (suffisamment petite). Ainsi, la position et la

vitesse linéaires instantanées appartiennent à des voisinages de 0.

Cette loi de commande est testée en simulation. Le microdrone est supposé parti d’une

position initiale de (1m, 1m,−1m) avec une orientation initiale (−40 ◦,−25 ◦, 50 ◦). Les

commandes en position et orientation doivent ramener le microdrone à l’équilibre défini
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par la position (0m, 0m, 0m) et l’orientation (0 ◦, 0 ◦, 0 ◦). Notons que le couple de com-

mande (3.6.1) est utilisé afin de stabiliser l’orientation du microdrone. Les paramètres

considérés dans les simulations sont :

εx = εy = εz = 0.99 < 1 (4.2.17)

et les bornes de saturation
ṽy = 0.5

ṽz = 0.479

ṽx = bt
at

√
b2
t − ṽ2

h

(4.2.18)

La position linéaire du microdrone ainsi que sa vitesse et les forces de commande sont

tracées sur la Fig. 4.5. L’orientation, la vitesse angulaire et les couples de commande

sont tracés sur la Fig. 4.6. L’évolution des amplitudes des angles de commande des ailes,

droite et gauche, est montrée par la Fig. 4.7.
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Fig. 4.5 – Evolution temporelle de la position linéaire du microdrone (gauche), ainsi que

la vitesse linéaire (droite) et les forces de commande (traction et portance) appliquées

au microdrone (bas). La commande est basée sur la somme de saturations.

Le système contrôlé par la présente loi de commande converge très lentement notam-

ment pour les mouvements latéral et vertical couplés. Les résultats obtenus ne corres-
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étant basée sur la somme de saturation.
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étant basée sur la somme de saturation.
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pondent donc pas au cas réel des insectes en terme de vitesse de convergence. La force

de traction f̄x se stabilise en 0 et la force de portance f̄p en 2 · 10−3N , valeur égale au

poids du microdrone. Les angles de rotation des ailes convergent alors vers 0 pour empê-

cher tout mouvement longitudinal, et les amplitudes des angles de battement convergent

vers une valeur, dont la force de portance correspondante compense juste le poids du

microdrone. Les angles de cardan ainsi que les vitesses angulaire convergent vers 0.

La loi de commande basée sur la somme de saturations place les pôles du système

en {−ε,−ε2, . . . ,−εn} où n est l’ordre de la châıne d’intégrateurs et 0 < ε < 1. Une

deuxième stratégie de commande des châınes d’intégrateurs, basée sur des saturations

imbriquées, permet un placement des pôles du système en {−1, . . . , 1}. Théoriquement, la

loi de commande basée sur les saturations imbriquées assure une convergence plus rapide

que la loi de commande basée sur la somme de saturations. Pour cela, une seconde loi de

commande, calculée à partir de saturations imbriquées et de placement de pôles, pour

accélérer encore plus la dynamique de la commande, est proposée. Un étage dans la

définition de la châıne d’intégrateurs, ou dans la commande d’attitude, est ajouté dans

le but d’augmenter la robustesse du microdrone.

4.2.2 Commande à base de saturations imbriquées

Dans cette partie, la loi de commande utilisée est basée sur les saturations imbriquées

afin de profiter d’un maximum de puissance de la commande pour stabiliser le micro-

drone. Un intégrateur est ajouté dans le contrôleur afin d’augmenter la robustesse du

système. Les mêmes considérations que dans le paragraphe précédent sont adoptées : le

microdrone est supposé en déplacement à faible vitesse pour pouvoir négliger le terme

c V (2.5.2) dans le calcul de la commande et les angles de tangage et de lacet sont sup-

poses converger vers zéro après un temps suffisamment long (η2 = η3 = 0). En ajoutant

un terme intégrateur au système (2.5.1-2.5.2) et en le normalisant, le système peut être

écrit 
ṗ1 = p2

ṗ2 = p3

ṗ3 = vx

(4.2.19)



ṗ4 = p5

ṗ5 = p6

ṗ6 = −vh sin(η1)

ṗ7 = p8

ṗ8 = p9

ṗ9 = vh cos(η1)− 1

(4.2.20)

où p = 1
g
(
∫
P
x
, P̄x, V̄x,

∫
P
y
, P̄y, V̄y,

∫
P
z
, P̄z, V̄z) = (p1, . . . , p9) est l’état moyen du sous-

système de translation, vx = f̄x
mg
, vh = f̄p

mg
avec f̄x and f̄p les forces de commande de
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traction et de portance respectivement, η1 l’angle de roulis et 1 la gravité normalisée.

A Mouvement longitudinal

Le système (4.2.19) définit une châıne d’intégrateurs d’ordre 3 (A.0.9). Il peut

être stabilisé en utilisant la loi de commande basée sur les saturations imbriquées

(B.1.1) en tenant compte des améliorations apportées dans [Johnson and Kannan, 2003,

Marchand, 2003]. Ainsi, le changement de variables donné par (B.1.3) développé à l’ordre

3 pour un placement de pôles en {−a1,−a2,−a3} s’écrity1

y2

y3

 =

a1a2a3 a3(a1 + a2) a3

0 a1a2 a2

0 0 a1

x1

x2

x3


ou sous une forme plus compacte

y = Πx (4.2.21)

avec Πi,j l’élément à la ième ligne et la j ème colonne de Π.

L’expression de vx peut alors être écrite

vx = −σṽx
(

Πx3,3p3 + σγ2(Πx3,3p3,Lx3 ,Mx2 )

(
Πx2,3p3 + Πx2,2p2 + . . .

σγ1(Πx2,3p3+Πx2,2p2,Lx2 ,Mx1 )(Πx1,3p3 + Πx1,2p2 + Πx1,1p1)
)) (4.2.22)

où ṽx est le seuil de saturation de vx et respecte les bornes de saturation définies par

Ωf̄x,f̄p (voir Fig. 2.15(b)). σ(·) est une fonction de saturation différentiable (A.0.3) et Πx

est la matrice de transformation relative au mouvement longitudinal.

La stabilité asymptotique de (p1, p2, p3) est prouvée d’après [Johnson and Kannan, 2003,

Marchand, 2003].

B Mouvements latéral et vertical

La stratégie de stabilisation des mouvements latéral et vertical est identique à celle

du §4.2.1.B. L’angle de roulis désiré η1d est donné par l’équation (4.2.4) et la force de

portance normalisée vh par (4.2.9). Quand l’angle de roulis η1 converge vers l’angle de

roulis désiré η1d , le système (4.2.20) peut être transformé en deux châınes d’intégrateurs

indépendantes d’ordre 3. 
ṗ4 = p5

ṗ5 = p6

ṗ6 = vy


ṗ7 = p8

ṗ8 = p9

ṗ9 = vz

(4.2.23)
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Les commandes vy et vz peuvent être définies en appliquant (B.1.2) à l’ordre 3 et en se

basant sur (B.1.3)

vy = −σṽy
(

Πy3,3p6 + σγ2(Πy3,3p6,Ly3 ,My2 )

(
Πy2,3p6 + Πy2,2p5 + . . .

σγ1(Πy2,3p6+Πy2,2p5,Ly2 ,My1 )(Πy1,3p6 + Πy1,2p5 + Πy1,1p4)
)) (4.2.24)

vz = −σṽz
(

Πz3,3p9 + σγ2(Πz3,3p9,Lz3 ,Mz2 )

(
Πz2,3p9 + Πz2,2p8 + . . .

σγ1(Πz2,3p9+Πz2,2p8,Lz2 ,Mz1 )(Πz1,3p9 + Πz1,2p8 + Πz1,1p7)
)) (4.2.25)

σ(·) est une fonction de saturation différentiable (A.0.3), γ(·) est une fonction de niveau

définie par (A.0.5). ṽy et ṽz sont les valeurs maximales des commandes latérale et verti-

cale respectivement et doivent vérifier l’équation (4.2.13) de façon à ce que ṽh respecte

les bornes de saturation définies par l’ensemble Ωf̄x,f̄p . Πy et Πz sont les matrices de

transformation correspondant aux placements de pôles pour les mouvements latéral et

vertical.

L’angle de roulis désiré et par suite le quaternion désiré, la vitesse angulaire désirée,

le quaternion d’erreur et l’erreur en vitesse angulaire sont donnés respectivement par

(4.2.4), (4.2.5), (4.2.7), (3.2.3) et (3.5.1). La dérivée de l’angle de roulis est donnée par

(4.2.8) où

v̇y = −σ̇ṽy
(

Πy3,3p6 + σγ2(Πy3,3p6,Ly3 ,My2 )

(
Πy2,2p5 + Πy2,3p6 + . . .

σγ1(Πy2,2p5+Πy2,3p6,Ly2 ,My1 )(Πy1,1p4 + Πy1,2p5 + Πy1,3p6)
))
·
{

Πy3,3ry + . . .

σ̇γ2(Πy3,3p6,Ly3 ,My2 )

(
Πy2,2p5 + Πy2,3p6 + . . .

σγ1(Πy2,2p5+Πy2,3p6,Ly2 ,My1 )(Πy1,1p4 + Πy1,2p5 + Πy1,3p6)
)
·
[
Πy2,2p6 + Πy2,3ry + . . .

σ̇γ1(Πy2,2p5+Πy2,3p6,Ly2 ,My1 )(Πy1,1p4 + Πy1,2p5 + Πy1,3p6) · (Πy1,1p5 + Πy1,2p6 + Πy1,3ry)
]}

(4.2.26)

v̇z = −σ̇ṽz
(

Πz3,3p9 + σγ2(Πz3,3p9,Lz3 ,Mz2 )

(
Πz2,2p8 + Πz2,3p9 + . . .

σγ1(Πz2,2p8+Πz2,3p9,Lz2 ,Mz1 )(Πz1,1p7 + Πz1,2p8 + Πz1,3p9)
))
·
{

Πz3,3rz + . . .

σ̇γ2(Πz3,3p9,Lz3 ,Mz2 )

(
Πz2,2p8 + Πz2,3p9 + . . .

σγ1(Πz2,2p8+Πz2,3p9,Lz2 ,Mz1 )(Πz1,1p7 + Πz1,2p8 + Πz1,3p9)
)
·
[
Πz2,2p9 + Πz2,3rz + . . .

σ̇γ1(Πz2,2p8+Πz2,3p9,Lz2 ,Mz1 )(Πz1,1p7 + Πz1,2p8 + Πz1,3p9) · (Πz1,1p8 + Πz1,2p9 + Πz1,3rz)
]}

(4.2.27)

avec ry et rz définis par (4.2.16) et σ̇(·) par (A.0.4).

La stabilité asymptotique de (p4, . . . , p9) est démontrée en se basant sur

[Johnson and Kannan, 2003, Marchand, 2003, Hably et al., 2006].
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Chapitre 4. Commande de la position du microdrone

C Stabilité du mouvement de translation

La stabilité asymptotique de la position et de la vitesse moyennes est établie : P̄ → 0

et V̄ → 0. En se basant sur le Théorème 2.7.1, ‖P − P̄‖ < k9T et ‖V − V̄ ‖ < k10T

pour k9,10 > 0 et T la période de battement (suffisamment petite). Ainsi, la position et

la vitesse linéaires instantanées appartiennent à des voisinages de 0.

Cette loi de commande est testée en simulation en utilisant le modèle simplifié du

microdrone. Les conditions initiales sont identiques au cas précédent. Un placement

de pôles en (−a1x ,−a2x ,−a3x) = (−3, −3, −3) est choisi pour la dimension longitu-

dinale, en (−a1y ,−a2y ,−a3y) = (−3.5, −3.5, −3.5) pour la dimension latérale et en

(−a1z ,−a2z ,−a3z) = (−2.5, −2.5, −2.5) pour la dimension verticale. Ce placement de

pôles améliore nettement le temps de convergence du système en boucle fermée (relative-

ment au cas précédent) et se rapproche plus du temps de réponse des insectes (voir Fig.

4.8). Les bornes de saturation sont choisies égales au cas précédent (4.2.18). Le choix

effectué précédemment consistant à favoriser la convergence du mouvement de roulis par

rapport au mouvement de lacet (Fig. 2.15(b)) est respecté. En effet, la borne de satura-

tion de la force de traction f̄x dépend de la valeur de la force de portance f̄p (Fig. 4.8).

Les forces de commande f̄x et f̄p sont saturées au début, ce qui signifie que la commande

agit au maximum pour faire converger le système rapidement. De ce fait, le système

présente un dépassement. D’après la Fig. 4.9, nous remarquons le couplage entre l’angle

de roulis et les mouvements vertical et latéral. Les mouvements de tangage et de lacet

sont indépendants. La Fig. 4.10 montre que les amplitudes des angles de battement

atteignent leur valeur maximale au début, puis se stabilisent en une valeur qui permet

de générer la force verticale nécessaire pour compenser le poids. Les angles de rotation

se stabilisent en 0 pour ne pas générer un mouvement de translation. Remarquons aussi

que l’angle de rotation change de signe quand il y a le dépassement ; l’aile est alors orien-

tée vers l’arrière pendant le demi-battement vers le bas et elle est orientée vers l’avant

pendant le demi-battement vers le haut. La force de traction moyenne sur une période

de battement est ainsi dirigée vers l’arrière (f̄x > 0), provoquant ainsi un vol à reculons.

Notons que cette manœuvre est exécutée par certains types d’insectes [Dudley, 2002].

4.2.3 Suivi de trajectoire

La commande est testée pour un suivi de trajectoire. Les valeurs moyennes du vecteur

d’état considérées dans la loi de commande sont remplacées par les valeurs moyennes des

dynamiques d’erreur du vecteur d’état. Une trajectoire en forme de spirale est choisie.

xd = −0.5 sin(0.3 t)

yd = −0.5 cos(0.3 t)

zd = t

(4.2.28)
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Fig. 4.8 – Evolution temporelle de la position linéaire du microdrone (gauche), ainsi que

la vitesse linéaire (droite) et les forces de commande (traction et portance) appliquées

au microdrone (bas). La commande étant basée sur des saturations imbriquées avec un

placement de pôles.

La commande basée sur les saturations imbriquées est utilisée parce qu’elle présente une

rapidité de convergence par rapport à la commande à base de somme de saturations.

Le microdrone est supposé partir de l’origine du repère fixe Rf , tel que les axes du repère

mobile Rm sont colinéaires avec ceux de Rf . La vitesse linéaire et la vitesse angulaire

initiales sont supposées nulles. Le mouvement du microdrone en 3D est tracé sur la Fig.

4.11. La courbe présente un certain dépassement au début qui apparâıt plus clairement

suivant les trois axes (Fig. 4.12) puis rejoint parfaitement la courbe désirée. Les angles

de cardan, les vitesses angulaires et les couples de commande suivant les trois axes sont

tracés sur la Fig. 4.13. Les enveloppes des angles des ailes sont tracées sur la Fig. 4.14.
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Fig. 4.9 – Evolution temporelle des angles de cardan (gauche), la vitesse angulaire du

microdrone (milieu) et les couples de commande correspondants (droite). La commande

étant basée sur des saturations imbriquées avec un placement de pôles. Les tracés suivant

les axes ~ym et ~zm sont zoomés sur les deux premières secondes.
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trajectoire désirée est tracée en rouge et la trajectoire courante en bleu. La commande

étant basée sur des saturations imbriquées avec un placement de pôles.

4.3 Tests de robustesse

Les efforts déployés par les aérodynamiciens ne sont pas capables de nos jours d’ex-

pliquer et de calculer tous les effets instationnaires de l’aérodynamique présents à faible

nombre de Reynolds et caractérisant le vol des insectes. Par conséquent, aucun simu-

lateur précis représentant le vol des insectes n’est encore développé. D’un autre côté,

malgré le progrès technologique, aucun prototype de microdrone à ailes battantes n’a

effectué jusqu’à présent un vol autonome. Le seul prototype qui existe à l’échelle de

l’OVMI [Wood, 2007b] est commandé en boucle ouverte pour assurer uniquement un

mouvement vertical. Notons aussi que la contrainte de poids et de dimension du drone

nécessite l’utilisation de microsystèmes de calcul qui sont en général peu puissants. Pour

cela, un modèle simplifié du microdrone a été présenté dans cette thèse dans le but

de développer des lois de commande très simples et à faible coût de calcul. Dans ce

paragraphe, des tests de robustesse sont développés afin de justifier les simplifications

considérées et d’étudier le comportement du système en présence d’erreurs de modèle,

de perturbations, etc.

Remarque 4.3.1. La commande basée sur les saturations imbriquées avec un

placement de pôles est utilisée dans tous les tests de robustesse. Les pôles

sont placés en (−a1x ,−a2x ,−a3x) = (−3, −3, −3) pour la dimension longitudi-

nale, en (−a1y ,−a2y ,−a3y) = (−3.5, −3.5, −3.5) pour la dimension latérale et en
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Fig. 4.12 – Suivi de trajectoire : Evolution temporelle de la position linéaire du micro-

drone (gauche), ainsi que la vitesse linéaire (droite), la courbe courante est tracée en trait

bleu continu et la courbe désirée en rouge interrompu. Les forces de commande (traction

et portance) appliquées au microdrone sont tracées en bas et elles sont zoomées sur les

trois premières secondes. La commande étant basée sur des saturations imbriquées avec

un placement de pôles.

(−a1z ,−a2z ,−a3z) = (−2.5, −2.5, −2.5) pour la dimension verticale.

4.3.1 Robustesse vis-à-vis de perturbations externes

Durant son vol, le microdrone peut subir différents types de perturbations comme

une rafale de vent, pluie, choc, etc. Notons qu’une goutte de pluie pèse environ 5.10−6N .

Afin de simuler l’effet de ces perturbations, des forces et des couples externes sont sup-

posés appliqués au corps du microdrone à t = 7 s pendant 10 périodes de battement. Les

amplitudes des forces et couples de perturbation valent (5.10−3N, 5.10−3N, 3.10−3N)

et (3.10−5N.m, 3.10−5N.m, 3.10−5N.m) respectivement, suivant les trois axes du repère

mobile Rm. Les valeurs des perturbations considérées dans la simulation sont alors im-
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Fig. 4.13 – Suivi de trajectoire : Evolution temporelle des angles de cardan (gauche),

la vitesse angulaire du microdrone (milieu) et les couples de commande correspondants

(droite). La commande étant basée sur des saturations imbriquées avec un placement de

pôles. Les tracés sont zoomés sur les trois premières secondes.
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La force de commande étant basée sur des saturations imbriquées avec un placement de

pôles.
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portantes en comparaison avec la goutte d’eau (environ 1000 fois le poids d’une goutte

d’eau). Elles sont simulées pour montrer l’importance des saturations et leur rôle dans

l’évitement de la divergence du système. Quoique la perturbation suivant l’axe vertical du

microdrone soit la plus faible, son effet sur le mouvement vertical est le plus remarquable

(Fig. 4.15). Les forces et couples de commande coopèrent ensemble afin de surmonter

l’effet des perturbations et ramener le corps à la stabilité. Ces commandes saturent afin

d’utiliser toute leur puissance (Fig. 4.15). L’évolution des angles de cardan du corps, de

la vitesse angulaire suivant les trois axes du repère Rm et les couples de commande est

montrée sur la Fig. 4.16, elle est zoomée autour de la saturation sur la Fig. 4.17. Le

microdrone effectue plusieurs tours autour de ses axes pendant cette saturation, il at-

teint des vitesses angulaires très élevées notamment suivant l’axe de roulis. Les couples

de roulis et de tangage saturent pendant la perturbation. Le choix effectué de favoriser

la commande de roulis par rapport à la commande en lacet apparâıt dans la simulation :

la borne de saturation du couple de lacet dépend de la valeur du couple de roulis. Cette

perturbation est aussi décelable au niveau des angles de commande des ailes : les angles

de battement saturent (Fig. 4.18).

Notons que la durée d’application de la perturbation n’affecte pas la convergence du

système en raison de la stabilité globale du système en boucle fermée. Certes, appliquer

la perturbation pendant un temps plus long éloigne le corps davantage de la position

et de l’orientation d’équilibre et par suite augmente le temps nécessaire pour assurer la

convergence du système en boucle fermée.

4.3.2 Robustesse vis-à-vis d’erreurs sur les paramètres aérody-

namiques

Les paramètres aérodynamiques sont connus pour être en général difficiles à identifier.

Ils varient suivant l’orientation de l’engin et suivant la nature du milieu dans lequel

s’effectue le vol. Ce fait est important pour une implémentation de la commande en

temps réel, le microdrone étant supposé capable d’effectuer des missions dans des endroits

ayant des caractéristiques aérodynamiques différentes. Dans cette thèse, le paramètre

aérodynamique C est considéré constant dans une demi-période. Un test de robustesse

validant cette simplification est alors mis en œuvre. Ce test consiste à introduire une

erreur additive dans l’évaluation du paramètre C

Cpert = C −∆C (4.3.1)

où ∆C est une variable aléatoire suivant une loi uniforme sur l’intervalle [0, 1.5] ; Cpert
varie alors dans l’intervalle [2, 3.5] (C étant égal à 3.5). Une mise à jour de la valeur de

Cpert est effectuée au début de chaque période de battement. Certes, une telle variation

très rapide du coefficient aérodynamique est non réaliste. Elle est simulée uniquement
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Fig. 4.15 – Robustesse vis-à-vis de perturbations externes appliquée à t = 7 s : Evolution

temporelle de la position linéaire du microdrone (gauche), ainsi que la vitesse linéaire

(droite) et les forces de commande (traction et portance) appliquées au microdrone (en

bas).

pour souligner la robustesse de la loi de commande vis-à-vis de ce paramètre.

La variation aléatoire du paramètre Cpert utilisé dans le calcul de l’effort aérodynamique

affecte surtout le mouvement vertical du microdrone : la convergence est établie en un

temps plus long que le cas nominal (Fig. 4.19). L’aspect aléatoire apparâıt sur l’évolution

du mouvement vertical Pz, de la vitesse verticale Vz et de la force de portance f̄p. Les

angles de roulis, de tangage et de lacet ainsi que les vitesses angulaires et les couples

suivant les trois axes du repère Rm sont tracés sue la Fig. 4.20. Les enveloppes des

angles des ailes sont tracées sur la Fig. 4.21 où les petites oscillations dues à la variation

aléatoire de Cpert sont visibles.
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Chapitre 4. Commande de la position du microdrone
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Fig. 4.16 – Robustesse vis-à-vis de perturbations externes appliquée à t = 7 s : Evolution

temporelle des angles de cardan (gauche), la vitesse angulaire du microdrone (milieu) et

les couples de commande correspondants (droite).

4.3.3 Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des forces des ailes

La fabrication des ailes du microdrone peut subir une certaine imperfection, par

exemple, dans la répartition des matériaux. Ceci peut se traduire par une différence

des amplitudes des forces aérodynamiques générées par les ailes droite et gauche. La

force développée par l’aile gauche est supposée réduite de 10% de sa valeur nominale. La

convergence de la position et de la vitesse linéaires ainsi que des forces aérodynamiques

correspondantes est montrée sur la Fig. 4.22. Les angles de roulis, tangage et lacet du

corps du microdrone, ainsi que sa vitesse angulaire et les couples de commande sont

tracés sur la Fig. 4.23. Le microdrone chute en début du vol parce que la force aérody-

namique totale est réduite et ne compense plus le poids. La loi de commande agit ensuite

pour compenser cette dissymétrie et assurer le vol ascendant. En raison de la dissymétrie

des amplitudes des forces développées par chaque aile, un couple aérodynamique positif

est généré suivant l’axe de roulis. Par conséquent, le couple de commande en roulis ne

converge pas vers zéro, mais vers une valeur constante qui compense le couple aérody-

namique créé. De plus, la force de portance ne converge pas vers mg, mais vers une

valeur constante qui compense le poids et la réduction de la force aérodynamique. Les

enveloppes des amplitudes des angles des ailes sont tracées sur la Fig. 4.24. L’amplitude
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Chapitre 4. Commande de la position du microdrone
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Fig. 4.17 – Robustesse vis-à-vis de perturbations externes appliquée à t = 7 s : Evolution

temporelle des angles de cardan (gauche), la vitesse angulaire du microdrone (milieu) et

les couples de commande correspondants (droite). Les courbes sont zoomées autour de

la perturbation.
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Chapitre 4. Commande de la position du microdrone
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Fig. 4.19 – Robustesse vis-à-vis d’erreurs aérodynamiques : Evolution temporelle de la

position linéaire du microdrone (gauche), ainsi que la vitesse linéaire (droite) et les forces

de commande (traction et portance) appliquées au microdrone (bas).

de l’angle de battement de l’aile gauche est supérieure à celle de l’aile droite afin de créer

le couple de commande non nul suivant l’axe de roulis.

4.3.4 Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des centres aéro-

dynamiques des ailes droite et gauche

L’imperfection dans la fabrication des ailes peut induire aussi une dissymétrie dans les

positions des centres aérodynamiques des ailes droite et gauche. Une erreur de [5, 50, 0] %

par rapport à la valeur nominale est considérée pour l’aile droite. Cette erreur crée une

dissymétrie des couples aérodynamiques de roulis et de tangage. Ainsi, les couples de

commande suivant les axes de roulis et de tangage ne convergent pas vers zéro, mais

vers des valeurs qui compensent les couples dus à l’erreur de la position du centre aé-

rodynamique (Fig. 4.26). Les angles et vitesses angulaires convergent bien vers 0. Par

ailleurs, la force de portance ne converge pas vers mg, mais vers une valeur constante qui
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Fig. 4.20 – Robustesse vis-à-vis d’erreurs aérodynamiques : Evolution temporelle des

angles de cardan (gauche), la vitesse angulaire du microdrone (milieu) et les couples de

commande correspondants (droite). Les tracés suivant les axes ~ym et ~zm sont zoomés

sur la première seconde.

compense l’effet de l’erreur de position des centres aérodynamiques (Fig. 4.25). Il suit

que les amplitudes des angles de battement des ailes droite et gauche ne sont pas égales

après avoir convergées (Fig. 4.27).

4.3.5 Robustesse vis-à-vis des efforts aérodynamiques insta-

tionnaires

L’utilisation des actionneurs définis par (2.1.3) pour transmettre les commandes des

angles permet de tenir compte des efforts de l’aérodynamique instationnaire. Ces derniers

regroupent la force de rotation (2.2.5) et la force des masses ajoutées (2.2.4). Ils s’ajoutent

à la force due à l’aérodynamique stationnaire (2.2.2) pour déterminer la force totale

développée par une aile battante (2.2.1). L’évolution du mouvement de translation (Fig.

4.28), de rotation (Fig. 4.29) ainsi que les enveloppes des angles des ailes montre une

équivalence avec le modèle simplifié. Ceci permet de valider la simplification considérée

dans le modèle.
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Fig. 4.21 – Robustesse vis-à-vis d’erreurs aérodynamiques : Les enveloppes des angles

des ailes droite et gauche.

4.4 Conclusions

La commande de la position du microdrone est indissociable de la commande de son

attitude en raison du couplage entre le mouvement latéral et l’angle de roulis. Dans ce

chapitre, deux lois de commande sont proposées pour stabiliser la position du microdrone

dans l’espace. Elles sont basées sur les approches de Sussmann (somme de saturations) et

de Teel (saturations imbriquées) pour la stabilisation des châınes d’intégrateurs et calcu-

lées à partir du modèle moyen. Elles sont ensuite testées sur le modèle instantané simple.

Ces commandes assurent la stabilité globale du système. Elles sont aussi bornées pour

tenir compte des saturations des actionneurs au niveau des ailes. De plus, elles présentent

un faible coût de calcul et sont donc adaptables à des applications ayant des processeurs

à faible puissance de calcul. La commande à base de saturations imbriquées améliorée

par un placement de pôles présente l’avantage d’une vitesse de convergence supérieure à

celle de la commande à base de somme de saturations mais présente l’inconvénient d’un

dépassement (en raison du terme intégral). Cette commande est ensuite testée en suivi

de trajectoire. Les simplifications effectuées notamment en ce qui concerne le modèle

sont ensuite validées en simulant le mouvement du système complet. D’autres tests de

robustesse sont enfin effectués pour l’étude du comportement du système en présence de

perturbations externes, d’erreurs de modèle et d’erreurs aérodynamiques.
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Fig. 4.22 – Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des forces des ailes : Evolution tempo-

relle de la position linéaire du microdrone (gauche), ainsi que la vitesse linéaire (droite)

et les forces de commande (traction et portance) appliquées au microdrone (bas).
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Fig. 4.23 – Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des forces des ailes : Evolution tem-

porelle des angles de cardan (gauche), la vitesse angulaire du microdrone (milieu) et les

couples de commande correspondants (droite). Les tracés suivant les axes ~ym et ~zm sont

zoomés sur les deux premières secondes.
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Fig. 4.24 – Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des forces des ailes : Les enveloppes

des angles des ailes droite et gauche.
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Fig. 4.25 – Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des centres aérodynamiques des ailes :

Evolution temporelle de la position linéaire du microdrone (gauche), ainsi que la vitesse

linéaire (droite) et les forces de commande (traction et portance) appliquées au micro-

drone (bas).
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Fig. 4.26 – Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des centres aérodynamiques des ailes :

Evolution temporelle des angles de cardan (gauche), la vitesse angulaire du microdrone

(milieu) et les couples de commande correspondants (droite).
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Fig. 4.27 – Robustesse vis-à-vis d’une dissymétrie des centres aérodynamiques des ailes :

Les enveloppes des angles des ailes droite et gauche.
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Fig. 4.28 – Robustesse vis-à-vis d’efforts aérodynamiques instationnaires : Evolution

temporelle de la position linéaire du microdrone (gauche), ainsi que la vitesse linéaire

(droite) et les forces de commande (traction et portance) appliquées au microdrone (bas).
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Fig. 4.29 – Robustesse vis-à-vis d’efforts aérodynamiques instationnaires : Evolution

temporelle des angles de cardan (gauche), la vitesse angulaire du microdrone (milieu) et

les couples de commande correspondants (droite).
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Fig. 4.30 – Robustesse vis-à-vis d’efforts aérodynamiques instationnaires : Les enveloppes

des angles des ailes droite et gauche.
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Conclusions et Perspectives

Les drones à ailes battantes constituent un domaine de recherche en plein essor vu les

avantages qu’ils présentent comparativement aux voilures fixes et aux voilures tournantes.

Les insectes, source d’inspiration de ces drones, sont des systèmes très complexes et

difficiles à modéliser en raison du nombre important de degrés de liberté mis en jeu

lors du vol ou de l’exécution de manœuvres. Commander ces degrés de liberté dans le

cas d’un microdrone à ailes battantes présente des contraintes technologiques. Par suite,

des simplifications devront être effectuées. Deux axes ont été abordés dans cette thèse :

l’établissement d’un modèle simple de microdrones à ailes battantes et la commande de

ce modèle.

Dans la première partie, une modélisation du vol des insectes a été proposée à des fins

de commande. Pour cela, plusieurs hypothèses ont été établies afin de simplifier le mo-

dèle. Citons en particulier que l’aile est supposée rigide, seuls les efforts aérodynamiques

stationnaires sont pris en compte, le cœfficient aérodynamique est considéré constant sur

une demi-période de battement, etc. Le modèle est basé sur les équations fondamentales

de la dynamique en translation et en rotation. Les forces et couples sont générés par

les ailes battant à haute fréquence, les angles des ailes étant modulés en amplitude. Le

modèle moyen a été ensuite calculé, exprimant ainsi les efforts aérodynamiques moyens

en fonction des amplitudes des angles de commande des ailes. Ces derniers sont transmis

aux ailes par le biais d’actionneurs modélisés par des filtres passe-bas et présentant des

saturations. Un ensemble de saturation des forces (traction et portance) et couples (roulis

et lacet) moyens est alors déduit. Notons que les bornes de saturation sont dépendantes

pour pouvoir profiter du maximum de l’énergie de la commande. Cette dernière, appli-

quée au microdrone pendant une période de battement, est égale à l’effort aérodynamique

moyen généré pendant cette période.

Dans la seconde partie, les aspects de commande de l’orientation et de la position

sont traités, en agissant respectivement sur les couples et les forces. Les commandes pro-

posées assurent la stabilité globale du système en boucle fermée. Elles sont simples et à

faible coût de calcul pour pouvoir être adaptables à des systèmes embarqués de calcul.

Elles sont aussi bornées pour tenir compte des saturations des actionneurs au niveau des

ailes. De plus, elles sont indépendantes de l’inertie du corps et plus généralement des
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Chapitre 4. Commande de la position du microdrone

erreurs de modèle.

Trois lois de commande de l’orientation du corps ont été proposées. La première est calcu-

lée par un retour d’état du système, les deux autres par un retour de mesure des capteurs

d’attitude embarqués. Dans un premier temps, les capteurs suivants sont utilisés : un gy-

romètre pour la mesure de la vitesse angulaire, un accéléromètre et un magnétomètre

pour le calcul de l’erreur d’attitude. Et dans un second temps, la mesure du gyromètre

est remplacée par une vitesse angulaire construite à partir des mesures des deux autres

capteurs. Placé dans le cas idéal, la première loi de commande fournit les meilleurs ré-

sultats. Le cas réel utilisant les capteurs d’attitude montre une bonne convergence du

système malgré les bruits de mesure. Les résultats se dégradent avec la construction de

la vitesse angulaire ; le gain en volume et en poids apporté par la réduction du nombre

des capteurs présente l’inconvénient de l’introduction de fortes oscillations dans le sys-

tème. Les trois commandes ont été ensuite testées vis-à-vis de perturbations externes

appliquées au corps. La troisième commande converge lentement comparativement aux

autres lois de commande, et induit alors des vitesses angulaires très élevées.

D’un autre côté, deux lois de commande sont calculées par un retour d’état pour assurer

la commande en position du système. Les drones à ailes battantes sont des systèmes sous-

actionnés, un couplage doit alors être effectué entre le mouvement latéral et le couple de

roulis. Ainsi, la commande en position dépend de la commande en orientation. Le couple

de commande par retour d’état est appliqué. Les forces de commande sont basées sur

les commandes de châınes d’intégrateurs. La première est calculée à partir d’une somme

de fonctions de saturations et la deuxième à partir de saturations imbriquées avec un

placement de pôles convenable et un terme intrégral. La deuxième loi de commande est

plus rapide que la première mais au prix d’un dépassement. La robustesse de cette loi

de commande est ensuite validée par plusieurs tests de robustesse vis-à-vis d’erreurs de

modèle, d’erreurs aérodynamiques, de perturbations, etc.

Perspectives

En fonction des résultats obtenus et de l’avancement de la thèse, quelques perspectives

peuvent être proposées.

La robustesse des lois de commande, montrée en simulation, doit être finalisée par

une étude théorique.

Une suite de ce travail consiste à étendre les commandes de l’orientation par retour

des mesures issues des capteurs à la commande de la position du microdrone.

Dans cette thèse, la rotation en lacet est considérée indépendante des autres mouve-

ments. Le microdrone est alors orienté suivant l’axe ~xf du repère fixe Rf . Une paramé-

trisation plus réaliste peut consister à introduire un couplage supplémentaire entre les
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mouvements longitudinal, vertical et l’angle de lacet afin d’orienter le corps suivant la

trajectoire suivie.

Enfin, en fonction de l’avancement des partenaires du projet OVMI, et de sa conti-

nuation assurée par le projet EVA (Entomoptère Volant Autonome), un étalonnage du

modèle de commande, développé dans cette thèse, par rapport à un modèle aérodyna-

mique plus fin ainsi qu’une validation des résultats par rapport à ce modèle doivent être

effectués. Les lois de commande doivent être testées sur un prototype .

147



Chapitre 4. Commande de la position du microdrone

148



Annexe A

Définitions préliminaires

La fonction “signe(·)” est définie par

signe(x) =

{
1 si x ≥ 0

−1 si x < 0
(A.0.1)

La fonction de saturation classique “satM(·)” bornée entre ±M , où M est dite borne

de saturation (voir Fig. A.1), est définie par

satM(x) =

{
x si |x| ≤M

M signe(x) si |x| > M
(A.0.2)

Si la valeur de M n’est pas donnée, la fonction de saturation est considérée unitaire,

donc M = 1.
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Fig. A.1 – La fonction de saturation classique satM(x), le seuil de saturation M valant

0.5.

Une fonction de saturation, σ(·), différentiable d’ordre 1, bornée entre ±1 et paramé-
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trisée par 0 < µ < 1 peut être définie par

σ(x) =


signe(x) |x| > 1 + µ

e1x
2 + e2x+ e3 x ∈ [−1− µ,−1 + µ[

x x ∈ [−1 + µ, 1 + µ]

−e1x
2 + e2x− e3 x ∈]1− µ, 1 + µ]

(A.0.3)

où e1 = 1
4µ
, e2 = 1

2
+ 1

2µ
, e3 = µ2−2µ+1

4µ
.

Si la fonction de saturation est bornée entre ±M , alors elle peut s’écrire comme σM(·) =

Mσ(·) (voir Fig. A.2).

La dérivée première de la fonction de saturation σ(·) est définie par

σ̇(x) =


0 |x| > 1 + µ

2e1x+ e2 x ∈ [−1− µ,−1 + µ[

1 x ∈ [−1 + µ, 1 + µ]

−2e1x+ e2 x ∈]1− µ, 1 + µ]

(A.0.4)

avec e1, e2 et e3 définis ci-dessus.

Identiquement au cas précédent, σ̇M(·) = Mσ̇(·) (voir Fig. A.2).
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Fig. A.2 – La fonction de saturation différentiable d’ordre 1 σM(x) (en trait continu

bleu) et sa dérivée σ̇M(x) (en trait interrompu rouge), le seuil de saturation M valant

0.5 et le paramètre µ valant 0.1.

Une fonction de niveau γ(·, ·, ·) est définie par (voir Fig. A.3)

γ(x, L,M) =

{
M si |x| > L

M + L− |x| si |x| ≤ L
(A.0.5)

Un coefficient binomial des entiers naturels l et m est noté

(
l

m

)
ou C l

m, il est défini

comme la combinaison de m éléments parmi l. Ce coefficient vaut

C l
m =

{
l!

m!(l−m)!
si 0 ≤ m ≤ l

0 ailleurs
(A.0.6)
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Fig. A.3 – La fonction de niveau γ(x, L,M) tracée pour L = 0.2 et M = 0.5.

Soit A un ensemble de n éléments défini par A = {a1, . . . , an} où n est un entier

positif. Al est un sous-espace de A, Al ⊆ A, constitué des l premiers éléments de A.

Une fonction Fm
k (Al) est définie comme la kème combinaison de produits de m éléments

de Al considérés dans un ordre quelconque et sans répétition. Par définition, F 0
k = 1.

Une combinaison linéaire des fonctions Fm
k (Al) est définie par la fonction C(l,m) où

l ∈ {0, . . . , n}, m ∈ {0, . . . , l} et m ≤ l :{
C(l,m) =

∑Clm
k=1 F

m
k (Al)

C(l, 0) = 1
(A.0.7)

où C l
m est définie par l’équation (A.0.6).

Une châıne d’intégrateurs d’ordre n, où n est un entier positif, est un système de la

forme

ẋ = Ax+Bu (A.0.8)

où l’état x ∈ Rn, la commande u ∈ R, la matrice d’état A ∈ Rn×n et la matrice de

commande B ∈ Rn×1 avec A et B définies comme suit

A =


0 1 0 . . . 0
...

. . . . . . . . .
...

...
. . . . . . 0

0 . . . . . . 0 1

0 . . . . . . . . . 0

 B =


0
...
...

0

1


La châıne d’intégrateurs d’ordre n peut s’écrire aussi sous une forme plus compacte{

ẋi = xi+1 i ∈ {1, . . . , n− 1}
ẋn = u

(A.0.9)

x̄ représente la valeur moyenne de x.

x̃ représente la valeur maximale de x.
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Annexe B

Approches de commandes bornées

de châınes d’intégrateurs

Les techniques de stabilisation globale des systèmes linéaires par des commandes

bornées (−ũ ≤ u ≤ ũ) ont largement été traitées dans la littérature. Les approches

adoptées dans ce travail s’appuient principalement sur une commande à base de fonc-

tions de saturations imbriquées proposée initialement par [Teel, 1992] et une autre basée

sur une somme de fonctions de saturations développée par [Sussmann et al., 1994]. Ces

deux lois de commandes ont été améliorées en considérant des seuils de saturation dy-

namiques et un élargissement du domaine de validité des commandes [Marchand, 2003,

Marchand and Hably, 2005], ainsi qu’un placement de pôles [Johnson and Kannan, 2003]

afin d’accélérer leur convergence et d’utiliser toute la puissance de la commande.

B.1 Saturations imbriquées

En se basant sur le changement de variables suivant

yn−j =

j∑
i=0

j!

i!(j − i)!
xn−i

établi pour le système (A.0.9), la commande proposée par [Teel, 1992] est

u = −satMn(yn + satMn−1(yn−1 + . . .+ satM2(y2 + satM1(y1)) . . .)) (B.1.1)

La commande (B.1.1) est bornée entre ±Mn, elle stabilise globalement asymptotique-

ment le système pour Mj <
1
2
Mj+1 avec j ∈ {1, . . . , n − 1}, les pôles étant placés en

{−1, . . . ,−1}.
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L’approche de Teel est généralisée en utilisant un seuil de saturation variable exprimé

par une fonction de niveau [Marchand, 2003]

u = −satMn(yn+satγn−1(yn,Ln,Mn−1)(yn−1 + . . .+satγ2(y3,L3,M2)(y2 +satγ1(y2,L2,M1)(y1)) . . .))

(B.1.2)

où γj, j ∈ {1, . . . , n − 1}, est une fonction de niveau définie dans le §A avec Mn := ũ,

Lj := Mj pour j ∈ {2, . . . , n} et Mj := 1
1.00001

Lj+1 pour j ∈ {1, . . . , n− 1}, n correspond

à l’ordre de la châıne d’intégrateurs.

D’un autre côté, l’approche de Teel est généralisée par [Johnson and Kannan, 2003]

en localisant les pôles du système en {−a1,−a2, . . . ,−an}. La transformation utilisée est

alors la suivante

yn−j = aj+1

j∑
i=0

C(j, i)xn−i, j ∈ {0, . . . , n− 1} (B.1.3)

où C(j, i) est donné par (A.0.7). Cette transformation permet d’accélérer la dynamique

de la loi de commande (B.1.1) grâce à un placement de pôles convenable.

B.2 Somme de saturations

L’approche de [Sussmann et al., 1994] est basée sur un changement de variables ité-

ratif. Pour cela, des fonctions linéaires fj(·) avec j ∈ {1, . . . , n} sont définies

f1(s1) = s1

f2(s1, s2) = εf1(s1) + f1(s2)
...

fn(s1, s2, . . . , sn) = εn−1fn−1(s1, s2, . . . , sn−1) + fn−1(s2, s3, . . . , sn)

où ε > 0 et le changement de coordonnées est alors

yn = f1(xn)

yn−1 = f2(xn−1, xn)
...

y1 = fn(x1, x2, . . . , xn)

La loi de commande a l’expression suivante

u = −εsat(yn)− ε2sat(yn−1)− . . .− εnsat(y1) (B.2.1)

La commande (B.2.1) est bornée entre ±
∑n

j=1 ε
j, elle stabilise globalement asymptoti-

quement le système pour 0 < ε ≤ 1
4
, les pôles étant placés en {−ε,−ε2, . . . ,−εn}.
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L’approche de Sussmann est généralisée dans [Marchand and Hably, 2005] par une

extension du domaine d’appartenance de la variable ε : 0 < ε < ε̃n où ε̃n est l’unique

racine réelle dans l’intervalle ouvert ]0, 1[ du polynôme εn − 2ε + 1 = 0 si n ≥ 3 et

ε̃2 = 1. Or, limn→∞ εn = 1
2

et la loi de commande (B.2.1) stabilise la châıne d’intégrateurs

pour ε ≤ 1
2
. En plus de l’amélioration apportée au paramètre ε, un seuil de saturation

dynamique a été exploré, mais ne sera pas traité dans ce travail.
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Annexe C

Preuve de la convergence de la

commande référencée capteurs

utilisant un gyromètre

La loi de commande (3.7.1) est proposée afin de stabiliser la dynamique en rotation

d’un corps rigide (3.1.1, 3.1.2). Cette loi de commande stabilise asymptotiquement le

système en (ω, ζ) = (0, 0). Afin de prouver la stabilité, la présente fonction de Lyapunov

est proposée

V =
1

2
ωTJω +

1

n

n∑
k=1

(1− smT

k Rds
f
k )

Cette fonction est positive par construction.

Si ζ = 0, les vecteurs smk et Rds
f
k sont colinéaires, leur produit scalaire vaut alors 1.

Par suite, V (ω = 0, ζ = 0) = 0. Il reste à démontrer que la dérivée de la fonction de

Lyapunov est négative.

V̇ = ωTJω̇ − 1

n

n∑
k=1

ṡm
T

k Rds
f
k (C.0.1)

Le vecteur de référence s fk est constant, donc sa dérivée est nulle. La dérivée du vecteur

d’observation est calculée par

ṡmk = smk × ω = −ω × smk (C.0.2)

Le développement de (C.0.1) en se basant sur (3.1.2) et (C.0.2) donne

V̇ = ωT (−ω × Jω + τ)− 1

n

n∑
k=1

(smk × ω)TRds
f
k

Or, ωT (−ω × Jω) = 0. Par conséquent, en substituant (3.3.1) dans V̇

V̇ = ωT τ +
1

n

n∑
k=1

ωT (smk ×Rds
f
k )
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= ωT τ + ωT∆ζ

La décomposition de V̇ donne

V̇ = ω1τ1 + δ1ω1ζ1︸ ︷︷ ︸
V̇1

+ω2τ2 + δ2ω2ζ2︸ ︷︷ ︸
V̇2

+ω3τ3 + δ3ω3ζ3︸ ︷︷ ︸
V̇3

(C.0.3)

En remplaçant τj (3.7.1) dans le terme V̇j de (C.0.3), j = {1, 2, 3}, et en effectuant le

développement pour le terme V̇j, nous obtenons :

V̇j = −ωjsatτ̃j(λj[ωj + ρjζj]) + δjωjζj (C.0.4)

Supposons que |ωj| > 2ρj. Comme ~sk est unitaire, |ζj| ≤ 1. Il suit que |ωj +ρjζj| > ρj
et ωj + ρjζj a le même signe que ωj. En se basant sur la condition de norme unitaire des

vecteurs d’observation et de référence, l’inégalité suivante peut être facilement établie

V̇j < −|ωj|satτ̃j(λjρj) + δj|ωj| (C.0.5)

En considérant en plus que

δj ≤ min(τ̃j, λjρj) (C.0.6)

la dérivée de la fonction de Lyapunov devient négative V̇j < 0 et la décroissance de Vj est

alors garantie. Par conséquent, ωj entre dans l’ensemble Φj défini par Φj = {ωj : |ωj| ≤
2ρj} en un temps fini t1. Dans Φj, ωj + ρjζj ∈ [−3ρj, 3ρj].

Le seuil de saturation du couple de commande τ̃j est défini tel que τ̃j ≥ 3λjρj. (C.0.6)

s’écrit alors

δj ≤ λjρj (C.0.7)

De plus, dans l’ensemble Φj l’inégalité suivante est établie

|λj(ωj + ρjζj)| ≤ 3λjρj ≤ τ̃j

satτ̃j opère dans la zone linéaire. La loi de commande devient alors linéaire dans cette

zone et s’écrit

τj = −λj[ωj + ρjζj]

Dans cette zone linéaire, (C.0.4) s’écrit

V̇j = −λjω2
j − λjρjωjζj + δjωjζj

En prenant δj = λjρj, condition respectant l’inégalité (C.0.7), V̇j devient

V̇j = −λjω2
j ≤ 0
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En remplaçant les termes V̇j par leurs valeurs respectives, (C.0.3) s’écrit

V̇ =
3∑
j=1

V̇j = −(λ1ω
2
1 + λ2ω

2
2 + λ3ω

2
3) ≤ 0

La stabilité asymptotique est ensuite démontrée en se basant sur le principe d’inva-

riance de La Salle. Toutes les trajectoires convergent vers le plus grand espace invariant

Ω̄ contenu dans Ω = {(R,ω) : V̇ = 0} = {(R,ω) : ω = 0}. Afin de rester dans cet

espace, l’égalité suivante doit être respectée Jω̇ = −[λ1ρ1ζ1 λ2ρ2ζ2 λ3ρ3ζ3]T = Aζ = 0

où A ∈ R3×3 tel que A = diag(a1, a2, a3) et aj = λjρj. Ainsi, pour rester dans Ω̄, le

vecteur erreur d’attitude doit être nul ζ = 0. En conclusion, (ζ, ω) = (0, 0) est un point

globalement asymptotiquement stable du système en boucle fermée.
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Modélisation et commande d’un robot biomimétique volant

Résumé : Combinant les avantages des voilures fixes et tournantes, le vol biomimétique

présente un avenir prometteur pour les microdrones. Le mouvement de l’engin volant

est assuré par les forces aérodynamiques de traction et de portance ainsi que les couples

aérodynamiques créés par les ailes battantes. Un modèle simplifié basé sur les relations

fondamentales de la dynamique a ainsi été établi. Des commandes non linéaires par

retour d’état ou retour de mesure de capteurs d’attitude embarqués sont développées

afin de stabiliser l’orientation du corps. La stabilisation de la position est assurée par

un couplage entre l’angle de roulis et la force de portance. Les commandes proposées

dans cette thèse sont à faible coût de calcul, tiennent compte des saturations induites

par les amplitudes maximales des angles des ailes. Elles sont basées sur des techniques

de moyennisation couplées à des résultats récents de stabilisation des corps rigides. La

robustesse des commandes vis-à-vis d’erreurs de modèle, d’erreurs aérodynamiques, de

perturbations externes, etc. a été testée.

Mots clefs : Microdrones à ailes battantes, commande bornée, commande non li-

néaire, modélisation, théorie de moyennisation, capteurs d’attitude.

Modeling and control of a biomimetic flying robot

Abstract : Combining the advantages of the fixed and rotary aerofoils, the biomime-

tic flight presents a promising future for the micro aerial vehicles. The movement of

the flying body is ensured by the thrust and lift aerodynamic forces besides the aero-

dynamic torques created by the flapping wings. A simplified model based on the rigid

body dynamics is established. Nonlinear control laws computed using a state feedback

or embedded sensors measurements feedback aiming to stabilize the body’s attitude are

proposed. The position stabilization is ensured via a coupling between the lift force and

the roll angle. The control laws developed in the present PhD thesis have low computa-

tional cost, take into consideration the saturation induced by the maximum amplitudes

of the wings angles. They are based on averaging techniques and recent results of rigid

bodies control. The robustness of the control laws is tested with respect to modeling

errors, aerodynamic errors, external disturbances, etc.

Key words : Flapping micro aerial vehicles, bounded control, nonlinear control,

modeling, averaging theory, attitude sensors.

Discipline : Automatique-Productique

Grenoble Image Parole Signal Automatique - ENSIEG - BP 46, 38402 Saint-Martin d’Hères, FRANCE.


