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aérologiques agissant sur un hélicoptère miniature
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Résumé— Cet article présente une méthode de restitution
des perturbations aérologiques agissant sur un mini-drone
hélicoptère. L’objectif est de déterminer si ces perturbations
sont susceptibles d’affecter la sécurité du vol de l’engin en
cherchant à caractériser les limites de variations de leur es-
timée sous forme de bornes. Un estimateur ensembliste à
erreurs bornées permet de fournir une telle description. Les
résultats de simulation obtenus montrent des performances
satisfaisantes au regard de l’application considérée.

Mots-clés— Modélisation d’hélicoptère, estimation ensem-
bliste, estimation ellipsöıdale, identification des perturba-
tions aérologiques.

I. Introduction

L’utilisation de mini-drones autonomes pourrait être en-
visageable pour un grand nombre de missions délicates ou
coûteuses telles que l’exploration d’un environnement in-
connu, la surveillance ou l’intervention sur des zones po-
tentiellement dangereuses. Plus particulièrement, les mini-
drones hélicoptères ont été privilégiés par rapport aux mini-
drones à voilure fixe pour leur capacité à réaliser des ma-
noeuvres spécifiques : vol à basse vitesse, vol latéral, vol
stationnaire, et manoeuvres dans des espaces étroits.
Cependant, leur domaine de vol est rapidement perturbé
par la présence des turbulences atmosphériques qui pro-
duisent un effet non linéaire très important, pouvant
déstabiliser la trajectoire et l’orientation du véhicule.
Récemment, plusieurs travaux de recherche ont été menés
pour améliorer la stabilité du vol des mini drones dans
un environnement perturbé. La conception d’une loi
de commande par backstepping en estimant les forces
aérodynamiques inconnues a été décrite dans [1] et [3].
Les travaux de thèse de Adnan Martini ([2]) ont présenté
différentes lois de commandes robustes pour un mini-
drone hélicoptère soumis à des rafales de vent. Ces lois
comprenaient une commande non linéaire utilisant une
linéarisation par retour d’état, une commande par rejet
actif de la perturbation basée sur un observateur d’état
étendu et une commande linéarisante robuste. Dans [4],
une étude est proposée sur le guidage des drones à voi-
lure fixe en milieu perturbé par estimation de la vitesse
du vent en utilisant un filtre de Kalman. Dans [5], une loi
de commande à mode glissant est appliquée sur un modèle
d’hélicoptère à quatre rotors par un estimateur adaptatif
de l’effet de la perturbation externe.
L’ensemble de ces études a fait apparâıtre qu’il est pos-

sible d’augmenter les capacités de vol des véhicules en
présence des perturbations aérologiques. Toutefois, elles ne
permettent pas de définir un domaine de vol sécurisé per-
mettant à l’engin d’effectuer sa mission en toute sécurité.
D’autre part, les résultats liés à l’estimation de l’état et
des perturbations aérologiques ont été fondés essentielle-
ment sur des approches stochastiques où la distribution de
vecteurs bruits de mesure et d’incertitude sur l’état a été
supposée gaussienne. Or, cette hypothèse est généralement
difficile à vérifier, ce qui affecte la crédibilité associée à l’es-
timée obtenue.
A cet effet, l’approche proposée dans ce papier est basée
sur une méthode ensembliste à erreurs bornées. Elle per-
met d’avoir une caractérisation d’un domaine de vol par es-
timation de l’état et des perturbations aérologiques. Cette
approche garantit que l’état réel du système appartient, a
priori, à l’ensemble solution du problème en considérant
des bruits bornés sans hypothèse sur leur distribution.
Dans [7], nous avons proposé une procédure de détection
des perturbations aérologiques dans un contexte en-
sembliste. Il s’agissait de mettre en évidence les ef-
fets aérologiques perturbants sur le domaine de vol du
mini-drone hélicoptère. Cette procédure s’apparente aux
méthodes de détection de défauts car elle utilise un
modèle d’évolution non perturbé du mini-drone et signale
l’inadéquation entre les mesures et les sorties du modèle.
Dans cet article, nous proposons une autre méthode per-
mettant la caractérisation d’un domaine de vol sécurisé.
Cette méthode est basée sur la restitution des perturba-
tions aérologiques afin de déterminer si ces perturbations
sont susceptibles d’affecter la sécurité du vol de l’engin.
Pour ce faire, nous avons étendu l’étude de l’effet des
perturbations aérologiques d’un espace à deux dimensions
([7], [2]) à un espace à trois dimensions. Dans [3], les au-
teurs ont utilisé une représentation numérique des pertur-
bations aérologiques. Or, il est plus réaliste d’introduire une
modélisation aérodynamique des effets perturbants dans
l’évolution du système. Nous avons également introduit la
dynamique du battement vertical du rotor principal et la
dynamique de la barre de Bell stabilisante par rapport aux
travaux développés dans la référence [2].
Cet article est organisé comme suit. Après la description du
véhicule d’étude (Section II), les équations de la dynamique
ainsi que la modélisation des perturbations aérologiques



Fig. 1. Le mini-drone hélicoptère développé par L’ONERA

seront décrites dans la section III. Les différentes étapes
de l’algorithme d’estimation seront ensuite détaillées (Sec-
tion IV). La section V est consacrée à la description
de l’application de l’estimateur à la dynamique du mini-
drone hélicoptère. Enfin, les résultats de simulation seront
présentés afin d’illustrer les performances obtenues (Sec-
tion VI).

II. Description du mini-drone hélicoptère

Le mini-drone, représenté sur la figure (1), est
l’hélicoptère Benzin Acrobatic de Vario. Il a été ins-
trumenté par l’Office National d’Etudes et de Re-
cherches Aérospatiales (ONERA) afin de réaliser des
expérimentations en vol autonome. La masse de ce véhicule
est de 6.5kg pour la configuration commerciale. Il est équipé
d’un moteur Zenoah de 23 cm3 entrâınant un rotor princi-
pal d’1.80m d’envergure. L’hélicoptère miniature est équipé
d’un GPS µblox (5Hz) et d’une centrale inertielle Xsens
(100HZ).

III. Équations de la mécanique

Le mini drone est modélisé par un corps rigide de masse
m. Soit (I) le référentiel inertiel, attaché à la terre, au
sein duquel la position de l’engin est repérée par le vec-
teur ζ = (x y z)t. (B) est le référentiel lié au véhicule
dont l’orientation, par rapport à (I), est définie par une
matrice d’attitude R représentée par les angles d’Euler
(Θ = (φ, θ, ψ)t) :

R =

cθcφ sψsθcφ − cψsφ cψsθcφ + sψsφ
cθsφ sψsθsφ + cψcφ cψsθsφ − sψcφ
−sθ sψcθ cψcθ

 (1)

où cα = cosα et sα = sinα. L’évolution de la matrice
d’orientation est donnée par la relation suivante [6] :

Ṙ = RΩ×

où Ω× est la matrice anti-symétrique associée à la vitesse
de rotation instantanée Ω (Ω = (p q r)t) :

Ω× =

 0 −r q
r 0 −p
−q p 0



Écrivons les équations de la dynamique de l’hélicoptère :
ζ̇ = v
mv̇ = F + Fext
Ṙ = RΩ×
IΩ̇ = −Ω ∧ IΩ +M+Mext

(2)

où I est le tenseur d’inertie, F correspond à la résultante
des forces extérieures, hors perturbations aérologiques,
agissant sur l’engin et M est le moment résultant de ces
forces par rapport au centre de gravité. Les efforts Fext
et les couples Mext représentent l’effet des perturbations
aérologiques. Les développements qui suivent explicitent les
expressions de ces termes.

A. Bilan des efforts F :

Les différents efforts appliqués sur le système sont :
– la force de propulsion Fp
– le poids mge3

– la force aérodynamique de fuselage Ff
La force de poussée Fp se décompose en la résultante
aérodynamique du rotor principal Frp et de la force de
poussée du rotor de queue Frq.
Dynamique du rotor principal Frp :
Le rotor principal est l’élément pour lequel la description
des efforts et des couples est la plus importante en terme
d’influence sur la dynamique du vol de l’hélicoptère. En ef-
fet, c’est le mouvement cyclique des pales, stabilisée par la
barre de Bell, qui contrôle l’orientation et l’amplitude de la
portance d’hélicoptère. Cette orientation est définie par les
angles du battement vertical a1 et b1. Ainsi, la dynamique
de rotor principal et celle de la barre de Bell stabilisante,
définie par c1 et d1, peuvent être modélisées par l’équation
(3) ;

ω̇r = Aωr + BΩ + Cδ (3)

où ωr = (a1, b1, c1, d1)t;

A =


− 1
τf

1
τf

8
γΩ2

kβ
Iβ

Kc
τf

0
1
τf

8
γΩ2

kβ
Iβ

− 1
τf

0 Kd
τf

0 0 − 1
τs

0
0 0 0 − 1

τs

 ;

B =


0 −1 0
−1 0 0
0 −1 0
−1 0 0

 ; C =


0 Klon

τf
0 0

0 0 Klat
τf

0
0 Clon

τs
0 0

0 0 Dlon
τs

0

 ;

et
δ = (δcol, δlon, δlat, δped)t

Les hypothèses sur la modélisation et les définitions de pa-
ramètres utilisées sont fournies, en détails, dans la référence
[7].

Sous l’hypothèse d’une faible variation du battement ver-
tical par rapport au repère engin (B), l’effort produit par
le rotor principal peut être exprimé comme suit :

Frp = |Fn|

− sin a1 cos b1
cos a1 sin b1
− cos a1 cos b1

 ≈ |Fn|
−a1

b1
−1

 (4)



où |Fn| est la norme de la force de poussée générée par le
rotor principal :

Fn = mg +Kz(δcol − δsta)

Kz est une variable obtenue expérimentalement par le rap-
port entre l’accélération verticale mesurée et la commande
du pas collectif. Le paramètre δsta représente la valeur de
la commande du pas collectif en vol stationnaire.
Dynamique de rotor de queue Frq :
Le rotor de queue est souvent soumis à un écoulement d’air,
très complexe à modéliser, produit par les pales du rotor
principal. Ce phénomène perturbe la portance du rotor de
queue et nuit aux performances de guidage pilotage. Par
souci de simplification, de telles interactions sont négligées.
Certains auteurs (voir e.g [8]) considèrent une proportion-
nalité linéaire entre la portance du rotor de queue et la
commande de direction δped :

Frq =
(
0 Kpedδped 0

)t (5)

Kped est une constante de gain identifiée expérimentalement.
Modélisation de la force aérodynamique du fuselage Ff :
La force aérodynamique du fuselage, due à l’écoulement de
l’air autour du fuselage, est exprimée dans le repère engin
(B). Son expression est approximée par la forme suivante
([9]) :

Ff = −1
2
ρ

 cxfS
x
fV∞ua

cyfS
y
fV∞va

czfS
z
fV∞(wa + win)

 (6)

où cxf , cyf et czf sont les coefficients aérodynamiques de fu-
selage. Sxf , Syf , et Szf sont les surfaces effectives de fuse-
lage suivant les axes du repère (B), et (ua, va, wa)t est la
vitesse définie par la différence entre la vitesse de la ma-
chine, exprimée dans le repère engin (B), et la vitesse du
vent (ua = u−ur ;va = v−vr ;wa = w−wr). V∞ représente
la norme de la vitesse :

V∞ = (u2
a + v2

a + (wa + win)2)1/2

et win est la vitesse induite en vol stationnaire :

win =
√

mg

2ρπR2
rp

où Rrp est le rayon du disque rotor formé par les pales du
rotor principal et ρ est la masse volumique de l’air.
La résultante des forces F est alors déduite des équations
(4)(5)(6) :

F = mge3 +R(Frp + Frq + Ff ) (7)

B. Bilan de moment résultant M :

Le moment résultant, généré par les différents forces,
peut être exprimé par l’équation (8) :

M = brp ∧ Frp + brq ∧ Frq + ∆k (8)

où brp et brq représentent respectivement les bras de levier
du rotor principal et du rotor de queue.

Le moment associé au fuselage est supposé négligeable en
considérant que le centre de pression de fuselage cöıncide

avec le centre de gravité de l’hélicoptère. Dans [10], les au-
teurs considèrent un couple de rappel ∆k dû à la résistance
de l’air à l’évolution des pales :

∆k = kβ (b1 a1 0)t

où kβ est le coefficient d’élasticité des pales.

C. Bilan des forces et moments perturbants Fext etMext :

La rafale de vent produit sur les différents éléments de
l’engin des forces et des couples aérologiques perturbants.
Ces perturbations agissant sur le fuselage provoquent une
force F rf :

F rf = −1
2
ρ

crxSxfV r∞urcryS
y
fV

r
∞vr

crzS
z
fV

r
∞wr


où crx, cry, et crz sont des coefficients aérodynamiques. La
vitesse V r∞ est la norme de la vitesse de la rafale de vent :

V r∞ =
√
u2
r + v2

r + w2
r

La présence de la rafale de vent produit F rrp

F rrp =
(
0 0 4ρπR2

rpcrpV
r
∞wr

)t
et un couple Mr

rp :

Mr
rp = brp ∧ F rrp

Les effets de la rafale de vent sur le rotor principal créent un
phénomène aérodynamique nommé l’effet de dièdre ([11]).
Ce phénomène produit un couple Mr

d et déstabilise le mou-
vement de roulis :

Mr
d =

(
1

4kβ
ρSrpc

r
rpRrpγ̇V

r
∞

√
(0.75Rrp)2 + b2rp 0 0

)t
où Srp est la surface du disque rotor formé par le rotor prin-
cipal, crrp est le coefficient aérodynamique, et γ représente
l’angle d’azimut des pales du rotor principal.
La rafale produit également une perturbation sur le rotor
de queue qui se résume par une force F rrq

F rrq =
(
0 4ρπR2

rqcrqV
r
∞vr 0

)t
et un moment Mr

rq : Mr
rq = brq ∧ F rrq

Ainsi, les efforts et les couples aérologiques s’en
déduisent :

Fext = R.(F rf + F rrq + F rrp) (9)

Mext = Mr
rp +Mr

d +Mr
rq (10)

IV. Estimation d’état et des perturbations
aérologiques

A. Estimation ellipsöıdale

L’approche à erreurs bornées permet de déterminer l’es-
timé de l’état réel du système sous la forme d’un ensemble.
Cette approche garantit que l’état réel appartient, a priori,
à un ensemble dont on cherchera à caractériser les frontières
en considérant une variation inconnue mais bornée des vec-
teurs de bruit de perturbation d’état et de bruit de mesures.
Plusieurs approches d’estimation ensembliste ont été
développées. De nombreuses approches se basent sur une



caractérisation sous forme d’ellipsöıdes de l’ensemble so-
lution, tandis que d’autres fournissent une caractérisation
polyédrique ou une détermination d’une union d’inter-
valles à laquelle tous les vecteurs d’état appartiennent
([12], [17]). L’approche ellipsöıdale a été choisie dans cette
étude pour sa simplicité de mise en oeuvre. Cette approche
a été initialement introduite dans [13] et [14]. Un cer-
tain nombre d’algorithmes ont ensuite été développés, per-
mettant l’amélioration des performances ([15],[16]). Dans
la suite, après une description du problème, nous allons
présenter les différentes étapes de l’algorithme d’estima-
tion ([16]). L’algorithme utilisé est a priori défini pour des
systèmes linéaires mais peut être étendu à des problèmes
d’estimation non linéaires.

B. Formulation du problème

Soit le modèle non linéaire discret suivant :{
Xk+1 = ϕ(Xk, uk) + wk

Zk = CkXk + vk
(11)

où Xk et Zk sont respectivement le vecteur d’état à estimer
et le vecteur de sortie mesuré (Xk ∈ <n, Zk ∈ <p), et la
fonction ϕ(Xk, uk) représente l’évolution du système.
Définition : Soit ξ l’ellipsöıde de dimension n défini par le
centre Xc de dimension n et par une matrice définie posi-
tive P définissant sa taille et sa direction. Pour tout point
X appartenant à ξ, la condition suivante est satisfaite :

ξ(Xc, P ) = {X ∈ <n/(X −Xc)tP−1(X −Xc) ≤ 1} (12)

Les vecteurs wk et vk représentent les vecteurs de bruits
de perturbation sur l’état et de mesures. Il est seulement
requis que leurs réalisations appartiennent aux ellipsöıdes
ξ1 et ξ2 d’équations (Aucune hypothèse probabiliste n’est
faite sur leur distribution) :

ξ1 = {wk ∈ ξ(0,Wk)} = {wk ∈ <n/wtkW−1
k wk ≤ 1}

ξ2 = {vk ∈ ξ(0, Vk)} = {vk ∈ <p/vtkV −1
k vk ≤ 1}

où Wk et Vk sont les matrices définies positives permettant
de choisir un domaine de variation adéquat.

Dans la suite, on cherche à caractériser récursivement
l’ellipsöıde de centre X̂k et de matrice caractéristique Pk
contenant tout les vecteurs d’état compatibles avec la dy-
namique du modèle et les hypothèses sur les vecteurs de
bruits d’état et de mesures.

La première étape consiste à initialiser l’ellipsöıde ca-
ractéristique qui doit contenir toutes les valeurs du vecteur
d’état initial. Cet ellipsöıde est caractérisé par son centre
X̂0 et sa matrice associée P0 qui définit ses axes princi-
paux et sa taille (P0 > 0n∗n). Soient X̂k−1 et Pk−1 les
caractéristiques de l’ensemble du résultat obtenu à un ins-
tant tk.
Avant qu’une nouvelle mesure soit disponible, l’étape de
prédiction consiste à déterminer l’évolution de l’ellipsöıde
en utilisant la dynamique du modèle.

Tout d’abord le centre peut être prédit par :

X̂k/k−1 = ϕ(X̂k−1, uk−1)

Ensuite, l’évolution de la matrice caractéristique est réalisé
de façon à augmenter la taille de l’ellipsöıde afin qu’elle
tienne compte des variations dues aux bruits d’état. Tout
d’abord, la matrice est prédite en utilisant la dynamique
de l’état par :

P 0
k/k−1 = AkPkA

t
k

où la matrice Ak est la discrétisation, au premier ordre, du
linéarisé tangent de la dynamique de l’engin :

Ak = Id + teFk

où Id est la matrice identité (Id ∈ <n×n), te est la
période d’échantillonnage et Fk est le linéarisé tangent de
l’évolution du système autour d’une trajectoire :

Fk =
∂ϕ(X,u)
∂X

∣∣∣∣
(X,u)=(Xtraj ,utraj)

La matrice caractéristique est ensuite modifiée récursivement
en intégrant les variations de bruit d’état composante par
composante. Une description détaillée de la procédure peut
être trouvée dans la référence [16].
Quand une nouvelle mesure est disponible, la mise à jour
de l’ellipsöıde est obtenue par le calcul de son centre X̂k :

X̂k = X̂k/k−1 + τk
Pk/k−1hk√
htkPk/k−1hk

(13)

et par sa matrice caractéristique Pk

Pk = βk(Pk/k−1 − σk
Pk/k−1hkh

t
kPk/k−1

htkPk/k−1hk
) (14)

où

τk =
1 + nα

1 + n
;σk =

2τk
(1 + α)

;βk =
n2(1− α2)
n2 − 1

;hk = AtkV
−1
k ek

avec α donné par l’équation (15) :

α =
etkV

−1
k ek −

√
etkV

−1
k ek√

htkPk/k−1hk
(15)

où ek est l’innovation (ek = Zk − CkX̂k/k+1).
La mise à jour doit être effectuée quand α ∈]−1

n , 1[. Si α
n’appartient pas à cet intervalle, on peut conclure que la
mesure est erronée ou que l’hypothèse sur les bornes du
bruit est fausse. Nous savons que notre modèle n’est pas
totalement approprié à la représentation du vol perturbé
par le vent. Il est donc vraisemblable que nos hypothèses
de bruit puissent s’avérer à certains moments inexactes.
De ce fait, nous avons défini une procédure d’adaptation
de l’estimation au cas où α /∈]−1

n , 1[. Comme nous suppo-
sons a priori nos hypothèses erronées et non la mesure, la
méthode mise en oeuvre consiste tout d’abord à effectuer
une pondération entre la mesure et l’état prédit pour reca-
ler le centre de l’ellipsöıde :

ˆ̂
Xk =

1
p1
CkX̂k +

1
p2
Zk

où p1 et p2 sont les paramètres de pondération. Les valeurs
de p1 et p2 sont choisies en fonction de la confiance accordée



à la mesure. Une méthode de sélection de ces coefficients
consiste à fixer p1 et à rechercher p2 de façon à ce que
Zk − Ck ˆ̂

Xk satisfasse

(Zk − Ck ˆ̂
Xk)tV −1

k (Zk − Ck ˆ̂
Xk) ≤ 1

On effectue ensuite une homothétie, de centre correspon-
dant au nouveau centre de cet ellipsöıde et de rapport p3

supérieur à 1, sur les points de la frontière de l’ellipsöıde
prédite en transformant sa matrice caractéristique par

P̂k = p3Pk/k−1

afin de limiter l’impact d’une borne trop faible du bruit sur
les valeurs futures de l’estimée.

V. Application à la dynamique du mini-drone
hélicoptère :

Modèle de la rafale de vent :
L’évolution réelle de la vitesse de la rafale de vent est sup-
posée être définie par les équations (16)(17)(18) :

– Composante de la rafale suivant l’axe x :{
ur = um

2 (1− cos (πx/Lux)) pour xsg < x < xeg
ur = 0 sinon

(16)
– Composante de la rafale suivant l’axe y :{
vr = vm

2 (1− cos (πx/Luy )) pour xsg < x < xeg
vr = 0 sinon

(17)
– Composante de la rafale suivant l’axe z :{
wr = wm

2 (1− cos (πx/Luz )) pour xsg < x < xeg
wr = 0 sinon

(18)
où xsg et xeg représentent respectivement la distance de lo-
calisation de la rafale et la distance où l’hélicoptère quitte
la rafale de vent. Les vitesses um, vm, et wm sont les com-
posantes de la densité de la rafale de vent, et Lux,y,z est la
demi-longueur de la rafale.
Application de l’algorithme à l’hélicoptère miniature :
L’algorithme a été appliqué à la dynamique de vol de
l’hélicoptère miniature. L’objectif de cette application a été
la caractérisation d’un domaine de vol en cherchant à resti-
tuer l’évolution de la vitesse de perturbations aérologiques
et, à estimer l’état et les paramètres du système. Soit Z le
vecteur de mesure défini par l’équation suivante :

Z = (ζ, v,Θ,Ω)t

L’état et les paramètres du système à estimer sont définis
par l’évolution de la dynamique telle que :

Xh = (ζ, v,Θ,Ω, ωr)t

Pour modéliser la vitesse des perturbations aérologiques,
nous avons utilisé une dynamique d’évolution du premier
ordre :

V̇r = ArVr (19)

où Vr représente la vitesse de la perturbation aérologique
(Vr = (ur, vr, wr)t), et Ar est une matrice diagonale définie
comme suit :

Ar = diag(−1/τx,−1/τy,−1/τz)

avec τx, τy, et τz des constantes de temps.
Ainsi, le vecteur d’état à estimer peut être défini par la
relation suivante :

X = (ζ, v,Θ,Ω, ωr, Vr)t

VI. Résultats de simulation

Cette section présente les résultats de simulation de l’es-
timation de l’état de l’hélicoptère miniature en présence
des perturbations aérologiques. Les simulations ont montré
les bonnes performances de l’approche ensembliste pour
l’observation des paramètres d’état et des perturbations
aérologiques. Les figures (2) et (3) représentent respective-

Fig. 2. Évolution de la trajectoire (-) et son estimée (ellipsöıde)

ment l’évolution de la trajectoire réelle ζ et la vitesse de
l’hélicoptère v (tracé (-)). Leurs estimées sont représentées
par les ellipsöıdes. Pour les autres figures, les courbes (- -)

Fig. 3. Évolution de la vitesse v (-) et son estimée (ellipsöıde)

correspondent à l’évolution de l’état réel du système à es-
timer. Les courbes (-.-) représentent l’évolution des centres
des ellipsöıdes. Les bornes des ellipsöıdes, représentées par
les courbes (-), ont été obtenues par le calcul des valeurs
propres de la matrice caractéristique :

X̂k∓ = X̂k ∓
√
eig(Pk)

Les figures (4)-(6) montrent l’évolution des angles d’Eu-
ler (φ, θ, ψ) et les estimés. L’évolution des composantes de
la vitesse de la rafale de vent est présentée dans les figures
(7)-(9). Les figures (10)-(13) présentent l’estimation de la
dynamique du battement vertical du rotor principal et la
dynamique de la barre de Bell stabilisante.



Fig. 4. Évolution de l’angle φ et son estimé

Fig. 5. Évolution de l’angle θ et son estimé

Fig. 6. Évolution de l’angle ψ et son estimé

Fig. 7. Évolution de la vitesse ur et son estimée

Fig. 8. Évolution de la vitesse vr et son estimée

Fig. 9. Évolution de la vitesse wr et son estimée

Fig. 10. Évolution de battement vertical longitudinal du rotor prin-
cipal et son estimé

VII. Conclusion

Dans ce papier, nous avons décrit l’application d’une
approche d’estimation ensembliste à un mini-drone
hélicoptère soumis à des perturbations aérologiques. Les
résultats de simulation ont montré qu’il est possible d’es-
timer l’état, les paramètres du système et les perturba-
tions aérologiques sans aucune hypothèse sur la distribu-
tion des bruits. Ces résultats sont particulièrement utiles à
l’élaboration d’une loi de guidage robuste en présence des
perturbations aérologiques. L’évaluation des performances
de l’algorithme en temps réel est en cours de finalisation et
sera présenté dans un futur proche.



Fig. 11. Évolution de battement vertical latéral du rotor principal et
son estimé

Fig. 12. Évolution longitudinale de la barre de Bell stabilisante et
son estimée

Fig. 13. Évolution latérale de la barre de Bell stabilisante et son
estimée
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Thèse de doctorat de l’Institut de technologie du Massachusetts,
2003.

[10] Mahony R., Hamel T. et Dzul, A. Hover control via approxi-
mate lyapunov control for a model helicopter. The conference
on Decision and Control, Phoenix, Arizona, USA, 1999.

[11] Prouty R.W. Helicopter Performance, Stability and Control. Ro-
bert E. Krieger, Malabar, Florida, 1995.

[12] Milanese M., Norton J., Piet-Lahanier H. et Walter E. Bounding
approaches to system identification. Plenum Press, New York,
1996.

[13] Schweppe F. Recursive state estimation : Unknown but boun-
ded errors and system inputs. IEEE Transactions on Automatic
Control, vol. 13, n̊ 1, pp. 22–28, 1968.

[14] Bertsekas D. et Rhodes I. Recursive state estimation for a set-
membership description of uncertainty. IEEE Transactions on
Automatic Control, vol. 16, n̊ 2, pp. 117–128, 1971.

[15] Pronzato L. et Walter E. Minimal volume ellipsoids. Internatio-
nal Journal Of Adaptative Control and Signal Processing, vol.
8, n̊ 1, pp. 15–30, 1994.

[16] Maksarov D.G. et Norton J.P. Computationally efficient algo-
rithms for state estimation with ellipsoidal approximations. In-
ternational Journal of Adaptive Control and Signal Processing,
vol. 16, n̊ 6, pp. 411-434, 2002.
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