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Abstract—L’objectif de cet article est de présenter
un ensemble de résultats relatifs a4 la modélisation,
I’estimation, et la commande des drones a voilures
tournantes. Cette étude s’appuie sur un ensemble de
projets récents menés par des laboratoires de recherche
frangais. Nous proposons tout d’abord une descrip-
tion des configurations les plus connues de ce type
de véhicule et nous analysons leurs atouts et leurs
faiblesses sur la base des spécificités dynamiques. Une
description des stratégies de contrdle permettant de
répondre a différents objectifs de navigation est ensuite
donnée. La troisieme partie est consacrée aux pro-
blemes d’estimation de I’état. Elle offre une description
des différentes approches du probleme de filtrage per-
mettant de fusionner les différentes données sensorielles
pour reconstruire tout ou partie de 1’état du véhicule.
Enfin, les techniques d’asservissement visuel dédiées a
la commande de drone sont présentées a la fin de ce
document.

I. INTRODUCTION

La robotique aérienne connait depuis plusieurs années
un engouement considérable tant chez des constructeurs
privés que dans les laboratoires de recherche. Cet intérét
est motivé par les récentes avancées technologiques qui
rendent possible la conception de systémes performant
doués de réelles capacités de navigation autonome, a des
cotits non prohibitifs. Aujourd’hui, les principales limita-
tions que rencontrent les chercheurs sont d’une part liées
a la difficulté de maitriser ’appareil en présence de tur-
bulences atmosphériques, et d’autre part a la complexité
du probleme de navigation nécessitant la perception d’un
environnement souvent contraint et évolutif, en particulier
dans le cas de vols a basse altitude. Les applications sont
nombreuses. Elles concernent en premier lieu les domaines
de la sécurité (surveillance de lespace aérien, du trafic
urbain et interurbain), la gestion des risques naturels (sur-
veillance de l'activité des volcans), la protection de 'en-
vironnement (mesure de la pollution de lair, surveillance
des foréts), l'intervention dans des sites hostiles (milieux
radioactifs, déminage des terrains sans intervention hu-
maine), la gestion des grandes infrastructures (barrages,
lignes & haute tension, pipelines), l'agriculture (détection
et traitement des cultures) et la prise de vue aérienne dans
la production de films. Toutes ces missions nécessitent un
controle performant de l'appareil et par conséquent des
informations précises sur son état absolu et /ou relatif a
son environnement.

Contrairement aux robots mobiles terrestres pour les-
quels il est souvent possible de se limiter & un modele
cinématique, la commande des robots aériens requiert la
connaissance d’'un modele dynamique. Les effets de la
gravité et des forces aérodynamiques en sont les principales
causes. Ces systemes, pour lesquels le nombre d’entrées de
commande est inférieur au nombre de degrés de liberté,
sont dits sous-actionnés. Le mécanisme de controle ne
fournit généralement qu'une ou deux entrées de commande
pour la dynamique de translation et deux ou trois entrées
de commande pour la dynamique de rotation.

Au début des années 90, la communauté automatique
a montré un regain d’intérét pour la commande de ces
systemes. Un exemple marquant en est ’étude approfondie
réalisée sur la dynamique d’avions de type VTOL!, dans le
plan latéral, qui a permis de constituer une source impor-
tante de connaissances et a conduit a des développements
supplémentaires sur la théorie des systemes plats et les
techniques de linéarisation entrées-sorties [1], [2].

Plus récemment, plusieurs équipes de recherche fran-
caises, fortes de leur expérience sur la commande des
robots mobiles évoluant au sol, se sont lancées dans I’étude
de la commande d’engins volants. On peut citer, les projets
de controle de dirigeables souples Blimps du LAAS-CNRS,
de PINRIA Sophia Antipolis et du LSC-Evry les projets
concernant la commande d’hélicopteéres de petite taille (a
Iinstar d’une vingtaine d’universités américaines, et de
PETH de Ziirich) L’ONERA de Toulouse, le laboratoire
Heudiasyc de l'université de Compiegne, le LSC-Evry,
I'INPG de Grenoble le LAAS-CNRS, I'I3S-UNSA-CNRS
et le CEA-LIST de Fontenay-Aux-Roses.

Cet article est organisé de la fagon suivante : La section
IT présente les principaux résultats élaborés a ce jour sur
la modélisation des engins volants miniatures a voilures
tournantes. La section ITI présente les idées de controle dé-
veloppées. La section IV présente les premieres tentatives
en estimation d’état, d’identification de parametres et les
probléemes rencontrés. La section V présente les récentes
contributions en asservissement visuel pour les drones.
Enfin, les perspectives d’évolution des recherches sur ce
sujet sont donnés dans la section VI.
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II. MODELISATION DES ENGINS VOLANTS MINIATURES A
VOILURES TOURNANTES

Le terme “miniature” ne reflete pas un simple change-
ment d’échelle par rapport aux hélicopteres convention-
nels. En effet, compte tenu de leur taille, de leur rapport
masse/inertie et de leur sensibilité aux vent, la dynamique
de ces drones miniatures se trouve étre tres différente de
celle des engins de grande dimension. Les modeles exis-
tants ont été principalement congus dans le but d’évaluer
les limites de capacités de vol de ’appareil. La maitrise de
la dynamique du vol, non-linéaire et treés complexe, releve
généralement de la seule expertise du pilote. Pour conférer
a ces appareils des capacités de navigation autonome,
il est nécessaire de caractériser ces non-linéarités, dont
I'expression est reliée aux différentes conditions de vol.
En conséquence, une représentation simple du comporte-
ment dynamique complet de I’hélicoptere dans tous ses
modes de vol n’existe pas. La complexité de la dynamique
résulte principalement du fait que l’expression des forces
aérodynamiques est différente pour chaque mode de vol.
L’automaticien ne disposant que de ces modeles pour baser
son étude, est contraint a considérer chaque mode de vol
comme un probléme particulier. Ainsi, il apparalt que la
dynamique d’un hélicoptére pour des manoeuvres proches
du vol plané (ou quasi-stationnaire) est la plus simple.
Ceci est principalement di au fait que, dans ce cas, les
forces aérodynamiques liées a la vitesse du vent relatif
sont négligeables. D’apres [10], les angles de battement qui
produisent les moments de rotation pour le tangage et le
roulis pour un hélicoptere standard, peuvent étre considé-
rés comme des fonctions algébriques des angles du plateau
cyclique. Bien siir, ceci n’est pas vrai en présence de
vent relatif. Il apparait, du point de vue de 'automatique
et de la robotique que I’étude des manoeuvres proches
du vol plané est essentielle, notamment pour permettre
I’exécution de missions telles que le vol stationnaire, le
suivi de trajectoire a basse vitesse, le décollage, ou encore
I’atterrissage.

Avant d’aller plus en avant dans la description des mo-
deles, nous allons rapidement décrire les configurations les
plus répondues dans les laboratoire frangais et étrangers
de drones a voilures tournantes.

- Rotor principal : Cette configuration est la plus
répandue. La compensation du couple généré par le rotor
principal se fait grace au rotor anticouple situé a l'arriere
de la machine (appelé aussi rotor de queue). Le rotor
principal permet la montée et la descente ainsi que la
translation (avant/arriére et latérale). Le rotor de queue
permet le controle en lacet de Pappareil (mouvement de
rotation autour de ’axe du rotor principal). A travers le
développement des mini drones Vigilant, Fuji puis le projet
Ressac actuel, TONERA a acquis une forte expérience
sur 'automatisation de ce type d’hélicoptere (Fig. 1).
Le laboratoire Heudiasyc est également impliqué dans la
robotisation d’hélicopteres miniatures de ce type depuis

plusieurs années (Fig. 2).

Fig. 1. L’hélicoptere Yamaha Airmax du projet RESSAC de
’ONERA
Fig. 2. L’hélicoptere thermique du laboratoire Heudiasyc

- Configuration a quatre rotors : Cette configura-
tion, qui n’existe qu’en modele réduit, est destinée princi-
palement a ’exécution de vols en intérieur. Les deux rotors
situés sur 'axe “z” de l'engin ont un sens de rotation
opposé a celui des deux rotors situés sur laxe “y” (Fig.
3). La montée et la descente sont assurées par l'action
simultanée des quatre rotors. La différence de poussées
entre les rotors arriere et avant produit un couple de
roulis qui permet de controler le mouvement de translation
(avant/arriere). Le déplacement gauche/droite, quant a
lui, est assuré par la différence de poussée entre les rotors
situés sur la gauche et ceux situés sur la droite. Enfin, pour
le contole en lacet de I'appareil, c’est la somme des anti-
couples produits par les quatre rotors qui définit le sens
de rotation. Plusieurs équipes francaises sont équipées de

Fig. 3.

Le X4-flyer du CEA-LIST et ses bimoteurs

robots ayant cette configuration. Le laboratoire Heudiasyc
posséde la version commerciale du X4-flyer. Le CEA-
List, en collaboration avec I'I3S dans le cadre du projet
ROBVOLINT du programme ROBEAZ2, a reconstruit la
structure et ’électronique de ’appareil tout en conservant

2http ://www.irccyn.ec-nantes.fr/Robvolint /



son mode de fonctionnement DROPTERE. Le LSC-Evry,
dans le cadre du concours DGA-ONERA?, a concu une
nouvelle version, nommée XSF, équipée d’hélices bipales
carénées. La particularité du véhicule est le pivotement
de deux des quatre supports moteurs autour de ’axe de
roulis.

- Configuration a deux rotors carénés :

Certains ingénieurs en France, notamment ceux de
Bertin-Technologies, ont réalisé des machines sur lesquelles
le rotor de queue a été éliminé au profit d’une hélice caré-
née (ou deux hélices coaxiales contrarotatives) destinée &
assurer la portance et procurer, par inclinaison de quatre
dérives situées en dessous, la force horizontale permettant
d’incliner Dappareil afin qu’il effectue un déplacement
longitudinal ou latéral. Une collaboration entre Bertin
Technologies, le LAAS-CNRS et I'I3S-CNRS, a permis
I’élaboration d’un ensemble de stratégies de commande
et d’estimation pour le drone HoverEye (Fig. 4). Des
drones de structure similaire sont également développés
dans le cadre des projets américains Kestrel (Honeywell)
et ISTAR (Allied Aerospace).

Fig. 4. Le HoverEye de Bertin-Technologie

Il est a noter également que dans le cadre du concours
DGA-ONERA 1'équipe AURYON* du laboratoire UMR
CNRS 6599 HEUDIASYC - UTC développe un drone a la
base d’une mécanique birotor coaxial contrarotatif a pas
variables 5. L’ensemble mécanique-électronique est encap-
sulé dans une forme qui ne comporte aucune excroissance.
Les atouts principaux de cette mécanique de vol résident
dans la bonne manceuvrabilité, la stabilité en stationnaire,
les capacités de vol en translation.

A. Modélisation

Comme nous l'avons expliqué plus haut, la variabi-
lité d'un grand nombre de parametres rend impossible
I’établissement un modele générique complet d’hélicoptére.
Toutefois, si 'on limite 1’étude & des modes de vols proches
du vol stationnaire, il est possible de décrire la dyna-
mique du fuselage comme celle d’un corps rigide a laquelle

3Les systémes développés, respectant le cahier des charges du
concours, cherchent & démontrer la faisabilité technique et l'intérét
opérationnel des drones miniatures utilisés comme aide au fantassin
dans sa progression en milieu hostile.

4http ://www.auryon.utc.fr/

Fig. 5. Le drone AURYON - Heudiasyc Compiégne : version finale
(image de gauche) et Mécanique de tests (image de droite)

viennent s’ajouter les forces aérodynamiques provoquées
par la rotation des rotors [11], [12], [16], [17], [14], [18].
En utilisant le formalisme de Newton, les équations de la
dynamique s’écrivent sous la forme suivante :

£ = (1)
my = —FReg + mges + REFl (2)
R(n) = Rsk(Q) (3)
IO = —QxIQ+T;+1, (4)

ou & et v représentent respectivement la position et la
vitesse du centre de masse de I’engin par rapport au repere
inertiel. m est la masse totale du corps et I € R3%3 est
la matrice d’inertie au centre de masse, exprimée dans le
repere local de I'engin. Le vecteur® Q désigne le vecteur de
vitesse angulaire du corps exprimé dans son repere local,
g représente la constante gravitationnelle et R € SO(3)
est la matrice de rotation du fuselage par rapport au
repere inertiel. La matrice X € 23%3 représente le couplage
entre les dynamiques de translation et de rotation qui est
a lorigine du phénomene de dynamique des zéros. Son
expression dépend principalement de la configuration de
I’hélicoptere. Lorsqu’il s’agit d’une configuration a un ro-
tor principal, ou deux rotors coaxiaux, la derniere ligne de
cette matrice est nulle. Dans le cas du X4-flyer, le terme de
couplage entre la dynamique de translation et de rotation
est théoriquement nul (X = 0). Le couple I's regroupe
tous les phénomenes aérodynamiques et gyroscopiques
générés par la rotation des rotors. Dans la plupart des
modeles proposés [6], ce couple se réduit aux résistances
de 'air s’opposant a la rotation des rotors. Le seul systeme
pour lequel les effets gyroscopiques peuvent étre facilement
modélisés est le X4-flyer [14]. Enfin, FF € R et I'; € R3
représentent respectivement la force et les couples agissant
sur le fuselage, provoqués par les entrées de commande. Ils
sont au nombre de quatre pour la plupart des hélicopteres :
une force pour commander la dynamique de translation et
trois couples pour controler la dynamique de rotation. Le

5sk(9) est la matrice pré-produit vectoriel associée au vecteur €,
c’est-a-dire pour tout vecteur v € Re? alors Q x v = sk(Q)v.



systeme est donc sous-actionné au sens large ¢

La grande difficulé dans I’établissement d’un modele est
la modélisation de la force F € R et des couples I'; € R3
et Ty € R3. Nous avons choisi d’illustrer les difficultés
rencontrées lorsqu’on cherche a expliciter cette force et
ces couples en fonction de leurs entrées, en considérant le
cas du X4-flyer. Au cours de cette description nous men-
tionnerons les différences avec un modele d’ hélicoptere
miniature. Pour plus de détail, nous renvoyons le lecteur
vers [7], [6].

B. Modélisation du X4-flyer et de I’hélicoptere standard

Rappelons que la force F' et les vecteurs couples T';
sont générés principalement par la poussée des rotors. La
poussée produite par le rotor ¢ a pour expression [6] :

T, = Cyw; (03, — ¢5,) (5)

ou w; est la vitesse de rotation des pales, 6; désigne
le pas collectif et ¢; représente 'angle d’incidence (angle
d’inclinaison des pales par rapport au vent relatif). Le
coefficient Cpy = i(gR?’nca) est une constante qui dépend
de la densité de I’air, du rayon des pales et de leur nombre,
de la longueur de la corde des pales et enfin de la pente de
la courbe de portance par radian. Dans le cas de conditions
proche du vol stationnaire, I’expression de la poussée peut
étre réécrite comme suit :

Ti = CMW?Gt — C’¢w\/T (6)

ou Cy = Rcfz”g — et A désigne la surface du disque du

rotor. La forme de 1’équation (6) se préte difficilement &
I’élaboration d’'une commande de la poussée d’un rotor.
D’une part, les constantes Cys et Cy ne sont pas connues
de fagon précise et dépendent elles-mémes d’autres fac-
teurs tels que la densité de lair par exemple. D’autre part,
la relation entre la poussée T; et le pas collectif ; est non-
linéaire. Ceci rend le contrdle de la poussée tres difficile
pour la plupart des configurations d’hélicopteres existantes
car elles sont généralement commandées via le pas collectif.
Néanmoins, la forme de cette équation montre qu’il est
possible de considérer la vitesse du rotor comme entrée
de commande principale pour T;. C’est le cas du X4-Flyer
pour lequel le pas collectif #; de chaque rotor est fixé a une
valeur constante. Par conséquent, la relation (6) devient
donc :

AC3,02
2
(cz- + /(A0 + cg))

6Le terme “large” & été volontairement rajouté pour différencier
cette classe de drones d’une autre classe de systéeme que l'on peut
qualifier de sous-actionné au sens strict, puisque le nombre d’entrées
est de trois et non plus de quatre. Etant donné que ce dernier type
d’appareil n’existe que depuis quelques années et n’a pas encore
suscité I'intérét de la communauté, nous ne ’avons pas considéré dans
ce document.

Cr =

(8)

est une constante “difficilement” mesurable. Le calcul de la
poussée T; d’un rotor constitue la premiere étape dans le
processus d’estimation des efforts agissant sur la structure
de l'engin. La force totale générée par le rotor ¢ appliquée
sur la structure est :

F=(T,-D,)

olt D; = Cppw? [6] est la trainée due & I'accélération de la
masse d’air soumise & la rotation des pales (Cp représente
le coefficient de trainée multiplié par la surface exposée).
Il est facile de vérifier que la force de trainée est propor-
tionnelle a la poussée T;. Par conséquent, en regroupant
tous les termes inconnus dans un seul coefficient “b”, nous
pouvons enfin écrire la force générée par le rotor principal
d’un hélicoptere ou par 'un des rotors du Roswell-flyer
sous la forme :

F; = bw?(Re3) (9)

L’action de ’air sur chaque rotor, crée un anti couple
de rotation agissant suivant ’axe de pivot de chaque
rotor. Le pas collectif étant fixé & une valeur connue,
notamment dans le cas du X4-flyer, on déduit des lois de
I’aérodynamique, que l'action de 'air sur les pales d’un
rotor est proportionnelle au carré de la vitesse angulaire
de ces pales. Ainsi on peut écrire :

Qi = mw?eg (10)

ou k; est une constante positive difficilement dépendant
des mémes parametres que b. Cette expression n’est pas
tout & fait vraie pour le rotor de queue d’un hélicoptere
standard, car le pas collectif varie avec la commande de
lacet, mais les effets sont si petits que la méme hypothese
peut étre faite :

(11)

L’indice @ indique qu’il s’agit 1la d’un rotor de queue,
Iindice P fait référence au rotor principal et enfin le
vecteur e, représente ’axe autour duquel agit cet anti-
couple. Apres avoir défini I’expression de 'anti couple, il
convient maintenant de définir la dynamique de rotation
d’un rotor.

Qq = kqwpes

Im =T; — Q1

ou I,, représente 'inertie du rotor ¢ autour de son axe
de rotation.

(12)

1) Modéle du X4-flyer: En se basant sur la description
du X4-flyer présentée plus haut, les expressions de la force
F et du vecteur couple I'y peuvent étre décrites par :

P b b b b wz
Fl _ 0 db 0 —db wa
2 |=|l @ o —-d o w2 (13)
s K —Kk K —K w5
A



ou d représente la plus petite distance séparant 1’axe
d’un rotor du centre de masse de l’engin. Etant donné
que les parametres b, d et x sont non nuls, la matrice
A est de rang plein. En considérant maintenant chaque
rotor R; comme étant un disque rigide tournant a la
vitesse w; autour de ’axe e3 de la structure, le rotor subit
les rotations du fuselage. Ainsi, en utilisant le théoreme
fondamental de la mécanique, il est possible d’exprimer
les effets gyroscopiques sous la forme” :

4
FQ = —ZIT(Q X 63)wi.
i=1

En faisant ’hypothese que le centre de masse se trouve
au centre de la structure en croix supportant les rotors, la
matrice X est totalement nulle.

2) Modeéle de Uhélicoptére standard: L’élaboration d’un
modele générique pour I’hélicoptere est plus complexe que
celle du X4-flyer. Nous avons choisi de nous limiter & une
description sommaire du fonctionnement de I’appareil en
mode de vol proche du vol stationnaire. Nous présenterons
sans trop de détails les expressions des forces et couples
agissant sur le fuselage. Comme nous I’avons évoqué plus
haut, lorsque le mode de vol est proche du vol plané, la
dynamique du vent relatif peut étre ignorée. Le modele
dynamique se ramene alors a celui d’un corps rigide dans
I’espace soumis a une force due au rotor principal, a trois
moments de rotation permettant de commander 1'orienta-
tion du fuselage et a deux moments de rotation pertur-
bateurs liés a la résistance de 'air. Un des trois degrés
de commande de rotation concerne le lacet. Il est obtenu
par 'action du rotor de queue. C’est essentiellement un
moment de rotation pur, di a la bonne compensation
associée a la longueur de la queue de I’hélicoptere. En
revanche, les deux autres couples qui controlent le roulis
et le tangage sont obtenus par des petites inclinaisons du
disque lié au rotor principal et qui induit également de pe-
tites forces dans la dynamique de translation connues sous
le terme de Small body forces. Ces derniéres introduisent
une dynamique de zéros dans le systeme. Toutefois, étant
donné que le systéme est hamiltonien, cette dynamique est
au mieux & déphasage faiblement non-minimal®. La force
de sustentation F' = |Tp| a une norme égale & poussée
du rotor principal, sa direction est opposée a celle de la
gravité. La matrice X représentant le couplage entre les
dynamiques de translation et rotation est donnée par la
relation

Y=LK*!
e (T
dans laquelle L= | e¥ |, K= 13, 0 0
el -2 I 1!
2 P P Q

711 faut noter que si la vitesse de rotation est la méme pour tous
les rotors, plus précisément si les rotors sont commandés via les pas
collectifs, ces effets sont pratiquement nuls.

8Lorsque les sorties du systéme ainsi que leurs dérivées sont égales
a zéro, les états internes peuvent osciller.

lp est le vecteur distance entre le rotor principal et le
centre de masse, et lg le vecteur distance entre le rotor
de queue et le centre de masse; tous deux exprimés dans
le repere local. Dans le cas ou 'on ne considere que des

Fig. 6.
ep.

Orientation du vecteur force Tp et la définition du vecteur

petites variations des angles ais et bis qui représentent
respectivement l'inclinaison longitudinale et latérale du
“disque rotor” principal par rapport au plan du repere local
(voir Fig. 6), 'expression du couple I'; peut étre donnée
par :

—ay, |Tp|

bls |TP‘

5

FlﬁK

De plus, si I'on considere ’excentricité du rotor principal
par rapport au centre de masse et ’élasticité des pales du
rotor qui tend a résister a la déformation du “disque rotor”
principal, 'expression du couple devient :

—A1s |TP|
bls ‘TP|
2
14

I'~K + koF — ﬁmax(eP X 63)

ou le vecteur kg représente I’excentricité du rotor, Gyax re-
présente ’angle maximal du battement vertical du disque
rotor, le vecteur ep, quant a lui, indique la direction de
la poussée principale exprimée dans le repere local. Pour
finir, les deux couples perturbateurs liés a ’action de ’air
sur les deux rotors sont regroupés dans le couple I's :

Iy = Qpres — Qqe2

3) Modéle du HoverEye de Bertin Technologie: Les
ingénieurs de Bertin technologies, en collaboration avec
le LAAS-CNRS et I'I3S-UNSA-CNRS, ont proposé une
modélisation assez complete de 'appareil pouvant rendre
compte de plusieurs modes de vol. Pour cela, la dynamique
du systeme est considérée comme étant la dynamique
du corps rigide associé au fuselage auquel sont ajoutées
les forces aérodynamiques provoquées par la rotation des
deux rotors, l'influence de la caréne, des gouvernes, et
celles provoquées par le vent. Dans cette étude, il a
été supposé que les efforts aérodynamiques obéissent au
principe de superposition. On distingue ainsi les efforts de
propulsion des hélices des efforts de portance et de trainée
générés par la circulation d’air autour de la cellule, et
des efforts générés par les gouvernes. La légitimité d'un



tel découpage n’a rien d’évident : en toute rigueur, le
véhicule, en mouvement dans un fluide, exerce par la
rotation de I’hélice et par déflexion des gouvernes, une
force sur le fluide qui en retour applique une force sur
la cellule. Cependant, l'objectif étant de modéliser les
phénomenes qui régissent le mouvement du microdrone
afin d’en élaborer la commande, il est possible de négliger
les couplages en premiere approximation. En considérant
I’expression du torseur aérodynamique global donné par
les tests en soufflerie, on peu ensuite tester la robustesse
de lois de controle élaborées.

Fext

Wind Velocit 3
ind Velocity \ %‘
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Fig. 7. Efforts aérodynmiques sur le drone HoverEye

Le systeme mnon linéaire établi décrit le sous-
actionnement naturel de ’appareil (trois couples générés
par les quatre gouvernes pour le controle d’attitude et une
force poussée générée par la rotation des deux hélices) et
mettant en évidence une dynamique instable des zéros
générée par un terme de couplage entre les dynamiques
de translation et de rotation. Il met également en exergue
la difficulté de mesurer les efforts aérodynamiques et la
position du point d’application de ces efforts qui varie en
fonction de I’angle d’incidence de l'appareil [31]. De fagon
générale le systeme a pour forme :

£ = v (14)
mv = —FRes+mges+ RET'1 + G(R,v,v,)(15)
R(n) Rsk(92) (16)
I0 = —QxIQ+T; +Tafe, R, v,) (17)

ou € représente le point d’application des forces aérody-
namique généralement variable et inconnu. Les termes G
et I's représentent respectivement les forces et couples aé-
rodynamiques exercés sur le fuselage. Leur expression est
protégée par la confidentialité mais une version simplifiée
est donnée dans [31].

Les principales équipes de recherches participant a la
modélisation des drones a voilures tournantes sont : le
LAG a Grenoble, impliqué dans une modélisation de
I’hélicoptere incluant les effets aérodynamiques, Le CEA-
LIST & Fontenay-Aux-Roses s’intéresse, en collaboration
avec 'I3S-UNSA-CNRS, a la modélisation du X4-Flyer a

proximité d’obstacle, le LSC a Evry qui travaille princi-
palement a ’élaboration d’un modele du X4-flyer basé sur
le formalisme lagrangien et tenant compte de la flexibilité
de certains composants, 'ONERA a Tououse s’intéresse
au hélicopteres miniatures a rotor principal et enfin Ber-
tin Technologies & Versaille qui, en collaboration avec le
LAAS-CNRS a Toulouse et 'I3S-UNSA-CNRS a Sophia
Antipolis, a développé un modele relativement complet du
drone Hover-Eye a partir de tests en soufflerie.

III. STRATEGIES DE CONTROLE AVANCEES

Dans cette partie nous allons présenter les travaux de
recherche de la communauté relatives au probleme de
commande en tentant de les positionner par rapport a
l’activité internationale.

Les premiers travaux sur la commande non-linéaires des
hélicopteres ont été orientés vers ’extension de la tech-
nique de linéarisation entrée-sortie développée par Hauser
et Sastry [2] pour le controle d’un avion & décollage (et
atterrissage) vertical (PVTOL). Sachant, que la linéarisa-
tion entrée-sortie ne peut étre appliquée qu’aux systemes
non linéaires & déphasage minimal, Koo et Sastry [19]
ont proposé une linéarisation entrée-sortie approximative,
en ignorant le terme de couplage X. Il en résulte un
systeme simplifié sans la dynamique des zéros que 1’on peut
qualifier de systeme a déphasage minimal. Par ailleurs, il
a été démontré que, contrairement au PVTOL, le systéme
décrivant la dynamique de lappareil n’est pas plat [18]
(ceci n’est pas vrai pour le X4-flyer). D’autres techniques
de commande non linéaire ont été utilisées pour controler
seulement une partie de la dynamique. En effet, les travaux
de Sira-Ramirez sur la commande par modes glissants [20]
ou encore ceux de Kaloust basés sur la méthode directe de
Lyapunov [21] ne concernent que la dynamique verticale
de I’appareil. A notre connaissance, le premier travail basé
sur la méthode directe de Lyapunov pour la poursuite de
trajectoire et pour la stabilisation vers une configuration
fixe tenant compte du modele complet de I’hélicoptere se
trouve dans [9]. Un résultat similaire a été proposé par
Frazzoli et al. [17] peu de temps apres.

Dans ce qui suit, nous présentons les idées de base des
stratégies de controle réalisées au sein de la communauté
frangaise, en précisant a chaque fois ’originalité du résul-
tat établi par rapport aux méthodes existantes.

A. Commande par extension dynamique

En se basant sur le développement précédant de la
dynamique d’un hélicoptere, une représentation du mo-
dele Eq. 1-4, peut étre résumée sous forme d’un schéma
bloc (cf. figure 8) faisant apparaitre dans lequel on peut
voir la boucle d’anticipation (Feedforward) provoquant la
dynamique des zéros.

A Dinstar de Hauser et Sastry [2], la plupart des auteurs
choisissent d’omettre le terme introduisant la dynamique
des zéros dans le systeme, au profit de la conception
d’une loi de commande robuste [11], [24], [17], [12], [18].
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Fig. 8. Schéma bloc de la dynamique d’un hélicoptere.

Dans cette approche, la loi de commande est congue
en ignorant la boucle d’anticipation (X = 0), puis une
analyse de robustesse du systeme en boucle fermée est
réalisée en ré-injectant la boucle d’anticipation (X # 0).
En adoptant cette stratégie, le schéma bloc devient une
succession d’intégrateurs. En effet, si I'on définit comme
vecteur d’état x = (w1, 79, 23,24)7 = (£,0,R, )T, une
représentation possible du systéme (1-4) est :

|
°

(22)
P(z3)
¢(l’3, I4)

i‘4 = ¢($4,T).

1
)
3

(1)

Une technique particulierement bien adaptée pour
controler un tel systeme est le Backstepping. Cette ap-
proche a en effet la propriété d’étre plus flexible, plus
robuste et moins restrictive que les techniques de linéarisa-
tion [25]. Sur cette base, le probleme qui été résolu dans [7]
a été de déterminer la force sustentatrice F' et le vecteur
couple I'; dépendant des états (&, v, R et ) et éventuel-
lement des dérivées par rapport au temps des parametres
de la trajectoire désirée (£¢, ¢?), de telle sorte que 'erreur
E = (£—¢&% ¢—¢?) converge asymptotiquement vers zéro.
Dans I'élaboration d’une telle loi de controle la grande
difficulté provient du sous-actionnement de la dynamique
de translation puisque seule l'entrée F' € R intervient
dans cette dynamique. Toutefois, le fait de définir la
quantité vectorielle F"Res comme une nouvelle entrée de
commande et de considérer une extension dynamique de la
force F' a I'aide d’un double intégrateur, permet de faire
disparaitre le probleme de sous-actionnement . Ainsi, la
véritable variable de controle F et sa dérivée premitre F
sont considérées comme des états internes du controleur
dynamique. Un des avantages d’un tel choix est que le
degré relatif de la nouvelle commande, F, par rapport a
& est quatre, égale au degré relatif liant £ et les couples.
La mise en correspondance des degrés relatifs des entrées
par rapport aux sorties du systeme, permet une affectation

combinée de la dynamique complete d’un vecteur d’erreur
dépendant des coordonnées de position et de quelques
termes générés par la procédure du backstepping. Plus
précisément, en plus des deux erreurs originales, §; = £—¢¢
et €, = ¢ — ¢, quatre erreurs ont été générées :

0o : pour stabiliser la vitesse de translation ,
03 : pour incorporer l'erreur en tangage et roulis,
44 : pour stabiliser les vitesses de tangage et de roulis,

€ : pour stabiliser ’angle ou la vitesse du lacet.

Le résultat a été ’élaboration d’une fonction de Lyapu-
nov permettant, dans le cas ou les Small body forces sont
ignorées, d’assurer la convergence exponentielle de toutes
les erreurs vers zéro. Ceci n’assure malheureusement pas
la stabilité du systéme complet ! Toutefois, moyennant un
certain nombre de majorations et de calculs complexes,
cette approche & permis de présenter un résultat original
liant la nature de la stabilité, les parametres de trajectoire
a suivre et les parametres physiques et géométriques de
I’hélicoptere. En ce sens, il a pu étre montré sous certaines
conditions que le systeme est stable, plus précisément
uniformément borné pour un hélicoptere standard. Enfin,
il a été démontré que la taille du domaine de stabilité est
liée a la régularité de la trajectoire suivie et a l'inverse de
I’écart entre le point d’application de la force et le centre
de masse [9], [7].

B. Commande par retour d’état statique

Les stratégies de controle présentées jusqu’ici ont prin-
cipalement été développées pour un hélicoptere standard.
Elles s’averent inadaptées pour la commande du X4-flyer.
En effet, 'équation (13) fait apparaitre une relation algé-
brique liant la force F', le vecteur couple I'1, et les vitesses
de rotation des moteurs. La particularité du modele du
X4-flyer a motivé le développement d’une nouvelle tech-
nique de controle générique qui s’applique a ’ensemble des
configurations d’hélicopteres. Cette approche ne nécessite
ni extension, ni réduction de la dynamique du contro-
leur. Il s’agit l1a, d’un simple retour d’état statique! En
examinant, le vecteur F'Res de controle de la dynamique
de translation, on s’apergoit que son amplitude est F' et
que sa direction est donnée par le vecteur Res. Ainsi, en
choisissant? comme controle désiré pour la dynamique de
translation, le vecteur :

(FRes)q := mges — még + mky (ky + ko) (19)

avec 0g; 0g = k—ll(v—f'd)—l—él; k1,ko > 0, et en considérant
la fonction de stockage suivante :

1 2 1 2
=z Z185]2. 2
Si = 51517 + 515 (20)

on obtient :

d

Esl = —k‘1|(51|2 — k2|§2|2 — (FR€3 — (FReg)d) (21)

9Pour des raisons de simplicité, la dynamique des rotors n’est pas
considérée.



En réécrivant la quantité vectorielle comme suit :
(FReg)d = F(Reg)d,

la dynamique de translation peut étre séparée de la dy-
namique de rotation. En effet le vecteur directeur de
la commande (Res)y définit les orientations désirées en
tangage et en roulis. En rajoutant 'orientation désirée
sur le lacet, il est possible de déduire toute la matrice
d’orientation désirée R4. En choisissant une représentation
par les quaternions de la déviation angulaire R = RT Ry,
il est possible de majorer dynamique de S; par :

d 2 2 F =
Se < _ 22—
dtSl_ k1]61]" — ka|d2]* + \/_mk1|52||77|

avec |R — Is|p = 2v/2|7]|, et 7 représentant le vecteur des
quaternions de la déviation R considéré comme lerreur &
stabiliser via les couples de la dynamique de rotation [5].
Ce type d’approche a été étudiée sous plusieurs angles.
Le laboratoire Heudiasyc s’est intéressé a la technique
de commande par saturations imbriquées de Teel [26]
sur toute la dynamique du systeme. Le CEA-LIST en
collaboration avec I'I3S-UNSA-CNRS s’est intéressé a une
technique mixte (backstepping et les approches de petit
gains). Cette derniére technique parait particulierement
adaptée au probleme étudié. En effet, si 'on sature la dy-
namique de translation, on sature par la méme occasion la
dynamique de rotation. En d’autres termes, si on sature la
force de sustentation F' au voisinage de la force de gravité
F € [mg—e, mg+e¢] alors, quel que soit le couple appliqué,
on peut montrer que la déviation angulaire de I’appareil est
linéairement proportionnelle a €. Ce type de technique a
été également étendu au probleme de saturation de I'état,
notamment de la vitesse de translation, garantissant ainsi
la validité du modele du drone dans un mode de vol quasi-
stationnaire [14].

C. Planification de trajectoire et contréle de déplacements
du drone

Le LSC-Evry s’est intéressé récemment au probleme
de stabilisation avec planification de mouvement des six
configurations indépendantes du X4-flyer XSF (structure
particuliere d’'un véhicule a quatre rotors dans laquelle
deux rotors sont directionnels. Etant donné que le lacet
peut étre stabilisé sans difficulté et indépendamment des
autres mouvements, la dynamique restante est linéarisée
autour des angles faibles de roulis et de tangage. On
montre que le systéme présente une sortie plate qui est
susceptible d’étre utile pour la génération de mouvement
[13]. Le contrdleur de poursuite est basé sur la navigation
point par point. Les deux degrés de liberté internes menent
a une transformation non bijective entre les entrées de
commande et les forces de poussées. Ceci rend le XSF
différent de celui du robot aérien X4-flyer classique. Le
modele dynamique introduit cing entrées de commande
calculées pour stabiliser le systeme autour d’une trajec-
toire pré-définie. Le chemin pré-défini est, une route de

vol, décrit par des droites raccordés avec des coins arrondis
[15].

D. Commande adaptative et identification des forces aéro-
dynamiques

La commande des manceuvres de décollage et d’at-
terrissage pose des problemes tres difficiles a résoudre.
Ces difficultés sont dues principalement a la variation
des forces aérodynamiques, en fonction des parametres
de 'environnement. En particulier, lorsqu’il est proche du
s01'0 les écoulements d’air & travers le rotor principal d’un
hélicoptere standard sont perturbés. Si I'on suppose, par
exemple, que la manceuvre d’atterrissage est réalisée en
mode de vol quasi-stationnaire, la décroissance de 1’énergie
cinétique communiquée a 'air par le rotor se transforme
en énergie de pression. L’augmentation de cette derniere
se fait sentir sur I'intrados des pales par une augmentation
de la portance T du rotor qui se trouve inversement
proportionnelle & la distance “Z” entre le disque rotor et le
sol [10]. Si cet effet permet de limiter la poussée nécessaire
pour tenir ’hélicoptere en vol, il s’avere toutefois trés dan-
gereux car ’écoulement aérodynamique est perturbé par
les tourbillons d’extrémités de pales. Dans ces conditions,
quand un hélicoptere en vol stationnaire se met a amorcer
une descente verticale a faible vitesse, 'inversion du sens
des vitesses risque d’empécher le flux d’air de traverser le
rotor, soit vers le haut, soit vers le bas; on dit alors que les
pales travaillent dans leurs propres remous, et l’air forme
un anneau tourbillonnaire autour du rotor. Ce phénomene
appelé “état de vortex”, se trouve a l'origine de “vibrations
dangereuses” sur tous les hélicopteres et risque d’entrainer
des “pertes de contrdle” [28]. Dans ce cas, on montre que
la grande sensibilité de 1'hélicoptére aux changements du
pas collectif pour de telles manceuvres, ne permet pas
le développement de lois commande simples et robustes
stabilisant I’hélicoptere. Par ailleurs, on peut montrer que
si on choisit de commander la vitesse de rotation du
rotor principlal (voir Sec. II-B), au lieu du pas collectif,
le probleme posé se simplifie grandement. En particulier,
tous les changements affectant la force de sustentation F'
et des anti-couples Qp et Qg peuvent étre estimés via
une identification en ligne des parametres (b, kp et kQ)
au cours de la manceuvre. Quant aux interférences dues
a I'état de vortex et aux effets aérodynamiques pouvant
dégrader 'orientation du disque rotor quand I’hélicoptere
est proche du sol, il apparait difficile de les identifier en
ligne. Toutefois, des résultats intéressants ont été obtenus
en modélisant ces phénomeénes comme des bruits a basses
fréquences. Ainsi, il a été montré que la loi de controle,
établie par backstepping est robuste par rapport a ce type
de bruit et par rapport aux Small body forces [6].

10Ces effets sont négligeables lorsque I’altitude du centre de pous-
sée est supérieur au diametre du rotor.



E. Contréle du Hover-Eye en présence de rafale de vent

Sur la base du modele d’évolution du centre de masse de
I’appareil, des solutions ont été proposées pour stabiliser
I’appareil autour d’une configuration fixe de ’espace mal-
gré le phénomene instable de la dynamique des zéros et
les problemes des efforts aérodynamiques provoqués par
des rafales de vent. Tout d’abord, il a été montré qu’il
était possible, en déplagant le point de controle, du centre
de masse vers le haut de l'appareil, d’annuler les effets
des zéros dynamiques. En considérant ce nouveau point de
controle, une procédure de découplage entre la dynamique
du lacet et l'attitude du drone simplifiant ainsi la procé-
dure de controle établie a été utilisée. La loi de controle
proposée est une commande non-linéaire adaptative, basée
sur les techniques du backstepping, permettant 1’identifi-
cation en ligne de la résultante des efforts aérodynamiques
latéraux et des coordonnées de son point d’application sur
Iappareil. Les travaux réalisés, trop techniques pour étre
reportés ici, sont décrits dans [31].

IV. ESTIMATION D’ETAT ET FILTRAGE DE DONNEES

L’implémentation de toute loi de controle nécessite la
reconstruction et I'estimation des états dont elle est fonc-
tion. En fonction des types de capteurs embarqués on
s’'intéresse & la reconstruction de 'information de position
et de vitesse, absolues ou relatives, par fusion des infor-
mations inertielles provenant de la centrale embarquée, du
GPS ou de la caméra. Le principe consiste a intégrer les
mesures accélérométriques et gyrométriques pour obtenir
la vitesse et la position du drone. Cette intégration diverge
tres rapidement en boucle ouverte. On cherche alors a
recaler 'estimation de la position et de la vitesse obtenue
par intégration des mesures inertielle via la mesure du
GPS ou de la vision. Pour le probleme d’estimation en
présence de mesure GPS, des résultats existent depuis une
dizaine d’années mais aucune des solutions connues n’est
réellement satisfaisante pour répondre aux problémes ren-
contrés. En effet, les techniques existantes considerent des
mesures sans retard alors que les relevés en vol indiquent
que le GPS fournit la mesure de position et de vitesse & une
fréquence d’un Hz, avec un retard de 1 a 1.5 seconde. Par
ailleurs, bien que l'intérét de la communauté roboticienne
pour les problemes de correction des données inertielles
via la vision soit croissant [27], il n’existe pas & l’heure
actuelle de résultat satisfaisant permettant de répondre
au probleme d’observation considéré.

A. Filtrage et correction des données de la centrale iner-
tielle

Le principe d’estimation de l’attitude consiste généra-
lement & recaler la matrice obtenue par intégration des
données gyroscopiques, en effectuant une mesure de cette
matrice a partir des accélérometres et des magnétometres.
Les algorithmes classiquement utilisés sont du type filtrage
complémentaire ou filtrage de Kalman, et sont basés sur
des modeles linéaires n’exploitant pas la structure du

groupe SO(3) des matrices de rotation et son algebre de
Lie associée.

En réponse a ce constat, une méthode originale a été
élaborée consistant & utiliser des filtres complémentaires
non-linéaires et exploitant la structure du Groupe Spécial
Orthogonal et de la variété sous-jacente associée a son
évolution. Deux approches ont été proposées, I'une séquen-
tielle inspirée de la structure géométrique du probleme
[22], lautre plus compacte consistant & stabiliser globale-
ment les différentes variables[23]. Aprés avoir constaté la
bonne qualité des résultats de ces filtres non-linéaires au
regard d’un filtrage de Kalman classique sur des données
de la centrale inertielle, une version simplifiée du filtre
séquentiel a été intégrée sur le X4-flyer du CEA-LIST.
Les résultats expérimentaux se sont avérés de treés bonne
qualité pour le tangage et le roulis. En revanche, a cause
de la pollution des données magnétométriques générée
par les moteurs, l'estimation du lacet s’est avérée bien
moins bonne. Pour répondre a ce probléme, un nouveau
filtre a été développé utilisant uniquement les données
accélérométriques. Si ces données sont suffisamment riche,
et si 'estimation initiale de 'orientation est proche de la
véritable valeur que l'on associe avec les mesures gyro-
scopiques au moyen d’un filtre complémentaire qualifié de
passif, il est possible de restituer la matrice de rotation
complete. Ce résultat est trés novateur puisqu’il permet
de s’affranchir des magnétometres. Il a été testé avec
succés en simulation, puis expérimentalement sur le drone
HoverEye de Bertin Technologies [23].

Notons qu’a ’exception de quelques travaux sur ’esti-
mation de la matrice de rotation et des biais des gyros
par filtrages de données (dont certains sont confidentiels
comme ceux de 'ONERA), les travaux réalisés ces der-
nieres années par des équipes frangaises ont été principa-
lement consacrés a la modélisation et a la commande. On
devrait voir une augmentation significative des résultats
d’estimation dans les prochaines années. Les délais de
mise en place des plate-formes expérimentales dans les
laboratoires et de validation expérimentale des algorithmes
de commande sont les principales causes de ce retard.

V. COMMANDE REFERENCEE VISION POUR LES DRONES
A VOILURES TOURNANTES

A. Description des approches classiques

Grace a la fréquence et a la qualité des informations
délivrées le capteur de vision CCD, ’asservissement visuel
offre un moyen performant de réguler le mouvement en
robotique. Les méthodes utilisées se répartissent entre
deux principales tendances qui sont :

- L’asservissement visuel 3D qui repose sur une
estimation de la position et de l'orientation de l’amer
visuel par rapport a la caméra, a partir des images cou-
rantes et désirées. Cette approche supppose généralement
la connaissance a priori d’'un modele géométrique de la
cible et des parameétres intrinseques de la caméra [29].



- L’asservissement visuel 2D qui vise a relier di-
rectement la variation des indices visuels s(r,t) dans le
plan image au mouvement de la caméra sans nécessiter de
reconstruction 3D. A chaque configuration r = (£, R) de
la caméra, cette relation est définie a ’aide d’une matrice
d’interaction L selon le schéma suivant :

. 0Os 1%
S—@T—LS<Q)

La tache est alors définie par la régulation a zéro d’une
fonction de tache admissible e(s,t) = s(r,t) — s*, de méme
dimension que le vecteur de sortie (voir [30] pour une
complete définition) :

e(s,t) = s(r,t) —s*; é(r,?) Ls( 0 ) (22)

Les schémas de commande généralement proposés ré-
sultent de la convergence exponentielle de la fonction de
tache vers zéro. Toutefois, le couplage entre la dynamique
de translation et la dynamique de rotation, induit par
la condition de convergence exponentielle de 'erreur vers
zéro, peut parfois entrainer des mouvements indésirables,
voire impossibles, de la caméra.

Initialement développée pour la commande des mani-
pulateurs [32], [33], Papproche 2D a ensuite été étendue
a la commande des robots a roues grace a l'introduction
de degrés de liberté supplémentaires obtenus en montant
la caméra sur une platine mobile ou un bras. [34], [35].
Depuis, ces techniques ont connu un essor important dans
le domaine de la robotique mobile [36], [37], [38], [39].
Toutefois, la majeure partie de ces travaux reposent sur
des schémas de controle de type cinématique (commande
en vitesse). La dynamique n’étant prise en compte que
via les techniques du couple calculé ou de la commande
a grand gain [30]. Les premiers résultats proposés tenant
compte de la dynamique ont été principalement dédiés aux
robots manipulateurs [40], [41], [42]. Un premier ensemble
de résultats intéressants, concernant respectivement ’ap-
plication de techniques d’asservissement 2D et 3D a la
robotique aérienne, a été obtenu a la suite de travaux
de Rives et al. [43] et de Zhang et Ostrowski [44] sur la
commande des dirigeables.

Afin de mieux prendre en compte les problemes inhé-
rents a la dynamique sous-actionnée des robots volants,
une nouvelle technique d’asservissement visuel a été pro-
posée dans [3]. Cette approche est présentée dans la section
suivante. Apres une description générale de la méthode
et de son application au probléeme de commande des
hélicopteres, nous présenterons son extension au probleme
de suivi de lignes paralleles.

B. Commande référencée wvision des systémes dyna-
miques : utilisation des coordonnées sphériques

Comme nous 'avons dit plus haut, les techniques clas-
siques d’asservissement 2D ne sont applicables que sur des
systemes compléetement actionnés et caractérisés par des

dynamiques lentes. Pour les systemes sous-actionnés plus
complexes tels que les engins volants, il est nécessaire de
tenir compte de la dynamique compléte dans la boucle
de commande. En effet, a cause du sous-actionnement,
il n’est par exemple pas possible de réaliser des taches
de positionnement a partir des approches classiques. Ceci
est principalement dii au couplage et a 'impossibilité de
définir un difféomorphisme entre la tache et ’ensemble des
degrés de liberté l’engin. Pour répondre a ce probléeme
la méthode qui & été proposée consiste a définir un dif-
féomorphisme entre les sorties controlables du systeme et
I'image du motif visuel, et & créer une structure passive
de la dynamique dans cet espace. En d’autres termes, elle
consiste a découpler la dynamique de translation de celle
de rotation via un choix approprié de la représentation
des indices visuels (points et droites). Pour simplifier la
présentation, nous supposerons dans la suite que le repere
de la caméra coincide avec le repere local de I'engin.

Notons P’ € 7 la représentation inertielle d’un point
observé par la caméra et P sa représentation dans le repere
attaché a la caméra, c’est-a-dire :

P=RT(P —¢) (23)

Soit p = ﬁp la projection du point P sur la surface S
définissant la géométrie de la caméra.

. 1 . 1 d
P e a” "

\%4
= —sk(Q)p + pn, sk(Q).p + (Is — pn,. ) p

m (24)

ou 7, représente le vecteur normal a S au point p.
L’équation 24, telle qu’elle est définie, n’est structurelle-
ment passive que si une surface sphérique pour I'image
est utilisée [3]. En effet, dans ce cas 1, = p et ainsi
la dynamique d’un point image se simplifie et devient
similaire a la dynamique du point P :

v
p S ( )p +7TPO'(P,‘) ( 5)
La matrice m, = (I3 — pp?) représente l'opérateur de

projection sur l’espace tangent de la surface sphérique'

de l'image au point p. Soit {p7,...,p}} Pensemble des
points désirés observés par la caméra quand elle atteint sa
position et son orientation désirées. La différence entre le
vecteur image observé et le vecteur désiré est un vecteur
de dimension 3n, noté d, donné par ’expression suivante :

§ = vect(p; — p}) € R*" (26)

Tout comme dans les approches classiques, la tache est
définie par la régulation a zéro d’une fonction de téache
admissible d1(p;), de méme dimension que le vecteur de

111 n’est pas nécessaire d’implémenter une caméra sphérique dans
un processus réel. Il suffit de calculer numériquement les coordonnées
sphériques.
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Fig. 9. Projection d’un point image sur une sphere.

sortie. Si 'on ne s’intéresse qu’a l’asservissement de po-

1=n
sition, la différence entre les centroides (¢ = > p; et
i=1

=n
g¢* = >_p;) de l'image sphérique des motifs courant et
i=1

désiré est largement suffisante. En effet, contrairement &
la centroide classique, cette expression incorpore l'infor-
mation de profondeur séparant la cible du plan image. De
plus, si on considere que la direction de la sortie désirée ¢*
est fixe dans le repére inertiel, la dynamique de la fonction
de tache §; = ¢ — ¢* devient :

by =—Qx6 —QV (27)
mV = —-QxmV + Fr (28)
R = RO (29)
I0=-QxIN+Typ (30)

=n
N _ 1 . . . Jraa
on@=> 7 Tp, est une matrice inconnue mais définie po-
i=1

sitive, car o; > 0. Néanmoins, ces deux bornes (inférieure
et supérieure) peuvent étre estimées a partir des positions
initiale et finale de la caméra. Ainsi, la structure passive
nécessaire a I'application des techniques du backstepping,
apparait clairement dans les équations de dessus. En effet,
en considérant comme fonction de stockage la fonction :

_1 2
5= 510l

il vient : 67'd/dté, = 6T QV . En d’autres termes, la matrice
d’interaction L = [sk(d1) Q] n’a plus & étre estimée
puisque le terme sk(d;) n’apporte aucune information
utile et que la matrice () est une matrice définie positive
assurant que toute loi de commande de la forme V' = —kdq,
stabilise exponentiellement 1’écart en position vers zéro.
Pour la stabilisation de 'orientation, il apparait toutefois
nécessaire de définir d’autres taches et bien str d’autres
vecteurs de sortie [3]. Les systémes considérés sont bel et
bien dynamiques, par conséquent les entrées de commande
ne sont plus en vitesse. En supposant que des informations

inertielles (mesures gyroscopiques et mesure de la direc-
tion de la gravité, par exemple) sont disponibles, deux
algorithmes généraux de commande ont été proposés :
I'un pour les systéemes complétement actionnés prenant
en compte toute la dynamique du systeme [4]; le second
destiné aux systemes sous-actionnés [3]. Les travaux de
these d’Abdel-Hamid Chriette (réalisée au LSC-Evry) ont
été en partie dédiés a l’exploitation de ces idées pour le
controle d’un hélicoptere miniature. Il a étendu ce résultat
[3] au cas ol le modele complet de I'hélicoptere (incluant la
dynamique des zéros) est utilisé. L’idée principale de cette
contribution est la détermination de la position optimale
de la caméra par rapport au centre de masse qui minimise
les effets de la dynamique des zéros. Ainsi, comme il n’est
pas évident, voire impossible, de placer la caméra au centre
de masse de l'appareil, il convient de la placer dans la
position qui subit le moins d’oscillations. Les effets du
positionnement de la caméra par rapport au centre de
masse d’un corps rigide quelconque, mais sous-actionné,
ont également été étudiés. Une variante de ces algorithmes
est en cours d’implémentation sur le drone HoverEye de
Bertin-Technologie.

C. Suivi de lignes par asservissement visuel d’un systeme
dynamique

Afin de permettre la commande des drones le long
de chemins géométriques définis par des amers tels que
des cables de lignes a hautes tension, ou des autoroutes,
il est nécessaire de considérer d’autres primitives que
des simples points. Pour cela, les droites constituent des
motifs bien adaptées qui ont déja fait I'objet de travaux
de recherche approfondis [32] [45], [46]. Parmi toutes les
paramétrisations possibles pour représenter une droite,
seule la représentation par coordonnées de Pliicker bi-
normée est structurellement passive'? Cette approche a
été initialement exploitée en asservissement visuel pour la
commande d’un bras manipulateur [45], [46]. La représen-
tation s’exprime sous la forme :

H=PxU; |U=1 [H=|P|

ou U représente la direction de la droite et P représente
le point de la droite le plus proche du centre focal. Soit
h = I%’ le vecteur unitaire normal au plan contenant
la droite et passant par le centre focal. Les équations du
mouvement de la caméra par rapport a ces coordonnées
peuvent étre données par :

U = —sk(Q)U (31)

h = —sk(Q)h + iwh(v x U).

K (32)

Il apparait clairement que la dynamique du vecteur h est
la méme que celle de la projection sphérique du point P
dans le plan orthogonal au vecteur U.

12Pour plus de détails sur cette représentation nous invitons le
lecteur & consulter les références suivantes : [47], [32], [48].



De maniere similaire, si la cible est composée de deux
droites paralleles ou plus, il a été montré que le centrage
de la caméra entre ces droites et son positionnement en
profondeur par rapport a ces derniéres, peut étre réalisé
par la régulation a zéro de la différence entre les centroides

i=n i=n
(g = > hi et ¢* = > h}) relatifs & I'image des motifs
i=1 i=1
courant et désirés. La direction des lignes, quant a elle,
peut servir a fixer 'orientation en lacet de la caméra. En
effet, la seconde tache, qui se trouve indépendante de la
premiere, peut étre formulée comme suit :

eg=q)—F

ou F € A représente la direction souhaitée, et ¢ ~ U
représente 'information visuelle utilisée :

g5 = ﬁ—Z, avec (o = Zaij (h; x hyj)

| i<
En revanche, il est impossible de définir la vitesse selon la
direction des droites & partir des ces informations géomé-
triques. Ainsi, pour réaliser la derniere tache parallelement
aux deux autres, il est possible de se baser sur les mesures
embarquées de vitesse selon le schéma suivant :

no = m(UTV) — mug. (33)

A partir de la définition des quatre écarts a réguler
(le vecteur §; pour le centrage et le positionnement en
profondeur, €; pour fixer la direction de la caméra et
enfin 72 pour la régulation la vitesse dans la direction des
lignes), un schéma de controle basé sur les techniques de
backstepping peut étre utilisé pour stabiliser le systéme [8].

VI. CONCLUSIONS ET PERSPECTIVES

Apres avoir présenté de fagon synthétique les résultats
développés dans les laboratoires frangais sur la modéli-
sation des engins volants a voilures tournantes capables
de réaliser des vols stationnaires, un modele dynamique
générique a été proposé dans lequel le sous-actionnement
et les forts couplages entre les dynamiques de translation
et de rotation ont été mis en évidence. Nous avons en-
suite présenté les stratégies de planification et de controle
avancé dédiées a la commande de ces véhicules. L’ensemble
de ces méthodes devrait prochainement étre complété par
d’autres approches telles que la commande prédictive,
fortement développée au LAG-Genoble, et 'utilisation des
fonctions transverses développées a IINRIA. Au niveau de
I’estimation d’état et du filtrage de données, les résultats
sont tres partiels a I’heure actuelle mais cette question sus-
cite énormément d’intérét au sein des laboratoire francais
notamment a ’I3S, au LAAS et a Heudiasyc déja actifs sur
ce théeme ou dans le cadre de projets récemment initiés au
LAG et au LSC.

Au niveau de l'asservissement visuel, la recherche reste
limitée a tres peu de laboratoire. Il s’agit notamment
des laboratoire intervenant dans le projet ROBVOLINT

(CEA-LIST, I3S-UNSA-CNRS, IRISA, IRCCyN). Les tra-
vaux actuel dans ce domaine concernent la modélisa-
tion adéquate des informations visuelles, et la recherche
d’autres informations génériques pour d’autres types de
motif. Il s’agit la de trouver une représentation adéquate,
calculable a partir d’éléments caractéristiques extraits de
I'image, permettant de retrouver la passivité structurelle
nécessaire. Par ailleurs, toute représentation non minimale
de I'information extraite semble étre une bonne possibilité.
Les coordonnées sphériques d’un point et les coordonnées
de Pliicker d’'une droite en sont de bonnes illustrations.
D’autres objectifs concernent ’amélioration du condition-
nement de la jacobienne de la tache, et la prise en compte
des retards liés a la transmission et a l'extraction des
informations visuelles.
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