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Résumé : 

Ce  mémoire  traite l’application des commandes  PID et logique floue pour assurer la 

stabilité et le guidage de l’avion léger « Beaver DH-C2 ». Une modélisation mathématique de 

la dynamique de translation et de rotation de cet aéronef a été effectuée dans un premier 

temps. Puis, une synthèse sur la commande classique PID  a été présentée. Par la suite, la 

commande moderne par logique floue a été développée. A la fin, nous avons effectué une 

étude en simulation sous Matlab/Simulink pour  décrire le comportement de l’avion en boucle 

ouverte et en boucle fermée. Les résultats de simulation montrent une bonne robustesse de la 

commande par logique floue et une amélioration dans les performances de guidage de l’avion 

par rapport à la commande classique PID.  

Mots clés: Pilotage et guidage, dynamique non linéaire, commande PID, logique flou, avion 

léger. 

Abstract:  

This memory deals with the application of PID and fuzzy logic commands to ensure the 

stability and the guidance of the light aircraft "Beaver DH-C2". A mathematical modeling of 

the dynamics of translation and rotation of this aircraft was carried out initially. Then, a 

synthesis on the classic PID command was presented. Subsequently, the modern fuzzy logic 

command was developed. At the end, we performed a simulation study under 

Matlab/Simulink to describe the behavior of the aircraft in open loop and closed loop. The 

simulation results show a good robustness of the fuzzy logic control and an improvement in 

the guiding performance of the aircraft compared to the conventional control PID. 

Keywords : Piloting and guidance, non linear dynamics, PID control, fuzzy logic, light 

aircraft. 

 :ملخص

والمنطق الضبابي لضمان استقرار وتوجيه الطائرة الخفيفة   PID تحكم بواسطةمع تطبيق  ةكرذمتتعامل هذه ال

"Beaver DH-C2على  شرح. ثم تم تقديم هذه الطائرةل الدورانو نححا الا ك". في البداية تم تنفيذ نمذجة رياضية لدينامي

في   .المنطقي الضبابي يثة للتحكم بواسطة الطريقة الحد الكلاسيكي. بعد ذلك ، تم تطوير PIDبواسطة  طريقة التحكم

لوصف سلوك الطائرة في حلقة مفتوحة وحلقة مغلقة.   Matlab/Simulik بواسطة البرنامج، أجرينا دراسة محاكاة النهاية

المنطقي الضبابي والتححين في الأداء التوجيهي للطائرة مقارنة  لطريقة التحكم بواسطةتظهر نتائج المحاكاة متانة جيدة 

 . PIDةالتقليدي الطريقة ب

.خفيفةة طائر ، الضبابي المنطق ، PID التحكم ، الخطية غير كالدينامي ، لقيادةوا التوجيه : كلمات مفتاحية
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ω [rad /s] : Pulsation propre 

χ  [rad] :  Azimut aérodynamique 

 γ [rad] :  Pente aérodynamique  

µ [rad] :  Angle de gîte aérodynamique 

𝚫𝐭 : Intervalle de temps 

Abréviations : 

BF :  Body Fram   

CDVG : Commande de Vol Généralisée 

CI :   Centrale Inertielle 

EFF :  Earth Fixed Fram 

FDC : Flight Dynamic Control 

FMGS : Flight Management and Guidance System 

IMU :   Inertial Measurement Unit 

LQG : Lineair Quadratic Gaussian  

LQR : Lineair Quadratic Regulator 

LTI : Linear Time Invariant 

PID:    Proportionnel Intégral Dérivatif 

SAS :  Stability Augmentation System 

SDT : Small-Disturbance Theory 

SISO : Single Input - Single Output. 
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Introduction Générale 
 

De nos jours les technologies modernes dans le domaine de l’aéronautique auxquelles 

les scientifiques s’intéressent sont la motorisation, l’aérodynamique et l’avionique embarquée. 

Cette dernière représente l’ensemble des matériels et logiciels embarques à bord de l’avion, 

qui assurent diverses fonctions telles que le traitement des informations provenant des 

capteurs, le pilotage automatique, la gestion du niveau de carburant, les échanges de messages 

avec l’operateur au sol, pendant le vol, etc. La technologie de pilotage et guidage automatique 

purement électrique appelée CDVG (Commande de Vol Généralisée) ou FMGS (Flight 

Management and Guidance System) améliore considérablement les performances de 

manœuvrabilité d’un avion dans le domaine fréquentiel (marge de gain et de phase) et 

temporel (réponse transitoire et erreur en régime permanent). Les progrès fulgurants de 

l’électronique numérique a donné naissance à des calculateurs de bord puissants et fiables 

augmentant la capacité de calcul. Ces derniers utilisent des algorithmes basés sur des 

techniques de commande avancées, pour assurer  le mouvement  des surfaces aérodynamiques  

dans le but de stabiliser et guider l’avion d’une façon robuste. Un grand nombre de ces 

techniques de commande programmables, sont applicables à des modèles linéaires. D’où la 

nécessité d’obtenir le modèle linéaire de l’avion à partir du modèle original non linéaire à six 

degrés de liberté. Dans le cadre de ce projet nous allons traiter deux techniques de commande, 

la commande classique PID et la commande moderne par logique floue.  

Le mémoire est organisé comme suit : 

Le  chapitre 1 définit  quelques notions sur la dynamique et la mécanique de vol d’un 

aéronef ainsi que les différentes stratégies des lois de guidage (linéaire et non linéaire). 

Le chapitre 2 présente la modélisation mathématique non linéaire de la dynamique d’un véhicule 

aérien, puis le modèle linéaire longitudinal, latéral et le modèle couplé ; ils seront ensuite 

appliqués au modèle avion Beaver  DHC-2. 

Le chapitre 3 présente une étude théorique de la commande PID puis la technique de 

l’intelligence artificielle par logique floue.  

Le chapitre 4 est consacré à l’implantation de la loi de commande, dont l’étude théorique est 

l’objet du chapitre précédent. Il contient l’application de la commande PID et logique floue. 

Enfin on termine par une conclusion générale. 
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I.1 Introduction  

Ce chapitre permet de voir les principales configurations et les missions de différents avions 

léger ou réalisées en laboratoire. Ensuite, nous présentons une étude bibliographique en considérant 

les aspects dynamiques et systèmes de commande de vol ainsi que les différentes stratégies de 

commande des véhicules aériens. 

 

I.2 Eléments de mécanique du vol   

Un avion en vol est un système dynamique multi variable où les chaînes de commande de bas 

niveau sont couplées. Ainsi par exemple, une variation du braquage de la gouverne de profondeur 

provoque une variation de la vitesse de tangage, de l’assiette longitudinale, de l’incidence, de la 

pente, de la vitesse verticale et de l’altitude. Néanmoins, des lois de pilotage et de guidage 

automatique ont pu être mises au point en utilisant des méthodes de conception relativement 

simples grâce notamment à l’ordonnancement des variables à commander en fonction de leur 

vitesse de variation : c’est le principe de la commande à plusieurs échelles de temps [6]. 

 

I.2.1  Définitions des trièdres de référence   

Les mouvements de l’avion peuvent être appréhendés par rapport à différents repères. Trois 

trièdres sont couramment utilisés : le trièdre avion, le trièdre aérodynamique et le trièdre terrestre 

(voire l’annexe A).En mécanique du vol on peut utiliser deux trièdres de référence [42]: 

 

Figure I.1 : Les axes du trièdre avion       Figure I.2 : Les axes du trièdre aérodynamique 

Pour repérer le déplacement de l'avion dans l'espace, il faut utiliser des angles positionnant 

l'avion par rapport aux axes des trièdres de référence .Voire  l’annexe A. 

 

I.2.2 Forces agissant sur l’avion   

Un avion se déplace dans l’atmosphère sous l’action de la poussée des moteurs, de la pesanteur 

et de la résultante des forces et des moments aérodynamiques. C’est le braquage des gouvernes 
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aérodynamiques et la variation de la poussée qui permettent de commander le mouvement de 

l’avion dans l’atmosphère.  

La connaissance des réponses de l'avion à ces forces permet de déterminer sa vitesse, l'altitude 

qui peut atteindre, son rayon d'action, etc. il s'agit là des quelques éléments de l'étude des 

performances d'un avion. Par définition, la portance et la traînée sont respectivement 

perpendiculaires et parallèle à la vitesse (de l'écoulement non perturbé) de l'avion V.  Dans la   

figure I.3, L et D représentent la portance et la traînée de l'avion complet (ailes, empennage et 

fuselage). Le poids P agit toujours vers le centre de la terre, la poussée T est produite par le moteur, 

généralement, elle n'est pas complètement alignée avec la vitesse [6]. 

 

Figure I.3 : Les quatre forces appliquées sur l'avion. 

 Le poids P : résulte de la gravitation universelle. Il est représenté par un vecteur 

s’appliquant au centre d’inertie de l’avion, dirigé vers le centre de la terre selon la verticale 

du lieu et dont la valeur varie en fonction de la masse de l’avion : P= m.g 

 La traction ou poussée T :  est fournie par le groupe moto-propulseur (moteur et hélice). 

Son intensité varie en fonction de la puissance délivrée par le moteur. Elle est représentée 

par un vecteur dirigé dans le sens du mouvement et parallèlement à celui-ci.  

 La portance L : compense le poids et permet à l’avion de voler. Elle est créée par le vent 

relatif, c’est à dire l’écoulement de l’air sur la surface de l’aile. Le profil de l’aile a donc 

beaucoup d’importance. En effet, du fait de sa forme incurvée, la face supérieure de l’aile 

(extrados) est plus longue que sa face intérieure (intrados).  

 la traînée D : est la force qui s'oppose au mouvement de l’avion. Mathématiquement, c'est 

la composante des efforts exercés sur l’avion, dans le sens opposé à la vitesse relative du 

l’avion par rapport à l’air. 

 

 

 

https://fr.wikipedia.org/wiki/Composantes_d%27un_vecteur
https://fr.wikipedia.org/wiki/Force_(physique)
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I.3  Stabilité d’un aéronef  

I.3.1 Stabilité statique longitudinale   

Pour qu'un avion soit facilement pilotable, il faut qu'il soit stable. C'est à dire qu'il ait tendance à 

compenser naturellement les petites variations de vitesse ou d'attitude non désirées qui peuvent 

survenir[42]. La stabilité est dite longitudinale quand on étudie les mouvements autour de l'axe de 

tangage. L'avion sera stable en incidence si une petite augmentation de l'incidence provoque un 

retour au positon d'équilibre. Prenons l'exemple d'un avion de configuration classique. Dans ce type 

de configuration, le centre de gravité est en avant du foyer de l'aile et du centre de poussée, la 

voilure est porteuse et l'empennage est déporteur. La portance de la voilure a tendance à faire 

basculer le nez de l'avion vers le bas mais la portance négative de l'empennage permet de contrer 

cette rotation afin d'assurer l'équilibre. Lorsque l'incidence varie un peu (sous l'effet d'une rafale de 

vent par exemple) cela entraîne des variations de la portance de la voilure et de l'empennage 

horizontal. Dans le cas d'une augmentation d'incidence, la portance de la voilure augmente et celle 

de l'empennage devient moins négative. Il en résulte alors un couple à piquer qui tend à ramener 

l'avion dans sa position initiale [41]. 

 

Figure I.4 : Stabilité statique longitudinale d’un avion 

 

Dans le cas d'une diminution d'incidence, il y a une diminution de la portance de la voilure et une 

augmentation de la déportance de l'empennage horizontal. Cela provoque un couple cabré qui tend à 

ramener l'avion dans sa position d'origine. Un avion est stable longitudinalement si le foyer de l'aile 

est en arrière du centre de gravité de l'avion. 

 

I.3.2 Stabilité statique transversale  

La stabilité statique transversale concerne les rotations autour des axes de roulis et de lacet lors 

des petites variations de dérapage et d'inclinaison. Son étude est assez complexe et on ne retiendra 

que l'influence du dièdre, de la flèche, de la position de l'aile et de la dérive [41]. 
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I.3.3 Stabilité dynamique  

Le comportement de l’avion consécutif à une petite perturbation autour d’un état d’équilibre (la 

stabilité dynamique) est une propriété extrêmement importante des avions. En effet, les états 

d’équilibre (vols stabilisés) occupent l’essentiel du temps de vol et, dans ces conditions de vol, les 

perturbations doivent demeurer faibles pour que l’avion soit acceptable pour un usage civil ou 

militaire. On assure un comportement dynamique adéquat par conception (dimensionnement 

adéquat des surfaces portantes et des gouvernes), en telle manière qu’un pilote humain ou 

automatique puisse garder les perturbations à un niveau acceptable (sans efforts excessifs dans le 

cas du pilote humain)[6]. 

 

I.4  Système de commande de vol d’un véhicule aérien  

Un avion est doté de quatre commandes principales de vol (voir figure I.5) [43]: La manette des 

gaz assure le contrôle de la vitesse V et par la même le changement d'altitude grâce à la variation de 

la force de portance induite. On notera par δT la position de cette manette. La gouverne de 

profondeur : elle assure le contrôle en tangage (contrôle de l'assiette). On notera son débattement 

par δe.      

Les ailerons ou les gouvernes de gauchissement : ils assurent le contrôle en roulis. Ces 

gouvernes sont généralement placées le plus près possible des extrémités des ailes. On notera leur 

braquage par δa. La gouverne de direction ou la dérive : elle assure le contrôle en lacet. C'est une 

gouverne verticale dont l'axe d'articulation est fixé à la dérive. On la notera par δr . En plus de ces 

trois commandes primaires, l'avion peut disposer également des commandes dites secondaires, 

hypersustentateurs (becs et volets) [43]. 

Les gouvernes aérodynamiques ne sont pas des commandes de forces mais des commandes de 

moment. Elles se trouvent à distance du centre de gravité pour qu'une faible variation de la portance 

de la gouverne provoque une variation significative du moment aérodynamique par l'effet de bras 

de levier. Selon la convention de signe de la mécanique de vol, un braquage positif est un braquage 

à piquer pour la gouverne de profondeur, et vers la gauche pour les deux autres.  

L'efficacité de ces gouvernes est évaluée par les coefficients aérodynamiques qu'on appelle les 

dérivées de commande. On note ici qu'au-delà d'une certaine valeur de braquage, ces coefficients 

diminuent, en raison des décollements qui apparaissent sur les gouvernes (phénomène de 

saturation). Le braquage de saturation diminue quand l'incidence locale de la gouverne 

augmente[43]. 
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Figure I.5 : Principales commandes d'un aéronef :a) la manette des gaz , les gouvernes de: 

(b) de Profondeur, (c) de gauchissement, (d) de direction ou latérale[43]. 

 

I.5. Architecture de mobilité d’un véhicule automatisé 

Un véhicule automatisé remplit le plus souvent d’autres tâches qu’un simple déplacement. Par 

exemple, un véhicule forestier doit non seulement pouvoir se déplacer en forêt, mais aussi abattre 

les arbres; un véhicule minier doit à la fois se déplacer dans les carrières, et effectuer des forages. 

Nous nous intéressons ici uniquement à la tâche de déplacement, et à donc l’architecture du système 

qui organise et commande le déplacement d’un véhicule automatisé, ou architecture de mobilité. La 

chaîne fonctionnelle d’un véhicule automatisé, représentée sur la figure I.6, 

Fait traditionnellement intervenir trois modules de commande organisés hiérarchiquement [38]: 

 le module de planification calcule un itinéraire local sous forme de points de passage à partir 

d’une destination définie par un opérateur humain (déplacement associé à la tâche du 

véhicule). Il calcule également une vitesse moyenne ou un profil de vitesse de consigne 

associé à cet itinéraire, en fonction du délai spécifié par l’opérateur pour la réalisation de la 

tâche. 

 le module de guidage calcule les consignes de vitesse et de cap qui permettent au centre de 

gravité du véhicule (ou à tout autre point du véhicule, appelé point de commande) de suivre 

une trajectoire interpolant les points calculés par le module de planification. 
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 le module de pilotage a pour fonction d’asservir la vitesse et le cap du point de commande 

sur les valeurs de consigne déterminées par le module de guidage, c'est-à-dire d’élaborer les 

commandes qu’il faut délivrer aux actionneurs de la vitesse et de la direction. 

Un module de localisation, qui ne fait pas à proprement parler partie de l’architecture de mobilité, 

est nécessairement présent à bord du véhicule. Il fournit aux différents étages hiérarchiques les 

informations de position, d’attitude (cap, roulis et tangage) et de vitesse du véhicule. 

L’architecture de mobilité est représentée sur la figure I.16. 

 

Figure I.6 : Architecture de mobilité classique d’un véhicule automatisé 

L'autonomie est effective, si toutes les fonctions de planification, de guidage et de pilotage sont 

assurées par le véhicule. En présence d’obstacles (localisés par un système de détection 

d’obstacles), le module de planification embarqué redéfinira lui-même les points de passage et les 

contraintes à respecter, en s’appuyant sur des cartes numérisées du terrain où il évolue. 

I.6 Revu générale sur les différentes commandes : 

La complexité de la mécanique des véhicules aériens et la variabilité des phénomènes 

aérodynamiques mises en jeu, en particulier lors de l’alternance de différents vols, sont des sources 

importantes de difficultés. Bien que globalement les effets aérodynamiques soient en réalité 

continus, ils sont difficilement modélisables. Cela reste vrai même si l’on ne s’intéresse qu’à un 

mode de vol spécifique pour certaines configurations de drones. 
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Pour remédier à la complexité de la tâche de la modélisation et par la suite du contrôle, on 

procède à la simplification du modèle aérodynamique sans dénaturer les caractéristiques principales 

du l’avion. Quant aux problèmes de synthèse de la commande, les difficultés sont multiples. Il 

convient en premier lieu de remarquer que ces systèmes sont sous-actionnés étant donné que le 

nombre d’entrées de contrôle est inférieur au nombre de degrés de liberté du système. Les outils 

classiques de l’automatique, basés en premier lieu sur des hypothèses de commandabilité locale du 

système, ne sont parfois pas utilisables directement. 

L’objectif de cette thématique est de développer de nouvelles stratégies de commande (issues de 

l’automatique ou de l’apprentissage) assez génériques, simples, robustes et performantes répondant 

aux exigences des besoins. Les commandes de vol font le lien entre le pilote et les actionneurs 

aérodynamiques permettant de modifier la trajectoire de l'avion. L'ensemble est composé d'organes 

de pilotage, d'actionneurs et d'un système de transmission plus ou moins sophistiqué entre les 

organes de pilotage et les actionneurs [44].  

I.6.1  Commandes linéaires : 

Dans le cadre de la théorie des systèmes linéaires, la synthèse de la commande est basée sur une 

approximation linéaire du modèle dynamique du véhicule associée à une seule entrée de commande. 

Généralement, on suppose que les vitesses de translation et d’orientation sont faibles, ce qui permet 

de négliger les phénomènes aérodynamiques indésirables [45]. L’approche linéaire facilite l’étude 

de la stabilité de chaque boucle dans le sens où il existe certains indicateurs comme la marge de 

gain et la marge de phase. Ces marges déterminent la quantité admissible de gain et de phase 

pouvant être injectée par la commande tout en conservant la stabilité de la boucle. Plusieurs 

architectures de commande linéaire sont présentées par la suite. 

I.6.1.1 La commande par  PID : 

La stratégie de commande par PID est certainement l’approche la plus intuitive et la plus simple 

à embarquer sur un processeur. Elle permet de comprendre facilement le rôle physique de chacun 

des termes de la commande, ce qui permet de régler les gains en conséquence. Cette commande est 

détaillée dans le chapitre 3. 
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Figure I.7 : Principe de la commande par PID 

I.6.1.2  La commande par placement de pôles : 

La commande par placement de pôles est une méthode qui consiste à déterminer une matrice de 

gains qui place les valeurs propres du système en boucle fermée à des positions prédéfinies. 

 

Figure I.8 :  Zone idéale de placement de pôles de la boucle fermée 

Le but de cette approche est de garantir un comportement convenable du système en boucle 

fermée. En effet, la position de ses valeurs propres est étroitement liée au comportement temporel et 

fréquentiel du système, notamment en termes de stabilité et de performances. Pour cela, il faut que 

les valeurs propres aient une partie réelle strictement négative. Cependant, cette partie réelle ne doit 

pas être trop négative sinon le système admettra une large bande passante, ce qui induira une 

amplification des bruits [46]. 
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I.6.1.3 La commande linéaire quadratique : 

La commande linéaire quadratique, dénotée commande LQR où  LQ, est une méthode de 

synthèse qui permet de déterminer la commande optimale d’un système qui minimise (ou 

maximise) un critère de performance [47]. Ce critère de performance est quadratique en l’état du 

système et en sa commande. La conception d’une telle commande consiste à choisir habilement des 

matrices de pondération intervenant dans le critère de manière à obtenir le comportement souhaité 

du système en boucle fermée. Une fois les matrices de pondération choisies, les gains optimaux 

s’obtiennent en résolvant une équation algébrique de « Riccati ». L’avantage de la commande 

linéaire quadratique est qu’elle possède intrinsèquement de très bonnes propriétés de robustesse.  

I.6.1.4  La commande prédictive : 

La commande prédictive se base sur le modèle dynamique du système afin d’anticiper le 

comportement du procédé sur un intervalle de temps donné. Il est possible de générer, sur cet 

intervalle de temps, la séquence de commande qui optimise cette prédiction de comportement vis-à-

vis de la consigne. Comme pour la commande LQR, la séquence de commande est déterminée à 

l’aide d’un algorithme de programmation quadratique qui minimise le coût tout en prenant en 

compte les différentes contraintes. Cette méthode séduisante en théorie, souffre par contre de 

sévères limitations pratiques, notamment au niveau de l’influence des temps de calcul qui est 

important par rapport à la période d’échantillonnage causant une instabilité[48]. 

I.6.1.5  La commande par séquencement de gains : 

La commande par séquencement de gains représente certainement la transition entre les 

approches linéaires et non linéaires. Cette approche est orientée pour commander les systèmes non 

linéaires en pilotant une famille de N systèmes LTI .Le représentant en un certain nombre de points 

de fonctionnement. À chaque point de fonctionnement correspond une boucle de régulation 

composée d’un modèle linéaire et de sa commande. Finalement, en fonction de certaines variables, 

appelées variables de séquencement, la commande globale sélectionne la boucle de régulation 

adéquate. Plus de détails sur ce type de commande peuvent être trouvés dans [49]. 

I.6.1.6  La commande H∞ : 

L'approche H∞ est certainement la structure de commande qui a été la plus appliquée pour le 

pilotage des véhicules aériens autonomes [51]. En effet, ses performances sont supérieures à celles 

obtenues avec la commande LQG car elle intègre des éléments de robustesse directement dans sa 

synthèse. De manière générale, la commande H∞ consiste à modeler le transfert de boucle de telle 
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sorte qu'il présente un bon compromis entre performance et robustesse [50]. Ce modelage est réalisé 

par des filtres qui sont ajoutés dans la boucle de régulation, autour de la fonction de transfert du 

système. 

I.6.2  Commandes non linéaires 

Ces dernières années, de plus en plus de recherches s’orientent vers des commandes basées sur 

une représentation non linéaire de la dynamique des véhicules aériens. Ces approches offrent une 

certaine contribution théorique, mais leur application reste limitée à cause de la complexité des 

modèles et des algorithmes de commande. Les architectures de commande non linéaire les plus 

utilisées pour le pilotage des aéronefs sont présentées ci-dessous [52]. 

I.6.2.1  La commande logique  floue : 

L'idée de la commande par logique floue est de se rapprocher dans une certaine mesure de la 

flexibilité du raisonnement humain quant au piloter un système [39].Elle introduit ainsi la notion de 

graduation lors de la commutation du signal de commande d'une structure à une autre. La 

commande logique floue est particulièrement adaptée à la commande de systèmes non linéaire 

complexes [40]. Cette commande est détaillée dans le 3ème  chapitre. 

I.6.2.2La commande par linéarisation entrée-sortie : 

Les premières architectures de commandes non linéaires sont pour la plupart basées sur le 

concept de la linéarisation entrée-sortie. Le principe de cette approche est de transformer la 

dynamique non linéaire du système en une dynamique linéaire équivalente au moyen d’un 

changement de variables et d’un choix approprié d’entrées de commande. Il est donc indispensable 

que le modèle du système soit parfaitement connu, ce qui est difficile à garantir en pratique [53]. 

I.6.2.3La commande par Backstepping : 

La commande par Backstepping, construite via un algorithme itératif, permet de résoudre 

certains problèmes de conception avec des conditions moins restrictives que celles imposées dans 

d’autres approches. Cependant, dans le cas des véhicules aériens, la détermination des entrées de 

commande est complexifiée dans la mesure où la dynamique de translation est sous-actionnée. De 

ce fait, la poussée verticale et sa première dérivée temporelle sont considérées comme des états 

internes à la commande. L’expression des signaux de commande qui résulte de cette opération sont 

alors complexes et ardus à implémenter. De plus, la fréquence de mesure de la translation est bien 

souvent inférieure à celle de la rotation. Or, le calcul des signaux de commande se fait sur la base de 

la fréquence la plus lente, ce qui est incompatible avec les besoins nécessaires à la stabilisation des 
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quadri rotors. Une méthode de commande permettant la séparation des échelles de temps, telle que 

la commande hiérarchique [53]. 

I.6.2.4  La commande hiérarchique : 

Le principe de la commande hiérarchique consiste à séparer la commande en translation de la 

commande en rotation. Rejoignant ainsi l’architecture en cascade classique des algorithmes de 

pilotages. Il est important de noter que chaque loi de commande peut être développée séparément. 

En effet, une première loi de commande détermine la poussée verticale et l’orientation nécessaire à 

la stabilisation de la dynamique de translation [54].  

I.6.2.5  La commande par mode glissant : 

C’est une stratégie de commande très efficace face à la sensibilité aux incertitudes 

paramétriques. Cette méthode consiste à modifier la dynamique d’un système non linéaire en lui 

appliquant un signal de commutation à haute fréquence le forçant à rejoindre et par la suite à rester 

sur une surface. Cette surface, dite de glissement aura préalablement été choisie en fonction des 

objectifs de commande. Elle varie en fonction de la position actuelle dans l’espace d’état. Le fait 

que la commande soit discontinue est un élément important, car elle permet ainsi de stabiliser des 

systèmes qui ne le seraient pas avec des signaux continus. C’est pour cela que cette commande fût 

implémentée sur des hélicoptères [55]. 

I.6.2.6  La commande tolérante aux défauts : 

Étant données les erreurs de modélisation, les incertitudes paramétriques et les perturbations 

externes ne sont pas les seuls effets néfastes auxquels doit remédier un algorithme de commande. 

En effet, les actionneurs et les capteurs embarqués à bord des véhicules peuvent présenter des 

pannes et des défaillances. C’est là tout l’enjeu de la commande tolérante aux défauts [51]. 

Toutefois, il est important de noter que lorsqu’un défaut apparait, que ce soit au niveau des 

actionneurs ou des capteurs, les caractéristiques du système subissent des dommages conséquents. 

Ainsi, les actionneurs ne fournissent plus suffisamment de puissance motrice, tandis que les 

capteurs peuvent ne plus envoyer des mesures fiables. La philosophie de cette stratégie de 

commande est donc d’altérer sensiblement les performances du système pour maintenir la 

disponibilité de l’installation. Ces systèmes de commande, faisant intervenir explicitement et 

simultanément des phénomènes continus et événementiels, sont appelés des systèmes hybrides. 

Plusieurs concepts et méthodes existent pour concevoir de telles commandes et sont présentes dans 

[51]. 
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I.7 Conclusion   

Nous avons vu dans ce chapitre l’intérêt de la mécanique de vol d’un avion ainsi que les 

déférentes lois de commandes utilisé dans le domaine du contrôle d’un aéronef. Donc en peut dire 

que ce chapitre dresse une synthèse des différentes techniques existantes dans le domaine des 

véhicules aériens. Il ne se veut pas exhaustif, mais il illustre toute l’ingéniosité et la diversité des 

architectures mécaniques et des stratégies de commande pouvant être utilisées. Ce chapitre permet 

donc de bien appréhender ces éléments fondamentaux de la chaine de pilotage d’un appareil. En 

résumé, le choix de l’aéronef et de la stratégie de contrôle n’est pas facile et doit impérativement 

correspondre aux missions pour lesquelles il sera employé, ainsi qu’au degré de performance 

recherché. 
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II. 1 Introduction 

Nous abordons dans ce chapitre les équations générales du mouvement de l’avion par 

l’utilisation des lois de Newton. Ensuite, on considérera le cas particulier de petites perturbations 

autour d’un état d’équilibre, qui permet de linéariser ces dernières. Puis, on analysera l’expression 

des forces aérodynamiques et propulsives .Et enfin, on montrera en particulier que, pour les avions 

de configuration symétrique, les mouvements de faible amplitude autour d’un état d’équilibre se 

décomposent en un problème longitudinal et latéral. 

II.2 Les équations du mouvement  

Les théorèmes de la quantité de mouvement, et du moment cinétique suggérés par Newton [3],et 

Leonhard Euler [4]permettant d’élaborer les équations du mouvement de l’avion. La dynamique 

d'aéronef peut être décrite par sa position, son orientation, sa vitesse et sa vitesse angulaire au fil du   

temps.[5] 

II.2.1 Hypothèses 

Nous considérons durant cette étape de modélisation que l’avion est considéré comme un corps 

rigide symétrique dont l’axe de poussé est parallèle à l’axe longitudinale. De plus, la terre est 

considérée comme fixe et  plate avec un champ de gravité uniforme. 

 

II.2.2  Modèle  Dynamique 

Les équations (2.1) et (2.2) sont développées à partir de la deuxième loi de Newton, qui stipule 

que ; la somme de toutes les forces et moments externes agissant sur le centre de gravité du corps, 

sont égales au taux de variation dans le temps de l’impulsion linéaire et angulaire sur le corps. 

                         ∑ 𝐹⃗⃗  ⃗ =
𝑑

𝑑𝑡
(𝑚𝑉)⃗⃗⃗⃗ |

𝐸
                                                                                             (2.1) 

                        ∑ 𝑀⃗⃗⃗⃗ =
𝑑 

𝑑𝑡
(�⃗⃗� )|

𝐸
                                                                                                (2.2) 

Où : 

m : la masse de l’avion [kg], 

 

V : la vitesse de l’avion. �⃗� = [𝑢  𝑣  𝑤]𝑇,  

F : représente la force résultante   𝐹 = [𝐹𝑥  𝐹𝑦  𝐹𝑧]
𝑇
 ,  

M  est le moment résultant autour du centre de gravité     𝑀⃗⃗⃗⃗ = [𝐿  𝑀  𝑁]𝑇,  

 



 

 
15 

II .2.2.1 Equations générales de force 

On applique le théorème de Coriolis à l’équation (2.1) on obtient : 

                                        𝐹⃗⃗  ⃗ =
𝑑

𝑑𝑡
(𝑚𝑉)⃗⃗⃗⃗ 

𝐵 + �⃗� ∧ mV⃗⃗                                                                  (2.3) 

Où     �⃗�   et   �⃗�     sont définit comme suit : 

                                    �⃗� = 𝑢𝑖 + 𝑣𝑗 + 𝑤�⃗�                                                                              (2.4) 

                                   Ω⃗⃗ = 𝑝𝑖 + 𝑞𝑗 + 𝑟�⃗�                                                                                (2.5) 

Avec 𝑖 , 𝑗  𝑒𝑡 �⃗�   sont des vecteurs unitaires dans le repère avion. 

En substituant les équations (2.4) et (2.5) dans l’équation (2.3),il résulte : 

                  𝐹𝑥 = 𝑚(�̇� − 𝑟𝑣 + 𝑞𝑤) 

              𝐹𝑦 = 𝑚(�̇� + 𝑟𝑣 − 𝑝𝑤)                                                                                                 (2.6) 

            𝐹𝑧 = 𝑚(�̇� − 𝑞𝑢 + 𝑝𝑣) 

 Où les forces extérieures Fx, Fy et Fz représentant la somme des forces aérodynamiques  �⃗� , 

propulsives  �⃗�  et la force liée au champ de pesanteur  �⃗⃗⃗� . 

Par conséquent, l’équation (2.6) peut être écrite comme suit :  

          X + FT − mg sin θ = m(u̇ − rv + qw) 

      Y + mg sinφ cos θ = m(v̇ + ru − pw)                                                                           (2.7) 

          Z + mg cosθ cosφ = m(ẇ − qu + pv) 

Dans le cas pratique,  il convient d’utiliser la vitesse V, l’angle d’incidence α et l’angle de 

dérapage β au lieu d’utiliser les composants de vitesse linéaire de l’avion u , v , et w. Comme le 

montre la figure (II.1). 

 

 

Figure II.1- Définition de l’incidence et du dérapage 
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L‘expression qui lie ces variables  est définit comme suit : [7] 

                                         {

u = V cos(α) cos(β)

 v = Vsin(β)

w = Vsin(α) cos(β)
                                                                  (2.8) 

  

A partir de cette expression, on peut déduire facilement les expressions de α , β et 𝑉 comme suit : 

                                     α = tan−1 w

u
                                                                                     (2.9) 

                                 β = tan−1 v

u
                                                                                     (2.10) 

                           𝑉 = √𝑢2 + 𝑣2 + 𝑤2                                                                             (2.11) 

 

La dérivée de l’équation  (2.8) conduit à : 

{

�̇� = �̇� cos 𝛼 cos 𝛽 − 𝑉�̇� sin 𝛼 cos 𝛽 − 𝑉 cos 𝛼. �̇�. sin 𝛽

�̇� = �̇� sin 𝛽 +𝑉�̇�. cos 𝛽                                                        

�̇� = �̇� sin 𝛼 cos 𝛽 − 𝑉�̇� cos 𝛼 cos 𝛽 − 𝑉 sin 𝛼 �̇� sin 𝛽

                                                   (2.12) 

 

On peut écrire l’équation (2.12) autrement comme suit [21]: 

[
�̇�
�̇�
�̇�
] =

[
 
 
 
cos 𝛼 cos 𝛽 sin 𝛽 sin 𝛼 cos 𝛽

−sin𝛼

𝑉 cos𝛽
0

cos𝛼    

 𝑉 cos𝛽

−cos𝛼 cos𝛽  

𝑉

cos𝛽

𝑉

−sin𝛼 sin𝛽

𝑉 ]
 
 
 

[
�̇�
�̇�
�̇�

]                                                             (2.13) 

En remplaçant les relations (2.12) dans les équations de forces (2.6), on obtient [21]: 

�̇� = −𝑔(sin𝜃 cos 𝛼 cos 𝛽 − cos 𝜃 cos𝜙 sin 𝛽 − cos 𝜃 cos𝜙 sin 𝛼 cos 𝛽) +
𝐹𝑥

𝑚
cos 𝛼 cos 𝛽

+ 
𝐹𝑦

𝑚
sin𝛽 +

𝐹𝑧

𝑚
sin𝛼 cos 𝛽 

�̇� = 𝑞 − 𝑝 cos 𝛼 tan𝛽 − 𝑟 sin 𝛼 tan𝛽 + 𝑔 (
cos 𝜃 cos𝜙 cos 𝛼 + sin 𝜃 sin 𝛼

𝑉 cos 𝛽
) −

𝐹𝑥

𝑚

sin𝛼

𝑉 cos𝛽

+
𝐹𝑦

𝑚

cos𝛼

𝑉 cos 𝛽
 

�̇� = 𝑝 sin 𝛼 − 𝑟 cos+
𝑔

𝑉
(sin 𝜃 cos 𝛼 sin 𝛽 + cos 𝜃 sin𝜙 cos 𝛽 − cos 𝜃 cos𝜙 sin 𝛼 sin 𝛽) 

            −
𝐹𝑥

𝑚
cos 𝛼 sin 𝛽 +

𝐹𝑦

𝑚
cos 𝛽 +

𝐹𝑧

𝑚
sin 𝛼 sin 𝛽                                                               (2.14)               

 

II .2.2.2 Equations générales de moment 

En utilisant le théorème de Coriolis, l’équation (2.2) peut être écrite comme suit : 

                           �⃗⃗� =
𝑑(�⃗⃗� )

𝑑𝑡
|
𝐵

+ �⃗� ∧ (�⃗⃗� )                                                                           (2.15) 
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Dans le BF, le moment cinétique H  de l’avion peut être exprimé comme suit : 

                                 �⃗⃗� = 𝐼. �⃗�                                                                                           (2.16) 

 

   𝐻 : Le moment cinétique de l’avion. 

𝛺 : La vitesse angulaire  �⃗� = [𝑝  𝑞  𝑟]𝑇. 

     I : Matrice d’inertie.  𝐼 = [

𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑥𝑦 − 𝐼𝑥𝑧

−𝐼𝑦𝑥𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑦𝑧

−𝐼𝑧𝑥 − 𝐼𝑧𝑦𝐼𝑧𝑧

] 

Selon l'hypothèse de la symétrie, la matrice d'inertie peut être  définie comme suit [8]: 

                           I = [

𝐼𝑥𝑥 0 −𝐼𝑥𝑧

0 𝐼𝑦𝑦 0

−𝐼𝑥𝑧 0 𝐼𝑧𝑧

]                                                                    (2.17) 

En expansion l’équation (2.15)  et en utilisant l’équation  (2.16) on aura : 

 𝑀𝑥 = �̇�𝐼𝑥𝑥 − �̇�𝐼𝑥𝑧 + 𝑞𝑟(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦) − 𝑝𝑞𝐼𝑥𝑧 

𝑀𝑦 = �̇�𝐼𝑦𝑦 + 𝑝𝑟(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧) + (𝑝2 − 𝑟2)𝐼𝑥𝑧                                                               (2.18) 

    𝑀𝑧 = �̇�𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑧(�̇� − 𝑞𝑟) + 𝑝𝑞(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥) 

Les moments externes Mx,  My   et Mz   sont les composants de �⃗⃗�   le long des axes de coordonnées 

du corps. Ces moments sont dus à l’aérodynamique et à la poussée. 

Où  les moments externes Mx,  My   et Mz sont donnés par : 

 𝑀𝑥 = 𝐿 + 𝐿𝑇 

 𝑀𝑦 = 𝑀 + 𝑀𝑇                                                                                                                 (2.19) 

 𝑀𝑧 = 𝑁 + 𝑁𝑇 

Selon les hypothèses précédentes, on a : 

                       LT= MT = NT = 0                                                                                                        (2.20) 

Où : 

 LT, MT, NT  sont  les moments dus à la poussée. 

En combinant  les équations (2.18) et (2.19), les équations dynamiques de rotation dans le  BF 

deviennent   : 

     𝐿 = �̇�𝐼𝑥𝑥 − �̇�𝐼𝑥𝑧 + 𝑞𝑟(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦) − 𝑝𝑞𝐼𝑥𝑧  

𝑀 = �̇�𝐼𝑦𝑦 + 𝑝𝑟(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧) + (𝑝2 − 𝑟2)𝐼𝑥𝑧                                                                 (2.21) 

 𝑁 = �̇�𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑧(�̇� − 𝑞𝑟) + 𝑝𝑞(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥) 

A partir de l’équation (2.15) on peut tirer les trois accélérations angulaires comme suit [10]: 
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ṗ =  
IZZ

IxxIZZ − I2xz
[L +

Ixz

Izz
[N − pq(Iyy − Ixx) − Ixzqr] − Ixzpq − (Izz − Iyy)qr] 

q ̇ =  
1

Iyy
[M + Ixz(p

2 − r2) − (Ixx − Izz)pr]                                                                        (2.22) 

ṙ =  
Ixx

IxxIzz − I2xz
 [N +

Ixz

Ixx
(L − pqIxz − (Izz − Iyy)qr) − Ixzqr − pq(Iyy − Ixx)] 

II.2.3  Modèle Cinématique 

On peut déterminer la position de l’avion par intégration de sa vitesse et la projection dans l’EFF 

précédemment déterminée dans BF. Ceci se fait en écrivant une relation entre la vitesse V et le 

vecteur (ẋ𝑒 �̇�𝑒 �̇�𝑒)[8], on obtient alors : 

                     [�̇�𝑒   �̇�𝑒    �̇�𝑒]𝑇 = 𝑅𝑏
𝑒[ 𝑢    𝑣    𝑤]𝑇                                                             (2.23) 

L’équation (2.23) devient alors :   

     𝑥�̇� = [𝑢 cos 𝜃 + (𝑣 sin𝜙 + 𝑤 cos𝜙) sin 𝜃] cos𝜓 + (−𝑣 cos𝜙 + 𝑤 sin𝜙) sin𝜓 

�̇�𝑒 = [𝑢 cos 𝜃 + (𝑣 sin 𝜙 + 𝑤 cos𝜙) sin 𝜃] sin𝜓 + (𝑣 cos𝜙 − 𝑣 sin𝜙) cos𝜓           (2.24)  

 �̇�𝑒 =  −𝑢 sin 𝜃 + (𝑣 sin𝜙 + 𝑤 cos𝜙) cos 𝜃 

Où  

[𝑥𝑒   𝑦𝑒   𝑧𝑒]𝑇 : définit la position  

[𝜙   𝜃    𝜓]𝑇 : définit l'orientation de l'aéronef par rapport  au repère terrestre. 

𝑅𝑏
𝑒 : la matrice de passage du repère avion  au repère terrestre. Voir l’Annexe A. 

Les trois angles d’Euler devront être connus, mais ces angles sont à leur tour en fonction du 

temps, leur vitesse [𝜙  ̇ 𝜃  ̇ �̇�]
𝑇
[8],[9]  dépendent de la vitesse angulaire de l’avion  Ω⃗⃗ = [𝑝, 𝑞, 𝑟]𝑇. 

Pour établir la relation entre  les  deux  vecteurs  précédents, on a l’égalité suivante [21] : 

                              [𝜙 ̇   𝜃 ̇    �̇�]
𝑇

= 𝑅𝑏 
𝑒 [𝑝   𝑞   𝑟 ]𝑇                                                              (2.25)  

Avec :  

          𝑝, 𝑞, 𝑟   les vitesses angulaire. 

          �̇�, 𝜃,̇ �̇�  les dérivés des angles d’Euler. 

On a donc : 

 �̇� = 𝑝 + 𝑟 tan 𝜃 cos𝜙 + 𝑞 tan𝜃 sin𝜙 

 �̇� = 𝑞 cos𝜙 − 𝑟 sin𝜙                                                                                                       (2.26) 

 �̇� = 𝑞(sin𝜙 sec 𝜃) + 𝑟(cos𝜙 sec 𝜃) 
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À cause du terme sec,  l'équation  (2.26)  présente des points de singularité à θ = 90° et θ =270°. 

En résumé les deux expressions (2.24) et (2.26) permettant de déterminer la vitesse  de position 

et d’orientation du l’avion. Après ce passage, une simple intégration de ces deux vecteurs permet de 

déterminer la configuration du l’avion [21]. 

Il y aura donc un système de 12 équations différentielles du premier ordre. Les 12  variables 

d'état dont nous avons besoin sont réparties en deux sous-systèmes. Le premier est dynamique, il 

contient six (6) variables d'état : trois composantes de la vitesse linéaire, et trois composantes de la 

vitesse angulaire. Le deuxième sous système est cinématique, il permet d'exprimer la configuration 

du model  dans le repère inertiel. Il contient également six (6) variables d'état : trois coordonnées 

cartésiennes et trois angles de rotation [21]. 

Ce système différentiel est représenté symboliquement par le schéma bloc de la figure II.2. Le 

schéma fait apparaître les variables d’entrée et de sortie de chaque sous-système. On constate que 

toutes les variables d’entrée se retrouvent comme variables de sortie, sauf les variables de 

commande qui doivent être spécifiées. 

 

 

Figure II.2 : Schéma-bloc de la dynamique de l’avion 
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     Synthèse  

�̇� = −𝑔(sin 𝜃 cos 𝛼 cos 𝛽 − cos 𝜃 cos𝜙 sin 𝛽 − cos 𝜃 cos𝜙 sin 𝛼 cos𝛽) +
𝐹𝑥

𝑚
cos 𝛼 cos 𝛽

+ 
𝐹𝑦

𝑚
sin𝛽 +

𝐹𝑧

𝑚
sin 𝛼 cos 𝛽 

�̇� = 𝑞 − 𝑝 cos 𝛼 tan𝛽 − 𝑟 sin 𝛼 tan𝛽 + 𝑔 (
cos 𝜃 cos𝜙 cos 𝛼 + sin 𝜃 sin 𝛼

𝑉 cos 𝛽
) −

𝐹𝑥

𝑚

sin𝛼

𝑉 cos 𝛽

+
𝐹𝑦

𝑚

cos 𝛼

𝑉 cos 𝛽
 

�̇� = 𝑝 sin 𝛼 − 𝑟 cos+
𝑔

𝑉
(sin 𝜃 cos 𝛼 sin 𝛽 + cos 𝜃 sin𝜙 cos 𝛽 − cos 𝜃 cos𝜙 sin 𝛼 sin 𝛽) 

            −
𝐹𝑥

𝑚
cos 𝛼 sin 𝛽 +

𝐹𝑦

𝑚
cos𝛽 +

𝐹𝑧

𝑚
sin 𝛼 sin 𝛽 

ṗ =  
IZZ

IxxIZZ − I2xz
[L +

Ixz

Izz
[N − pq(Iyy − Ixx) − Ixzqr] − Ixzpq − (Izz − Iyy)qr] 

 q ̇ =  
1

Iyy

[M + Ixz(p
2 − r2) − (Ixx − Izz)pr] 

ṙ =  
Ixx

IxxIzz − I2xz
 [N +

Ixz

Ixx
(L − pqIxz − (Izz − Iyy)qr) − Ixzqr − pq(Iyy − Ixx)] 

�̇� = 𝑝 + 𝑟 tan 𝜃 cos𝜙 + 𝑞 tan𝜃 sin𝜙 

�̇� = 𝑞 cos𝜙 − 𝑟 sin𝜙 

�̇� = 𝑞(sin𝜙 sec 𝜃) + 𝑟(cos𝜙 sec 𝜃) 

𝑥�̇� = [𝑢 cos 𝜃 + (𝑣 sin𝜙 + 𝑤 cos𝜙) sin 𝜃] cos𝜓 + (−𝑣 cos𝜙 + 𝑤 sin𝜙) sin𝜓 

�̇�𝑒 = [𝑢 cos 𝜃 + (𝑣 sin 𝜙 + 𝑤 cos𝜙) sin 𝜃] sin𝜓 + (𝑣 cos𝜙 − 𝑣 sin𝜙) cos𝜓 

�̇�𝑒 =  −𝑢 sin 𝜃 + (𝑣 sin𝜙 + 𝑤 cos𝜙) cos 𝜃 
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II.2.4  Modèle Aérodynamique 

On peut distinguer trois contributions dans les efforts appliqués sur un aéronef : le poids, la 

poussée du moteur et les forces aérodynamiques. Donc la résultante des forces F se décompose en 

trois vecteurs:[9] 

                      𝐹 = [𝐹𝑥    𝐹𝑦    𝐹𝑧]
𝑇

= �⃗� + �⃗⃗⃗� + �⃗�                                                                        (2.27) 

 

- un vecteur poids �⃗⃗⃗�  

- un vecteur de la poussée du moteur �⃗�  

- et un vecteur de la résultante des forces aérodynamiques �⃗�  

Le vecteur de poids dirigé vers le centre de la terre, se trouvant le long de l'axe ZE  du EFF. 

                       �⃗⃗⃗� = [𝑊𝑥   𝑊𝑦𝑊𝑧]
𝑇

= 𝑅𝑒
𝑏[0     0    𝑚𝑔 ]𝑇                                                           (2.28) 

 

La poussée produite par le moteur 𝐹   agit le long de l’axe d'aéronef  XB  selon l’hypothèse, ce qui 

rend le vecteur de poussée T égale à : 

 

                       �⃗� = [𝑇𝑥   𝑇𝑦   𝑇𝑧]
𝑇

= [𝐹𝑇   0    0 ]𝑇                                                                      (2.29) 

 

Le vecteur de force aérodynamique a des composantes dans tous les axes du repère avion : 

               �⃗� = [𝑋    𝑌    𝑍 ]𝑇                                                                                                   (2.30) 

 

La matrice  𝑅𝑒
𝑏  est définit dans l'Annexe A. 

 

La résultante des forces aérodynamiques présente le point le plus délicat dans la modélisation 

des avions, on les détermine expérimentalement aux moyens des tests en soufflerie, dans le repère 

local (aérodynamique) sous la forme suivante [21]: 

 

                �⃗� =
1

2
𝜌. 𝑆. 𝑉2 (

−𝐶𝐷

𝐶𝑦

−𝐶𝐿

)                                                                                         (2.31) 

Où ;  

                  𝜌 [Kg/m3]: Densité de l’air. 

                 V  [m/s] : La vitesse de l’avion. 

                 S [m2]: Surface de l’aile. 
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                CD : Coefficient aérodynamique de trainée. 

               CY : Coefficient aérodynamique de force latéral. 

               CL : Coefficient aérodynamique de portance.                 

L'expression de la résultante des forces est donnée comme suit [21] : 

 

𝐹 = (

𝐹𝑥

𝐹𝑦

𝐹𝑧

) = (

−𝑚𝑔 sin 𝜃
𝑚𝑔 cos 𝜃 sin𝜙
𝑚𝑔 cos 𝜃 cos𝜙

) +

(

 
 

−
1

2
𝜌. 𝑆. 𝑉2. 𝐶𝐷 + 𝑇 cos 𝛼 cos 𝛽

1

2
𝜌. 𝑆. 𝑉2. 𝐶𝑌 + 𝑇 cos𝛼 sin 𝛽

−
1

2
𝜌. 𝑆. 𝑉2. 𝐶𝐿 + 𝑇 sin 𝛼

)

 
 

                              (2.32) 

Passons maintenant à l'étude des moments autour des trois axes du l’avion. La contribution du 

poids est nulle, car les moments sont exprimés dans le centre des masses. De même pour la poussée 

du moteur, le moment généré est très faible, à cause de la proximité de sa direction du centre des 

masses. Reste les moments des forces aérodynamiques qu'on exprime dans le repère local, et qui 

sont déterminés expérimentalement [21]: 

          �⃗⃗� = (

𝑀𝑥

𝑀𝑦

𝑀𝑧

) =
1

2
𝜌. 𝑆. 𝑉2 (

𝑏. 𝐶𝑙

𝑐̅. 𝐶𝑚

𝑏. 𝐶𝑛

)                                                                              (2.33) 

Avec : 

         𝑀𝑥𝑀𝑦𝑀𝑧[N.m]  : sont les moments des forces aérodynamiques. 

        �̅� [m] : La corde aérodynamique moyenne.          

         b [m] : L’envergure. 

        Cl : Coefficient aérodynamique de moment de roulis.           

        Cm :  Coefficient aérodynamique de moment  de tangage. 

        Cn :  Coefficient aérodynamique de moment de lacet. 

II.2.5  Model Atmosphérique  

Le modèle atmosphérique considéré dans ce projet repose sur le modèle « U.S. Standard 

Atmosphere 1962». Ce modèle ce décrit une atmosphère idéalisée basé sur la loi des gaz parfaits et 

de l'équation hydrostatique. L'atmosphère décrite est valable pour les altitudes de vol jusqu'à 

11000m . Ce qui est suffisant pour notre étude [25]. 
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II.2.6 Dynamique  des  actionneurs 

La dynamique des surfaces de contrôle peut être estimée comme un système du second ordre 

Selon [37] : 

                       𝛿 =
𝜔0

2

𝑠2+2 𝜔0𝑠+𝜔0
2 𝛿𝐶                                                             (2.34) 

 

Dans [37]𝜔0 = 250 et    𝛿 = 0.7 .  Cela donne des pôles dont −175 ± 178.54i. 

II.3 Linéarisation des équations  

En raison de la complexité du modèle non-linéaire, la linéarisation est nécessaire pour obtenir la 

forme simple du modèle. Et d'être en mesure d'appliquer certaines techniques de contrôle linéaires. 

II.3.1  La théorie des petites perturbations  

En utilisant la théorie des petites perturbations  SDT « Small-Disturbance Theory »  pour linéariser 

le modèle obtenue précédemment. En appliquant cette théorie, on assume que le mouvement de 

l’avion consiste à des petites perturbations concernant les conditions de vol (petites déviations 

autour de son point de fonctionnement). Toutes les variables dans les équations du mouvement sont 

remplacées par des termes d’équilibre et de perturbation [6] : 

 

    𝒖 = 𝒖𝟎 + ∆𝒖                𝒗 = 𝒗𝟎 + ∆𝒗                𝒘 = 𝒘𝟎 + ∆𝒘         

 𝒑 = 𝒑𝟎 + ∆𝒑                  𝒒 = 𝒒𝟎 + ∆𝒒               𝒓 = 𝒓𝟎 + ∆𝒓           

                         𝑿 = 𝑿𝟎 + ∆𝑿                𝒀 = 𝒀𝟎 + ∆𝒀                 𝒁 = 𝒁𝟎 + ∆𝒁                          (2.35) 

 𝑴 = 𝑴𝟎 + ∆𝑴              𝑵 = 𝑵𝟎 + ∆𝑵               𝑳 = 𝑳𝟎 + ∆𝑳           

                         =  0 +  ∆                𝜽= 𝜽0 +  ∆𝜽                 = 0 + ∆ 

                                 𝜹 = 𝜹𝟎 + ∆𝜹                 𝜶 = 𝜶𝟎 + ∆𝜶                 𝜷 = 𝜷𝟎 + ∆𝜷     

 

 

 Les angles de dérapage et d’incidences sont supposés petites, On a donc   u ≈ V :  

                                    �̇� ≈ 𝑉�̇�          et            �̇� ≈ 𝑉�̇�                                    (2.36) 

Si nous introduisons la notation des petites perturbations dans les équations du mouvement, nous 

pourrons simplifier l’équation du mouvement. Prenons l’exemple de l’équation des forces X : 

     𝑋 − 𝑚𝑔 sin 𝜃 = 𝑚(�̇� + 𝑞𝑤 − 𝑟𝑣)                                                                                  (2.37)  

Son remplacement par les variables des petites perturbations est : 

𝑋0 + ∆𝑋 − 𝑚𝑔 sin(𝜃0 + ∆𝜃) = 𝑚[
𝑑

𝑑𝑡
(𝑢0 + ∆𝑢) + (𝑞0 + ∆𝑞)(𝑤0 + ∆𝑤) − (𝑟0∆𝑟)(𝑣0∆𝑣) 
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Alors l’équation des forces X devient : 

𝑋0 + ∆𝑋 − 𝑚𝑔 sin(𝜃0 + ∆𝜃) = 𝑚∆�̇�                                                                               (2.39)  

 

 Cette équation peut être réduite en appliquant les formules trigonométriques suivantes : 

sin(𝜃0 + ∆𝜃) = sin 𝜃0 cos ∆𝜃 + cos 𝜃0 sin ∆𝜃 = sin 𝜃0 + ∆𝜃 cos 𝜃0                              (2.40)  

 

Par conséquent : 

𝑋0 + ∆𝑋 − 𝑚𝑔(sin 𝜃0 + ∆𝜃 cos 𝜃0) = 𝑚∆�̇�                                                                    (2.41) 

 

 Si toutes les perturbations sont égales à zéro dans l’équation ci-dessus nous aurons la condition 

de vol de référence : 

𝑋0 − 𝑚𝑔 sin 𝜃0 = 0                                                                                                     (2.42) 

Cela reduit l’équation de force X : 

∆𝑋 − 𝑚𝑔∆𝜃 cos 𝜃0 = 𝑚∆�̇�                                                                                         (2.43) 

 

 La force ∆𝑋  est le changement dans la force aérodynamique et de propulsion dans la direction 

X et peut être exprimée au moyen d’une série de Taylor en ce qui concerne les variables de la 

perturbation, si nous supposons que ∆𝑋 est une fonction uniquement de  𝑢,𝑤, 𝛿𝑒  et 𝛿𝑇  alors ∆𝑋 

pourra être exprimée par [21] :   

 

∆𝑋 =
𝜕𝑋

𝜕𝑢
∆𝑉 +

𝜕𝑋

𝜕𝑤
∆𝑤 +

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑒
∆𝛿𝑒 +

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑇
∆𝛿𝑇                                                               (2.44) 

 

Où : 
𝜕𝑋

𝜕𝑉 
  ,

𝜕𝑋

𝜕𝑤
  , 

𝜕𝑋

 𝜕𝛿𝑒
  et  

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑇 
 sont appelées dérivées de stabilité et sont évaluées à la condition de 

vol de référence, les variables𝛿𝑒 et𝛿𝑇sont le changement de l’angle de l’élévateur  et le réglage de la 

manette des gaz respectivement. 

On remplace l’expression (2.44) dans l’équation (2.43) : 

 

𝜕𝑋

𝜕𝑢
∆𝑢 +

𝜕𝑋

𝜕𝑤
∆𝑤 +

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑒
∆𝛿𝑒 +

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑇
∆𝛿𝑇 − 𝑚𝑔∆𝜃 cos 𝜃0 = 𝑚∆�̇�                               (2.45) 

Où bien: 

(𝑚
𝑑

𝑑𝑡
−

𝜕𝑋

𝜕𝑢
)∆𝑢 − (

𝜕𝑋

𝜕𝑤
)∆𝑤 + (𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃0)∆𝜃 =

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑒
∆𝛿𝑒 +

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑇
∆𝛿𝑇                              (2.46) 

 

 L’équation peut être réécrite en une forme plus commode en divisant par le biais de la masse m 

de : 
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(
𝑑

𝑑𝑡
− 𝑋𝑢)∆𝑢 − 𝑋𝑤∆𝑤 + (𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃0)∆𝜃 = 𝑋𝛿𝑒

∆𝛿𝑒 + 𝑋𝛿𝑇
∆𝛿𝑇                                                (2.47) 

Où : 

𝑋𝑢 =
𝜕𝑋 𝜕𝑢⁄

𝑚
 , 𝑋𝑤 =

𝜕𝑋 𝜕𝑤⁄

𝑚
 …ect : les divéations aérodynamiques divisées par la masse de 

l’avion. 

  Le changement des forces aérodynamiques et des moments est en fonction du mouvement des 

variables ∆𝑢, ∆𝑤 ...ect) les dérivées aérodynamiques qui sont généralement les plus importantes 

pour l’analyse de mouvement d’avions classiques sont donées ci-dessous[6]. 

 

∆𝑋 =
𝜕𝑋

𝜕𝑢
∆𝑢 +

𝜕𝑋

𝜕𝑤
∆𝑤 +

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑒
∆𝛿𝑒 +

𝜕𝑋

𝜕𝛿𝑇
                       ∆𝛿𝑇

∆𝑌 =
𝜕𝑌

𝜕𝑣
∆𝑣 +

𝜕𝑌

𝜕𝑝
∆𝑝 +

𝜕𝑌

𝜕𝑟
∆𝑟 +

𝜕𝑌

𝜕𝛿𝑟
∆𝛿𝑟                               

  ∆𝑍 =
𝜕𝑍

𝜕𝑢
∆𝑢 +

𝜕𝑍

𝜕𝑤
∆𝑤 +

𝜕𝑍

𝜕�̇�
∆�̇� +

𝜕𝑍

𝜕𝑞
∆𝑞 +

𝜕𝑍

𝜕𝛿𝑒
𝛿𝑒 +

𝜕𝑍

𝜕𝛿𝑇
𝛿𝑇

                                                     (2.48) 

Et : 

∆𝐿 =
𝜕𝐿

𝜕𝑣
∆𝑣 +

𝜕𝐿

𝜕𝑝
∆𝑝 +

𝜕𝐿

𝜕𝑟
∆𝑟 +

𝜕𝐿

𝜕𝛿𝑟
∆𝛿𝑟 +

𝜕𝐿

𝜕𝛿𝑎
∆𝛿𝑎                     

∆𝑀 =
𝜕𝑀

𝜕𝑢
∆𝑢 +

𝜕𝑀

𝜕𝑤
∆𝑤 +

𝜕𝑀

𝜕�̇�
∆�̇� +

𝜕𝑀

𝜕𝑞
∆𝑞 +

𝜕𝑀

𝜕𝛿𝑒
∆𝛿𝑒 +

𝜕𝑀

𝜕𝛿𝑇
∆𝛿𝑇

∆𝑁 =
𝜕𝑁

𝜕𝑣
∆𝑣 +

𝜕𝑁

𝜕𝑝
∆𝑝 +

𝜕𝑁

𝜕𝑟
∆𝑟 +

𝜕𝑁

𝜕𝛿𝑟
∆𝛿𝑟 +

𝜕𝑁

𝜕𝛿𝑎
𝛿𝑎                     

                                              (2.49) 

 

II.3.2 La linéarisation des équations longitudinales et latérales 

Apres simplification et en prend en considérations notre hypothèses, on vas écrire les équations 

d’état en fonction de l’angle d’incidence 𝛼  et de dérappage 𝛽, qui ils sont données par les relations 

suivantes:                  ∆𝛼 = sin−1 ∆w

V
≈

∆w

V
                                                                                 (2.50) 

                           ∆β = sin−1 ∆v

V
≈

∆v

V
                                                                                    (2.51) 

Alors, on obtient le système des équations suivantes [24]: 

 

II.3.2.1 Les équations longitudinales : 

(
𝑑

𝑑𝑡
− 𝑋𝑢)∆𝑉 − 𝑋𝛼∆𝛼 + (𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃0)∆𝜃 = 𝑋𝛿𝑒

∆𝛿𝑒 + 𝑋𝛿𝑇
∆𝛿𝑇 

−𝑍𝑢∆𝑉 + ((1 − 𝑍�̇�)
𝑑

𝑑𝑡
− 𝑍𝛼)∆𝛼 − ((𝑉0 + 𝑍𝑞)

𝑑

𝑑𝑡
− 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃0)∆𝜃 = 𝑍𝛿𝑒

∆𝛿𝑒 + 𝑍𝛿𝑡
∆𝛿𝑇 

−𝑀𝑢∆𝑉 − (𝑀�̇�
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝑀𝛼) ∆𝛼 + (

𝑑2

𝑑𝑡2 − 𝑀𝑞
𝑑

𝑑𝑡
)∆𝜃 = 𝑀𝛿𝑒

∆𝛿𝑒 + 𝑀𝛿𝑇
∆𝛿𝑇                            (2.52) 

  ∆�̇� = ∆𝑞 

  ∆�̇� = sin 𝜃0∆𝑉 − cos 𝜃0∆𝛼 + ∆𝑉 cos 𝜃0 ∆𝜃 
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Pour les avions conventionnels, les équations des petits mouvements  quatre modes propres 

complexes conjugués : deux modes propres longitudinaux rapides et deux modes propres 

longitudinaux lents (phugoïde) : 

 

Figure II.3 : Modes propres des petits mouvements longitudinaux 

 

II.3.2.2  Les équations latérales directionnelles 

(
𝑑

𝑑𝑡
− 𝑌𝛽) ∆𝛽 − 𝑌𝑝∆𝑝 + (𝑉0 − 𝑌𝑟)∆𝑟 − (𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃0)∆𝜑 = 𝑌𝛿𝑟

∆𝛿𝑟 

−𝐿𝛽∆𝛽 + (
𝑑

𝑑𝑡
− 𝐿𝑝) ∆𝑝 − (

𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑥𝑥

𝑑

𝑑𝑡
+ 𝐿𝑟) ∆𝑟 = 𝐿𝛿𝑎

∆𝛿𝑎 + 𝐿𝛿𝑟
∆𝛿𝑟 

−𝑁𝛽∆𝛽 − (
𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑧𝑧

𝑑

𝑑𝑡
+ 𝑁𝑝)∆𝑝 + (

𝑑

𝑑𝑡
− 𝑁𝑟) ∆𝑟 = 𝑁𝛿𝑎

∆𝛿𝑎 + 𝑁𝛿𝑟
∆𝛿𝑟                                              (2.53) 

Δ�̇� = Δp + tan𝜃0. Δr 

  Δ�̇� = (
1

cos 𝜃0
) Δ𝑟 

Les coefficients aérodynamiques Xu, Yv, … relatifs aux forces aérodynamiques sont définis 

relativement à la masse de l’avion.  

Enfin, les coefficients aérodynamiques Lp, Mu, … relatifs aux moments aérodynamiques sont 

définis par rapport aux moments d’inertie. 

 

Avec :𝑋𝑢 =
𝜕𝑋 𝜕𝑢⁄

𝑚
, 𝑀𝑢 =

𝜕𝑀 𝜕𝑢⁄

𝑚
  , 𝑋𝛼 =

𝑋𝑤

𝑉
   ,  𝑀𝛼 =

𝑀𝑤

𝑉
 , 𝑌𝛽 =

𝑌𝑣

𝑉
   ,  𝐿𝛽 =

𝐿𝑣

𝑉
 , 𝑁𝛽 =

𝑁𝑣

𝑉
 

 

Pour les avions conventionnels, les équations des petits mouvements latéraux présentent quatre 

modes propres : un mode propre réel rapide (roulis pur), deux modes propres réels conjugués (roulis 

hollandais) un mode propre réel lent (mode spirale) [24]: 

 

 

 



 

 
27 

 

Figure II.4 - Modes propres des petits mouvements latéraux 

 

II.4  Les équations d’états  

II.4.1   Mode longitudinal : 

  La linéarisation des équations fondamentales de mouvement longitudinale sont formulées dans 

l’espace d’état [24]. 

[
 
 
 
 
∆V̇
∆α̇
∆q̇

∆θ̇
Δ�̇�]

 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 
 
 
 Xu +

𝑋�̇�(𝑍𝑢 + 𝑍𝑃𝑢)

𝑉0 − 𝑍�̇�
Xα +

𝑋�̇�𝑍𝛼

𝑉0 − 𝑍�̇�
𝑋𝑞 + 𝑋�̇� (

𝑉0 + 𝑍𝑞

𝑉0 − 𝑍�̇�
) −g cos 𝜃0 0

Zu + 𝑍𝑃𝑢

𝑉0 − 𝑍�̇�

Z𝛼

𝑉0 − 𝑍�̇�

V0 + 𝑍𝑞

𝑉0 − 𝑍�̇�

−g sin 𝜃0

𝑉0 − 𝑍�̇�
0

0 0 0 1 0

Mu +
𝑀�̇�(𝑍𝑢 + 𝑍𝑃𝑢)

𝑉0 − 𝑍�̇�
Mα +

𝑀�̇�𝑍𝛼

𝑉0 − 𝑍�̇�
0 Mq + 𝑀�̇� +

𝑉0 + 𝑍𝑞

𝑉0 − 𝑍�̇�
0

sin 𝜃0 −𝑉0 cos 𝜃0 0 𝑉0 cos 𝜃0 0]
 
 
 
 
 
 
 
 

[
 
 
 
 
∆V
∆α
∆q
∆θ

Δ𝐻]
 
 
 
 

 

 

                                              +

[
 
 
 
 
 
 Xδe

+
𝑋�̇�Zδe

𝑉0−𝑍�̇�
XδT

+
𝑋�̇�ZδT

𝑉0−𝑍�̇�

Zδe

𝑉0−𝑍�̇�

ZδT

𝑉0−𝑍�̇�

0 0

Mδe
+

𝑀�̇�Zδe

𝑉0−𝑍�̇�
MδT

+
𝑀�̇�ZδT

𝑉0−𝑍�̇�

0 0 ]
 
 
 
 
 
 

[
∆δe 

∆𝛿𝑇
]                                            (2.54) 

Les équations sont formulées dans l’espace d’état sous la forme  �̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢  

Où : 𝑥 = [∆𝑉   ∆𝛼   ∆𝑞  ∆𝜃   Δ𝐻]𝑇   est le vecteur d’état. 

       : 𝑢 = [∆𝛿𝑒    ∆𝛿𝑇]𝑇 : est le vecteur de contrôle. 

         Les matrices A et B sont donc ; 
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𝐴𝑙𝑜𝑛𝑔 =

[
 
 
 
 
 
 Xu +

𝑋�̇�(𝑍𝑢+𝑍𝑃𝑢)

𝑉0−𝑍�̇�
Xα +

𝑋�̇�𝑍𝛼

𝑉0−𝑍�̇�
𝑋𝑞 + 𝑋�̇� (

𝑉0+𝑍𝑞

𝑉0−𝑍�̇�
) −g cos 𝜃0 0

Zu+𝑍𝑃𝑢

𝑉0−𝑍�̇�

Z𝛼

𝑉0−𝑍�̇�

V0+𝑍𝑞

𝑉0−𝑍�̇�

−g sin 𝜃0

𝑉0−𝑍�̇�
0

0 0 0 1 0

Mu +
𝑀�̇�(𝑍𝑢+𝑍𝑃𝑢)

𝑉0−𝑍�̇�
Mα +

𝑀�̇�𝑍𝛼

𝑉0−𝑍�̇�
0 Mq + 𝑀�̇� +

𝑉0+𝑍𝑞

𝑉0−𝑍�̇�
0

sin 𝜃0 −𝑉0 cos 𝜃0 0 𝑉0 cos 𝜃0 0]
 
 
 
 
 
 

               (2.55) 

 

Et :    𝐵𝑙𝑜𝑛𝑔 =

[
 
 
 
 
 
 Xδe

+
𝑋�̇�Zδe

𝑉0−𝑍�̇�
XδT

+
𝑋�̇�ZδT

𝑉0−𝑍�̇�

Zδe

𝑉0−𝑍�̇�

ZδT

𝑉0−𝑍�̇�

0 0

Mδe
+

𝑀�̇�Zδe

𝑉0−𝑍�̇�
MδT

+
𝑀�̇�ZδT

𝑉0−𝑍�̇�

0 0 ]
 
 
 
 
 
 

                                                                     (2.56)  

 

Les lois des dérivées de stabilité du mode longitudinal sont représentées dans le tableau ci-

dessous : 

Dérivée Unité S.I Dérivée Unité S.I 

𝑋𝑢 =
−(𝐶𝐷𝑢

+ 2𝐶𝐷0
)𝑄𝑆

𝑚𝑉0
 

s-1 

𝑀�̇� = 𝐶𝑚�̇�

𝑐

2𝑉0

𝑄𝑆𝑐

𝑉0𝐼𝑦
 

s-1 

𝑋𝑤 =
−(𝐶𝐷𝛼

− 𝐶𝐿0
)𝑄𝑆

𝑚𝑉0
 

s-1 
𝑀𝑢 = 𝐶𝑚𝑢

(𝑄𝑆𝑐)

𝑉0𝐼𝑦
 

(m.s)-1 

𝑋𝛿𝑒
= 𝐶𝑋𝛿𝑒

𝑄𝑆/𝑚 m/s² 𝑀𝛿𝑒
= 𝐶𝑚𝛿𝑒

(𝑄𝑆𝑐) 𝐼𝑦⁄  (m.s)-1 

𝑍𝑢 =
−(𝐶𝐿𝑢

+ 2𝐶𝐿0
)𝑄𝑆

𝑚𝑉0
 

s-1 
𝑀𝑞 = 𝐶𝑚𝑞

𝑐

2𝑉0

(𝑄𝑆𝑐) 𝐼𝑦⁄  
m-1 

𝑍𝑤 =
−(𝐶𝐿𝛼

+ 𝐶𝐷0
)𝑄𝑆

𝑚𝑉0
 

s-1 
𝑀𝑤 = 𝐶𝑚𝛼

(𝑄𝑆𝑐)

𝑉0𝐼𝑦
 

s-2 

𝑍𝛼 = 𝑉0𝑍𝑤 m/s²   

𝑍𝛿𝑒
= 𝐶𝑧𝛿𝑒

𝑄𝑆/𝑚 m/s²   

Tableau II.1:Résumé des dérivées longitudinales [13] 

 

II.4.2  Mode latérale directionnel :  

          Les équations fondamentales de mouvement latéral directionnel sont formulées dans 

l’espace d’état [24]. 
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[
 
 
 
 
∆�̇�
∆�̇�
∆�̇�
∆�̇�

Δ�̇�]
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 

𝑌𝛽

V0

𝑌𝑝

𝑉0
(

𝑌𝑟

𝑉0
− 1)

𝑔 cos𝜃0

𝑉0
0

0 1 0 0 0
𝐿𝛽 𝐿𝑝  𝐿𝑟 0 0

𝑁𝛽 𝑁𝑝 𝑁𝑟 0 0

0 1 0 0 0]
 
 
 
 
 

[

∆𝛽
∆𝑝
∆𝑟
∆𝜑

] +

[
 
 
 
 
 
𝑌𝛿𝑎

𝑉0

𝑌𝛿𝑟

𝑉0

0 0
𝐿𝛿𝑎

𝐿𝛿𝑟

𝑁𝛿𝑎
𝑁𝛿𝑇

0  0 ]
 
 
 
 
 

[
∆𝛿𝑎

∆𝛿𝑟
]                                  (2.57) 

 

Les équations sont formulées dans l’espace d’état sous la forme  �̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢  

Où   :𝑥 = [∆𝛽    ∆𝑝    ∆𝑟    ∆𝜑   Δ𝜓]𝑇    est le vecteur d’état. 

       : 𝑢 = [∆δa   ∆δr]
T   est le vecteur de contrôle. 

       : Les matrices A et B sont donc ; 

𝐴𝑙𝑎𝑡 =

[
 
 
 
 
 

𝑌𝛽

V0

𝑌𝑝

𝑉0
(

𝑌𝑟

𝑉0
− 1)

𝑔cos𝜃0

𝑉0
0

0 1 0 0 0
𝐿𝛽 𝐿𝑝  𝐿𝑟 0 0

𝑁𝛽 𝑁𝑝 𝑁𝑟 0 0

0 1 0 0 0]
 
 
 
 
 

                                                                           (2.58) 

 

Et :𝐵𝑙𝑎𝑡 =

[
 
 
 
 
 
𝑌𝛿𝑎

𝑉0

𝑌𝛿𝑟

𝑉0

0 0

𝐿𝛿𝑎
𝐿𝛿𝑟

𝑁𝛿𝑎
𝑁𝛿𝑇

0     0 ]
 
 
 
 
 

                                                                                                           (2.59) 

Les lois des dérivées de stabilité du mode latéral directionnel sont représentées dans le tableau 

ci-dessous :  

Dérivée  Unité S.I Dérivée Unité S.I 

𝑌𝛽 = 𝐶𝑌𝛽𝑄𝑆/𝑚 m/s² 𝑁𝛿𝑎 = 𝐶𝑛𝛿𝑎𝑄𝑆𝑏/𝐼𝑧 s-2 

𝑌𝑝 =
𝐶𝑌𝑝𝑏

(2𝑉0)𝑄𝑆
/𝑚 

m/s 𝑁𝛿𝑟 = 𝐶𝑛𝛿𝑟𝑄𝑆𝑏/𝐼𝑧 s-2 

𝑌𝑟 =
𝐶𝑌𝑟𝑏

(2𝑉0)𝑄𝑆
/𝑚 

m/s 
𝐿𝛽 =

𝐶𝑙𝛽𝑏

(2𝑉0)𝑄𝑆𝑏
/𝐼𝑥 

s-2 

𝑌𝛿𝑟 = 𝐶𝑌𝛿𝑟𝑄𝑆/𝑚 m/s² 
𝐿𝑝 =

𝐶𝑙𝑝𝑏

(2𝑉0)𝑄𝑆𝑏
/𝐼𝑥 

s-1 

𝑁𝛽 = 𝐶𝑛𝛽𝑄𝑆𝑏/𝐼𝑧 s-2 
𝐿𝑟 =

𝐶𝑙𝑟𝑏

(2𝑉0)𝑄𝑆𝑏
/𝐼𝑥 

s-1 

𝑁𝑝 =
𝐶𝑛𝑝𝑏

(2𝑉0)𝑄𝑆𝑏
/𝐼𝑧 

s-1 𝐿𝛿𝑎 = 𝐶𝑙𝛿𝑎𝑄𝑆𝑏/𝐼𝑥 s-2 

𝑁𝑟 =
𝐶𝑛𝑟𝑏

(2𝑉0)𝑄𝑆𝑏
/𝐼𝑧 

s-1 𝐿𝛿𝑟 = 𝐶𝑙𝛿𝑟𝑄𝑆𝑏/𝐼𝑥 s-2 

Tableau  II.2: Résumé des dérivées latérales directionnelles[13] 
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II .5 Conclusion  

 

Ce chapitre  présente la modélisation  dynamique d’un avion rigide. Nous allons commencer ce 

chapitre par la présentation des équations de Newton et d'Euler respectivement pour la translation et 

la rotation de l’avion. La simulation de six degrés de liberté requière évidemment six équations 

dynamiques séparées qui décrivent un mouvement de véhicules dans un espace tridimensionnel.  

Les équations de translation, cependant, ne décrivent que le mouvement du centre de masse et ne 

donnent aucune indication quant à l'orientation du véhicule autour du centre de masse dans l'espace 

inertiel. C'est là où les équations de rotation (équations d'Euler) décrivent l'orientation du véhicule 

sur le centre de masse du véhicule par rapport à un système de coordonnées inertiel. 

En exploitant les données des coefficients d’inertie et des coefficients d’aérodynamiques, on a 

représenté chaque mode sous forme matricielle, qui possède d’un vecteur d’état et d’un vecteur de 

commande, les deux modes longitudinaux et latéraux pour être par la suite groupés dans un modèle 

Simulink. 

 

 

 



 

 

 

 

 

 

Chapitre III 

Techniques de Contrôle 

PID et Logique floue
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III.1 Introduction 

A fin de pouvoir piloter et gérer un avion, plusieurs algorithmes de contrôle peuvent être 

appliqués pour construire des lois de commande. Cependant, ces approches souffrent de dégradation 

des performances lorsque l’aéronef s’éloigne de ses points d’équilibres. De plus, la présence de 

perturbation peut déstabiliser ces véhicules. Pour cela, on peut employer des techniques adaptatives 

pour avoir un système stable [29]. La synthèse d’une loi de commande pour un système 

multivariable nécessite d’une part d’approcher le comportement dynamique du système à 

commander par un ensemble d’équations mathématiques et d’autres part de spécifier les objectifs 

du comportement du système commandé en terme de stabilité et de performance[30].Dans ce 

chapitre nous allons tout d’abord présenter la synthèse des lois de commande, on va présenter deux  

technique de commande le régulateur PID et le contrôle par  logique floue . 

 

III.2  Régulation PID  

Un asservissement est un algorithme dont l’objet principal est d’atteindre le plus rapidement 

possible et de limiter l’écart par rapport à sa valeur de consigne, quelles que soient les perturbations 

externes. Le principe général est de comparer la consigne et l’état du système de manière à le 

corriger efficacement. La régulation (ou asservissement) consiste à agir de façon à ce que une 

mesure soit égale à une consigne. Si l’on cherche à atteindre une consigne, on parlera de poursuite 

ou asservissement ; si l’on cherche à éliminer des perturbations pour qu’une valeur reste constante, 

on parlera de régulation [30]. Il existe plusieurs types de régulateur : 

 

III.2.1 Régulateur proportionnel P : 

Dans le cas d’un contrôle proportionnel, l’erreur est virtuellement amplifiée d’un certain 

gain constant qu’il conviendra de déterminer en fonction du système. 

                                  u(t) = Kp.ɛ(t)                                                                                          (3.1) 

 

Ce qui en Laplace donne : 

                                   u(s) = Kp.ɛ(s)                                                                                        (3.2) 

 

L’idée étant d’augmenter l’effet de l’erreur sur le système afin que celui-ci réagisse plus rapidement 

aux changements de consignes. Plus la valeur de Kp est grande, plus la réponse l’est aussi. L’action 

proportionnelle applique une correction instantanée pour tout écart entre la mesure et la consigne, 

plus la perturbation est grande, plus la correction apportée est grande. Cette composante seule ne 

permet pas une grande précision sur tout dans les systèmes à faible inertie [31]. 
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III.2.2 Régulateur proportionnel-intégrale PI 

Au contrôle proportionnel, nous pouvons ajouter l’intégration de l’erreur. Dans ce cas nous 

obtenons une régulation PI (proportionnelle et intégré). L’erreur entre la consigne et la mesure est 

ici intégrée par rapport au temps et multipliée par une constante qu’il faudra aussi déterminer en 

fonction du système. 

                                      u (t)= 𝐾𝑝. ɛ(𝑡) + 𝐾𝑖 ∫ ɛ(𝜏)𝑑𝜏
𝑡

0
                                                            (3.3) 

 

Ce qui en Laplace donne  

                                      u(s)= 𝐾𝑝. ɛ(𝑠) + 𝐾𝑖
ɛ(𝑠)

𝑠
                                                                     (3.4) 

Le terme intégral permet ainsi de compenser l’erreur statique et fournit, par conséquent, un 

système plus stable en régime permanent. Plus Ki est élevé l’erreur statique est élevé. Cette 

composante apporte une notion de temps d’intégration à la correction, cette notion de temps 

s’exprime généralement en seconde. Cette action est complémentaire à l’action proportionnelle, elle 

permet de stabiliser dans le temps l’action proportionnelle, plus l’erreur mesurée est constante plus 

la correction est constante [31]. 

 

III.2.3  Régulateur proportionnel-intégrale-dérivée PID 

Pour obtenir un contrôle en PID, il nous faut encore rajouter un terme. Celui-ci consiste à dériver 

l’erreur entre la consigne et la mesure par rapport au temps et a le multiplier lui aussi par une 

constante.‘Kd’ [31]. 

 

                                   u(t)= 𝐾𝑝. ɛ(𝑡) + 𝐾𝑖 ∫ ɛ(𝜏)𝑑𝜏
𝑡

0
+ 𝐾𝑑

𝑑𝑒(𝑡)

𝑑𝑡
                                           (3.5) 

  Ce qui en Laplace donne  

 

                                      u(s)= 𝐾𝑝. ɛ(𝑠) + 𝐾𝑖
ɛ(𝑠)

𝑠
+ 𝐾𝑑. ɛ(𝑠). 𝑠                                                (3.6) 

 

III.2.4 Structure de contrôleur PID  

La commande par régulation PID est certainement la structure de commande la plus couramment 

utilisée dans l'industrie. Elle s'est en effet imposée dans plus de 90 % des architectures de 

commande, dont la plupart ne sont constituées que des actions proportionnelle et intégrale. 

Dans le domaine de l’industrie, la plupart des régulateurs utilisés sont des régulateurs PID, 

les raisons de ce succès sont [32]: 
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• Structure simple. 

• Hautes performances dans plusieurs processus. 

•Réglable même sans un modèle spécifique du système contrôlé. 

 

Dans la robotique, les techniques PID représentent les bases du contrôle. La structure traditionnelle 

PID est composé de trois facteurs, présentés dans la figure III.1 et l’équation (3.7) 

 

 

Figure III.1 – Structure du PID  traditionnelle 

 

Les blocs “1/s” et “s” représente respectivement les opérations d’intégration et de dérivation. 

 

                        𝑢(𝑡) =  𝑘𝑝𝑒(𝑡) + 𝑘𝑖 ∫ 𝑒(𝜏)𝑑𝜏
𝑡

0
+ 𝑘𝑑

𝑑𝑒(𝑡)

𝑑𝑡
                                                         (3.7) 

Où : 

u: La variable générique contrôlée. 

e: L’erreur entre la tâche r et la sortie du processus y. 

Kp: Coefficient proportionnel. 

Ki: Coefficient intégral. 

Kd: Coefficient dérivé. 

Dans le domaine de Laplace, la structure PID traditionnelle peut s’écrire sous la forme 

suivante : 

                    𝑢(𝑠) = (𝐾𝑝 +
𝐾𝑖

𝑠
+ 𝑠𝐾𝑑) 𝑒(𝑠)                                                                              (3.8) 

Vu que cette fonction est impropre, physiquement ce n’est pas faisable à cause de la dérivabilité du 

terme. Après une certaine fréquence, la contribution du D doit être atténuée pour filtrer le bruit de la 

bande passante. Pour cette raison, Dans le dérivateur réel un pôle est ajouté comme le montre 

l’équation (3.9) [32]:  

                     𝑢(𝑠) = (𝐾𝑝 +
𝐾𝑖

𝑠
+

𝑠 𝐾𝑑

1+
𝑠 𝐾𝑑
𝑘 𝐾𝑝

)𝑒(𝑠)                                                                          (3.9) 
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III.2.5 Les différentes méthodes utilisées pour déterminer les paramètres du 

contrôleur PID  

Dans la pratique, il existe une variété de méthodes qu’on peut utiliser pour déterminer les 

paramètres (proportionnel, intégral et dérivé) d’un contrôleur, on va citer si dessous les méthodes 

les plus utilisées. 

 

III.2.5.1  Méthode par réglages successifs : 

La démarche manuelle de réglage est la suivante : 

 régler le gain P jusqu'à la limite des d'oscillations. 

 ajouter l'action Intégrale (action faible au départ : Ti grand).  

 diminuer Ti jusqu'à la limite de l'instabilité. 

 ajouter l'action Dérivée pour limiter les dépassements. 

 augmenter progressivement Td. 

Le schéma de la figure III.2  illustre cette méthode : 

 

Figure III. 2. Ajustement des paramètres PID par la méthode des réglages successifs. 
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III.2.5.2 Méthode de ZEIGLER-NICHOLS : 

La méthode de Ziegler-Nichols est une méthode heuristique de  réglage d'un régulateur PID. Elle 

a été développée par John G. Ziegler et Nathaniel B. Nichols. La méthode présentée ici est celle 

utilisant la génération de l'oscillation entretenue en boucle fermée. Tout d'abord, on annule l'action 

intégrale et l'action dérivée. L'action proportionnelle est augmentée jusqu'à ce que le signal en sortie 

de la boucle fermée oscille de manière entretenue. On note alors ce gain Ku , c'est le gain 

maximal (ou gain critique). On note Tu la période  d'oscillation du signal. Les paramètres du 

régulateur, Kp , Ti et Td,  sont choisis en se référant au tableau III.1[31]: 

Type de contrôle Kp Ti Td 

P 0.5 Ku -- -- 

PI 0.45 Ku Tu/1.2 -- 

PD 0.8 Ku -- Tu/8 

PID 0.6 Ku Tu/2 Tu/8 

 

Tableau III.1 : Tableau de ZEIGLER-NICHOLS. 

 

III.3 Le contrôle par Logique Floue  

Nous présentons dans cette partie les concepts de la logique floue et nous décrivons les aspects 

méthodologiques nécessaires à la compréhension de cette technique en donnant des rappels sur les 

bases générales de la logique floue et les différents types de la commande en utilisant la logique 

floue. 

III.3.1 Principe fondamental  

La notion d’ensemble flou permet de définir une appartenance graduelle d’un élément à une 

classe, c’est à dire appartenir plus ou moins fortement à cette classe. L’appartenance d’un  objet à 

une classe est ainsi définie par un degré d’appartenance entre 0 et 1 [33]. Le domaine dans lequel la 

logique floue a été le plus appliquée est la conduite de procédés industriels dont on ne possède pas 

de modèle mathématique ou trop fortement non linéaires [33]. 

https://fr.wikipedia.org/wiki/Heuristique
https://fr.wikipedia.org/wiki/R%C3%A9gulateur_PID
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Figure III.3.  Structure de base d’un contrôleur flou [33]. 

 

III.3.2 Intérêt et utilisation de la logique floue pour le contrôle  

La logique floue est bien connue des automaticiens pour ses applications dans le contrôle 

commande de procédés, appelé alors couramment « contrôle flou ». Tout comme un contrôleur (ou 

correcteur) classique, le contrôleur flou s’insère dans la boucle de régulation et calcule la 

commande à appliquer au procédé suivant une ou plusieurs consignes et une ou plusieurs mesures 

effectuées sur celui-ci [27]. 

Les bases de règles floues sont intéressantes en commande car elles permettent : [27] 

 de prendre en compte une expertise existante de nature qualitative, 

 de prendre en compte des variables que l’on sait difficilement intégrer dans la boucle, 

 d’améliorer le fonctionnement de contrôleurs classiques, par : 

 autoréglage hors ligne ou en ligne des gains de ces contrôleurs, 

 modification de leur sortie (feedforward) en fonction d’événements qui ne peuvent 

pas être pris en compte par une technique classique. 

 

III.3.3  Théorie des ensembles flous 

III.3.3.1 Notion d’appartenance partielle 

Dans la théorie des ensembles, un élément appartient ou n’appartient pas à un ensemble. La 

notion d’ensemble est à l’origine de nombreuses théories mathématiques. Cette notion essentielle ne 

permet cependant pas de rendre compte de situations pourtant simples et rencontrées fréquemment. 

Parmi des fruits, il est facile de définir l’ensemble des pommes. Par  contre, il sera plus difficile de 

définir l’ensemble des pommes mûres. On conçoit bien que la pomme mûrit progressivement... la 
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notion de pomme mûre est donc graduelle [27]. C’est pour prendre en compte de telles situations 

qu’a été créée la notion d’ensemble flou. La théorie des ensembles flous repose sur la notion 

d’appartenance partielle : chaque élément appartient partiellement ou graduellement aux ensembles 

flous qui ont été définis. Les contours de chaque ensemble flou (Figure III.4) ne sont pas « nets », 

mais « flous » ou « graduels ». 

 

Figure  III.4 : Comparaison d’un ensemble classique et d’un ensemble flou. 

 

III.3.3.2 Fonctions d’appartenance 

Un ensemble flou est défini par sa « fonction d’appartenance », qui correspond à la notion de « 

fonction caractéristique » en logique classique [27]. Supposons que nous voulions définir 

l’ensemble des personnes de « taille moyenne ». En logique classique, nous conviendrons par 

exemple que les personnes de taille moyenne sont celles dont la taille est comprise entre 1,60 m et 

1,80 m. La fonction caractéristique de l’ensemble (figure III.5) donne « 0 » pour les tailles hors de 

l’intervalle [1,60 m ; 1,80 m] et « 1 » dans cet intervalle. L’ensemble flou des personnes de « taille 

moyenne » sera défini par une « fonction d’appartenance » qui diffère d’une fonction caractéristique 

par le fait qu’elle peut prendre n’importe quelle valeur dans l’intervalle [0,1].A chaque taille 

possible correspondra un « degré d’appartenance » à l’ensemble flou des « tailles moyennes » 

(figure III.6), compris entre 0 et 1. 

 

Figure III.5 : fonction caractéristique.                        Figure III.6 : fonction d’appartenance. 
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Plusieurs ensembles flous peuvent être définis sur la même variable, par exemple les ensembles« 

taille petite », « taille moyenne » et « taille grande », notions explicitées chacune par une fonction 

d’appartenance (Figure III.7) [27]. 

 

Figure III.7 : fonction d’appartenance, variable et terme linguistique. 

 Univers du discours : la taille en cm comprise entre 160cm et 200cm. 

 Variable linguistique : nom de la variable de sortie (par exemple la taille en [m]). 

 Valeurs linguistiques : « petite » «moyenne » « grande».   

III.3.3.3 La Règle floue 

Les règles floues lient la variable de sortie aux variables d’entrée afin de tirer des conclusions ou 

déductions floues. Les bases de règles floues, dans leur cas général, sont donc définies par des 

fonctions d’appartenance sur les variables du système, et par des règles qui peuvent être écrites 

textuellement. Une règle est du type :[28] 

Si « prédicat » Alors « conclusion ». 

Chaque règle fait appel à des entrées et des sorties qui peuvent être différentes comme le montre 

l’exemple qui suit : 

    R1 : SI « température élevée » ALORS « sortie élevée » 

    R2 : SI « température moyenne » ET « pression basse » ALORS « sortie moyenne » 

    R3 : SI « température moyenne » ET « pression élevée » ALORS « sortie basse » 

    R4 : SI « température basse » ET « pression élevée » ALORS « sortie très basse ». 

Chaque règle est composée de prémisses liées par les opérateurs ET, OU et donne lieu à une 

implication par l’opérateur ALORS [35].La méthode de Mamdani consiste à utiliser l’opérateur min 

pour le ET et l’opérateur max pour le OU [35]. Plusieurs règles peuvent être activées en même 

temps, i.e. que chacune de leurs prémisses possède un degré d’appartenance non nul. Ceci dépend 

des types de fonctions d’appartenance utilisées ; en l’occurrence toutes les règles sont, à chaque 

instant d’échantillonnage, plus ou moins activées si l’on choisit des fonctions d’appartenance de 

forme gaussienne [35]. 
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III.3.4  Etapes de mise en œuvre d’un contrôleur flou  

       Pour mettre en évidence les étapes de contrôleur flou on va traiter un exemple au cours de 

présentation de ces étapes. (Seule la méthodes « de Mamdani » est utilisée dans ce qui suit.) 

a. Etape de fuzzification 

L’opération de fuzzification permet de passer du domaine réel au domaine du flou et elle 

consiste à définir des ensembles flous pour les variables d’entrée et de sortie. Pour chacune de ces 

variables, on doit connaître a priori son intervalle de définition. Dans la plupart des cas, le 

régulateur flou reçoit comme variables d’entrée, l’erreur entre la sortie du processus et le signal de 

consigne ainsi que la variation de cette erreur. La dérivée de cette erreur suffit pour représenter sa 

variation. Considérons le cas du pendule inversé, pour lequel on doit maintenir le pendule à sa 

position verticale en agissant sur la force appliquée au chariot qui le supporte [33]. 

 

Figure III.8 : Schéma de pendule inversé. 

Dans ce cas, il s’agit d’avoir  φ = 0 . L’erreur et sa variation sont alors : 

                                               𝑒(𝑡) = 𝑦(𝑡)                                                                              (3.10) 

                                     ∆𝑒(𝑡) = 𝑦(𝑡) − 𝑦(𝑡 − 1)                                                                  (3.11) 

On considère que le pendule n’est pas récupérable s’il sort du domaine [-20°, 20°], que la 

variation maximale de l’angle est de 10° en valeur absolue. On définit chacune de ces variables par 

3 ensembles flous définis par des fonctions d’appartenance triangulaires (N pour négative, Z pour 

zéro et P pour positive). 

Si la tension appliquée à l’induit du moteur, qui est la sortie du régulateur, est limitée à 

l’intervalle [-10V; 10V], on choisit de la définir par 5 ensembles flous (NG : négative grande, N : 

négative, Z : zéro, P : positive et PG : positive grande) de formes triangulaires. L’étape de 

fuzzification consiste à avoir une définition floue des entrées-sorties. 

L’erreur sera l’écart angulaire entre le signal de sortie et le signal de consigne imposé (angle 

nul). La variation de l’erreur est la différence entre l’erreur à l’instant courant kT à celle de l’instant 

précédent (k-1)T. Si on estime que les valeurs maximales, en valeur absolue, de l’erreur et de sa 
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variation, sont respectivement égales à 20 et à 10, nous obtenons les ensembles flous suivants qui 

définiront les entrées-sorties du régulateur. 

 

Figure III.9: Etape de fuzzification 

 

b. Etape d’inférence 

C’est l’étape où l’on établit les règles floues qui permettent d’aboutir à la commande en fonction 

des valeurs de l’erreur et de sa variation. En général, la commande dépend non seulement de 

l’erreur mais aussi de sa variation. Dans le cas du pendule, il faut le ramener à la position de 

consigne d’autant plus énergiquement qu’il s’en éloigne et que sa vitesse est grande. 

Les règles floues lient la variable de sortie aux variables d’entrée afin de tirer des conclusions 

ou déductions floues. Une règle floue comporte une prémisse du genre « Si l’erreur est négative ET 

la variation de l’erreur est négative » et une déduction floue du type « Alors u est positive grande ». 

Dans le cas où les deux variables d’entrée sont définies, chacune, par 3 ensembles flous, on aboutit 

à 9 règles floues, lesquelles, dans le cas particulier du pendule inversé sont données par la table, dite 

d’inférence, suivante. 

 

          e 

Δe 

 

N 

 

     Z 

 

   P 

      N PG P Z 

Z P Z N 

P Z N NG 

Tableau III.2 : Etape d’inférence 
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Il faut remarquer que dans le cas de cette table, le régulateur flou fournit un incrément de 

commande que l’on ajoute, à chaque pas d’échantillonnage, à la commande appliquée 

précédemment.  Les 3 cas où la commande est Z, sont ceux où l’on doit garder la même commande, 

soit : 

• l’erreur est Z et sa variation est Z (pendule à la position de consigne), 

• l’erreur est P mais sa variation est N, 

• l’erreur est N mais sa variation est P. 

Dans les 2 derniers cas, le pendule revient de lui-même à la position de consigne. Après l’édition 

des règles, il reste à calculer les degrés d’appartenance de la variable de sortie à tous les ensembles 

flous qui lui sont associés. 

Aux 5 ensembles flous de la variable de sortie correspondent 5 déductions floues. 

1. Si ( e est N) ET ( Δe est N) ALORS u est PG, 

2. Si {( e est N) ET ( Δe est Z)} OU {( e est Z) ET ( Δe est N)} ALORS u est P, 

3. Si {( e est Z) ET ( Δe est Z)} OU {( e est P) ET ( Δe est N)} OU {( e est N) ET ( Δe est P)} 

            ALORS u est Z, 

4. Si {( e est P ET ( Δe est Z)} OU {( e est Z) ET ( Δe est P} ALORS u est N 

5. Si ( e est P) ET ( Δe est P) ALORS u est NG. 

Chaque règle est composée de prémisses liées par les opérateurs ET, OU et donne lieu à une 

implication par l’opérateur ALORS. 

L’agrégation de ces règles, opération qui doit aboutir à une seule valeur de la variable de 

sortie, se fait par l’opérateur max, comme si les règles étaient liées par l’opérateur OU. 

Cette méthode peut être illustrée, comme suit, dans le cas de l’agrégation des règles 1 et 2. 

Chaque prémisse de la règle 1 est mise en évidence par l’écrêtage de la fonction d’appartenance PG 

soit par le degré d’appartenance de e à l’ensemble N, soit par celui de Δe à l’ensemble N. Comme 

les clauses de la prémisse de la règle sont liées par l’opérateur ET, on écrête l’ensemble PG de la 

variable u par le minimum des 2 degrés d’appartenance, comme le montre la figure (III.10) : 

 

Figure III.10 : Agrégation de la règle floue 1 
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La règle 2 possède 2 prémisses liées par l’opérateur OU. Pour chacune de ces prémisses, on 

réalise la même opération que pour la règle 1. 

L’opérateur OU étant remplacé par l’opérateur max, on prendra le maximum des 2 surfaces 

obtenues. 

 

Figure III.11 : Agrégation de la règle floue 2 

L’agrégation des règles 1 et 2 se fait en prenant en chaque point de l’ensemble de définition 

de la variable de sortie (univers de discours), le maximum des surfaces obtenues. 

 

Figure III.12 : Agrégation des règles floues 1 et 2 
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Si les règles 1 et 2 sont activées en même temps, la fonction d’appartenance de la variable de 

sortie est symbolisée par la surface pleine ci-dessus. 

Cette méthode est dite « inférence max-min ». Une autre méthode, dénommée «somprod» consiste à 

utiliser le produit pour le ET et la demi-somme pour le OU. 

c. Etape de défuzzification 

Dans l’étape de défuzzification, on réalise l’opération inverse, à savoir, obtenir une valeur 

réelle de la sortie à partir des surfaces obtenues dans l’étape d’inférence. A la fin de l’inférence, 

l’ensemble flou de sortie est déterminé mais il n’est pas directement utilisable pour donner une 

information précise à l’opérateur ou commander un actionneur. Il est nécessaire de passer du « 

monde flou » au  « monde réel », c’est la défuzzification. Il existe plusieurs méthodes, la plus 

souvent rencontrée étant le calcul du « centre de gravité » de l’ensemble flou (figure III.13). 

 

Figure III.13 : Etape de défuzzification 

 

Donc la tension appliquée à l’induit du moteur, qui est la sortie du régulateur est égale à 

u=6.48V. Il existe plusieurs méthodes de défuzzification, dont la plus utilisée est celle du centre de 

gravité. La boîte à outils « FuzzyLogic TOOLBOX » dispose de plusieurs types de défuzzification : 

'centroid' : centre de gravité de la surface, 

'bisector' : bissecteur de la surface, 

'mom' : moyenne des maximas, 

'som' : plus petit des maximas en valeur absolue, 

'lom' : plus grand des maximas en valeur absolue. 
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III.3.5  L’interface graphique de la boîte à outils FuzzyLogic TOOLBOX  

La commande fuzzy permet d’ouvrir l’interface graphique FIS Editor dans laquelle on peut 

définir complètement le système flou. Par défaut, l’interface propose une entrée et une sortie avec la 

méthode de Mamdani. Les opérateurs ET et OU sont réalisés respectivement par le min et le max, 

l’implication se fait par le min, l’agrégation des règles par le max et la défuzzification par la 

méthode du centre de gravité (centroid) [35]. 

 

Figure III.14 : La boîte FuzzyLogicTOOLBOX . 

On décrit ci-après les différents menus et leurs options. 

 

Figure III.15 : Menu File 
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New FIS…: nouveau système flou de type Mamdani ou Sugeno, 

Import: lecture d’un système flou sauvegardé sur disque (fichier.FIS), 

Export : Export du système flou vers l’espace de travail ou un fichier, 

Print: impression, 

Close  : Fermeture de la fenêtre. 

 

Figure III.16 : Menu Edit 

Undo: annuler la dernière modification, 

Add Variable : ajout d’une variable d’entrée ou de sortie, 

Remove Selected Variable: suppression de la variable d’entrée ou de sortie préalablement       

sélectionnée, 

Membership Functions: édition des fonctions d’appartenance (ensembles flous), 

Rules : édition des règles floues. 

 

Figure III.17: Menu View 

Rules   : permet de passer à la fenêtre Rule Viewer dans laquelle on peut donner à toutes les 

variables d’entrée des valeurs quelconques à l’aide de la souris ou par des valeurs numériques en les 

entrant dans le vecteur ligne Input. On observe ainsi la surface floue de la variable de sortie ainsi 

que sa valeur numérique après défuzzification, 

Surface   :permet de passer à la fenêtre Surface Viewer dans laquelle est affichée la   surface 

représentant la variable de sortie en fonction des variables d’entrée. 
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III.4 Conclusion 

Dans ce chapitre, deux techniques de control ont étés élaborés, la première est le régulateur 

PID et la deuxième est la technique de logique floue. 

Le régulateur PID  qu’on a vu et son principe de conception on peut affirmer l’efficacité et la 

simplicité de cette dernière qui a montré des résultats assez performants qu’on va discuter par la 

suite dans le prochain chapitre.   

           Nous avons aussi présentés les notions générales de la logique floue et la composition d’un 

système de commande floue. L’accent a particulièrement été mis sur les différentes étapes dans le 

traitement des règles d’un contrôleur flou et les différents types de commande en utilisant la logique 

floue. Cette technique est classée parmi les techniques de l’intelligence artificielle, elle permet de 

modéliser puis de remplacer l’expertise de conduite de processus, expertise en provenance du 

concepteur ou de l’utilisateur, elle donne des résultats satisfaisants en pratique et permet donc de 

certifier les propriétés du système commandé en termes de stabilité et de performances. 

           A partir du prochain chapitre, qui contient l’application numérique et la simulation de ces 

deux techniques, nous pourrons juger l’efficacité de ces 02 commandes par l’étude de leurs effets 

sur les performances du système.



 

 

 

 

 

 

 

 

Chapitre IV 

Etude en Simulation  
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IV.1 Introduction 

Ce chapitre a pour but d’étudier le comportement de l’avion DHC-2 « Beaver » en boucle 

ouverte et en boucle fermée. A fin de réaliser les objectifs de pilotage et de guidage, les deux 

techniques de commande PID et Logique floue sont appliquées . Les résultats de simulation sont 

présentés à l’aide de l’outil MATLAB/SIMULINK. 

 

IV.2 Outils d’analyse de la dynamique de l’avion Beaver DH-C2 

IV.2.1 La boîte outils FDC 1.4  

La boîte à outils FDC (Flight Dynamics and Control) pour  Matlab/Simulink permet d'analyser la 

dynamique de l'avion et les systèmes de contrôle de vol dans un environnement logiciel sur un PC 

ou un poste de travail. Le programme a été mise en place pour un modèle général d'aéronef non 

linéaire construit de manière modulaire afin de fournir une flexibilité maximale à l'utilisateur. De 

plus, on trouve les routines analytiques Matlab pour extraire des conditions de vol stationnaires, de 

déterminer des modèles linéarisés, des modèles de perturbations atmosphériques, des modèles de 

radionavigation, des modèles du pilote automatique «Beaver» et plusieurs aides qui simplifient la 

manipulation.[7] 

IV.3  Stratégie de travail  

La stratégie adoptée consiste à établir trois types de test en simulation : 

 

 Dynamique en boucle ouverte : elle consiste à tester le système en absence de régulateur 

de stabilité.  

 Commande par un contrôleur PID: les gains de commande PID sont ajustés de manière 

que le système répond bien au signal de référence pour les phases de guidage. Un modèle Simulink 

est réalisé en utilisant les résultats de l’exécution de l’algorithme PID   

 Commande par logique floue : la commande fuzzy est classée parmi les commandes 

intelligentes modernes, elle permet d’améliorer les performances et la robustesse du système en 

boucle fermée. Le désigne de la commande est réalisé via l’interface graphique FIS en Simulink 

dans la quelle on peut définir complètement le système flou.  

 

IV.4  Implémentation du modèle dans  FDC  

La figure II.2 du chapitre 2 fournit le cadre général du Simulink et la mise en œuvre du modèle 

d'avion non linéaire basé sur les deux programmes ACTRIM et ACTLIN. 
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IV.4.1 L’organigramme  ACTRIM  

 

Figure IV.1 : Algorithme des points d’équilibre d’après FDC [7] 

 

 

ACTRIM  permet de déterminer les points d’équilibre de l’avion  et les  stockés dans les variables 

suivantes: [7] 

• 𝑥𝑖𝑛𝑐𝑜 = 𝑥(0) est le vecteur d'état initial du modèle d'aéronef non linéaire. 

• 𝑥𝑑𝑜𝑡0 = �̇�(0) est la dérivée temporelle du vecteur d'état initial, valable pour la condition de vol 

actuelle. 

• uaero0 =  uaero (0) est la valeur en régime permanent du vecteur d'entrée initial 

aérodynamiqueuaero ≡  [δe δa δr δf]𝑇, 

• uprop0 =  uprop (0) est la valeur en régime  permanent du vecteur d'entrée initial de propulsion 

uprop ≡  [n pz] 𝑇, 

• trimdef est une matrice texte qui contient les variables définissent le régime du vol. 
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IV.4.2 Etapes de linéarisation par ACTLIN  

Le programme ACLIN a été conçu pour extraire des modèles d'avions linéarisés à partir du 

modèle du Simulink pour  un point de fonctionnement spécifié par l'utilisateur.  Le tableau IV.1  

suivant montre les étapes générales de ce programme.[7] 

 

Tableau  IV.1 : La structure du programme ACLIN. 

 

ACLIN exige d'abord quel modèle d'avion utiliser (par défaut Beaver). Ensuite, les points de 

fonctionnement sont définit à partir d’un fichier, manuellement où bien à partir de « workspace ». 

 

 

Figure IV.2 : Menu de ACLIN pour définir les points de fonctionnement[7]. 
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IV.5  Simulation en boucle ouverte  

IV.5.1 Calcul des valeurs propres du système  

Les résultats de calcul des valeurs propres sont représentés dans le tableau IV.2 : 

 

 

Tableau  IV.2 : Les valeurs propres et les amortissements du système en boucle ouverte. 

La méthode des pôles est un moyen mathématique pour juger si le système est stable ou non. On 

constate d’après le tableau IV.2 3 valeurs marginalement stable (𝜆 = 0 ) et une est valeurs instable  

( 𝜆 = 2.51 × 10−4), ce qui permet nous dire que notre système est instable. 

IV.5.2 Réponse de l’avion en boucle ouverte  

La figure IV.3 montre l’implémentation de modèle de l’avion en boucle ouverte sous  Simulink. 

L’entrée de ce dernier (yin) est décomposé de deux entrées principaux qui sont : un vecteur d’entrée 

aérodynamique uaero ≡  [𝛿𝑒, 𝛿𝑎, 𝛿𝑟, 𝛿𝑓] (il contient des blocs de différents commandes avions 

« gouvernes ») ; et un vecteur d’entrée de propulsion uprop ≡  [𝑛 , 𝑝𝑧] (contien les donnés des 

parametres moteur n, zp). La sortie (yout) donne l’évolution des états du système présenté dans la 

figure IV.4.  
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Figure IV.3 : Schéma du modèle Simulink en boucle ouverte. 

 

Figure IV.4 : Graphe du Simulink en boucle ouverte 

La figure IV.4 montre l’évolution des états du système en fonction de temps en boucle ouverte. 

Par la suite, à l’aide d’un programme Matlab, les états de notre système en boucle ouverte ‘yout’ 

sont présentés dans les figures IV (5,6 et 7). 
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Note : 

On a définit les conditions de vol par ‘CR4520’ dans le sous-répertoire de FDC : 

CR : Vol en croisière. 

45 [m.s-1]: La vitesse initiale. 

20 c’est le FL20 , Le niveau de vol. 

 

 

Figure IV.5 : La vitesse, l’angle d’incidence, l’angle de dérapage et l’Altitude. 
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Figure IV.6 : La vitesse angulaire de lacet, de tangage et de roulis. 

 

Figure IV.7 : Les angles de lacet, de tangage et de roulis. 

Les figures IV (5,6 et 7) montre les états du système en vol croisière avec un vitesse initiale de 45 

m/s,  d’après ces résultats on peut clairement dire que le système est instable et il nécessite un 

régulateur. 

 



 

 
54 

IV.6 La simulation en boucle fermée 

IV.6.1. La boucle interne de pilotage par la commande PID 

La stabilité ou le maintien d’attitude de l’avion est assuré par la boucle de pilotage, cette boucle 

est gérée dans un premier temps par la commande classique PID. Les démarches de la simulation 

sont consacrées pour un modèle longitudinal, latéral et un modèle complet de l’avion. 

IV.6.1.1 Simulation du modèle longitudinal : 

La figure IV.8 présente le maintien d’assiette longitudinale composé de trois blocks principaux ; 

La dynamique de l’avion et de l’actionnaire plus le contrôleur PID.  Les gains du contrôleur sont 

présentés par les blocks : Ktheta, Ki_1 et Kq. 

 

 

Figure IV.8 : Maintien d’assiette longitudinal.  

 

 

D’après la  Figure  IV.9, la réponse indicielle de l’angle de tangage «θ»  à un  échelon unitaire,  

montre une bonne poursuite et rapide de la référence avec un dépassement de 10% et un temps de 

réponse d’environ 17 secondes pour atteindre de la valeur désirée. 
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Figure IV.9 : Réponse indicielle de l’angle de tangage «θ» 

 

Figure IV.10: Réponse indicielle de la vitesse de tangage «q» 

Par la suite, la  réponse indicielle de la vitesse  de tangage «q»  présenté dans la figure IV.10. La 

figure montre un pic au début avec quelques oscillations puis se stabilise. Avec un temps de monté 

très rapide. Le temps de réponse est d’environ 11 secondes. 
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Figure IV.11 : Réponse de l’élévateur. 

La figure IV.11  présente la déflexion de  l’élévateur, on peut dire que c’est une commande 

réalisable  .La déflexion  du l’élévateur ne dépasse pas les limites de ±4º. 

 

IV.6.1.2 Simulation du modèle latéral : 

La figure IV.12 présente le maintien de roulis, composé de trois blocks principaux ; La 

dynamique de l’avion et de l’actionnaire plus le contrôleur PID.  Les gains du contrôleur sont 

présentés par les blocks : Kphi, Ki_2 et Kr. Ainsi, deux gains de la coordination en virage : dar et 

drr_Kr. 

 

Figure IV.12 : Schéma Simulink de maintien de roulis 
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D’après la Figure IV.13 , la réponse indicielle de l’angle de roulis «Φ»,varie d’une manière 

souple jusqu'à atteindre la valeur désirée (10 deg). Avec un temps de monté rapide, un dépassement 

de 1 deg .Le temps de réponse est d’environ 20 secondes. 

 

Figure IV.13: Réponse indicielle de l’angle de roulis «Φ» 

La figure IV.14 montre le comportement de la vitesse de lacet « r » avec un retard de réponse au 

départ dicté par la direction que prend le vecteur vitesse par rapport au repère. Par la suite, la vitesse 

augmente pour atteindre la valeur désirée avec un dépassement de 40% et un temps de réponse  

environ 17 secondes. 



 

 
58 

 

Figure IV.14 : Réponse indicielle de la vitesse de lacet 

 

 

 

Figure IV.15 : Réponse des gouvernes de profondeur et de gauchissement. 

La figure IV.15  présente la déflexion des  gouvernes de profondeur  et de gauchissement , on peut 

dire que c’est une commande réalisable. La déflexion  du gouverne de profondeur  ne dépasse pas 

les limites de ±1º et aussi pour les gouvernes de gauchissement.  
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Les gains de commande PID qui correspondent à cette simulation sont: 

Variable Valeur  

Ktheta -0.5000 

Kq -0.1250 

Ki_1 0.5000 

Kphi -0.5500 

Ki_2 0.2500 

Kr -4 

Tableau IV.3 : Les gains de la commande PID 

 

 IV.6.2  La boucle externe de guidage: 

L’objectif de cette partie est de traiter la partie guidage du modèle d’avion « Beaver » en boucle 

fermée avec la commande PID et la logique floue. Une étude comparative de ces commandes est 

faite par la suite. 

 

IV.6.2.1 La commande  par PID   

IV.6.2.1.1 Simulation de maintien d’altitude : 

La figure IV.16 représente le modèle du Simulink pour le maintien d’altitude avec le régulateur 

PID et une boucle externe de guidage qui représente  l’altitude H. 

 

 

Figure IV.16 : Le modèle du Simulink du maintien d’altitude avec un régulateur PID 
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Figure IV.17 : Résultat de simulation d'une trajectoire. 

D’après la Figure IV.17, on remarque une bonne poursuite de la trajectoire désiré mais avec des 

dépassements de 35% et un temps de réponse d’environ 20 secondes pour atteindre  la valeur de 

consigne. 

 

Figure IV.18 : Réponse de l’élévateur par le contrôle PID 
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La figure IV.18  présente la déflexion de l’élévateur, on peut alors dire que c’est une commande 

réalisable  .La déflexion  du l’élévateur ne dépasse pas les limites de ±15º. 

 

Les gains calculés pour cette simulation sont présentés comme suit: 

Variable Valeur 

Kp  -0.0112 

Ki 0 

Kd -0.0153 

Tableau IV.4 : Les gains de la commande PID pour maintien l’altitude 

IV.6.2.1.2 Simulation de maintien du cap : 

La figure IV.19 représente le modèle du Simulink pour le maintien de l’angle Ψ avec le 

régulateur PID et une boucle externe de guidage qui représente  le cap. 

 

 

Figure IV.19 : Le modèle du Simulink du maintien de cap avec un régulateur PID 
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Figure IV.20 : Résultat de simulation de Cap 

 

D’après la Figure IV.20, on constate que la réponse du système suit les consignes désirées avec 

un  légers dépassement de 10% et un temps de réponse environ 35 secondes.  

D'une manière générale, les résultats obtenus sont acceptables et les performances de la commande 

PID sont satisfaisantes. 
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Figure IV.21 : Réponse de gouverne de gauchissement et de direction par le contrôle PID 

La figure IV.21  présente la déflexion de gouverne de gauchissement en haut et de direction en 

bas. La commande est assez acceptable et réalisable .La déflexion de gouverne de gauchissement ne 

dépasse les limites de ±13º et de  ± 5º pour les gouverne de direction. 

Les gains de commande PID qui correspondent à cette simulation sont: 

Variable Valeur 

Kp  1.9638 

Ki 0.1735 

Kd 1.8371 

Tableau IV.5 : Les gains de la commande PID pour le maintien le cap 
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IV.6.2.2 La commande par logique floue  

IV.6.2.2.1 Simulation pour le maintien d’altitude: 

La figure IV.22 représente le modèle du Simulink pour le guidage  d’altitude en présence d’un 

bloc qui représente  la commande intelligente par la logique floue. 

 

Figure IV.22 : Le modèle Simulink de maintien d’altitude avec la logique floue 

 

 

Figure IV.23 : L'évolution du système. 

Dans la figure IV.23, on remarque une excellente poursuite de la trajectoire désiré avec un temps 

de réponse d’environ 3 secondes.  
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Figure IV.24 : Réponse de l’élévateur avec le contrôle logique flou 

. 

La figure IV.24  présente la déflexion de l’élévateur, on peut alors dire que c’est une commande 

plus réalisable .La déflexion  du l’élévateur ne dépasse pas les limites de ±0.2º 

 

IV.6.2.2.2  Simulation pour le maintien de cap : 

La figure IV.25 représente le modèle du Simulink pour le maintien de l’angle de lacet avec un 

bloc du régulateur logique flou et une boucle externe de guidage qui représente  le cap. 

 

Figure IV.25 : Le modèle Simulink de maintien de cap avec la logique floue 
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Figure IV.26 : Résultat de simulation de cap 

Sur la base des résultats de la figure IV.26, On constate une meilleure poursuite de la trajectoire 

désirée, le temps de réponse est réduit par rapport à la commande PID et  ne dépasse pas 15 

secondes. 



 

 
67 

 

Figure IV.27 : Réponse de gouverne de gauchissement et de direction par le contrôle logique flou 

La figure IV.27  présente la déflexion de gouverne de gauchissement en haut et de direction en 

bas. La commande est plus réalisable. La déflexion de gouverne de gauchissement ne dépasse les 

limites de ±0.8º et de  ±0.3º pour les gouverne de direction. 
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IV.7 Tableau comparatif entre les deux commandes 

 Régulateur PID Régulateur 

logique flou 

 

Maintien 

d’altitude  

Temps de réponse 20.58 s 2.95 s 

Dépassement  35% 00% 

Erreur statique  Nul Nul 

 

Maintien  

de cap  

Temps de réponse 35.2 s 15 s 

Dépassement  10% 00% 

Erreur statique  Nul Nul 

Tableau IV.6 : Comparaison entre les deux commandes 

Interprétation des résultats :  

En observant les résultats précédents, on constate que les performances de l’avion par la commande 

logique floue sont nettement améliorées par rapport à la commande PID. On observe que le temps 

de réponse est dix fois moins inférieur alors que le dépassement est annulé complètement. 
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IV.8 Conclusion  

Dans ce chapitre, nous avons étudié et simulé le comportement dynamique de l’avion Beaver 

DHC-2 en utilisant le logiciel MATLAB/SIMULINK. La simulation en boucle ouverte montre 

l'instabilité du système, ce qui implique la nécessité de l'application d'un régulateur en boucle 

fermée.La simulation en boucle fermée avec les deux commandes PID ainsi que la commande 

logique floue montre des résultats assez acceptables, les réponses du système suivent les consignes 

désirées, néanmoins quelques dépassements persistent dans le régime transitoire et qu'ils se 

diffèrent d'une commande à une autre avec un temps de réponse relativement court. Ces résultats 

peuvent être améliorés en jouant sur le réglage des paramètres pour chaque commande. 

La simulation de trajectoire de l’avion montre que la commande logique floue donne de bons 

résultats en termes de poursuite avec des erreurs relativement petites par rapport à la commande 

PID.



 

  

 

 

 

 

 

 

Conclusion Générale 
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Conclusion Générale 

Dans ce mémoire nous avons présenté une étude complète sur l’élaboration de deux lois de 

commande pour l’avion léger Beaver DHC-2, de la modélisation de l’avion jusqu’à la synthèse des 

contrôleurs.   

Le projet est scindé en quatre parties : dans la première partie nous avons obtenu le modèle non 

linéaire du vol de l’avion, dont les modèles longitudinal, latéral et couplé ont été linéarisés pour 

arriver au modèle linéaire. Ce travail théorique, basé sur les principes de la mécanique de vol et de 

l’aérodynamique, a ensuite été appliqué à l’avion Beaver DHC-2, en exploitant les données 

techniques du document [7].  

Dans une seconde partie, nous avons étudié et simulé les deux commandes linéaires classiques : la 

commande PID et la commande moderne par logique floue. Les résultats obtenus ont révélé que la 

commande par logique floue est plus  efficace que la commande PID. Les résultats obtenus par 

l’application de cette commande moderne, enregistrent une bonne performance en termes de 

robustesse par rapport à ceux obtenus par la  commande linéaire PID. 

 

Perspectives 

L’étude réalisée dans ce travail permet d’enrichir nos connaissances sur le domaine des 

commandes de vol, ainsi que leurs influences sur la qualité de vol d’un aéronef. Nous 

recommandons une extension de ce travail concernant la modélisation, ou on pourra prendre le 

modèle non-linéaire dynamique complet de l’avion en présence de perturbation atmosphérique, 

ainsi d’autre lois de commande non linéaires telles que : commande par mode glissant, les 

réseaux de Neurones, la commande H . 
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Annexe A 

 

 

 

 

 



 

 

A.1  Introduction  

La dynamique de vol caractérise le mouvement d’un véhicule volant dans l’atmosphère. Ainsi, 

elle peut être considérée comme une branche de la dynamique des systèmes où le système étudié est 

un véhicule volant. La réponse du véhicule aux forces : aérodynamiques, propulsive et 

gravitationnelle et les commandes introduites par le pilote déterminent l’attitude du véhicule et la 

trajectoire résultante. 

Avant de développer les équations de mouvement, il est impératif d’introduire les différents 

repères utilisés en dynamique de vol Il existe plusieurs façons d’exprimer la position, la vitesse, 

l’orientation, les forces et les moments qui agissent sur l’avion.[13] 

A.2  Introduction aux repères de référence  

 

Figure A.1 -Les différents trièdres de référence 

 

A.2 .1.Repère inertiel 

L’origine du repère inertiel 𝒊 = (𝑿𝒊, 𝒀𝒊, 𝒁𝒊)  est le centre de gravité de la terre. Ces axes 

(𝑿𝒊, 𝒀𝒊, 𝒁𝒊) ne tournent pas avec la terre et pointent vers des étoiles suffisamment lointaines pour 

sembler fixes à un observateur terrestre. 𝒁𝒊est l’axe de rotation de la terre, 𝑿𝒊 pointe vers l’équinoxe 

vernal et 𝒀𝒊vient compléter le trièdre direct. 



 

 

A.2.2. Repère terrestre 

L’origine du repère terrestre 𝒆 = (𝑿𝒆, 𝒀𝒆, 𝒁𝒆) est le centre de gravité de la terre et ces axes 

tournent en accord avec la rotation terrestre, ce qui le rend fixe par rapport à la terre. Par définition, 

les repères i et e se déduisent l’un de l’autre par une rotation liée à la rotation de la terre de vitesse 

angulaire 𝜴𝒊𝒆.   

𝒁𝒆est alors toujours l’axe de rotation de la terre, 𝑿𝒆pointe vers l’intersection de l’équateur avec 

le méridien de Greenwich et 𝒀𝒆vient compléter le trièdre direct. Pour des applications submétriques, 

il faut noter que le décalage des pôles magnétique et géographique serait à prendre en compte, ce 

qui ne sera pas le cas dans le reste de l’étude.  

 

La relation pour passer du repère terrestre au repère inertiel est alors: 

𝑅𝑒
𝑖 = [

cos (𝛺𝑖𝑒𝑡) −sin (𝛺𝑖𝑒𝑡) 0
sin (𝛺𝑖𝑒𝑡) cos (𝛺𝑖𝑒𝑡) 0

0 0 1

]                                                                                        (A.1) 

Dans ce repère, il est possible d’écrire un même point selon déférentes coordonnées. Ainsi il est 

intéressant de définir la position en coordonnées ellipsoïdales par sa latitude  λ, sa longitude φ et son 

altitude h, le lien entre les coordonnées ellipsoïdales (λ,φ, h) et cartésiennes (𝑿𝒆, 𝒀𝒆, 𝒁𝒆) pouvant 

s’écrire sous la forme : 

 

                                    {

𝑋𝑒 = (𝑁 + ℎ)𝑐𝑜𝑠𝜆𝑐𝑜𝑠𝜑

𝑌𝑒 = (𝑁 + ℎ)𝑐𝑜𝑠𝜆𝑠𝑖𝑛𝜑

𝑍𝑒 = (𝑁 + ℎ)𝑠𝑖𝑛𝜆

                                                                     (A.2) 

 

Où  :                                 𝑁 =
𝑎√1−𝑒2

1−𝑒2𝑠𝑖𝑛2𝜑
                                                                               (A.3) 

 

Avec 𝒂𝑒𝑡𝒆 étant respectivement le demi-grand axe et l’excentricité de l’ellipsoïde terrestre.   

Dans le cas d’applications submétriques, le rayon moyen de la terre N ne peut être directement utilisé 

dans les équations (A.2), ce qui ferait intervenir les rayons de courbure en longitude et en latitude. 

     A.2.3. Repère de navigation  

L’origine du repère de navigation n =(N, E, D) est le centre de gravité du mobile. N pointe vers 

le nord géodésique, Dest orthogonal à l’ellipsoïde de référence représentant la terre et en direction 

du sol et E vient compléter le trièdre direct (ce qui le fait pointer globalement à l’est).  

La relation pour passer du repère terrestre au repère de navigation est alors : 



 

 

 

𝑅𝑒
𝑛 = [

−𝑠𝑖𝑛𝜆𝑐𝑜𝑠𝜑 −𝑠𝑖𝑛𝜆𝑐𝑜𝑠𝜑 𝑐𝑜𝑠𝜆
−𝑠𝑖𝑛𝜑 𝑐𝑜𝑠𝜑 0

− cos𝜆 𝑐𝑜𝑠𝜑 −𝑐𝑜𝑠𝜆𝑠𝑖𝑛𝜑 −𝑠𝑖𝑛𝜆
]                                                                           (A.4) 

 

A.2.4. Repère avion  

L’origine du repère du mobile 𝒃 = (𝑿𝒃, 𝒀𝒃, 𝒁𝒃) est le centre de gravité du mobile. Ce repère est 

solidaire du mobile et ces axes tendent à coïncider avec les axes de la plate-forme inertielle. Son 

orientation par rapport au repère de navigation �⃗⃗� est décrite par les angles d’Euler (Φ, θ, ψ) 

représentant respectivement le roulis, le tangage et le lacet [16]. 

Il s’agit d’un repère orthogonal direct fixé à l’avion et ayant comme origine « O » son centre de 

gravité. Le plan OXbZb correspond au plan de symétrie de l’avion.  

 L’axe OXb pointe positif vers le nez de l’avion et suivant son axe longitudinal ou l’axe du 

véhicule à portance nulle. 

 L’axe OYbest perpendiculaire au plan OXbZb et pointe positif vers l’aile droite.  

 Finalement, l’axe OZb  pointe vers le bas dans le plan de symétrie.  

     Le repère avion est très pratique pour définir les moments et produits d’inertie du corps ainsi 

que les forces et moments qui agissent sur l’avion.  

La relation pour passer du repère de navigation au repère avion est alors : 

 

𝑅𝑛
𝑏 = [

cos 𝜃 cos𝜓 cos 𝜃 sin𝜓                                        − 𝑠𝑖𝑛𝜃
𝑠𝑖𝑛𝜓𝑠𝑖𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜓 − 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑠𝑖𝑛𝜓𝑠𝑖𝑛𝜑𝑠𝑖𝑛𝜃𝑠𝑖𝑛𝜓 + 𝑐𝑜𝑠𝜑 cos𝜓 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃
𝑐𝑜𝑠𝜑𝑠𝑖𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜓 + 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑠𝑖𝑛𝜓                     − sin𝜑 cos𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃

]                       (A.5) 

  A.2.5. Repère aérodynamique  

Un cas particulier du système d’axes lié à la vitesse dans le plan horizontal de l’avion s’appelle 

système d’axes aérodynamique. (OXa YaZa) : 

 

 L’axe OXa  se dirige vers la direction de la vitesse. 

 L’axe OYa est normal au plan OXaZa et est dirigé vers la droite ou suivant l’aile droite. 

 L’axe OZa est situé dans le plan de symétrie. 

 



 

 

 

Figure A.2 – Position du trièdre aérodynamique par rapport au trièdre terrestre : χ 

azimut aérodynamique, γ pente aérodynamique et µ angle de gîte aérodynamique. 

 

Par rapport au trièdre avion, le trièdre associé au repère aérodynamique est obtenu à partir d’une 

rotation d’angle α (l’incidence) autour de l’axe Yb et d’angle β (le dérapage aérodynamique) autour 

de l’axe Zb.[1] 

A.3  Forces agissant sur l’avion  

   Un avion se déplace dans l’atmosphère sous l’action de la poussée des moteurs, de la pesanteur 

et de la résultante des forces et des moments aérodynamiques. C’est le braquage des gouvernes 

aérodynamiques et la variation de la poussée qui permettent de commander le mouvement de 

l’avion dans l’atmosphère [1]. 



 

 

 

Figure A.3 : Forces agissant sur l’avion et gouvernes aérodynamiques 

 

En plus de la commande moteur, les principales gouvernes à la disposition du pilote pour 

modifier la direction et l’intensité des moments et forces agissants sur l’avion sont les suivantes : 

 La gouverne de profondeur : c’est un volet situé généralement à l’arrière de l’avion. Le 

braquage δp de cette gouverne crée un moment de tangage qui tend à faire cabrer ou piquer l’avion. 

 Les gouvernes de gauchissement : ce sont des volets situés au bord de fuite aux extrémités 

de la voilure, ou qui déplace les spoilers qui ont pour rôle de détruire partiellement la portance sur 

l’une ou l’autre des demi voilure.  Le braquage δg de ces gouvernes crée un moment de roulis qui 

tend à incliner suivant son axe longitudinal. 

 La gouverne de direction : c’est un volet situé au bord de fuite de la dérive. Le braquage δd 

de cette gouverne crée un moment de lacet déplaçant l’avion suivant son axe vertical. 

 

A.5   Notations, hypothèses et relations de passage 

 

Par la suite, l’avion est supposé rigide et les accélérations d’entraînement ou de Coriolis résultant 

du mouvement de la Terre sont négligées. De plus, la masse, la position du centre de gravité et le 

tenseur d’inertie sont supposés constants. 

Par la suite, nous utiliserons les variables suivantes : 

 m est la masse de l’avion et g l’accélération de la pesanteur. 

 L’angle d’incidence α est l’angle de l’axe Oxb avec le plan Oxaya du trièdre aérodynamique 

compté positivement lorsque l’axe Oxb est situé au-dessus du plan Oxaya : l’incidence est positive si 

la projection du vecteur vitesse, porté par Oxa, sur l’axe Ozb est positive. 



 

 

 L’angle de dérapage β est l’angle de l’axe Oxa avec le plan de symétrie Oxb de l’avion. Cet 

angle est positif si l’air souffle du côté droit du fuselage : le dérapage est positif si la projection du 

vecteur vitesse V sur l’axe Oy  est positive. 

 

La figure suivante illustre la définition de ces angles, où (u, v, w) représentent les composantes 

du vecteur vitesse aérodynamique dans le repère avion. [2]: 

 

 

Figure A.4 : Définition de l’incidence et du dérapage 

 

                               {

u = V cos(α) cos(β)

v = Vsin(β)

w = Vsin(α) cos(β)
                                                                              (A.6) 

                                     𝛼 = 𝑡𝑎𝑛−1 𝑤

𝑢
                                                                                       (A.7) 

                                    𝛽 = 𝑡𝑎𝑛−1 𝑣

𝑢
                                                                                         (A.8) 

 

Le passage entre le repère aérodynamique et le repère avion s’effectue grâce à une matrice de 

rotation, notée  𝑅𝑏
𝑎(𝛼, 𝛽).Cette matrice a l’expression suivante : 

 

                           xaero = Rb
a (α, β) . xavion                                                                             (A.9) 

 

     Rb
a (α, β) = [

cos 𝛼 cos 𝛽   sin 𝛽 sin 𝛼 cos 𝛽
− cos 𝛼 sin 𝛽 cos𝛽 − sin 𝛼 sin 𝛽

– sin 𝛼                       0                      cos 𝛼

]                                                     (A.10) 

La matrice de rotation 𝑅𝑏
𝑎(α ,β ) est une matrice orthogonale, c’est à dire qu’elle conserve la 

norme des vecteurs sur lesquels elle s’applique. La propriété d’orthogonalité s’exprime sous 

la forme suivante, où  RT  désigne la transposée de la matrice R : 



 

 

                                    RT R = I ⇔R−1 = RT                                                                          (A.11) 

 (p, q, r) sont les composantes du vecteur Ω des vitesses de rotation du trièdre avion par 

rapport au trièdre terrestre local, supposé inertiel : p est la vitesse de roulis suivant l’axe Oxb , 

q est la vitesse de tangage suivant l’axe Oyb  et  r est la vitesse de lacet suivant l’axe Ozb: 

                                      Ω = [𝑝𝑞𝑟]T                                                                                       (A.12) 

 (φ, θ, ψ) sont les angles d’Euler : ils permettent d’orienter l’avion par rapport au trièdre 

terrestre local. Ils représentent respectivement les angles d’inclinaison latérale, d’assiette et 

de cap (azimut). 

 

Figure A.5 : Orientation du repère avion par rapport au repère terrestre (Les angles 

d’Euler) 

A.6  Les angles  d’Euler 

Cette partie a pour but de montrer comment on peut dans le cas général représenter les équations 

d’attitude, notamment si l’orientation du mobile considérer peut  être quelconque. Le lecteur est 

certainement familiarisé avec le repérage de l’attitude d’un corps dans l’espace, à l’aide de ces 

angles [20]. 

 

Cette méthode possède des indéterminations ou des non-définitions d’angles dans certaines 

configurations. De plus, la mise sous forme canonique des équations du mouvement s’avère très 

difficile voire impossible. Il se pose donc un problème sérieux dans l’étude d’un mouvement 

général sur le plan numérique. Généralement les angles d’Euler ou équivalents sont utilisés dans des 

équations aux petites variations linéarisées, autour de positions d’équilibre où les angles sont 

toujours parfaitement définis.[20] 

 



 

 

Les angles d’Euler sont regroupés dans un vecteur notéη
E

   : 

                                            η
E

= [𝜑    𝜃     𝜓]𝑇                                                                    (A.13) 

Les équations d’attitude expriment les relations de passage entre la vitesse de variation des 

angles d’Euler et les composantes (p, q, r) du vecteur Ω des vitesses de rotation du trièdre 

avion par rapport au trièdre terrestre local [5] : 

                                       η̇
𝐸

= 𝑅𝑏
𝑒(η

E
). Ω                                                         (A.14)  

                        𝑅𝑏
𝑒(η

E
) = [

1 tan 𝜃 sin𝜑 tan 𝜃 cos𝜑
0 cos𝜑 − sin𝜑

0
sin𝜑

𝑐𝑜𝑠𝜃

cos𝜑

cos𝜃

]                                                   (A.15) 

La matrice 𝑅𝑏
𝑒(ηE) n'est pas orthogonale. De plus, elle n’est pas définie pourθ = ± 90 degrés. Il 

est d’usage de considérer que l’assiette θ et l’angle d’inclinaison latérale φ sont suffisamment 

faibles pour pouvoir faire l’approximation suivante [5]: 

 

                        η̇
𝐸

≃ 𝛺                                                                                                     (A.16) 

 

Enfin, la matrice𝑅𝑏
𝑒(η) (avion → terrestre) permet de passer du trièdre avion au trièdre local 

terrestre. Cette matrice a l’expression suivante [5]: 

 

𝑅𝑏
𝑒(η) = [

cos 𝜃 cos𝜓 sin φ sin 𝜃 cos𝜓 − cos𝜑 sin𝜓            cos 𝜑 sin 𝜃 cos𝜓 + sin𝜑𝑠𝑖𝑛𝜓
cos 𝜃 sin𝜓 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑠𝑖𝑛𝜃𝑠𝑖𝑛𝜓 + 𝑐𝑜𝑠𝜑 cos𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑠𝑖𝑛𝜃𝑠𝑖𝑛𝜓 − 𝑠𝑖𝑛𝜑 cos𝜓

    −𝑠𝑖𝑛𝜃                                               − sin𝜑 cos 𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃
]  

(A.17)  



 

 

 

 

 

 

 

Annexe B 

 

 



 

 

B.1  Introduction : 

En automatique, une représentation d'état permet de modéliser un système dynamique sous 

forme matricielle en utilisant des variables d'état. On se place alors dans un espace d'état. Cette 

représentation, qui peut être linéaire ou non-linéaire, doit rendre compte de l'état du système à 

n'importe quel instant futur si l'on possède les valeurs initiales. Cette représentation peut être 

continue ou discrète.[19] 

B.2  Variables d'état : 

Un système peut être entièrement décrit à l'aide d'un ensemble de variables minimal. Les 

variables d'état sont des grandeurs physiques continues du système (elles doivent être dérivables) et 

doivent être indépendantes les unes des autres. Elles sont généralement rassemblées dans un vecteur 

X. [19] 

       La connaissance de toutes les variables d'état à un instant t doit permettre de connaître toutes 

les valeurs du système à un instant t+dt. Un même système peut être décrit avec des variables d'état 

différentes mais leur nombre est toujours le même. Ce nombre, désigné par la lettre n, représente 

l'ordre du système. 

La représentation d'état la plus générale pour les systèmes linéaires est la suivante  

                                                    �̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢                                                                        (B.1) 

                                                        y = 𝐶𝑥 + 𝐷𝑢                                                                        (B.2) 

𝑥 ∈ 𝑅𝑛: Vecteur qui représente les n variables d'état (vecteur d’état). 

𝑦 ∈ 𝑅𝑞 : Vecteur qui représente les q sorties. 

𝑢 ∈ 𝑅𝑃 : Vecteur qui représente les p commandes. 

𝐴 ∈ 𝑅𝑛×𝑛: Matrice de dynamique (matrice d’état).                       

𝐵 ∈ 𝑅𝑛×𝑝: Matrice de commande. 

𝐶 ∈ 𝑅𝑞×𝑛 : Matrice d'observation. 

𝐷 ∈ 𝑅𝑞×𝑞: Matrice d'action directe. 

 

 

 



 

 

Ceci est le cas le plus général. Les matrices A, B, C, D sont souvent invariantes selon le temps, elles 

deviennent alors des matrices constantes et on parle de représentation d'état continue indépendante 

du temps ou LTI ( linear time invariant). 

Cette représentation d'état se représente sous forme de schéma-bloc : 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure B.1 : le schéma d’une représentation d’état d’un système LTI. 

 La stabilité : Le système (A, B, C, D) est strictement stable si et seulement si toutes les 

valeurs propres de la matrice d’état A sont à parties réelles strictement négatives :  

                                      𝑅𝑒(𝜆𝑖(𝐴)) < 0                                                                                  (B.3) 

tell que  𝜆𝑖les sont les valeurs propres de A, elles sont également les pôles du système. 

 La contrôlabilité : Soit la matrice de contrôlabilité définie par :  

 

                           C = [𝐵, 𝐴𝐵, 𝐴2𝐵, , , , , , , 𝐴𝑛−1𝐵]                                                            (B.4) 

Mathématiquement un système est contrôlable si la matrice de contrôlabilité ‘C’est de rang n. Avec 

n c’est l’ordre de système et ‘C’appelée matrice de Kalman ou matrice de contrôlabilité, et la 

condition « rankC = n ». appelée condition de Kalman [19]. 

 L’observabilité : Soit la matrice d’observabilité définie par :  

 

                                                     𝑂 =

[
 
 
 
 

𝐶
𝐶𝐴
𝐶𝐴2

⋮
𝐶𝐴𝑛−1]

 
 
 
 

                                                                     (B.5) 

Mathématiquement  un système est dite  observable si et seulement si la matrice O est de rang n.  

Avec n est l’ordre de système [19]. 

http://fr.wikipedia.org/wiki/Image:Representation_etat_continue.JPG


 

 

 

 

 

 

 

Annexe C 

 



 

 

C.1 Introduction  

Cette annexe contient d’un premier temps les définitions des paramètres utilisés par le modèle 

dynamique non linéaire du «Beaver» et certaines données générales sur cet avion. Le modèle 

dynamique lui-même a été décrit au chapitre 2. Par la suite on a définit les matrices du système 

nécessaires dans la représentation d’état.  

 

 

Figure C.1 : L’avion DH-C2 «Beaver» 

 

 

Figure C.2 : Les 3 vues de l’avion Beaver 



 

 

 

C.2  Caractéristiques techniques de l’avion Beaver DH-C 2 : 

Constructeur  De Havilland Aircraft of Canada , Ltd 

Type Transport léger 

Numéro de série  1244 

Année 1947 

Moteur Pratt & Whitney R-985-SB3 Wasp jr , radial à 9 

cylindres refroidis par air , de 450 cv 

Envergure  14.64 m 

Surface de l’aile       23.23 m2 

La corde moyenne       1.5875 m 

Longueur 9.98 m 

Hauteur 3.18m 

Poids au décollage  2300 kg 

Vitesse de croisière  230 km/h à 1524m d’altitude 

Altitude opérationnelle maximale 5486m 

Autonomie 1190 km 

Equipage  1 personne  

Charge utile  7 passagers  

Profile de l’aile     NACA 64 A 416 

Diamètre de propulsion  2.59 m 

Tableau C.1 : Les paramètres générale de l’avion « Beaver »  

 

 



 

 

Tableau C.2 : Les données de base du modèle dynamique du « Beaver »[7] 

 

Tableau C.3 : Les coefficients aérodynamiques du « Beaver » (TAS : 35-55 ms-1)[7] 

 

 

Tableau C.4 : Les dérivées de stabilité  du « Beaver » 



 

 

 

 

Tableau C.5 : Les paramètres moteur 

 

C.3  Matrices du système  

 

Nous présentons ci-dessus les déférentes matrices de la simulation:  

 

 

Figure C.3 : La matrice espace d’état A du système. 

 

Figure C.4 : La matrice de commande B du système. 



 

 

 

Figure C.5 : La Matrice d'observation C du système. 

 

 

 

Figure C.6 :La Matrice d'action directe D du système. 

 

 

 


