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Résuḿe - La commande des v́ehicules sous-actionńes suscite depuis de nombreuses années un
grand intérêt pour des applications diverses et variées. Dans cet article nous nous intéressons plus
sṕecifiquement aux v́ehicules áeriens de type VTOL (”Vertical Take-Off and Landing”). Dans un
premier temps, nous présentons une synth̀ese des ḿethodes de commande classiquement utilisées pour
ces engins. Nous présentons ensuite une ḿethode ǵenérique, ŕecemment d́evelopṕee, qui exploite la
structure d’actionnement communèa la plupart de ces systèmes,à savoir une seule commande en
pousśee dans une direction priviĺegíee du v́ehicule et un actionnement complet de la dynamique de
rotation. Cette structure d’actionnement caractérise la plupart des v́ehicules conçus par l’homme :
avions, bateaux, áeroglisseurs, sous-marins, et bieńevidemment VTOLs. La ḿethode de synth̀ese ne
se limite donc pas au seul cas des VTOLs et permet de traiter différents modes oṕerationnels, tel que
la stabilisation de la vitesse ou de la position du véhicule autour de consignes spécifiques. Une action
intégrale sṕecifique peutêtre incorpoŕee dans la loi de commande afin de garantir un comportement
robuste vis-̀a-vis de perturbations extérieures (vent, courant, etc).

Mots-cĺe - Drone de type VTOL, Mod́elisation, Commande par retour d’état, Robustesse

I. I NTRODUCTION

La commande des véhicules de type VTOL (Vertical Take-Off and Landing) suscite depuis plusieurs
anńees un int́er̂et important dans la communauté roboticienne, notamment française. De nombreux labo-
ratoires de recherche sont maintenantéquiṕes de tels systèmes (h́elicopt̀eres, quadrotors, ”tailsitters”, etc).
Citons par exemple le HoverEye de Bertin Technologie [24], [25], [40], [42], le X4-flyer du CEA List
[15], [51], l’hélicopter Vigilant de l’ONERA [10], le iStar [29], ou l’AVATAR [48]. Une raison de cet
intér̂et tient aux nombreuses applications que ce type de véhicule permet de couvrir, aussi bien dans le
secteur civil que militaire (surveillance, inspection d’ouvrages ou de zones dangeureuses pour l’homme,
cartographie, œil d́eport́e, etc). Une autre raison est la récente miniaturisation des capteurs et cartes de
traitement de donńees, permettant d’embarquer sur de petits véhicules tous leśeléments ńecessaires̀a leur
fonctionnement autonome. Enfin, le fait que ces systèmesévoluent dans un espace tri-dimensionnel (3D)
pose de nouveaux problèmes de recherche par rapport au cas 2D de la robotique mobileterrestre (v́ehicules
à roues notamment). Le développement de tels systèmes pŕesente plusieurs défis sur le plan ḿecanique
(conception d’un système dot́e de bonnes capacités de vol et capable d’embarquer la puissance et les
capteurs ńecessaires̀a son fonctionnement) comme au niveau de l’estimation en temps ŕeel de l’́etat du
véhicule (d́etermination d’algorithmes de traitement des données capteurs efficaces, rapides, et robustes)
et de celui de la commande (synthèse de commandes efficaces et robustes aux perturbations aérologiques).
Les difficult́es sont amplifíees pour les systèmes de petite taille en raison de la complexité des ph́enom̀enes
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aérodynamiques qui entrent en jeu, de leur plus forte sensibilit é aux perturbations aérologiques, et des
limitations sur la charge utile qui géǹerent des contraintes de dimensionnement et de poids pour les capteurs
embarqúes. Nous nous intéresserons ici essentiellement aux aspects de synthèse de la commande, tout en
sachant que les aspects de conception mécanique et d’estimation sont tout autant importants.

Un premier objectif de l’article est de présenter une synthèse des techniques de commande par retour
d’état (lińeaires ou non-lińeaires) d́evelopṕees pour ces v́ehicules afin de les stabiliser le long de trajectoires
désiŕees. Le point de vue ici adopté est celui de l’automaticien. Différents objectifs de commande, associés
à différents modes opérationnels sont considéŕes, comme la commande en vitesse (typiquement associéeà
un ”mode joystick”), ou la commande en position associéeà un fonctionnement complètement autonome.
Un autre objectif de l’article est de proposer un cadre géńeral pour la synth̀ese de lois de commande pour
un ensemble de systèmes pŕesentant des caractéristiques structurelles et fonctionnelles communes. Plus
précisement, de nombreux véhicules conçus par l’homme sont mus par l’intermédiaire d’une force de
pousśee dans une direction privilégíee du v́ehicule et d’un vecteur couple permettant un contrôle complet
de l’orientation (cette classe de véhicules est parfois désigńee par le termethrust-propelled vehiclesdans
la littérature anglo-saxonne). Outre les VTOLs (hélicopt̀eres, quadrotors, etc), c’est aussi le cas des avions,
dirigeables, fuśees, áeroglisseurs, bateaux ou encore sous-marins. Cette similitude structurelle peut̂etre
exploit́ee dans un cadre géńeral de commande. Evidemment, chaque classe de systèmes poss̀ede aussi des
caract́eristiques propres qu’il convient de prendre en compte. Celles-ci sont essentiellement liéesà la nature
des forces extérieures exerćees sur le v́ehicule. Par exemple, l’aviońevolue dans l’air et dans un espaceà
trois dimensions, tandis que le bateau est en partie immergé dans l’eau et se déplace essentiellement dans
un espacèa deux dimensions. Le fluide ambiant n’est pas le même et ǵeǹere des forces aérodynamiques
ou hydrodynamiques de réaction ayant des propriét́es et amplitudes différentes. La pesanteur n’est pas
compenśee par la flottabilit́e dans le cas d’un avion, mais les effets de portance sont plussyst́ematiques
et pŕepond́erants. Les masses ajoutées ne concernent essentiellement que les bateaux, sous-marins, et
dirigeables, etc. Cet article n’a pas la prétention de couvrir la commande de tous ces systèmes, mais il
essaie de d́egager un cadre d’analyse commun et de proposer une approchede commande exploitant la
structure d’actionnement communeà tous ces systèmes.

Une des finalit́es de la commande par retour d’état est d’assurer une certaine robustesse de fonction-
nement vis-̀a-vis d’erreurs de mod́elisation et de perturbations agissant sur le système. Pour les v́ehicules
de type VTOL cet aspect de robustesse est crucial (la ”survie” du syst̀eme en d́epend). Plusieurs facteurs
en accroissent la difficulté :

– La complexit́e des effets áerodynamiques/hydrodynamiques empêche l’obtention d’un mod̀ele dyna-
mique pŕecis et valide dans un grand domaine d’opération.

– Les perturbations externes (rafales de vent, courants de mer, etc.), impŕevisibles par nature, peuvent
fortement modifier la dynamique du véhicule. Pour des petits véhicules áeriens en particulier, la
puissance embarquée ne permet pas toujours de contrer ces perturbations.

– Les erreurs d’estimation ou de mesure de la pose peuventêtre tr̀es importantes et accentuent le besoin
de disposer de commandes robustes.

Les aspects de robustesse ontét́e largement́etudíes dans le cadre de la commande linéaire ([1], [11],
[44], [50]). Les applications áeronautiques ont d’ailleurs joué un r̂ole important dans le d́eveloppement de
nombreuses ḿethodes d’automatique linéaire (techniques de type Nyquist [9], [50],H2 et H∞ [13], [35],
commande de type LQR [28], [50], etc.). Basées sur l’́etude de mod̀eles lińeariśes de la dynamique du
syst̀eme, ces ḿethodes ne garantissent cependant qu’un domaine limité de stabilit́e et sont souvent basées
sur des hypoth̀eses restrictives en ignorant les perturbations externes (le vent par exemple). Elles se limitent
la plupart du temps̀a des modes de vol très particuliers : mode quasi-stationnaire pour les véhicules de
type VTOL, suivi de trajectoires d’équilibres1 pour les v́ehicules de type avion. Pour toutes ces raisons,

1Ce sont les trajectoires le long desquelles les vitesses linéaires et angulaires du véhicule, expriḿees dans le repère corps, sont constantes.



les ḿethodes de conception non-linéaires pour la commande (linéarisation entŕees-sorties, backstepping,
mode glissant, etc) ont́et́e largement́etudíees lors de cette dernière d́ecennie [5], [16], [20], [31], [38],
[42], [49]. Elles ont ǵeńeralement pour but d’accroı̂tre la taille du domaine de stabilité, assurant par là
même un degŕe suppĺementaire de robustesse. Toutefois, elles sont souvent basées sur des modélisations
très simplistes de la dynamique (en particuler des efforts aérodynamiques), et le problème du rejet de
perturbations est très rarement abordé. Lesétudes de commande non-linéaire int́egrant l’aspect robustesse
pour ces systèmes, comme [2], [37], [42] par exemple, restent peu nombreuses. Une des motivations de
cet article est aussi de mettre l’accent sur cet aspect et de proposer des pistes/outils pour le développement
de nouvelles ḿethodes.

L’article est organiśe de la façon suivante. Dans un premier temps nous revenons sur la mod́elisation
dynamique des systèmes consid́eŕes afin d’en discuter quelques propriét́es caract́eristiques ainsi que les
diff érences que l’on peut rencontrer d’un système à l’autre. Nous pŕesentons ensuite une synthèse des
techniques de commande dévelopṕees pour la classe des véhicules de type VTOL : techniques linéaires
(placement de p̂oles, ḿethodes LQR, LQG,H2, H∞, gain scheduling), techniques non-linéaires par
feedback statique ou dynamique incluant la linéarisation entŕee sortie, les ḿethodes de type Backstepping,
la commande hiérarchique, etc. Finalement nous présentons une approche de commande non-linéaire et
son utilisation pour les modes de fonctionnement typiquement rencontŕes en pratique (télé-oṕeŕes ou
compl̀etement autonomes). Cette approche permet d’incorporer destermes de correction intégrale pour le
rejet de perturbations statiques. Quelques remarques finales et perspectives concluent l’article. En raison de
la diversit́e des ḿethodes existantes, il n’estévidemment pas possible de rentrer dans les détails techniques
de chacune d’entre elles. Le lecteur trouvera dans les références bibliographiques des suggestions de lecture
pour approfondir le sujet.

II. M ODÉLISATION

Nous nous int́eressons icìa des v́ehiculesévoluant dans un espaceà trois dimensions et pouvantêtre
mod́elisés comme un corps rigidéevoluant dans un fluide. Le contrôle de ces v́ehicules est ŕealiśe par
l’intermédiaire d’une force de poussée

−→
T le long d’une direction priviĺegie du v́ehicule (que l’on notera

−→
k ) pour ǵeńerer le mouvement longitudinal et d’un vecteurΓ de couples permettant un contrôle complet
de la dynamique de rotation.

Fig. 1. Rep̀eres du drone

Nous supposons que le point d’application de la poussée
−→
T = −T

−→
k se situeà proximit́e de l’axe

{G;
−→
k }, où G est le centre de masse, de sorte que le couple géńeŕe par la pousśee soit ńegligeable. Toutes

les forces externes agissant sur le véhicule (pesanteur, flottabilité, masses ajoutées, traińee áerodynamique
ou hydrodynamique, vent ou courant, etc) sont regroupées dans un vecteur

−→
F e, de sorte que la force

résultante appliqúee au v́ehicule est
−→
F = −T

−→
k +

−→
F e. En utilisant le formalisme de Newton-Euler, les

équations de la dynamique s’écrivent sous la forme suivante :



mξ̈ = −TRe3 + Fe(ξ̇, ξ̈, R, ω, ω̇, t) + RΣRΓ (1)

Ṙ = RS(ω) (2)

Iω̇ = −S(ω)Iω + Γ + Γe(ξ̇, ξ̈, R, ω, ω̇, t) + ΣT Te3 (3)

avecξ la position du centre de masse dans le repère inertiel,m la masse totale du véhicule,I ∈ R
3×3

la matrice d’inertieévalúee au centre de masse et exprimée dans le rep̀ere de l’engin,R ∈ SO(3) la
matrice de rotation du repère du v́ehicule par rapport au repère inertiel,ω le vecteur de vitesse angulaire
du corps expriḿe dans son rep̀ere local,S(y) la matrice pŕe-produit vectoriel associée au vecteury,
i.e. pour tout vecteury ∈ R3, S(y)v = y × v, et Γe le vecteur regroupant tous les couples externes
appliqúes aux v́ehicules. La d́ependance deFe et Γe vis-à-vis de la variable temporellet permet de
prendre en compte la dynamique du vent ainsi que toute autre perturbation exog̀ene. Les matricesΣT et
ΣR ∈ R

3×3 repŕesentent des couplages complémentaires entre les dynamiques de translation et de rotation.
Par exemple, l’influence de la translation sur la rotation via ΣT traduit la contribution de l’excentricité
du point d’application de la poussée par rapport au centre de masse. Son effet reste limité si le point
d’application de la poussée

−→
T se situèa proximit́e de l’axe{G;

−→
k }. Il peut être compl̀etement́eliminé par

feedback si l’action du couple le permet. L’influence des couples de commande sur la translation viaΣR

est plus probĺematique ; elle engendre un systèmeà d́ephasage non minimalà l’origine d’un ph́enom̀ene
de dynamique des zéros. Son expression dépend principalement de la configuration du véhicule et de son
mode d’actionnement. Lorsqu’il s’agit d’un hélicopt̀ere à quatre rotors identiques (le cas du X4-flyer) ce
couplage est th́eoriquement nul (ΣR = 0). Par contre, dans le cas d’un VTOL, comme le HoverEye par
exemple, òu le contr̂ole de la dynamique de rotation est réaliśe par l’interḿediaire de la d́eflexion du jet
d’air géńeŕe par les h́elices, seule la dernière ligne de cette matrice est nulle [41].

La mod́elisation des forces et couples externes (i.e.Fe et Γe) reste un probl̀eme majeur, en raison
de la complexit́e de la dynamique des fluides et des interactions entre le véhicule (corps rigide, mais
muni d’actionneurs en mouvement) et le fluide environnant (voir e.g. [39] pour une discussion de ces
aspects sur l’HoverEye de Bertin). En particulier, la dépendance des forces de traı̂née et portance par
rapport à ”l’angle d’attaque” du v́ehicule est tr̀es difficile à mod́eliser. A l’heure actuelle il n’existe
pas de mod̀eles analytiques permettant de représenter pŕeciśement ces efforts dans toute l’enveloppe de
fonctionnement. Le peu de modèles existants sont supposés ob́eir au principe de superposition. Ainsi,
pour le HoverEye de Bertin par exemple, on distingue (hormis la contribution de la gravité) les efforts de
propulsion des h́elices, les efforts de portance et de traı̂née ǵeńeŕes par la circulation d’air autour de la
cellule, et les efforts ǵeńeŕes par les gouvernes. La légitimité d’un tel d́ecoupage n’a rien d’évident : en
toute rigueur, le v́ehicule en mouvement dans un fluide exerce, par la rotation del’h élice et par d́eflexion
des gouvernes, une force sur le fluide qui, en retour, applique une force sur la cellule. La modélisation
de ces forces sert en premier lieuà l’évaluation des limites de fonctionnement età l’optimisation des
caract́eristiques ǵeoḿetriques et ḿecaniques de v́ehicule. Elle est ńecessaire pour la simulation de la
dynamique, mais la connaissance précise de ces forces et couples n’est pas nécessairèa la conception de
lois de commande. Il est possible d’utiliser une approximation, ou m̂eme (c’est souvent préférable lorsque
les capteurs disponibles le permettent) une estimation en ligne des termesFe et Γe. Le retour d’exṕerience
montre d’ailleurs que dans la pluplart des cas la modélisation explicite deΓe n’est pas ńecessaire. La
possibilit́e d’obtenir une bonne estimation en ligne deΓe, via une inversion dynamique ou un observateur
à grands gains, dépend principalement de la qualité de mesure des vitesses de rotation et de leur fréquence
d’acquisition. Il demeure que toute analyse de robustesse repose sur une caractérisation des erreurs de
mod̀ele par rapport̀a un mod̀ele nominal. La connaissance fine de la dynamique de vol peut donc servir
à l’automaticien pour garantir des niveaux de performance et robustesse acceptables. Ce point n’est pas
à ńegliger en áeronautique puisque les exigences de certification sont souvent draconiennes.



III. STRATÉGIES DE CONTR̂OLE

Le syst̀eme (1)–(3) fait clairement apparaı̂tre une dynamique de rotation complètement actionńee
(vecteur de couplesΓ de l’équation (3)), et une dynamique de translation sous-actionnée (une seule entrée
de commandeT pour la dynamique de translation (1)). Au niveau de la translation, la commandabilité
repose sur le couplage non-linéaireTRe3 entre la commandeT et la variable d’́etatR. C’est ce couplage
qu’il faut exploiter pour stabiliser la position du véhicule.

Nous commencerons cette section par un survol des techniques de commande basées sur le lińeariśe
tangent du système autour du vol quasi-stationnaire.

A. Linéarisation autour du vol quasi-stationnaire

Afin de poser simplement le problème de la commande de VTOLs, et faire un premier tour des lieux
des strat́egies de conception de schémas de commande proposés dans la litt́erature, nous nous intéressons
au linéariśe tangent du mod̀ele dynamique du système en vol quasi stationnaire2. Nous supposerons que
le vent est quasi-nul et nous négligerons les efforts aérodynamiques qui sont essentiellement des termes
quadratiques en la vitesse. La résultante et le moment des efforts extérieurs se ŕesument alors̀a Fe = mge3

et Γe = 0, où g est la constante de gravité. Nous supposerons aussi que la matrice de couplageΣT est
nulle. Au voisinage de l’identité, une approximation lińeaire de la matrice de rotation estR ≈ I3 + S(η),
où η ∈ R

3 est le vecteur des angles d’Euler(η1 roulis, η2 tangage,η3 lacet). Le syst̀eme lińeariśe autour
du point d’́equilibre (ξ = 0, ξ̇ = 0, η = 0, ω = 0, T = mg, Γ = 0) est donńe par leséquations :

mξ̈ = −mgS(η)e3 − T̃ e3 + ΣRΓ (4)

η̇ = ω (5)

Iω̇ = Γ (6)

avecT̃ = T −mg. Sans perte de géńeralit́e, nous supposerons que la matrice d’inertie est diagonale :I =
diag(I1, I2, I3). Le couplageΣRΓ est non nul pour la plupart des VTOLs, et en particuler pour l’ensemble
de la classe des ”tail-sitters”. Cette force parasite entraı̂ne une dynamique des zéros marginalement stable
ou instable (ceci en fonction de la configuration mécanique du VTOL), motivant des travaux de recherche
encore d’actualit́e. En se ŕeférant au mod̀ele de l’HoverEye [39], la matrice de couplageΣR est

ΣR = −
1

L
S(e3) (7)

où L repŕesente la distance séparant le plan des gouvernes du centre de masse (ou bras de levier). Les
équations (4)-(6) font alors apparaı̂tre quatre châınes monoentŕees-monosorties dont les deux premières,
concernant l’altitude et l’angle de lacet, sont :

mξ̈3 = − T̃ (8)

I3η̈3 =Γ3 (9)

Il s’agit de deux doubles intégrateurs ind́ependants dont les deux entréesT̃ et Γ3 permettent facilement
de stabiliser exponentiellement lesétats(ξ3, ξ̇3) et (η3, ω3) vers (0, 0). Les deux autres chaı̂nes sont :

{

mξ̈1 = −mgη2 + 1
L
Γ2

I2η̈2 = Γ2
(10)

{

mξ̈2 = mgη1 −
1
L
Γ1

I1η̈1 = Γ1
(11)

2Vol pour lequel les vitesses de translation et de rotation sont faibles



Par une transformation adéquate de coordonnées, il est facile de v́erifier que chacun des deux systèmes
préćedents peut aussi s’écrire :

ẋ1 =x2 (12)

ẋ2 =x3 + εu (13)

ẋ3 =x4 (14)

ẋ4 =u (15)

avec (x1, x2, x3, x4) = (ξ1, ξ̇1,−gη2,−gη̇2), u = − g

I2
Γ2 et ε = − I2

mgL
dans le cas du système (10), et

(x1, x2, x3, x4) = (ξ2, ξ̇2, gη1, gη̇1), u = g

I1
Γ1 et ε = − I1

mgL
dans le cas du système (11).

Le syst̀eme lińeaire (12)–(15) est commandable mais la stabilisation de son originex = 0, même si elle
estévidente, ḿerite que l’on s’y attarde un peu. En effet, les principaux travaux en commande non-linéaire
de VTOLs sont inspiŕes des approches résuḿees ci-dessous.

1) Une premìere approche consisteà se focaliser sur la stabilisation de la sortiex1. Lorsqueε 6= 0 ceci
conduit à prendreεu comme entŕee du syst̀eme età poserv = x3 + εu comme nouvelle variable
de contr̂ole. On obtient alors le double intégrateur :

ẋ1 =x2 (16)

ẋ2 =v (17)

(18)

Ce syst̀eme est commandable et le choixv = −k0x1 − k1x2 (k0,1 > 0) assure la stabilisation
exponentielle dex1,2 vers źero, ainsi que la convergence exponentielle dev vers źero. Apr̀es
convergence, il subsiste une dynamique interne desétatsx3,4 dite ”dynamique des źeros”, quiévolue
selon l’́equation :

ẋ3 =x4 (19)

ẋ4 = −
1

ε
x3 (20)

Cette dynamique est au mieux marginalement stable (i.e. lorsqueε > 0). Lorsqueε < 0 on obtient
une dynamique instable. Il faut préciser que m̂eme dans le cas où cette dynamique est marginalement
stable (c’est le cas de l’hélicop̀ere par exemple), c’est celle d’un oscillateurà haute fŕequence (car
ε est souvent tr̀es faible). Avec ce type de commande, la moindre perturbation peut alors facilement
entrâıner un d́epart en instabilit́e.

2) La deuxìeme approche consisteà mettre en œuvre un retour d’état completu = −
∑4

i=1 ki−1xi, (ki >
0) afin de stabiliser l’origine du système (12)-(15). Dans ce cas, lorsqueε est petit, la pŕesence du
termeεu affecte peu la forme du feedback. En effet, pour assurer la stabilité du syst̀eme, il suffit
de faire en sorte que le polynôme caract́eristique du système en boucle ferḿee :

p4 + (k3 + εk1)p
3 + (k2 + εk0)p

2 + k1p + k0

soit Hurwitz. En imposant, par exemple, quek2 et k3 soient grands devantεk0, la connaissance
précise deε importe peu.
Bien que cette approche paraisse simple et logique, elle n’est que rarement utiliśee en pratique.
Ceci est d̂u au fait que le praticien préfère souvent d́ecomposer un système du quatrìeme ordre, tel
que (12)–(15), en une cascade de sous-systèmes d’ordre deux au plus, afin de faciliter la mise en
œuvre de la commande ainsi que le diagnostic en cas de problème. En particulier la hiérarchisation
en contr̂ole dex1 (guidage) et contr̂ole dex3 (pilotage) est souvent adoptée. La justification de ce



choix est aussi líee aux cadences de commande qui sont différentes pour chacun des deux niveaux :
une dizaine deHz au plus pour la boucle de guidage et plus de 100Hz pour la boucle de pilotage.
Ceci conduit aux approches de type ”hiérarchique”.

3) Le principe de la commande hiérarchique consiste essentiellementà ignorer le couplageεu de la
dynamique de translation (i.e. en posantε = 0), et à consid́ererx3 comme entŕee de commande pour
le syst̀eme (12)-(13). Cette entrée sert alors de consigne pour le système (14)-(15). La hiérarchisation
peut être de type backstepping ou de type commandeà grands gains. L’utilisation du backstepping
par bloc (guidage et pilotage) conduit au système suivant :

ẋ1 =x2

ẋ2 =xd
3 + x̃3

˙̃x3 =x̃4

˙̃x4 =ẍd
3 + u (21)

où xd
3 repŕesente le contrôle par retour d’́etat du sous-systèmex1,2, choisi typiquement de la forme

xd
3 = −k0x1 − k1x2 (k0,1 > 0), x̃3 = x3 − xd

3, x̃4 = x4 − ẋd
3 avec ẋd

3 = −k0x2 − k1x3, et
ẍd

3 = −k0x3 − k1x4. Il ne reste qu’̀a d́etermineru pour ŕegulerx3 autour dexd
3. Si l’on choisit

u = −ẍd
3 − k2x̃3 − k3x̃4 (22)

le syst̀eme boucĺe pŕesentera un polyn̂ome caract́eristique de la forme :

p4 + (k3 + k1)p
3 + (k2 + k1k3 + k0)p

2 + (k1k2 + k0k3)p + k0k2

Les racines sont̀a partie ŕeelle ńegative si les gainski (i = 0, . . . , 3) sont tous positifs.
Une variante de la commande par backstepping consiste en l’utilisation de grands gains pour la
commande du second sous-système, tout en ńegligeant la dynamique de la consignexd

3, c’est-̀a-dire
en posantẋd

3 = ẍd
3 = 0 dans l’expression de la commandeu. Ceci revientà modifier l’expression

(22) de la façon suivante :u = −k2x̃3−k3x4. Il en résulte un système en boucle ferḿee de polyn̂ome
caract́eristique :

p4 + k3p
3 + k2p

2 + k1k2p + k0k2

Le fait que ce polyn̂ome est Hurwitz si et seulement sik3 > k1 et k2 >
k2

3
k0

k1(k3−k1)
> 0 va dans le

sens du choix de grands gainsk2 et k3 pour la commande du second sous-système. Un tel choix
n’est possible en pratique que si la dynamique de rotation est suffisamment rapide par rapportà la
dynamique de translation, et si l’on dispose de mesures de larotation et de la vitesse angulaireà une
fréquencéelev́ee. En ce qui concerne la vitesse angulaire, de telles mesures peuvent̂etre facilement
obtenues gr̂aceà l’utilisation de centrales inertielles. Dans le cas de la rotation, ceci est beaucoup
plus difficile et fait l’objet actuellement de travaux de recherche [34], [17].

Au del̀a de ces principes de base, les techniques d’automatique linéaire plus modernes permettent,
à partir d’un cahier des charges et d’une architecture de commande, de trouver les gains optimaux en
termes de robustesse aux incertitudes, rejet de perturbations, etc. C’est le cas par exemple de la méthode
de commande LQR qui áet́e appliqúee à la commande de la dynamique de rotation d’un X4-flyer et
compaŕee à une approche de type PID [6], ou encore de la synthèse LQG utiliśee en ajoutant au critère
quadratique un terme pondérant la sensibilit́e du mod̀ele aux variations paraḿetriques [3]. Les ḿethodes
de commande traitant de l’atténuation des perturbations, comme la commandeH∞, ont également́et́e
utilisées [8].

Bien que toutes ces techniques aientét́e exṕeriment́ees avec (plus ou moins de) succès, leur inconv́enient
réside dans la limitation de leur application au vol quasi-stationnaire et aux trajectoires d’équilibreà faible
vitesse. La synth̀ese lińeaire ne constitue donc qu’uneétape pŕealable pour la commande sur l’ensemble



du domaine de vol (souvent très en dessous des limites du drone). A partir de là, l’approche classiquement
utilisée consistèa synth́etiser le feedback pour un ensemble d’approximations linéaires du système autour
de divers points du domaine de vol, puisà tabuler les gains en fonction de ce domaine tout en sachant
qu’il devient alors quasiment impossible de garantir inconditionnellement la stabilit́e (ne serait-ce que
locale) du sch́ema de commande ainsi obtenu. Cette technique, dite dugain scheduling, a fait ses preuves
en pratique pour certains systèmes (souvent dans des conditions aérologiques tr̀es favorables). Elle reste
toutefois laborieusèa mettre en place et pose un certain nombre de problèmes pour les v́ehicules de type
VTOL :

1) Tout d’abord, la d́etermination des trajectoires d’équilibre ńecessite une connaissance fine et préalable
des efforts áerodynamiques. Pour les systèmes de type VTOL, dont les angles d’attaque peuvent
varier de façon significative, déterminer une expression analytique de ces efforts est très difficile,
et lesévaluer de façon expérimentale (essais en soufflerie) est coûteux.

2) En raison des perturbations aérologiques, le système est souvent amené à fonctionner loin de la
trajectoire d’́equilibre d́esiŕee. Le lińeariśe n’est alors plus siginificatif de la dynamique réelle du
drone.

3) La linéarisation ńecessite une paramétrisation minimale de la matrice de rotation. Ceci introduit des
singularit́es de repŕesentation qui limitent artificiellement le domaine de stabilit é du contr̂oleur. A
cet égard, certaines paramétrisations (e.g., de type Rodrigues) sont moins mauvaises que d’autres
(e.g., de type Euler). Malgré son importance historique et son usage fréquent, la paraḿetrisation par
les angles d’Euler n’est certainement pas la plus judicieuse pour des engins de type VTOL car elle
limite significativement le domaine de stabilité.

L’utilisation de techniques de commande non-linéaire permet en grande partie de contourner ces difficultés.

B. Les strat́egies de commande non-linéaire

Les travaux sur la commande non-linéaire des drones sont relativement récents et toujours d’actualité.
On peut, pour simplifier, classer les approches existantes en deux cat́egories.

1) Techniques de commande basées sur l’extension dynamique du système: Ce type d’approche consiste
essentiellement̀a consid́erer TRe3 comme unétat du syst̀eme età le d́eriver pour faire apparaı̂tre trois
variables de commande indépendantes qui permettront de linéariser la dynamique de translation. Les
premiers travaux dans cette direction (Hauser et Sastry [16]) ont port́e sur le contr̂ole d’un avion à
décollage et atterrissage vertical (PVTOL). L’approche a ensuiteét́e étendue au cas 3D par Koo et Sastry
[23]. En supposant que le vecteur des forces extérieures est ŕeduit à la gravit́e (i.e. Fe = mge3) et en
ignorant le terme de couplageΣRΓ dans la dynamique de translation, on déduit facilement de (13)–(15)
les relations suivantes :

Ẋ1 =
1

m
X2 (23)

Ẋ2 = X3 (24)

Ẋ3 = X4 (25)

Ẋ4 = U (26)

avecX = (X1, X2, X3, X4) = (ξ,mξ̇,−TRe3 + mge3,−Rδ), δ = (Tω2,−Tω1, Ṫ )T , et

U = −R
(

T̈ e3 − TS(e3)I
−1Γ − 2Ṫ S(e3)ω + TS(ω)2e3 + TS(e3)I

−1S(ω)Iω
)

Si l’on assimileT̈ à une variable de commande, et siT 6= 0, l’application (T̈ , Γ) −→ U est surjective.
Ceci permet de considérer U comme une nouvelle variable de commande. Le système (23)–(26)́etant
linéaire et commandable, la stabilisation deξ = X1 le long d’une trajectoire de référence donńee devient
alors triviale.



Cette approche est séduisanteà premìere vue, mais elle pose un certain nombre de problèmes en
pratique.

1) Pour des v́ehicules dont la propulsion est assurée par une h́elice, T est fonction de la vitesse de
rotation de l’h́elice. La consigne d’entrée du moteur de propulsiońetant le plus souvent une vitesse
de rotation, ceci permet directement de géńerer la valeurT désiŕee. Dans le cas où T̈ devient la
variable de commande, il fautêtre capable de géńerer cette grandeur physiquement. Ceci nécessite
d’intégrer la dynamique des moteurs dans la synthèse de la commande.

2) La connaissance deT et Ṫ est ńecessaire pour le calcul dëT et Γ. Pour la plupart des plateformes,
ces deux grandeurs ne sont pas mesurables, et les estimer viades observateurs dédíes est difficile
car ceci ńecessite d’utiliser les mesures de position qui ne sont disponibles qu’̀a faible fŕequence
(de l’ordre de quelquesHz).

3) La commande n’est bien définie que pourT 6= 0. PuisqueT devient unétat interne du système,
rien ne garantit a priori qu’il reste toujours positif.

4) La prise en compte des efforts aérodynamiques avec une telle approche nécessite une expression
analytique de ces efforts, très difficile à obtenir.

5) Enfin, la prise en compte du terme de couplageΣRΓ n’est paśevidente. Afin de lińeariser le système
une possibilit́e consisterait̀a int́egrer ce terme dans la variableX3 en posantX3 = −TRe3+mge3+
RΣRΓ. Malheureusement, on retombe alors sur le problème de dynamique des zéros évoqúe en
Section III-A. Pour prendre en compte ce couplage, d’autresapproches ont́et́e propośees, baśees
elles-aussi sur une extension dynamique du système mais sans chercher une linéarisation exacte [30],
[12]. Par exemple, en s’inspirant de [33], il est montré dans [43] qu’il est possible d’annuler les
effets deΣRΓ pour certains v́ehicules syḿetriques (comme le Hovereye par exemple), en considérant
un point de contr̂ole d́eport́e par rapport au centre de masse. Toutefois, ces travaux n’apportent pas
de solutions aux autres problèmes mentionńes ci-dessus.

2) Commande non-lińeaire de syst̀emes interconnectés: Il ne s’agit plus dans ce cas d’assimilerTRe3 à
un état, mais de garantir qu’il converge vers une valeur de référence(TRe3)

r choisie de façoǹa stabiliser
la dynamique de translation. Ce type d’approche s’apparentedonc à la commande hiérarchique lińeaire
décrite en Section III-A avec : un contrôle en position de ”haut niveau” (guidage) défini par (TRe3)

r,
et un contr̂ole d’attitude de ”bas niveau” (pilotage) qui va permettre de faire convergerRe3 vers (Re3)

r.
Plus pŕeciśement, en supposant queFe = mge3 et en ignorant le terme de couplageΣRΓ (ou en ŕeduisant
son effet par le choix d’un point de contrôle d́eport́e par rapport au centre de masse), la dynamique de
translation se ŕeduit à

mξ̈ = −TRe3 + mge3

Lorsque l’objectif consiste (par exemple)à stabiliser une position fixe, ceci suggère de d́efinir comme
valeur de ŕeférence pourTRe3 :

(TRe3)
r = k0ξ + k1ξ̇ + mge3

afin de garantir la stabilisation deξ et ξ̇ à źero lorsqueTRe3 = (TRe3)
r. PuisqueRe3 est un vecteur

unitaire, cette valeur de référence permet directement de déterminer :
1) L’expression de la poussée (que l’on supposera non nulle) :

T = ‖k0ξ + k1ξ̇ + mge3‖ (27)

2) La direction de poussée d́esiŕee :

(Re3)
r =

k0ξ + k1ξ̇ + mge3

‖k0ξ + k1ξ̇ + mge3‖
(28)



Bien qu’il soit plus plus simple de réguler seulement la direction de poussée, les travaux existants
consid̀erent dans la plupart des cas toute la dynamique de rotation.Pour cela, une orientation de référence
Rr est calcuĺeeà partir de la direction(Re3)

r et d’une autre direction non-colinéaire permettant de définir
une valeur de ŕeférence pour le lacet (η3). La matriceRr est ensuite considéŕee comme une consigne
pour la dynamique de rotation. Comme dans le cas de la commandehiérarchique lińeaire (Section III-
A), la dynamique de la consigneRr est parfois ńegligée (i.e.,Ṙr ≈ R̈r ≈ 0), en invoquant l’utilisation
de ”grands gains” pour la boucle de commande bas niveau de l’orientation. Les diff́erences que l’on
trouve dans litt́erature concernent principalement le type de modélisation utiliśe (matrice de rotation,
quaternions, angles d’Euler), le type de mission visé (asservissement visuel, way-point, etc), le type de
capteur embarqúe (mesure complète ou partielle de l’́etat), etc. Certains travaux s’intéressent̀a des aspects
de robustesse vis-à-vis, e.g., de la variation de la masse du véhicule ou du champ gravitationnel [38],
[15], [26], de rafales de vent, ou encore d’erreurs de mesure[41]. D’autres int̀egrent la saturation des
actionneurs dans la synthèse de la loi de commande [14], [53], [47], [32], en se basant la plupart du temps
sur la technique des saturations imbriquées d́evelopṕee par Teel [52]. D’autres encore se concentrent sur
les apports possibles du contrôle par mode glissant [7], [27], [45] ou encore de la commandeprédictive3

[21], [22], [4]. Dans la plupart des cas les efforts aérodynamiques sont complètement ńegligés, ce qui
limite l’utilisation de ces approches au vol quasi-stationnaire. Les rares travaux qui prennent en compte
ces efforts, comme [41], utilisent un modèle constant qui ne permet pas de modéliser la d́ependance de
ces efforts par rapport̀a la vitesse du v́ehicule.

IV. U NE NOUVELLE APPROCHE DE COMMANDE POUR V́EHICULES À PROPULSION CENTRALE

Nous pŕesentons dans cette section une méthode de commande récemment proposée dans [19] pour
des v́ehicules avec une force de poussée et un actionnement complet en couples (i.e. modèle (1)–(3)). Sa
principale originalit́e porte sur la prise en compte des efforts aérodynamiques afin d’augmenter la précision
de suivi et la robustesse de la commande vis-à-vis des perturbations aérologiques et des dynamiques non-
mod́elisées.

Dans son principe, cette approche s’apparente aux techniques de commande de systèmes interconnectés
présent́ees pŕećedemment. Elle utilise toutefois une hiérarchisation deśequations diff́erente, en considérant
d’un côté leséquations (1)–(2), et de l’autre l’équation (3) (le d́ecoupage habituellement utilisé consistèa
consid́erer l’équation (1) d’une part, et leśequations (2)–(3) d’autre part). En supposant que le couplage
ΣRΓ est ńegligeable, la première étape de cette approche consisteà se ramener̀a la commande du sous-
syst̀eme

{

mξ̈ = −TRe3 + Fe(ξ̇, ξ̈, R, ω, ω̇, t)

Ṙ = RS(ω)
(29)

en consid́erant queT et ω sont les variables de commande. Ceci suppose que la dynamiquede la vitesse
angulaire est suffisament rapide par rapport aux dynamiquesde translation et de rotation, et que la
fréquence des mesures de vitesse angulaire est suffisamentélev́ee.

Dans l’́etat actuel de l’approche, il est aussi supposé queFe ne d́epend que dėξ et t, i.e. Fe(ξ̇, t).
Le fait de ńegliger la d́ependance deFe par rapportà ξ̈ et ω̇ est ŕealiste pour la classe des véhicules
aériens car les effets de masse ajoutée sont ńegligeables. La non-dépendance de cette force vis-à-vis de
l’attitude du v́ehicule est une hypothèse beaucoup plus forte puisqu’elle revientà supposer que les forces
aérodynamiques ne dépendent pas de cette attitude. En toute rigueur cette hypothèse n’est satisfaite que
pour un corps sph́erique, c’est̀a dire sans portance. En pratique, la méthode propośee dans [19] est bien
adapt́ee au cas des véhiculesà faible portance (ce qui est le cas de la plupart des VTOLs), mais son
utilisation/extension pour des véhiculesà forte portance, comme les avions, reste un problème ouvert.

3A notre connaissance, les expérimentations ŕealiśeesà ce jour utilisent un calculateur déport́e au sol pour l’impĺementation des techniques
prédictives.



Malgré ces restrictions le modèle (29) permet de prendre en compte les effets aérodynamiques de traı̂née,
très souvent ignorés dans leśetudes de commande. La dépendance deFe par rapport̀a la variable exog̀ene
t permet aussi d’englober les efforts extérieurs associés par exemplèa la dynamique du vent. Enfin, cette
structure de mod̀ele donne un cadre unique pour traiter le problème de stabilisation en un point et celui
de suivi de trajectoires (i.e. ”tracking”). Plus préciśement,étant donńe une trajectoire de référenceξr(.),
si l’on note ξ̃ := ξ − ξr l’erreur de suivi en position, on obtient le modèle d’erreur suivant :

{

m ¨̃ξ = −TRe3 + F (ξ̇, t)

Ṙ = RS(ω)
(30)

avecF (ξ̇, t) := Fe(ξ̇, t) − mξ̈r(t). Modulo la différence d’expression entreFe et F , les équations des
syst̀emes (29) et (30) sont identiques.

Plusieurs objectifs de commande, associés a diff́erents modes opératoires (t́elé-oṕeŕes ou compl̀etement
autonomes), sont traités dans [19]. Nous allons détailler le principe de synth̀ese de commande pour la
stabilisation en vitesse, puis nous indiquerons brièvement comment se principe s’étendà des objectifs
plus complexes, comme par exemple la stabilisation en position avec rejet de perturbations statiques.

A. Stabilisation en vitesse

Afin de stabiliser l’erreur de vitessẽ̇ξ à źero pour le syst̀eme (30), il faut que˙̃ξ = 0 soit un équilibre
du syst̀eme en boucle ferḿee. Il faut donc que−TRe3 + F (ξ̇r, t) = 0 lorsque ˙̃ξ = 0. Cette relation est
équivalentèa

TRe3 = F (ξ̇r, t) (31)

LorsqueF (ξ̇r, t) 6= 0, il existe seulement deux couples de valeurs(T,Re3) solutions de cettéequation,à
savoir

(T,Re3) =

(

‖F (ξ̇r, t)‖,
F (ξ̇r, t)

‖F (ξ̇r, t)‖

)

, et (T,Re3) =

(

−‖F (ξ̇r, t)‖,−
F (ξ̇r, t)

‖F (ξ̇r, t)‖

)

(32)

Ces deux solutions (de type ”vent de face” et ”vent de dos”) définissent l’amplitudeT et la directionRe3

de la pousśee du v́ehicule qu’il est ńecessaire d’appliquer pour contrer les efforts extérieurs le long de la
trajectoire de ŕeférence et ǵeńerer l’acćelération associée à cette trajectoire. Notons qu’il reste un degré
de libert́e non-contraint en orientation (qui correspond typiquement à l’angle de lacet).

LorsqueF (ξ̇r, t) = 0 en revanche, tout couple(T,Re3) avecT = 0 est solution de l’́equation (31). Ce
cas de figure, d́eǵeńeŕe, n’est pas traité dans [19] pour deux raisons :

– Les v́ehicules de type VTOĹetant soumis̀a l’action de la gravit́e, lorsque la trajectoire de référence
est ŕeduiteà un point fixe (et en l’absence de vent), le termeF (ξr, t) est ŕeduit au terme de gravité
et est donc non nul. Pour queF (ξ̇r, t) passe par źero il faut des conditions très particulìeres (fortes
rafales de vent, trajectoires de référence tr̀es agressives, etc).

– LorsqueF (ξ̇r, .) ≡ 0, on peut v́erifier que le lińeariśe du syst̀eme (30) en uńequilibre quelconque

(ξ̃, ˙̃ξ, R) = (ξ̃∗, 0, R∗) n’est pas commandable (bien que le système lui-m̂eme soit commandable).
Des techniques spécifiques aux systèmes ”tr̀es” non-lińeaires sont alors nécessaires pour traiter le
probl̀eme de stabilisation (voir e.g. [36]).

La synth̀ese de la commande découle directement de l’analyse des solutions(T,Re3) de l’équation (31)
ci-dessus. En supposant, sans perte de géńeralit́e, que la pousśeeT est choisie de signe positif, on définie
dans un premier temps

T = ‖F (ξ̇, t)‖ (33)



puis, en supposant queF (ξ̇, t) ne s’anulle jamais4, on d́etermineω1 et ω2 de sorte queRe3 converge vers
le vecteur

(Re3)
r =

F (ξ̇, t)

‖F (ξ̇, t)‖
(34)

Ceci conduit aux expressions














ω1 = −k3
|γ|γ̄2

(|γ| + γ̄3)2
−

1

|γ|2
γT S(Re1)γ̇

ω2 = k3
|γ|γ̄1

(|γ| + γ̄3)2
−

1

|γ|2
γT S(Re2)γ̇

(35)

aveck3 > 0 un gain de commande,γ = F (ξ̇, t)/m, et γ̄ = RT γ. Il est important de noter̀a ce stade que
dans les expressions ci-dessusF est évalúee en(ξ̇, t) et non pas en(ξ̇r, t) comme dans l’́equation (32).
En effet, l’expression des efforts aérodynamiques le long de la trajectoire de référence n’est ǵeńeralement
pas connue, et doncF (ξ̇r, t) n’est pas connue non plus. Par contre, il est possible d’estimer en temps ŕeel
F au point courant, i.e.F (ξ̇, t), par exemple gr̂ace aux mesures d’accélérom̀etres ou via la synth̀ese d’un
observateur (voir [18] pour plus de détails).

Les expressions (33)–(35) ci-dessus permettent de rendre l’ équilibre ˙̃ξ = 0 stable, mais pas asympto-
tiquement stable. Pour stabiliser asymptotiquement˙̃ξ à źero, il suffit alors d’ajouter aux expressions de
T, ω1, etω2 ci-dessus des termes de dissipation proportionnelsà ˙̃ξ. Finalement, l’expression de commande
suivante est obtenue :























T = m(γ̄3 + k1|γ|e
T
3 RT ˙̃ξ)

ω1 = −k2|γ|e
T
2 RT ˙̃ξ − k3

|γ|γ̄2

(|γ| + γ̄3)2
−

1

|γ|2
γT S(Re1)γ̇

ω2 = k2|γ|e
T
1 RT ˙̃ξ + k3

|γ|γ̄1

(|γ| + γ̄3)2
−

1

|γ|2
γT S(Re2)γ̇

(36)

aveck1,2,3 > 0 des gains de commande. Cette commande assure la stabilisation quasi-globale5 de ξ̃ vers
zéro etRe3 vers la direction de poussée d́esiŕee à l’équilibre.

A ce stade, il est clair que cette approche s’apparente aux techniques pŕesent́ees en Section III-B.2.
On peut toutefois noter une différence importante en comparant les expressions (27)–(28) d’une part
avec leséquations (33)–(34) d’autre part. Dans le premier cas, en posant k0 = 0 pour consid́erer le
seul cas de la stabilisation de la vitesse, le terme de retouren vitessek1ξ̇ introduit une singularit́e dans
(28) lorsquek1ξ̇ = −mge3. Dans le deuxìeme cas, les termes de retour en vitesse n’introduisent pas
de singularit́e puisqu’ils n’apparaissent pas dansF (ξ̇, t). Les singularit́es de commande n’ont lieu que
lorsqueF (ξ̇, t) = 0, ou lorsque la direction de poussée est oppośee à la direction de poussée d́esiŕee6.

B. Extensions̀a d’autres objectifs de stabilisation

La loi de commande (36) peut-être facilement modifíee afin de traiter des objectifs de commande plus
avanćes. Nous illustrons brièvement ce point pour le problème de commande en position. Le système
d’erreur (30) peut s’́ecrire











¨̃ξ = −kξ̃ − TRe3 + (F (ξ̇, t) + kξ̃)

= −kξ̃ − TRe3 + Fξ(ξ̃, ξ̇, t)

Ṙ = RS(ω)

4Dans un deuxìeme temps, il est montré qu’il suffit d’imposer queF (ξ̇r, t) ne s’anulle jamais.
5Pour toute condition initiale telle que la direction de poussée à l’instant initial n’est pas l’oppośee de la direction de poussée d́esiŕee.
6Ceci traduit l’impossibilit́e, de nature topologique, de stabiliser globalement un point d’équilibre sur la sph̀ere de dimension deux via

une commande continue.



avec Fξ(ξ̃, ξ̇, t) := F (ξ̇, t) + kξ̃. Ceci sugg̀ere d’appliquer la commande (36) avecγ = Fξ(ξ̃, ξ̇, t)/m
en lieu et place de l’expression préćedenteγ = F (ξ̇, t)/m. On esp̀ere ainsi que le terme−kξ̃ introduit

dans l’expression dë̃ξ apporte la correction ńecessairèa la stabilisation dẽξ à źero. On peut d́emontrer
que ce raisonnement intuitif est correct au sens où la commande ainsi obtenue stabilise asymptotiquement
(localement)̃ξ à źero. Toutefois ce choix deFξ peut poser problème. En effet, l’analyse de stabilité repose
sur l’hypoth̀ese que la fonctionFξ ne s’anulle pas ; la commande (36) n’étant pas d́efinie lorsqueFξ = 0.
A cause du termekξ̃ introduit dansFξ, cette fonction va s’annuller pour certaines valeurs des variables
d’état. Afin de circonvenir ce problème, on utilise un terme de retour en positionborné, i.e. Fξ est d́efini
par Fξ(ξ̃, ξ̇, t) := F (ξ̇, t) + h(ξ̃) où h est une fonction borńee. Typiquement, la norme deh doit rester
sensiblement plus petite quemg (qui correspond̀a la norme deF lorsque le v́ehicule ne subit aucun
effort áerodynamique etξr ≡ 0). Ceci permet d’accrôıtre la taille du domaine de stabilité de façon tr̀es
significative.

Plusieurs autres questions sont traitées dans [19]. Citons en particulier :
1) La commande en position avec retour intégral. Les lois de commande présent́ees ci-dessus nécessitent

en th́eorie la connaissance du termeFe, et donc des forces extérieures. En pratique, quelque soit le
moyen utiliśe pour estimer ce terme (modélisation fonctionelle, estimation en ligne via des capteurs
embarqúes, etc), sa connaissance ne peutêtre pŕecise en toutes circonstances. Afin de conserver de
bonnes performances en présence d’erreurs sur la connaissance deFe, une correction non-lińeaire
de type int́egrale borńee est propośee. Comme pour le terme de correction en position, le principe
repose sur une modification de la fonctionF limitant les risques d’annulation de cette fonction.

2) La prise en compte de la contrainte de poussée unidirectionelle. Pour de nombreux véhicules
aériens la pousśee est seulement uni-directionnelle (i.e.T ne peut changer de signe). Les différentes
commandes proposées (i.e. en vitesse, en position, etc) peuventêtre adapt́eesà cette situation, sans
conśequences sur le domaine de stabilité.

3) L’analyse des efforts aérodynamiques. En raison des efforts aérodynamiques il est quasiment exclu
de pouvoir garantir que la fonctionF ne s’annulle en aucun point de l’espace d’état. Par contre, il
est possible de choisir la trajectoire de référence de sorte que la fonction ne s’anulle pas le long
de cette trajectoire (i.e.F (ξ̇r, t) 6= 0). En s’appuyant sur les propriét́es de dissipativit́e des efforts
aérodynamiques, des propriét́es de stabilit́e quasi-globale sont obtenues sous la seule condition que
F (ξ̇r, t) 6= 0.

CONCLUSION

De nombreuses approches ontét́e d́evelopṕees pour la commande de véhicules de type VTOL. Il reste
pourtant de nombreuses directionsà explorer. Une meilleure compréhension de l’áerodynamique de ces
syst̀emes est essentielle pour améliorer la performance et la robustesse des techniques de commande.
En effet, la tendancèa la miniaturisation des drones conduità des fonctionnements dans de très larges
gammes d’angles d’attaque et fait apparaı̂tre des ph́enom̀enes áerodynamiques très complexes. De ce point
de vue, les mod̀eles utiliśes actuellement pour la synthèse de commande sont extrêmement simplistes et,
à l’exception du vol quasi-stationnaire, reflètent mal la dynamique de vol de ces systèmes. En pratique,
le fonctionnement autonome de petits véhicules de type VTOL reste aujourd’hui limité à des conditions
aérologiques tr̀es favorables et des mouvements peu ”agressifs”. Ceci est en partie lié au probl̀eme critique
de l’estimation de l’́etat du syst̀eme. Concernant la partie contrôle/commande, des progrès significatifs
peuvent encorêetres ŕealiśes en prenant mieux en compte l’aérodynamique de ces systèmes. La diversité
des v́ehicules áeriens est aussi de natureà fournir de nouveaux problèmes de recherche. Par exemple,
malgŕe quelques travaux récents [2], [46], la commande de dirigeables ou de systèmesà ailes battantes
reste une problématique tr̀es largement ouverte. Enfin, le couplage entre les aspects estimation d’́etat et
stabilisation, par exemple dans le cadre de la commande référenćee capteurs, est aussi un sujet qu’il
convient d’́etudier plus en d́etail.
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[43] J.-M. Pflimlin, P. Soùeres, and T. Hamel. Hovering flight stabilization in wind gusts for ducted fan uav. In IEEE Conf. on Decision

and Control, pages 3491–3496, 2004.
[44] R.W. Prouty.Helicopter Performance, Stability, and Control. Krieger, 2005.
[45] U. Ozguner R. Xu. Sliding mode control of a class of underactuated systems.Automatica, 44 :233–241, 2008.
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