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Résumé

Dans un contexte militaire, le largage de précision de petites charges utiles peut s’avérer étre un réel atout. Que
ce soit dans des endroits difficiles d’accés ou bien des zones dites « tendues » obligeant un certain niveau de
discrétion, il peut étre nécessaire de ravitailler des forces au sol.

C’est de ce besoin qu’est né le projet de la réalisation d’un parachute autonome de petite envergure et de petit
emport. Initié par 1AID[7] au profit du c’est de par une collaboration avec le pole robotique du

de 1JENSTA Bretagnel| que ce projet a été proposé en temps que projet de fin d’études.

C’est au travers de 18 semaines de stage, durement affectées par la pandémie du Covid 19, que cette idée a pu
étre développée et testée. Partant d’une feuille blanche, un tel systéme a du étre modélisé et simulé, différents
algorithmes de navigation ainsi qu’un estimateur permettant ’analyse du vent auquel est soumis le systéme
en vol ont été développés. L’intégration de ces éléments s’est traduite par la réalisation d’'un premier proto-
type dont il a fallut choisir les capteurs adéquats, les actionneurs, le microcontroleur ainsi que la conception
mécanique. L’ensemble de ce travail a donné lieu & une premiére campagne d’essais via un largage par drone.
Cette campagne a permis de mettre en avant la fonctionnalité du concept ainsi que des pistes d’améliorations
envisagées.

Abstract

In a military context, precision delivery of small payloads can be a real asset. Whether it’s in hard to reach
places or in tight areas that need to be discreet, it may be necessary to resupply forces on the ground.

It is from this need that the project of the realization of a small autonomous parachute of small scale and small
carry. Initiated by the [AID] for the benefit of the [® _RPIMal it is through a collaboration with the robotics
pole of the [Lab-STICC] of [ENSTA Bretagne| that this project was proposed as an end-of-study project.

It is through 18 weeks of internships, strongly affected by the Covid 19 pandemic, that this idea could be
developed and tested. Starting from scratch, such a system had to be modeled and simulated, different navigation
algorithms were developed, as well as an estimator allowing the analysis of the wind to which the system is
subjected in flight. The integration of these elements resulted in the realization of a first prototype for which it
was necessary to choose the appropriate sensors, the actuators, the micro-controller as well as the mechanical
design. All of this work led to a first test campaign via a m release. This campaign made it possible to
highlight the functionality of the concept as well as the possible improvement envisaged.
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CHAPITRE 1. INTRODUCTION

Chapitre 1

Introduction

Le parachute d’aujourd’hui, dit moderne, tire ses origines d’un systéme ayant été inventé a la fin des années
1790 par 'aérostier frangais André-Jacques Garnerin. De nombreuses évolutions ont été apportées jusqu’a 1’ob-
tention des systémes actuellement utilisés. Bien que de nombreux types de parachutes existent, nous pouvons
les diviser en deux principales catégories, les pilotables permettant d’atterrir dans une zone désirée, et les non
pilotables permettant simplement de ralentir la chute. Les systémes pilotables ont par définition été congus pour
qu’un étre humain puisse les diriger aisément et naturellement. Dans un contexte ou les technologies principale-
ment utilisables par I’homme se voient de plus en plus automatisées afin d’assister ce dernier, le développement
d’un parachute autonome prend tout son sens. Plus spécifiquement dans un cadre militaire, des effectifs au sol
peuvent nécessiter un ravitaillement individuel devant étre précis et discret quand ces derniers évoluent dans
des zones sensibles ou difficiles d’accés. C’est ainsi que le projet de développement d’un parachute autonome
capable d’effectuer du ravitaillement précis par le biais d’une petite charge utile a été initié¢ par 1{AID] au profit

du " RPTMal

Comme pour tout développement de nouvelle technologie, une démarche de recherche et développement est
nécessaire : c’est donc pour pallier ce probléme que le pole robotique du [Lab-STICC]| de 1JENSTA Bretagnd a
été sollicité pour le projet. Ainsi sous la forme d’un EEE]E le projet de développement d’'un parachute auto-
nome consiste & mettre en avant les connaissances et les compétences apportées par la formation académique
de I’école, et animées par un esprit de curiosité, afin de réaliser un tel systéme en partant d’une feuille blanche.
Ce projet a par la suite obtenu la dénomination de en référence au dieu du vent de la mythologie grecque.

Ce présent rapport synthétise donc la chaine de conception et de développement établie, durant 18 semaines
dans un contexte social et sanitaire particuliérement affecté par la pandémie de Covid-19, ayant permis de passer
de la simple idée & un premier prototype testé expérimentalement lors d’essais.

1. Projet de Fin d’Etudes
2. Element Opérationnel de Largage d’Equipements
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CHAPITRE 2. CONTEXTE

Chapitre 2

Contexte

Ce projet de fin d’études a commencé le 16 Mars 2020 et s’est terminé le 20 Juillet 2020. Pour rappel, la
pandémie du Covid-19 a imposé un confinement strict dés le 17 Mars 2020, et ce jusqu’au 11 Mai 2020. A partir
de cette date, les contraintes sanitaires n’ont permis qu'un accés a temps partiel a 1’établissement. La majorité
de ce stage s’est donc déroulé en télétravail.

2.1 Le projet

Le projet consiste a la réalisation d’un parachute autonome capable de naviguer, sans moteur, jusqu’a une
coordonnée [GPI[Y précise.
De tels systémes existent sous le nom demmﬂ Cette technologie a été développée par les armées américaines
en 1993. La premiére utilisation en contexte opérationnel s’est effectuée en Afghanistan en 2006. Cependant,
ces systémes n’existent que pour de fortes charges utiles, majoritairement pour plusieurs tonnes. De par leur
capacité d’emport, leur cofit et leur encombrement sont maximums. L’objectif de ce projet est d’effectuer du
ravitaillement de charge utile de 'ordre de 10kg, le systéme devant étre petit, discret et facilement destructible
si nécessaire. Avec cette faible masse, le systéme est d’autant plus soumis aux aléas naturels tels que le vent. De
ce fait, la technologie utilisée doit permettre d’analyser et de compenser ces aléas. Ce dernier point constitue
donc un réel challenge technologique.
Le projet consiste a répondre & un besoin des forces spéciales, notamment du Il est soutenu finan-
cierement par la [CIP[| de 17ATD] sous la forme d'un [PTP[} L’étude de la preuve de concept a été proposée au
pole robotique du [Lab-STICC| de 1]JENSTA Bretagne] et a ainsi donné lieu & ce [PEEL

Afin de mieux comprendre le fonctionnement d’un parachute, voici une rapide présentation. Il existe deux prin-
cipaux types de parachutes :

— Les hémisphériques, concus dans le but de larguer des troupes au sol en ralentissant au maximum leur
vitesse de chute, trés peu maniables.

— Les parachutes en forme d’aile, permettant d’avoir une vitesse horizontale tout en étant maniables. Ils
ne permettent cependant pas de planer et de reprendre de laltitude comme c’est le cas avec une aile de
parapente.

Dans ce projet nous nous intéressons aux ailes de parachute.

La Figure représente une coupe de profil d’une aile de parachute. Les suspentes sont rattachées au systéme
ou & la personne devant étre parachutée, via un harnais. Les commandes de freins permettent de faire varier
les angles des bords de fuite de l’aile et ainsi de modifier sa structure venant alors générer des efforts plus
importants d’un coté ou de I'autre. Ceci permet donc de manoeuvrer en effectuant une rotation dans le plan

. Global Positioning System

. Joint Precision Airdrop System

. Cellule Innovation Participative

. Projet d’Innovation Participative

W N =
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2.2. PRESENTATION DU POLE ROBOTIQUE DU LAB-STICC ENSTA CHAPITRE 2. CONTEXTE

horizontal. Le systéme devant étre congu ici devra donc utiliser ce type de commandes.

BORD DE FUITE
D’ATTAQUE

SUSPENTES

COMMANDE
DE FREIN

A

FIGURE 2.1 — A. Coupe de profil d'une aile de parachute; B. Déviation du bord de fuite lors du tirage de la
commande de frein

2.2 Présentation du pole robotique du Lab-STICC ENSTA

Créé en 2008, le [Lab-STICC] est un laboratoire de recherche multidisciplinaire dans le domaine des sciences
et technologies de l'information et de la communication. I s’agit d’'une unité de recherche regroupant deux
universités (Université de Bretagne Occidentale, Brest; Université de Bretagne Sud, Lorient) et trois écoles
supérieures d’ingénieurs (HMIE Atlantique, [ENSTA Bretagnd et ENIEEI) Sous la désignation mﬂ 6285, il
est rattaché au [CNRSF]
Au total, ce sont plus de 560 personnes dont environ 300 permanents et 200 doctorants qui sont regroupés.
Les équipes sont réparties dans les différentes institutions membres situées sur plusieurs sites géographiques en
Bretagne : Brest, Lorient, Rennes, Quimper et Vannes.

Au cours des cing derniéres années, les membres du [Lab-STICC] ont rédigé plus de 700 articles de revues &
comité de lecture, 1 800 communications de conférence et ont déposé 40 brevets. Le leadership en recherche
du groupe a impliqué de fortes collaborations académiques et industrielles avec des subventions de recherche
nationales et internationales d’'un montant de plus de 30M d’euros.

LIENSTA Bretagne] pilote 1'’équipe PRASYS (Perception, Robotics, Autonomous Systems) qui a pour objectif
I’étude des robots autonomes mobiles, que se soit dans le spectre maritime, terrestre ou aérien. Cependant,
le domaine de prédilection du péle robotique reste le maritime avec le développement d’algorithmes innovants
permettant entre autre la navigation d’m Ce domaine d’application permet de valider expérimentalement
divers concepts et algorithmes par le biais de méthodes ensemblistes telles que ’analyse par intervalles. Le
champs de compétences ainsi que les moyens & disposition du laboratoire permettent également de répondre a de
nombreuses problématiques liées & la robotique mobile : construction de robots simples, bon marché et robustes ;
asservissement ; planification ; autonomie ; localisation robuste ; BEME; détection et identification d’objets;
cartographie; collaboration entre robots hétérogénes; intelligence artificielle; etc. De par cette autonomie, le
laboratoire est capable de développer des systémes innovants et & la pointe de la technologie en couvrant tout
le spectre de compétences nécessaire & leur réalisation.

2.3 Présentation de I’AID et des PIP

L’Agence de I'innovation de défense a été créée le ler septembre 2018 par la ministre des Armées Florence
Parly. Cette entité est placée sous la responsabilité du Délégué général pour Parmement (DGA) et est dirigée

Ecole nationale supérieure Mines-Télécom Atlantique Bretagne-Pays de la Loire
Ecole nationale d’ingénieurs de Brest

Unité Mixte de Recherche

Centre national de la recherche scientifique

Autonomous Underwater Vehicle

Simultaneous Localization And Mapping

LR Tm
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2.3. PRESENTATION DE L’AID ET DES PIP CHAPITRE 2. CONTEXTE

par Emmanuel Chiva.

Cette récente organisation a pour objectif de fédérer les initiatives d’innovation du ministére en assurant la
coordination et la cohérence de I’ensemble des démarches d’innovation. On peut alors distinguer 4 natures de
projet soutenus par I’AID comme le schématise la Figure (2.2)).

VISION GLOBALE
ET TRANSVERSALE

DE L'AGENCE

Projet Projet
d'Innovation 4 de Recherche
Participative 3 (PR)

(FIP)

FIGURE 2.2 — Les différents types de projets soutenus par ’AID. Source : Ministére des Armées

— Projet de technologie de défense : regroupe les projets dits de long terme, permettant de garder
une avance technologique du point de vue opérationnel. Il s’agit des projets anciennement appelés pro-
grammes d’études amont.

— Projet d’accélération d’innovation : permet la montée en maturité de technologies déja existantes.

— Projet de recherche : vise a détecter des nouvelles technologies stratégiques et a favoriser leur émer-
gence.

— Projets d’innovation participative : permet de soutenir des technologies développées par le personnel
du ministére des Armées.

Ainsi étant éléve militaire, la catégorie dans laquelle s’inscrit ce [PEEl est celle des Projets d’innovation partici-
pative. La [MIP["]] récemment remplacée par 1a[CIPl ceuvre depuis 1988 a soutenir les personnels de la défense
dans le développement de projets innovateurs au profit des forces et des organismes de la défense. Comme le
souligne le guide de I'innovateur 2018 :

Une [MIPl peut consister & réaliser ou améliorer un équipement de défense, un moyen d’entrainement,
un moyen de maintenance, mais peut aussi relever d’autres domaines, comme les ressources humaines
ou le développement durable

11. Mission pour le développement de I'Innovation Participative
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2.3. PRESENTATION DE L’AID ET DES PIP CHAPITRE 2. CONTEXTE

MIP : ETAPES DE LA REALISATION D'UN PROJET
1A 2 ANS
CREATION REALISATION GENERALISATION

& q a0

Présentation Accord

du projet a du CEMA ou

la MIP pour du directeur Mise en place  Réalisation du  Industrialisation
validation central des crédits prototype et diffusion

FIGURE 2.3 — Schéma du déroulement d’un projet d’innovation participative. Source : Ministére des Armées

La Figure (2.3) décrit le déroulement chronologique d’un [PIPl Toutefois un [PIP] peut également se solder par
un échec, il n’y a pas d’obligation & la réussite, I'objectif étant souvent de tester la viabilité d’un concept. Si ce
concept est fonctionnel, alors il sera transformé en opérationnel.

C’est donc dans ce contexte que ce [PEE] a pris place. L’objectif étant de répondre & un besoin des forces,
une boucle d’innovation sous la forme d’un [PIP] a été mise en place entre les opérationnels du [[¥"_RPIMal,
la de 1{AID] et moi-méme, IETA, en projet de fin d’études au sein du pdle robotique du [Lab-STICC] de
IIENSTA Bretagnel
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CHAPITRE 3. INGENIERIE SYSTEME

Chapitre 3

Ingénierie systéme

Etant néophyte en matiére de parachutage et ce projet étant une preuve de concept, le point de départ est
une feuille blanche. Il a ainsi fallu bien définir les étapes nécessaires au développement et au bon déroulement
du projet. Le contexte de pandémie a nettement compliqué et bouleversé la planification initiale.

3.1 Problématisation et identification

La premiére étape du projet a donc consisté a identifier les différentes taches nécessaires a la résolution de la
problématique suivante : Comment réaliser un systéme de dérive sous voile permettant 'emport d’une dizaine
de kilos tout en étant léger, peu encombrant et de petite envergure? C’est au travers de cette problématique
que se trouvent les seules contraintes liées au projet, les autres restant a définir.

Afin de répondre au mieux a ce besoin, il a d’abord fallu mettre en avant toutes les problématiques sous-jacentes.
Voici, sous la forme de problématique - piste envisagée, le cheminement ayant amené au développement de la
solution retenue :

Premiérement, quel est le point de départ 7 Existe-t-il des systémes équivalents ?

Aprés état de I'art, de tels systémes n’existent que pour des charges utiles bien plus importantes, ceci ne per-
mettant donc pas de répondre a la problématique de discrétion du systéme, comme expliqué dans la partie [2.1
Cependant, des modéles de parachutes IECE] existent pour le modélisme. Ils sont de petite envergure, permettent
I’emport de petite charge et sont relativement discrets. Il est donc a priori possible d’utiliser un tel systéme et
de l'instrumenter afin de le rendre autonome.

Quel est le comportement d’un tel systéme ?

Etant néophyte tout comme le péle robotique en ce qui concerne le parachutisme, il est nécessaire de modéliser
un tel systéme afin d’étudier son comportement théorique a défaut du réel.

Peut-on réguler un tel systéme ?

Une fois le systéme modélisé, il sera alors possible de répondre a cette question sur le plan théorique. Cependant,

le parachute ayant été inventé bien avant que 1’on soit capable de le modéliser, une régulation de type mimétique
devrait alors étre privilégiée.

Le systéme étant soumis aux aléas naturels tels que le vent, comment les prendre en compte dans
la navigation ?

1. Radio Commandé
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3.1. PROBLEMATISATION ET IDENTIFICATION CHAPITRE 3. INGENIERIE SYSTEME

En effet, un estimateur devra étre mis en place afin que le systéme ait un apergu des inconnues auxquelles il est
soumis. Pour ce faire, un filtre de Kalman sur un modéle simplifié devra étre développé dans le but de donner
une estimation du vent.

Comment s’assurer du bon fonctionnement des outils développés ?

Pour ce faire, un simulateur devra étre développé, puis une batterie de tests réels devra étre réalisée afin d’ef-
fectuer une validation étape par étape.

Concernant le systéme physique, quelles sont les architectures logicielles et matérielles néces-
saires 7

Une fois la partie théorique validée, cela permettra alors de développer le systéme physique en ayant entre autre
connaissance des données devant étre mesurées. Ceci permettra donc de choisir les capteurs et actionneurs adé-
quats. Concernant I'architecture logicielle, le middleware mﬂ sera utilisé car il est tout a fait adapté a ce type
de problématique. Cependant, il sera nécessaire de développer les drivers permettant d’utiliser ’architecture
matérielle choisie.

Comment prouver la fonctionnalité du systéme final ?
Pour ce faire, une expérimentation devra étre organisée. Le laboratoire disposant d’un drone de type Matrice 600
permettant un emport de charge utile de 6kg, il faudra concevoir un systéme de largage approprié au prototype.
D’autre part il faudra s’occuper des questions logistiques liées & une expérimentation.
Voici donc la listes des étapes identifiées au travers de cette problématisation du projet :

— T.1. Modélisation du systéme

— T.2. Implémentation d’un régulateur

— T.3. Développement d’un estimateur du vent

— T.4. Développement d’un simulateur

— T.5. Choix d’une architecture matérielle

— T.6. Mise en place d'une architecture logicielle
— T.7. Fabrication du systéme physique

— T.8. Expérimentation

FIGURE 3.1 — Schéma d’inter-dépendance des taches identifiées

2. Robot Operating System

PFE - REALISATION D’UN PARACHUTE AUTONOME - KEVIN BEDIN 2020 PAGE 7



3.2. PLANIFICATION CHAPITRE 3. INGENIERIE SYSTEME

Ces étapes n’étant pas nécessairement dans 1’ordre chronologique, la Figure (3.1)) représente leurs inter-dépendances
sous la forme d’un schéma. On notera que le simulateur est une étape charniére permettant le bon développement
des algorithmes de régulation et d’estimation nécessaires au passage a la conception physique.

3.2 Planification

La planification envisagée avant que la pandémie de Covid-19 n’impose un confinement de période non déter-
minée est représentée dans la Figure . 11 était alors question d’acquérir le modéle [RClde parachute, d’étudier
son comportement en paralléle d’'une modélisation afin de savoir comment il serait possible de ’automatiser. La
phase d’expérimentation serait donc répartie entre les mois de juin et juillet.

Mars ‘ Avril ‘ Mai Juin Juillet
Acquis‘irion Modélisation
modéle du modele

RC Simularion

FIGURE 3.2 — Planification établie avant la pandémie du Covid-19

RC

Cependant, dés le début du projet le confinement a été imposé, il a donc fallut adapter la stratégie alors
envisagée. De plus, le financement du projet par 1TAID] a également été impacté. Il a alors fallu réorganiser
la planification comme lillustre la Figure . Ainsi étant en télétravail, les phases d’étude théorique et
algorithmique ont du se faire seulement via le développement de simulateurs et ’étude d’articles scientifiques,
n’ayant pas accés a un modéle [RCl De méme I'automatisation du modéle existant s’est transformée en la
fabrication d’un modéle avec le matériel & disposition. Seule I'acquisition d’une voile de modéle [RC] a été
nécessaire, ne disposant ni des outils ni de la connaissance suffisante a sa création. A I'issue de cet achat, le
systéme ayant été développé, les expérimentations ont pu étre menées. Dans cette fagon de procéder, il a été
nécessaire d’ étre vigilant & la fonctionnalité des éléments développés afin d’assurer le bon fonctionnement du
systéme dés les premiers essais, ne pouvant pas se permettre le rachat de nouveau matériel. En effet, une fois
le déconfinement effectif, 1TAID] a accordé le financement du projet mais des complications administratives de
la part de I’établissement ont empéché le bon déroulement du processus d’achat. Pour ce faire, un simulateur
hybride a été développé. La Figure décrit également la répartition télétravail / présentiel au cours du
projet. De plus, deux présentations du projet ont été menées. La premiére a consisté a ’exposer & Madame la
ministre des Armées Florence Parly lors d’une visite de 1’établissement le 29 mai 2020. La seconde a consisté a
une rencontre le 24 juin 2020 avec la de 1TATD] organisée au laboratoire.

Mars Avril Mai | Juin Juiller
Modélisation Régulation Conception
Simulafion Esfimarion physique

Présenfation du projer a Présepraﬂon du projef
la ministre des armées ala CIP de 'AD
Florence Parly

N— _
v

L ) . Télérravail 50 % Présentiel 100 %
Télétravail 100 % Présentiel 50 %

FI1GURE 3.3 — Planification effective aprés le début de la pandémie du Covid-19
Vous trouverez en Annexe (|7.2) le diagramme de Gantt envisagé et effectif.

3.3 Meéthodologie utilisée

De par le fait de la complexité des moyens d’essai, le matériel limité & disposition et du temps alloué pour
les effectuer, il a fallu s’assurer que ’ensemble des composants soit opérationnel dés le premier essai.
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3.3. METHODOLOGIE UTILISEE CHAPITRE 3. INGENIERIE SYSTEME

Pour ce faire, une méthodologie de tests en continu a été mise en place. Chaque tache décrite dans la Figure (3.1)
et sous-tache associée a été testée au fur et & mesure de son développement. Ainsi, pour chaque élément ato-
mique du projet, des tests unitaires ont été effectués. Pour chaque ensemble réunissant plusieurs taches, des tests
d’intégration ont été réalisés. Le but étant de garantir la fonctionnalité des éléments unitaires et leurs bonnes
interactions. Enfin, c’est au travers du développement d’un simulateur hybride (cf Partie , permettant
de stimuler les entrées du systéme développé, que le test de fonctionnalité, garantissant le bon comportement
de I'ensemble des algorithmes, a été mené. Une fois toute ces étapes réalisées, une batterie d’expérimentations
graduelles aboutissant & un largage par drone a été effectuée. Vous trouverez plus précisément la description de
ces essais dans la Partie @

L’utilisation d’une partie de la méthode AGILE pour le développement de la partie logicielle a notamment été
utilisée. En effet, la répartition des états pour les éléments atomiques a été faite au travers du gestionnaire
de projet proposé par GitHub, comme illustré dans la Figure . On distinguera alors cing états permettant
d’aboutir 4 un élément opérationnel : « A faire », « En cours », « En test », « En Documentation », « Terminée ».
L’aspect fonctionnel de la tache est observable dés lors qu’elle est dans ’état « En documentation ». Lors de
la progression de leur réalisation, elles ont alors été associées a leur nouvel état en cours. Ceci a donc permis
d’avoir une vision globale de 'avancée du projet et de reprioriser certaines taches par rapport a d’autres si
nécessaire.

7 Todo + 2 In progress + 1 On probation + 2 In documentation + Done +

(=] Task 3 (=] Task 2 (=) Sub-task 2.1 o (=] Task1 (] Sub-task 1.1

Ardded by KevinBdn KavinBdn Added by KevinBdn Added by KevinBdn A KevinBdn

[ Sub-task 3.1 o () Sub-task 2.2 o [ Subdask 1.2

Ardded by KevinBdn uiclad by KevinBdn ed by KevinBdn

(=] Sub-task 3.2

Ardded by KevinBdn

[ Task 4
jed by KewinBdn

(=] Sub-task 4.1

Ardded by KevinBdn

() Sub-task 4 2

Ardded by KevinBdn

=) Task 5

Ardded by KevinBdn

FIGURE 3.4 — Systéme de gestion de projet utilisé
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CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

Chapitre 4

Etude théorique

4.1 Modélisation

La premiére étape du projet a consisté a modéliser la dérive sous voile d’un parachute. Ces systémes ayant
été inventés bien avant que 'on sache expliquer leur comportement, les modélisations existantes ne sont que
partielles. Une phase d’étude d’articles scientifiques a donc été primordiale.

4.1.1 Présentation du systéme
Les Figures (4.1) et (4.2)) illustrent schématiquement le systéme étudié :

BORD DE
FUITE

FIGURE 4.1 — Schéma d’une aile de parachute avec une charge utile.
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4.1. MODELISATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

FIGURE 4.2 — Géométrie d’une aile de parachute

Dans un tel systéme, les commandes sont les deux bords de fuite assurant le réle d’ailerons comme la Figure
(2.1) le représente. En y appliquant une déformation antisymeétrique, le systéme va alors tourner d’un coté ou
de l'autre.

4.1.2 Choix d’un modéle

Il existe de nombreuses modélisations d’un parachute avec différents degrés de liberté. Entre autres, il y a
celles qui en décrivent 9 (cf [7]), celles a 8 tel que le propose Nathan J. Slegers [10] ainsi que celles a 6 décrites
par Nathan J. Slegers et Mark Costello [9], [8]. La modélisation retenue par souci de simplicité est constituée
de 6 degrés de liberté. En choisissant cette modélisation on émet I’hypothése que la voile ainsi que la charge
utile ne forment qu’un seul méme corps rigide. Le modéle présenté est un modéle simplifié décrit par C.Toglia
et M. Vendittelli [IT] considérant les phénomenes dus a la masse ajoutée définis par Lissman et Brown [4].
Schématiquement, le modéle et la convention utilisée sont représentés dans la Figure suivante :

FIGURE 4.3 — Schéma du systéme modélisé

PFE - REALISATION D’UN PARACHUTE AUTONOME - KEVIN BEDIN 2020 PAGE 11



4.1. MODELISATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

4.1.3 Modéle
Equations cinématiques

Les équation de la cinématique sont :

T

v | =RL . vem

2z

| (4.1)
o 1 tan(0)sin(¢p) tan(0)cos(d)

6 l=(0 cos@  —sin(@) |.w

o) \o o 20

avec :
— RY la matrice de rotation entre le référentiel local du parachute et le référentiel inertiel global.

cos(0)cos(v) —cos(p)sin(v) + sin(f)cos(p)sin(¢)  sin(v)sin(P) + sin(0)cos(v)cos(P)
REL = | cos(0)sin(v)  cos(¥)cos(¢) + sin(B)sin(i)sin(p)  —cos()sin(@) + sin(B)cos(¢)sin(y))

—sin(0) cos(0)sin(¢) cos(0)cos(9)
u
— Vem = v le vecteur vitesse du centre de masse globale dans le référentiel du parachute.
w
p
— w= | ¢q | le vecteur vitesse angulaire du centre inertiel global dans le référentiel du parachute.
r

Equations dynamiques

Définissons tout d’abord :

— Oleft, Oright les angles des bords de fuite respectivement de gauche et de droite.

— 05 = min(dieft, Oright) la déviation symétrique des bords de fuite.

— 84 = (8right — d1eyt) la déviation antisymétrique des bords de fuite.

— Xyp le vecteur entre le centre de masse globale et le centre de masse de la voile, dans le référentiel local.

— Xgp le vecteur entre le centre de masse globale et le centre de masse de la charge utile, dans le référentiel
local.

— Ad(z) la matrice du produit vectoriel définie par le vecteur z.

0 —XI3 T2
Adw)=| =3 0 —x
—XT2 T 0

— v, le vecteur vitesse du centre de masse de la voile dans le référentiel local.
Vp = Ve + Ad(w) . Xgp

— vy le vecteur vitesse du centre de masse de la charge utile dans le référentiel local.
Vi = Vem + Ad(w) . X

— a, l'angle d’attaque de la voile dans le référentiel local.

Qp = tan~" (Vp.» Vp,)
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4.1. MODELISATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

— «ay Pangle d’attaque de la charge utile dans le référentiel local.
ap =tan " (vy,, vs,)

Ainsi que les constantes suivantes :

— J =diag(Jzz, Jyy, J--) la matrice d’inertie.

— m la masse totale du systéme.

— a,b,c,t respectivement la hauteur, longueur, largeur et épaisseur de la voile, cf Figure (4.2)).

— Sp, la surface de la voile.

— S, la surface de la charge utile.

— p la pression atmosphérique.

— CLy,CLa,CLs, s CLs., Cpy, Cpa2, Cps, » Cps_, Cl,, Cly s Cis s Cing s Crng s Cing s Chn,, Oy, les coefficients agé-
rodynamiques.

Les équations issues du principe fondamental de la dynamique sont :

Vem = = (F) + AF) + FY + Fopp + Fiy) — Ad(W) . Ve
(4.2)
w=J"! (Mg + AMP, + Ad(X ). (FY 4 AF + Fopp) + Ad(X ) FY + Moy, — Ad(w) . J . w)

avec :
— F% la force aérodynamique appliquée au centre de masse de la voile.

1 Vp. 1
F') = ipSpvaH(CLO + CLaoyp) 0 - §PSpHVpH(CDo + CDa?az%)VP
“Vp.

— AF?, la variation de la force aérodynamique, appliquée au centre de masse de la voile, due aux variations
des angles des bords de fuite.

1 (CLéa Vp. — ODéa Vp, )sign(5a) OLJS Vp. — CDas Vs 5
AFY = 5pSp||Vp|| —Cps, Vp,sign(da) —Cp;.Vp, ( 5:1 )
(_Clsa Vp. — CDaa Vp. )sign(6a) _CLJS Vp. — CD(SS Vp. °

— Fl;, la force aérodynamique appliquée au centre de masse de la charge utile.
b 1 2
Fi = —5p5[vsll(Cp, + Cpazag)vy

— Fgpp leffort du au phénomeéne de masse ajoutée.

A 0 O
Fopp = —Mp. Ve — Ad(w).Mp.v, avec Mp = 0 B O
0 0 C

_ T2 §3 _ T (.2 201 _ 42 _ b 2 271 _ 12
A_0.8484ptb(1+3a) , B—0.3394p(t+2a (1 t))c L O= /T 2201 P)

— Fy la force de gravité.
—sin(0)
Fw =mg | sin(¢)cos(d)
cos(¢)cos(0)

— MY, le moment aérodynamique appliqué au centre d’inertie, du a la voile.

Olpb272||€p|| + Ol(bbqb

1
MY, = §P5p||Vp||2 Crny @ g1t + Cimg € + O ctp
2 T
Cn, b3
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4.1. MODELISATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

— AMY, la variation du moment aérodynamique, appliquée au centre d’inertie, due aux variations des angles
des bords de fuite.

G, 20
1 a ¢ Sa
ant = goslvlP (000 ) (5
b o s
Nsq t
— Mgpp le moment du au phénoméne de masse ajoutée.
Iy 0 0
Mapp = —Ip. @ — Ad(w).Ip. w — Ad(v,).Mp.v, avec Ip=| 0 Iz 0
0 0 I
4= 0.055—— pc2b® | Iy = 0.0308—2 pc4b<1 + 0+ é)éath) Ic = 0.0555pt2b3(1 + 8a?)
e+ b v ' c+b 6 c'c ’ '

Prise en compte du vent

Dans la description ci-dessus le vent n’est pas pris en compte. Considérer le vent consiste & établir la relation
suivante :

I
vé =Rg . Vem = Vgnd — Vu (4.3)
avec :
— v! le vecteur vitesse par rapport & I'air dans le référentiel global.

— Vgnd le vecteur vitesse par rapport au sol dans le référentiel global.
— vy, le vecteur vitesse du vent dans le référentiel inertiel global.

PFE - REALISATION D’UN PARACHUTE AUTONOME - KEVIN BEDIN 2020

PAGE 14



4.1. MODELISATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

Synthése

Au final, en remplacant les moments et efforts par leur expression dans 'Equation (4.2) on obtient les
équations d’évolution suivantes :

T
y = Vgnd = RIB . Vem + Vi
z
é 1 tan(0)sin(p) tan(0)cos(¢)
g | =1 0 cqsgz) —sm(z();b) W
¢ 0 cos(60) cos(0)
sz
(mlz + Mp) Vem = %pSpHVp”(CLo + CLacyp) 0 - %pSpHVp”(CDo + CDaQa;%)VP
“Vp.
(CL(;{,, Vp., — CDaa pr)Sig”((Sa) CL(sS Vp, — CDSS Vp, 5
+ _CD(;anySign((sa) —CD(;Spr ( 5a )
(_CLéa Vp, — CD% sz)Sign((sa) _OLJS Voo — CDES Vp. °
—sin(0)
— 2pSul|vell(Cpy + Cpa2a?)ve — Ad(w).Mp.v, + mg | sin(¢)cos(6)
cos(p)cos(6)
— mAd(w) . ven
Ciyb* gy + Cobé
, Ci;, % 0 5
@ 10) @ = S, Il | O gty + Comaet Conseoy | 4+ 38yl (0 0 ) ()
Cns, 2 0 :
2_ T
Cn b3
vpz
— AdWw).Jp. w— Ad(v,).Mp.v, + Ad(X,)) l§p5p|vp|(CLO + CrLawyp) 0
Ve
(CLaa Vp., — CDaa pr)sign((sa) CLas Vp, — CDss Vp, 5
1S Vll(Co, + Caza)v, + ~Cps, vy, sign(0.) ~Cp, v, (o)
(_CLEQ Vpe — ODéa sz)Sign((Sa) _OLJS Vpe — CDJS Vp. °
— MpVey — Ad(w).Mp.vy, | +Ad(Xg) | — 205 [vs|[(Cp, + CDa2OZ(21)Vb}
— Ad(v,).Mp.v,—Adw) . (J+1p) . w
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4.1. MODELISATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

4.1.4 Simplification

Hypothéses

Les hypothéses établies afin de simplifier le modéle obtenu, décrit par les Equations (4.4), sont les suivantes :
1. Les phénoménes dus a la masse ajoutée sont négligés
2. Les moments dus aux efforts aérodynamiques sont négligés. Les équations de la dynamique sont alors :

Vem = L (F% + AF) + FY) + Fy) — Ad(W) . Ve
w=J" (M{Z, +AME — Ad(w) . J . w)
3. Le systéme ne dispose que de trois degrés de liberté : une translation selon x, une selon z et une rotation

selon z.
4. Les centres de masse de la voile et de la charge utile sont alignés selon 'axe z.

On a alors d’aprés ces hypothéses :

Vg 0
Ve = 0 W= 0 ,Vp = Vp = Ve
Uz Wz

Equations d’état

Les équations d’état obtenues sont alors les suivantes :

z = cos(Y)vy

Y = sin(y)v,

Z =,

'(/) = Wy

Uy = vi—&-v? (Pl ((CLO +Cr.a)v, — (Cp, + Cp.,a*)v, + (CLs, vz — Cpj, v2)sign(0a)0q + (CrL,, vz — Cp,, vm)55>

—p2(Cp, + Cp,, 042)%)

m

0y = T <p1 ( —(Cry + Cr,a)vy — (Cp, + CDa2a2)UZ + (_CLé,,, Uz — CDaa v2)sign(da)da + (_CL(SS Ve — CD‘;S vz>68>

—p2(Cp, + CDa2a2)1)2> +g

. piwi+e2) [ psCa,
Wy = szz \/’U,2,+v2 Wz +p4Cn,;a 50,

a=tan"1(v,,v,)
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4.2. ESTIMATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

2
Avec :p1 =2pS, ,p2=2pSy . p3 =% ,pa =12, i = wpignt €[0,1] , up = wieps € [0,1].

En rajoutant I’hypothése que les vitesses sont constantes en absence de vent, on obtient alors les équations
d’état simplifiées suivantes :

& = o, cos (1))
§ = vo, sin(1)
2=,

beu, (4.6)

W, = a1w; + a26a

5a:u1—u2

p1y/vi+v2

_ pi(wi+d)
Jzz -

Avec : a1 = p3Ch, , a2 TMCMQ'

D’aprés 'équation w, = ajw, + a2d,, on a alors par résolution : w,(t) = cie®?t — Z—féa. On notera que le coef-

ficient C,,, est toujours négatif alors que C),,; ~est toujours positif. Une fois le systeme & I'équilibre on a donc
w,(t) = K,0, avec K = —42

a’

Dauns le plan (z,y), on obtient alors un systéme non-holonome. Ainsi, en ne supposant que des petits changements
de commandes (w, ~ 0), on obtient alors un modéle du char de Dubins [2] :

& = vgcos()
§ = vosin(1)
V= Kb,

(5a:u1—uQ

Ainsi, par simplification on obtient un modéle simple qui semble correspondre a I'intuition que I’on a en observant
une aile de parachute. Cette aile dispose d’une vitesse nominale constante d’avancée dans le sens de son profilage
ainsi que d’une vitesse de chute quasi constante. Enfin en actionnant une des commandes de frein le systéme va
alors tourner autour d’un axe vertical jusqu’a effectuer des cercles & une vitesse de rotation constante.

4.2 Estimation

Disposant d’un modéle simplifié exploitable, il est alors possible d’estimer le vent auquel est soumis le systéme
au cours d’un vol.

4.2.1 Triangle du vent

Plusieurs méthodes d’estimation du vent par drone sont décrites par J. S. Lorenz [5] ainsi que A. Cho et al.
[1]. Ces méthodes sont dédices a des [TAV low-cost et se basent sur 'utilisation d'un [GPS] d’un tube de pitot
ainsi que d’une centrale inertielle. L’estimation de la vitesse et de 1'orientation du vent se fait au travers du
triangle du vent schématisé par la Figure (4.4)).
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4.2. ESTIMATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

GLESERGREEEEEEEEEEEELE

FIGURE 4.4 — Triangle du vent

Les vecteurs vitesse considérés sont :
— v, la vitesse dans ’air du systéme dans le référentiel global.
— Vy, la vitesse du vent dans le référentiel global.
— v, la vitesse au sol du systéme dans le référentiel global.

4.2.2 Filtres de Kalman

L’estimation du vent se fait au travers d’un filtre de Kalman reposant sur les Equations (4.7) du char de
Dubins. L’utilisation d’un tel filtre permet également d’augmenter la fréquence a laquelle on obtient une infor-
mation de position, souvent bridée par les systémes BNEE low-cost fonctionnant & une fréquence d’environ
1Hz. Bien que le filtre de Kalman ne soit optimal que pour des systémes linéaires soumis & des bruits blancs
gaussiens centrés, on peut tout de méme espérer réussir a estimer le vent.

Trois différents cas ont été considérés :
— Cas 1 : vy est connu.
— Cas 2 : vg est non mesuré mais estimé.
— Cas 3 : vy est mesuré et estimé.

Dans les trois cas la matrice Iy, symbolisant I'incertitude du modéle, est choisie arbitrairement en fonction
de lintuition a priori du systéme, n’ayant pas de vérité terrain, qui aurait nécessité des essais notamment
en soufflerie. De méme la matrice I'g, représentant I'incertitude des mesures, dépend de la performance des
capteurs, notamment du utilisé.

Cas 1 : vy est connu

xT

Soit X = y le vecteur d’état, les équations d’évolution sont alors les suivantes :

Wy
v
Wy

& = v9cos(V) + Uy,

y = UOSin(d}) + Uwy
(4.8)
Vo, =0

™

U, =0

1. Géolocalisation et Navigation par un Systéme de Satellites
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4.2. ESTIMATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

En utilisant un schéma d’Euler ainsi qu’une discrétisation de pas de temps dt, on obtient le Systéme linéaire

1) avec Y = ( Z ) le vecteur de mesure de la position.

Xpp1 = Ap - X +ug +ag

(4.9)
Yy =Ck . Xp+ Bk
avec :
1 0 dt O dt vy cos(vy) 3000
o 101 0 a4t | dt v sin(yy) _ 0 3 00
A=l o1 o | ™= 0 Ta=dif g g 1 g
00 0 1 0 0 0 0 1
1 0 00 16 0
C‘“‘(o 10 0)’F3_< 0 16)
) 10 0 0 0
s s | wo . . _ 0 10 0 0
Le filtre est initialisé avec Xg = 0 et la matrice de covariance I'g = 0 0 1000 0
0 0 0 0 1000
Cas 2 : vy est non mesuré mais estimé
T
y T
Dans ce cas on a X = Vap,, le vecteur d’état, Y = ( Y ) le vecteur de mesure.
va
Vo
On obtient alors les matrices suivantes :
1 0 dt 0 dtcos(vy) 0 300 00
0 1 0 dt dtsin(yy) 0 0300 0
— Ag=10 0 1 0 0 ,ur,=1| 0 ,To=dt.| O 0 1 0 O
00 0 1 0 0 0 00 10
00 0 O 1 0 0 00 0 1
10 0 0 O 16 0
C’“‘(o 100 o)’rﬁ_< 0 16)
Cas 3 : vy est mesuré et estimé
T
y T
Dans ce dernier cas on définit X = | vy, le vecteur d’état, Y = Y le vecteur de mesure.
Vuw,, Vo
Vo

On obtient alors les matrices suivantes :
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4.3. REGULATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

1 0 dt 0 dicos(vy) 0 3000 0

0 1 0 dt dtsin(yy) 0 03000
— A= 00 1 o0 0 cu=| 0|, Ta=dt.|] 0 01 0 0

00 0 1 0 0 00010

00 0 0 1 0 00001

10000 16 0 0
—C,=[01000],05=[ 0 16 0

00001 0 0 3

Ainsi la définition de ces trois cas permet de s’adapter aux situations selon que 'on dispose ou non d’un
capteur capable de fournir une mesure de la valeur vg.

4.3 Reégulation

Afin de réguler un tel systéme, la modélisation n’étant que partiellement réaliste au vu de la complexité
et des inconnues du systéme, il a été choisi d’utiliser une régulation de type mimétique en n’utilisant que les
données capteurs et les estimations issues du filtre de Kalman.

4.3.1 Reégulation bas niveau

La régulation, dite bas niveau, qui a été retenue est de type mimétique, elle vise & imiter le comportement
humain. Ce choix fait tout son sens du fait que le parachute est un systéme hautement non linéaire inventé sur
la base de ’observation et de I'intuition et non sur des équations, qui demeurent aujourd’hui encore imparfaites.
Deux régulateurs de bas niveau ont donc été congus sans utiliser les équations d’état précédemment décrites.
L’objectif de ces algorithmes est de diriger le systéme dans le plan (x,y).

Suivi de ligne

Le suivi de ligne consiste a réguler le systéme afin qu’il suive la ligne reliant deux points A(xza,y4) et
B(zp,yp). Pour ce faire, algorithme issu du voilier autonome VAIMOS [3] a été utilisé. Un tel régulateur se
base sur deux principales étapes, le guidage qui permet de donner le cap a suivre et le controle qui consiste a
donner les commandes associées aux actionneurs. La compensation due au vent se fait dans la partie guidage aux
travers des valeurs estimées par le filtre de Kalman et le triangle du vent décrit dans la Figure . Il faudra par
ailleurs s’assurer que la vitesse Zvo) est supérieure a celle du vent dans le cas oil la consigne post-compensation
est face au vent et que celui-ci est plus fort que la vitesse nominale d’avancée, afin de garder cette orientation.
L’Algorithme représente sous la forme de pseudo code les fonctions utilisées.

On remarquera alors que seuls trois parameétres sont & définir en plus des deux points A et B dépendants de la

ligne suivie :

— 1 est un coefficient permettant d’arrondir I'attractivité de la ligne lors de son approche. Cela permet au
mobile de ne pas arriver trop perpendiculairement & la ligne suivie mais parallélement comme ’illustre

la Figure (4.5)).

— K, est le coeflicient de proportionnalité de la commande par rapport a l'erreur au cap désiré. Il dépend
de ’architecture physique du systéme. Il sera donc & déterminer expérimentalement.

— UBiais est un offset permettant de compenser la non symétrie du systéme physique.
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CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

4.3. REGULATION

Algorithm 1 Suivi de ligne

A(an yA)a B(Z‘B, 93)7 7")

V0, Vw,, s Uwy )

. B-A
2: eedet(HB_A,
¢ + atan2(B —

3:

> Compensation du vent

6 + atan2(vp)

return 6

6
7
8

9: function CONTROLEUR (6,6, Kp, Upijais)

> u € [-1,1], u<0 : droite, u>0 : gauche

—
S =
_,w_
SR
58
St =
3 &5
wn < B
11l
v 3 3
S S &
— o~

return u
15: function SAWTOOTH(«)

13:
14:

B (a4 5)mod (1) — §

16:
17:

return

hesssrrsscssmamee e e e e e e === ==

/

e 7t

100

FIGURE 4.5 — Champ de vecteurs normalisés issu de la phase de guidage du suivi de ligne. Les vecteurs illustrent

le 6 calculé. Le point bleu étant le point A et le rouge B. A gauche r = 1, a droite r = 5.

La simplicité des algorithmes et du nombre restreint de coefficients a pour but de rendre le suivi de ligne robuste

et facilement configurable. D’otl la dénomination de régulateur bas niveau.
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4.3. REGULATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

Suivi de Cap

Contrairement au suivi de ligne, le suivi de cap consiste & ne considérer qu’un seul point objectif T. L’al-
gorithme est semblable au précédent dans sa structure, il comporte une phase de guidage puis une phase de
controle identique. La méthode de compensation du vent est identique a celle utilisée pour le suivi de ligne.

Algorithm 2 Suivi de cap

1: function GUIDAGE (Z, ¢, V0, Dw, , Uw,, T)

2: weatmﬂ(T—(;))
3: VD <+ Uy ( ;)ZE:/@ ) — ( ZZZ ) > Compensation du vent

4: 6 + atan2(vp)

5: return 6

6:

7: function CONTROLEUR (0,0, Kp, UBiais)

8: e < Sawtooth( — 0)

9: u <+ Kp.e + UBiqis

10: u < min(maz(u,—1),1) > u € [-1,1], u<0 : droite, u>0 : gauche
11: return u

12:

13: function SAWTOOTH(«)
14: f <+ (a4 F)mod (1) = F
15: return

4.3.2 Reégulation haut niveau

Afin de mener & bien une mission, qui nécessite de considérer également 1’évolution selon I’axe z, un régulateur
de haut niveau constitué d’une machine & état fini a été mis en place. La Figure illustre la répartition
des taches de navigation, de guidage et de controle effectuées entre les controleurs bas et haut niveau ainsi
que du filtre de Kalman précédemment décrit. Le role de la partie haut niveau est donc de choisir quel sera le
contrdleur bas niveau qui fournira les commandes aux systémes. Ce choix dépend de la phase de vol en cours,
d’ou 'impémentation d’une machine a état fini pour cette tache.

Commande: u Capteurs: 0, x.y,z, [v,]

Navigation
Estimation

Contrdle

Guidage

Contrdleurs bas niveau

Planification

Conitrdleur haut niveau

FIGURE 4.6 — Bouclage Navigation, Guidage, Controle utilisé
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4.3. REGULATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

Une mission peut étre décrite par 4 différentes phases de vol qui sont représentées dans la Figure (4.7)) :

1. Le systéme vient d’étre largué, il doit alors se rapprocher du point d’atterrissage. Pour cela, un suivi de
ligne est effectué entre un point proche de la zone de largage (point bleu dans le schéma) et I'objectif
(point rouge projeté dans le plan horizontal).

2. Le systéme s’est suffisamment rapproché de la cible mais est trop haut en altitude. Il doit alors gérer son
énergie en effectuant un pattern cyclique autour de la cible. On parlera de la phase de gestion d’énergie.

3. Le systéme a perdu suffisamment d’altitude, il va alors pouvoir cibler ’objectif grace au suivi de cap. Il
s’agit donc de la phase de suivi de cap.

4. Le systéme va impacter le sol, il faut alors ralentir au maximum sa vitesse verticale. Pour cela on tire
simultanément sur les deux commandes de freins. On parlera alors de la manoeuvre d’atterrissage.

FIGURE 4.7 — Les différentes phases de vol au cours d’une mission
De par cette description, on peut naturellement décrire une machine a état fini.

C C

1 2 ¢

3

a

FIGURE 4.8 — Diagramme états-transitions représentant le contréleur haut niveau

La Figure (4.8)) illustre sous la forme d’un diagramme états-transitions ’algorithme développé. La liste des
conditions de transitions est la suivante :

— C : Le mobile est a une distance inférieure & un seuil D; de la cible dans le plan horizontal.

Distance horizontale a la cible
Distance verticale a la cible

— C5 : Le mobile dispose d’un ratio supérieur & un seuil R;.

— (3 : Le mobile est a une altitude par rapport a celle de la cible inférieure & un seuil Z;.
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4.3. REGULATION CHAPITRE 4. ETUDE THEORIQUE

Le pattern sera réalisé via des suivis de ligne successifs constitués de N points équidistants de la cible. De plus
ces N points sont générés de fagon a ce que le mobile ne soit jamais face au vent. Pour ce faire, le controleur
récupére 'estimation du filtre de Kalman et calcule I’angle du vent associé.

R R TN EEEEERRK
P N IEEEEEERE
P EEEEEERE]
00 s s r s s s rs s s s 85 s s rssass s s 55 rrssssssss 4009 y oy p 4 b4t dt
IEEEREREN]
IEEEREERE]
IEEEREERE]
IEEEEERER]
IEEERERER]
IEREEERER]
200 2000 L i
IEREEEREE]
IEREREREE
IEREERREE
IEREERREE]
= - RN REEEY
E o4 E 04 tHEbF I E S
= = 01 LLLLLUWK
~200 1 ~200
—400 4 —400
NN NN IIIIIIIIIIIIIIIIIIIID Y
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R 5y
B R R A B A - o
2000 VNt s 200 von
RN E R R RN von
RN AR e pee
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FIGURE 4.9 — Patterns générés suivant les paramétres IV, D; et le vent estimé

La Figure expose les champs de vecteurs consignes associés a la réalisation des patterns dans le plan (z,y)
suivant les parameétres N, R; et les estimations du vent. Le point rouge symbolise I'objectif, les points verts
sont les points générés pour parcourir le pattern via des suivis de ligne successifs, le cercle bleu représente la
distance R; = 150m, la fléche rouge pointe la direction du vent.
Quatre cas sont représentés :

— En haut & gauche : N = 3 en absence de vent.

— En haut a droite : NV =4 en absence de vent.

— En bas a gauche : N = 4 avec du vent plus faible que la valeur nominale d’avancée vy du mobile.

— En bas a droite : N = 4 avec du vent de méme vitesse que la valeur nominale d’avancée vy du mobile.
Dans les deux derniers cas nous pouvons observer d’une part ’orientation du pattern en fonction de I’orientation
du vent, d’autre part le phénomeéne de compensation du vent décrit dans les controleurs bas niveau (cf Partie

Dans cette méme logique de simplicité et de robustesse, ce sont donc au final seulement quatre paramétres
Dy, Ry, Zy et N qui sont & définir afin de configurer convenablement le contréleur haut niveau.
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CHAPITRE 5. IMPLEMENTATION ET REALISATION

Chapitre 5

Implémentation et réalisation

Une fois les outils théoriques nécessaires a la réalisation du projet développés, leur implémentation et la
fabrication du systéme ont été effectués. Le contenu technique de cette partie n’est explicité qu’au travers de
figures dans ce présent rapport. Un second document expliquant plus en détails I'implémentation a été rédigé
afin de permettre la compréhension des codes sources.

5.1 Architecture logicielle

L’architecture logicielle utilisée repose sur l'utilisation du middleware Son avantage réside dans ['uti-
lisation d’une architecture modulaire permettant ainsi de développer des briques unitaires fonctionnelles (dites
nodes) et de faciliter leur interaction via des messages sur des canaux de communication appelés topics. Ainsi
afin d’avoir un ensemble opérationnel, il faut dans un premier temps distinguer les différents éléments unitaires
et dans un second temps en définir les entrées et les sorties.

Controleur
bas niveau

Suivi de ligne
Ligne a suivre
Position
Cap
Estimatrions 3
Conrrpleur Commande
haut niveau
Waypoint a atteindre
LEGENDE Contréleur
bas niveau
XXX node ROS S
XXX Messages échangés
sur un fopic ROS

F1GURE 5.1 — Architecture ROS issue de 'implémentation des algorithmes développés

La Figure (5.1) représente 1’architecture [ROS| mise en place & partir des algorithmes développés et décrits dans
la partie théorique (cf Partie @ Le langage de programmation ayant été utilisé est le C++ afin de garantir
Poptimalité et la rapidité des algorithmes.

5.2 Simulation

Dans le but de fournir les informations de position et de cap ainsi que d’interagir avec les commandes recues,
des simulateurs ont du étre développés.
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5.2. SIMULATION CHAPITRE 5. IMPLEMENTATION ET REALISATION

5.2.1 Implémentation de I’équation d’évolution

Le premier type de simulation ayant été effectué consiste a I'implémentation de la modélisation décrite par
les Equations (4.4)). Pour ce faire, un schéma d’intégration de Runge-Kutta d’ordre 4 a été utilisé via un script
Python.

Simulation sous Python

Cette simulation a permis d’étudier la modélisation du systéme et donc son comportement. Cependant sa
complexité d’utilisation provient des nombreuses inconnues du systéme. Il a donc fallu les définir arbitrairement
en s’aidant des articles scientifiques étudiés. La Figure (5.2)) est un apergu du premier simulateur développé.
Les commandes données au systéme sont affichées dans la figure afin d’observer plus aisément sa réaction.

u_left=0.000 ; u_right=0.000

5000
4800
4600
Z
4400
4200

4000

FIGURE 5.2 — Apercu de la simulation de la modélisation sous Python

La Figure (5.3) représente les résultats obtenus pour une simulation ou différentes commandes sont envoyées.
On observe alors que les hypothéses de la Partie (4.1.4), dont celle de non-holonomie du systéme, sont valides

dans cette simulation.

Position
Vx,Vy,Vz

104 — wuright

FIGURE 5.3 — Comportement du systéme d’aprés la modélisation. A gauche la trajectoire réalisée. Au centre les
commandes envoyées. A droite les vitesses de translation.

Simulation sous ROS

Afin de tester les algorithmes de régulation et le filtre de Kalman congus et implémentés sous [ROS| le
simulateur sous Python précédent a été inclus dans un node. On peut alors relier les topics d’entrée et de sortie
de la Figure (5.1]). On obtient alors la nouvelle architecture [ROS| illustrée par la Figure (5.4)
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Position
Cap
Contréleur
I Das niveau
Suivi de ligne Commande
Ligne a suivre
Y
Esfimafions Confréleur
haut niveau
Waypoint a afteindre
LEGENDE
Contréleur
I Das niveau
node ROS =
Suivi de cap
XXX Messages échangés
—®  surun fopic ROS

FIGURE 5.4 — Architecture ROS avec la modélisation intégrée

Cependant, les algorithmes ayant été congus a partir de ce modéle, il est tout a fait normal que tout fonctionne
nominalement. De plus ne sachant toujours pas a ce stade si des essais pourront étre effectués ou non au vu de la
crise sanitaire, il a été décidé de trouver un simulateur plus complexe dans lequel la modélisation est inconnue.
Ceci permettra alors de tester avec plus d’objectivité la robustesse des algorithmes.

5.2.2 Simulateur de vol : FlightGear

C’est au travers d’un rapide état de l'art en la matiére que le simulateur de vol FlightGear s’est avéré étre
le bon candidat. Etant un logiciel de simulateur de vol et d’aéronef open-source dans lequel il existe déja un
modéle de parachute, il s’agissait d’'une bonne base de travail pour l'intégrer a ce projet. Un des avantages de
ce logiciel est qu’il permet d’effectuer une simulation dans des endroits géographiques existants (la cartographie
étant faite a partir d’images satellite) et que l’on peut choisir les conditions météorologiques.

Choix d’un modéle

Les modéles d’aéronefs de FlightGear sont décrits par des fichiers XML. La dynamique de vol est interprétée

via un modéle de vol. Initialement FlightGear utilisait le moteur LaRCsim, développé par lam Aujour-
d’hui le moteur le plus utilisé est JSBSim. Les données aérodynamiques de ’aéronef telles que les coefficients
de portance, de trainée, leurs modifications dues aux ailerons, les volets, 'effet de sol, etc sont décrits dans un
fichier de configuration.
Un modéle de chute libre / parachutiste ainsi qu'un modéle de parapentiste a été trouvé. Cependant leurs di-
mensions ne correspondaient pas vraiment au systéme devant étre développé. Ainsi en combinant les différents
codes, un modéle sur-mesure dimensionné au projet a pu étre créé. La Figure est un apercu du modéle. La
base du modéle a été créée par Creare (une société de RD a Hanovre, New Hampshire), avec un financement de
I’armée américaine. L’objectif était de modéliser et de simuler les résultats de leurs outils d’analyse Computa-
tion Fluid Dynamics (CFD) permettant d’étudier le comportement des parachutistes et de leurs équipements.
En avril 2016, il a été ajouté en tant qu'addon dans FlightGear. Ainsi, on peut considérer que ce modéle est
suffisamment réaliste pour pouvoir étudier les algorithmes développés.

1. National Aeronautics and Space Administration
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FIGURE 5.5 — Apercu du modéle utilisé dans Flight Gear

Interaction FlightGear-ROS

Afin d’interagir avec I’architecture logicielle développée, il a fallu créer un pont entre [ROS| et FlightGear.
Ce dernier étant relativement souple et ayant accés aux codes sources, c’est au travers d’une interface TCP/IP
que cette liaison a été établie sous la forme dans node [ROSl Ainsi la Figure (5.1) est étendue a la Figure (5.6).

----- Position
Cap
Commande

FlightGear
ROS

Position Contréleur LEGENDE

Cap bas niveau

Commande

Suivi de ligne node ROS

Messages échangés
XXX
—®™  surun fopic ROS

Estimations Contrleur |:| Programme

haut niveau

Ligne a suivre

XXX Informations échangées

P !
Waypoint & afteindre via un protocole TCP/IP

FIGURE 5.6 — Architecture ROS avec le simulateur de vol FlightGear

Résultats des algorithmes

Le simulateur étant fonctionnel, de nombreux essais ont pu étre réalisés. Afin d’étre concis, un seul d’entre
eux sera présenté. Voici ses principales caractéristiques :

— Le parachute est largué a une altitude d’environ 2500m & 1500m de la cible dans le plan horizontal.

— Un vent constant de 6.69 m/s provenant de 'ouest est simulé.

— La vitesse nominale du parachute est d’environ 7.5m/s.

— Le nombre de points N constituant le pattern est de 10.

— La distance D; est de 150m.

— Le ratio R; vaut 1.

— La distance Z; est égale a 10m.

— La fréquence de la publication de la position est de 1Hz.

— Un bruit blanc gaussien centré d’écart type bm est rajouté aux données de position.
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— La fréquence du filtre de Kalman est de 10Hz.
La Figure (5.7) présente via quatre graphiques les résultats de cette simulation :

— a. Le graphique représente la position du parachute dans le plan horizontal au cours de la mission. Les
carrés rouges symbolisent les points générés pour les suivis de ligne et la cible. On reconnait bien le
pattern formé de 10 points rouges. Les tracages vert et bleu sont superposés, il s’agit respectivement de
la position estimée par le filtre de Kalman et des valeurs simulées via FlightGear comme décrit
ci-dessus. Ceci prouve donc que le modéle simplifié utilisé pour le filtre de Kalman est adapté a ce simu-
lateur. On remarque que le mobile rencontre des difficultés pour compenser le vent lors d’une ligne du
pattern, mais qu’il finit par y arriver lorsqu’il change de ligne consigne.

— b. Le graphique représente la position en trois dimensions du parachute au cours du vol. Les points
rouges sont les points générés pour le pattern, placés arbitrairement & ’altitude nulle pour affichage,
ainsi que le point objectif. On peut alors observer les différentes phases de vol comme prévu dans la
Partie . On remarquera également que quand le mobile est face au vent, alors sa vitesse au sol
d’avancée est quasi nulle car la force du vent est quasiment égale & sa vitesse nominale.

— ¢. La courbe représente 1’évolution de ’estimation de 1’orientation du vent au cours du temps (en degré
par rapport au nord). Cette valeur est bien centrée sur 90°, comme souhaité, avec un delta de £+ 10° ce
qui est tout & fait acceptable.

— d. La courbe représente I’évolution de 'estimation de la vitesse du vent au cours du temps. Cette valeur
varie majoritairement entre 6.5 m/s et 7.5 m/s, ce qui la encore correspond au résultat espéré.
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FIGURE 5.7 — Evaluation des algorithmes via le simulateur de vol FlightGear

Ainsi, grace au développement de ce simulateur, il a été possible de valider les concepts établis théoriquement.
Cette nouvelle étape ayant été franchie, la conception physique du systéme a pu étre envisagée.
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5.3 Systéme physique

A Tissue de la phase de ’élaboration de ’architecture physique ainsi que de sa validation par la simulation,
le choix des composants électroniques a pu étre fait. Cependant, pour rappel, il a fallu s’adapter au contexte
actuel en ne choisissant que du matériel & ma disposition et disponibles au sein du laboratoire.

5.3.1 Architecture matérielle

Comme explicité dans l'architecture logicielle, les données capteurs devant étre acquises sont le cap et la
position Les actionneurs doivent étre capables de tirer sur les commandes de freins. D’une part ne sa-
chant pas le résultat des éventuelles expérimentations, d’autre part le systéme final pouvant étre a usage unique
suivant le contexte opérationnel, le matériel choisi doit étre bon marché. En effet, surtout lors de la phase
d’expérimentation, nous ne pouvons pas nous permettre de détruire, dés le premier essai en cas d’échec, du
matériel ayant cotité plusieurs milliers d’euros.

Voici donc sous forme de liste le matériel utilisé :

— Une [MU MPU9250 permettant de fournir le cap 6.

— Un GStar-IV permettant de fournir la position & environ 1Hz.

— Un capteur de pression MS5837-02BA permettant de calculer plus précisément et plus fréquemment
Paltitude. La formule utilisée étant celle du nivellement barométrique [6].

— Deux servomoteurs de couple 30 kg.cm permettant de tirer ou de relacher les commandes de freins.

— Un nano ordinateur Raspberry Pi 4 - 4GB pour intégrer ’architecture logicielle développée.

— Une paire émetteur-récepteur de la marque TBS ainsi qu'une télécommande Taranis pour commander
manuellement & distance le systéme.

— Un micro-contrdleur Arduino Nano permettant de passer du mode manuel au mode automatique via un
relais et de gérer les commandes envoyées aux servomoteurs en mode manuel.

— Divers composants permettant de gérer la partie alimentation du systéme, dont une batterie et des
régulateurs de tension.

— Une aile de parachute issue du modéle [RC] de chez Opale Paramodels. La surface & plat est de 1.5m?2
pour une envergure de 1.65m.

Le Tableau (5.1) synthétise le cotit approximatif de ’architecture matérielle développée. Il est important de noter
que ces colits ne considérent que le matériel & disposition utilisé pour le systéme. Ainsi le matériel extérieur au
systéme proprement dit, tel que la télécommande, I’émetteur TBS et celui de support, n’est pas compris dans
ce tableau.

Matériel Prix indicatif TTC
Aile de parachute 340€
Récepteur TBS 50€
Arduino Nano 10€
Rasberry Pi 4 - 4GB 65€
Capteur de pression 14€
IMU 16€
Servomoteurs 100€
Autres 100€
TOTAL 695€

TABLE 5.1 — Cofit unitaire approximatif d’un systéme expérimental développé

L’architecture matérielle alors mise en place est récapitulée au travers de la Figure (5.8)). Les données échangées
sont représentées par des fléches noires alors que la partie alimentation est représentée par des fléches rouges.

PFE - REALISATION D’UN PARACHUTE AUTONOME - KEVIN BEDIN 2020 PAGE 30



5.3. SYSTEME PHYSIQUE CHAPITRE 5. IMPLEMENTATION ET REALISATION
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FIGURE 5.8 — Architecture matérielle développée

Les différents protocoles de communication utilises (I2CP] [TARTF] PWM[Y|, PPM[) afin de communiquer avec
les capteurs et actionneurs du systéme ont nécessité le développement de drivers sous la forme de node
Les capteurs ont donc pu étre calibrés et testés unitairement. Au final, Parchitecture ROS résultante est celle
représentée dans la Figure .
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FI1GURE 5.9 — Architecture ROS du systéme physique

5.3.2 Conception physique

Ne partant pas sur la base [RC suite aux événements décrits dans la Partie (3.2), il a fallu créer entiérement
le systéme physique. Le seul élément notable n’ayant pas été fabriqué est I’aile provenant de chez Opal Paramo-

Inter Integrated Circuit

Universal Asynchronous Receiver Transmitter
Pulse Width Modulation

Pulse-Position Modulation

G W
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dels. L’intégration des composants électroniques s’est faite au travers de la création de deux circuits imprimés
(cf Annexe . Le premier intégre les capteurs reliés au Raspberry, le second permet la gestion du mode via
I’Arduino (cf Partie . Ces circuits ont été pensés de maniére & ce que les éléments soient rapidement échan-
geables, via des branchements, en cas de panne ou de détérioration lors d’essais. Le tout a donc été intégré dans
un boitier de dimensions 25cm x 18cm x 11lcm pour un total de 1.7kg (hors aile).

FIGURE 5.10 — Photographies du boitier

En plus de la fabrication de ce boitier, il a fallu fabriquer un systéme de largage adapté au moyen a disposition.
Le drone disponible au laboratoire et capable d’emporter une telle masse est le Matrice 600 de chez Dji. Un
systéme, composé d’un boitier permettant de maintenir ’aile pliée et de deux servomoteurs venant tirer deux
goupilles rattachant le boitier décrit ci dessus au drone, a été congu. La Figure donne un apercu de ce
systéme de largage.

FIGURE 5.11 — Photographie du systéme de largage

Au final, la fabrication de ces deux systémes a nécessité I'impression de piéces 3D (support des servomoteurs,
boitier du capteur de pression), 'usinage de plastique POM C (support de harnais, oméga de verrouillage,
systéme de largage), la gravure de circuits imprimés et un peu d’huile de coude.

5.3.3 Validation par simulation hybride

Afin de s’assurer de la bonne intégration du matériel et de la configuration des paramétres liés & la commande
des servomoteurs, en plus des tests unitaires ayant été effectués, un simulateur hybride ou hardware in the loop
a été développé. Celui-ci consiste & stimuler via le simulateur FlightGear les entrées du systéme physique et
étudier le comportement des algorithmes et des servomoteurs au cours de la mission. Pour ce faire, un réseau
a été mis en place entre une station fixe et le parachute. Le simulateur hybride et FlightGear sont alors
lancés sur la station fixe. Le reste de I’architecture logicielle est lancé dans le boitier. De ce fait, le systéme aura
I'impression d’étre dans la simulation ; c¢’est d’ailleurs lui qui donnera les commandes au simulateur. On pourra
ainsi s’assurer de la bonne fonctionnalité du systéme physique. La Figure représente ’architecture ROS
établie lors de ce type de simulation.

PFE - REALISATION D’UN PARACHUTE AUTONOME - KEVIN BEDIN 2020 PAGE 32



5.3. SYSTEME PHYSIQUE

CHAPITRE 5. IMPLEMENTATION ET REALISATION

LEGENDE

node ROS

Messages échangés

Position o
Cap R i
Commande 4 sur un fopic ROS
------------------------------- m Programme
" . < <
XXX Informations échangées

~<+--®  via un profocole TCP/IP

Simulateur Commande

Hybride Composant
physique
XXX Informations échangées
~® via un profocole

Contréleur
bas niveau

Suivi de ligne

Position
Ligne a suivre

Commande

Contréleur
haut niveau

Esfimations

Waypoint a atteindre

Contréleur
bas niveau

. Manager
R g de la rélé-
commande

Suivi de cap

Commande

Altirude Driver i Servo-

Servomoteurs mofeurs

FIGURE 5.12 — Architecture ROS du systéme physique stimulé via le simulateur hybride

Au final, aprés avoir validé cette étape, le systéme est prét a étre testé. On s’est assuré que les algorithmes
fonctionnent nominalement, que le servomoteurs sont bien réglés, que les capteurs sont opérationnels et calibrés

et que le controle manuel est possible.
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Chapitre 6

Expérimentation

La partie expérimentation recense I’ensemble des tests non simulés ayant été effectués. Toujours dans un
contexte sanitaire inédit, des essais en conditions réelles ont tout de méme pu étre réalisés, méme s’ils ont été
moins nombreux que ceux planifiés avant la crise de Covid-19.

6.1 Planification

Toujours dans cette logique de tests d’intégration, une série d’essais progressifs a été effectuée afin de s’as-
surer que tous les aspects fonctionnent nominalement. Ceci permettra donc de ne pas avoir d’accidents lors du
premier largage par drone du systéme réel.

La liste des essais a été dressée au travers des problématiques non traitées jusqu’alors :

— P.1 L’aile de parachute se déploie-t-elle bien une fois pliée ?

— P.2 L’aile est-elle adaptée & la masse du systéme qui est deux fois plus importante que celle du parachute
concu & cet effet ?

— P.3 Le systéme de largage est-il fonctionnel en plein vol ?

— P.4 Le systéme chute-t-il ou plane-t-il suffisamment pour étre controlable ?

— P.5 La conception physique permet-elle de controler le systéme ?

— P.6 Les capteurs sont-ils opérationnels en vol ?

— P.7 Le filtre de Kalman est-il adapté au vrai systéme ?

— P.8 Les servomoteurs permettent-il d’avoir un contréle fin du systéme ?

— P.9 Les divers paramétres des controleurs sont-il bien configurés ?

Comme nous pouvons le constater, de nombreux éléments sont encore & étudier afin de rendre le systéme opéra-
tionnel. On peut les diviser en deux principales catégories : ceux nécessitant I'utilisation du drone et ceux n’en
nécessitant pas. Au final, les expérimentations planifiées ont été les suivantes :

— E.1 Jetée de 'aile pliée rattachée a une masse de 900g depuis un toit.

— E.2 Jetée de 'aile pliée rattachée a un boitier de 1.95kg depuis un toit.

— E.3 Largage du boitier de 1.95kg depuis un drone dans un gymnase.

— E.4 Largage du boitier de 1.95kg depuis un drone en extérieur.

— E.5 Largage du systéme réel depuis un drone en extérieur avec un controle manuel.
— E.6 Largage du systéme réel depuis un drone en extérieur avec un contréle automone.

On peut ainsi répondre aux problématiques via ces six expérimentations comme le décrit le Tableau (6.1).
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Expérimentation

Problématique traitée

E.1
E.2
E.3
E4
E.5
E.6

P.1
P.2
P.3
P4
P.5, P.6, P.7, P.8
P.9

TABLE 6.1 — Association des problématiques aux expérimentations

La complexité de réalisation et d’organisation des essais réside dans la réglementation liée au drone. En effet,
le drone utilisé (Matrice 600) pesant plus de 800g, il est nécessaire de posséder une attestation de la ﬂmzl
pour pouvoir le piloter. Or, au sein du laboratoire, seules deux personnes en sont dotées. De plus, il n’est pas
possible de voler ou 'on veut, I’espace aérien étant trés réglementé avec un plafond maximum de 150m. La

Figure (6.1) indique les restrictions de vols dans l'espace aérien du Finistére.

LEGENDE X

Carte topo IGN (SCAN25 TOUR) 2

Restrictions pour drones de loisir ~

B volinterdit *

| Hauteur maximale de vol de 30 m*
Hauteur maximale de vol de 50 m*
Hauteur maximale de vol de 60 m*
Hauteur maximale de vol de 100 m*
Tout vol interdit au dessus de 150 m*

* Sauf conditions particuliéres

publiées a l'arrété "espace”
du 17 décembre 2015

FIGURE 6.1 — Zones des restrictions de vol de ’espace aérien du Finistére

Nous pouvons constater que peu de zones sont autorisées & 150m, il a donc fallu s’adapter et trouver un lieu ou
les expérimentations pourront étre réalisées en toute légalité et en sécurité. Suite a la rencontre d’agriculteurs
propriétaires de champs dans des zones autorisées a 150m, leur accord pour occuper une parcelle de leurs terres

lors des essais a été obtenu.

48367697 , -4.691055 X
29217 Plougonvelin
Altitude : 62.42 m

w3w:
fabulation.réceptrice. marionnetts

o

FIGURE 6.2 — Lieu des expérimentations menées

1. Direction Générale de I’Aviation Civile
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6.2 Reéalisation

Les expérimentations ont été réalisées entre le 29 juin 2020 et le 16 juillet 2020 tel que le Tableau (6.2) le
décrit.

Expérimentation Lieu Date Nombre d’essais
E.1 [ENSTA Bretagne| 29 juin 2020 1
E.2 [ENSTA Bretagne| 30 juin 2020 1
E.3 [ENSTA Bretagne] 09 juillet 2020 2
EA4 Champ agricole 15 juillet 2020 2
E.5 Champ agricole | 15/16 juillet 2020 6
E.6 Champ agricole 16 juillet 2020 3

TABLE 6.2 — Expérimentations effectuées

Le boitier non instrumenté de 1.95kg permettant la réalisation des expérimentations E.2, E.3 et E.4 est
représenté dans la Figure . Il est de volume équivalent au vrai systéme et de masse légérement supérieure.
L’apport de masse a été effectué via des plombs. Comme décrit précédemment, il permettra de tester le bon
déploiement de l'aile et le fonctionnement du systéme de largage. Des mousses amovible permettant d’amortir
Patterrissage ont également été pensées pour les systémes largués.

)

FIGURE 6.3 — Boitier factice pesant 1.95kg

Lors des essais sur le terrain, il a également fallu s’équiper des divers matériels logistiques tels que le matériel
de rechange, I’élaboration d’un réseau de terrain, etc. Les expérimentations ont donc nécessité 1'usage d’une
camionnette et la présence de trois personnes.
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FIGURE 6.4 — Photographies du drone sur le terrain

La Figure représente une photographie du drone, équipé du systéme de largage et du parachute, ainsi
qu’une photographie de ce méme drone aprés le largage du parachute, lors de 'expérimentation E.6.

6.3 Reésultats

Dans cette ultime partie, les résultats des expérimentations vont étre décrits et analysés pour chaque essai.

Reésultats de ’expérimentation E.1

L’expérimentation E.1 consistait a jeter I'aile pliée rattachée & une masse de 900g depuis le toit d’'un batiment

de 1fENSTA Bretagne] soit a une altitude d’environ 10m.

FIGURE 6.5 — Photographies de I’expérimentation E.1

On observe alors, au travers des photographies de la Figure (6.5)), que l'aile s’est correctement dépliée et que le
mobile est stable au cours du vol. On peut alors valider la méthode de pliage utilisée.
Reésultats de ’expérimentation E.2

L’expérimentation E.2 consistait & jeter l'aile pliée rattachée & une masse de 1.95kg, via le boitier factice,
depuis le toit d’un batiment de I]lENSTA Bretagne] soit a une altitude d’environ 10m.
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FIGURE 6.6 — Photographies de 'expérimentation E.2

On observe alors, au travers des photographies de la Figure , que laile s’est correctement dépliée mais que
le mobile est instable juste avant ’atterrissage. Aprés ’expérimentation, nous avons remarqué qu’'un des plombs
s’était déplacé. C’est donc ce changement de centre de gravité qui a provoqué l'instabilité. L’expérimentation
ne permet donc pas de s’assurer que le vrai systéme sera stable avec cette aile.

Reésultats de ’expérimentation E.3

L’expérimentation E.3 consistait a larguer le boitier factice via le systéme de largage depuis le drone dans
le gymnase de 1JENSTA Bretagne] soit & une altitude d’environ 15m. L’expérimentation a été effectuée en deux
essais.

Le premier consistait & s’assurer du bon fonctionnement du systéme de largage. Il a donc été réalisé & une
altitude de 1.5m avec un tapis en dessous pour réceptionner le boitier.

FIGURE 6.7 — Photographies du premier essai de ’expérimentation E.3

Dans la Figure nous pouvons observer que le systéme de largage a bien fonctionné comme désiré. Le méme
essal mais & une altitude de 15m peut alors étre réalisé.
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FIGURE 6.8 — Photographies du deuxiéme essai de ’expérimentation E.3

Nous observons donc, au travers des photographies de la Figure , que le systéme ne s’est pas déployé avant
de toucher le sol. La différence entre I'expérimentation E.2, dans laquelle le méme boitier s’est déployé avec
une altitude plus faible, et celui-ci, réside dans I’environnement extérieur. En effet, d’'une part étant dans un
gymnase, le vent facilitant le déploiement de la voile est nul, d’autre part, le souffle généré par les six propulseurs
du drone ont tendance & projeter le parachute vers le bas et donc & fortement retarder son déploiement. Les
essais en extérieur sont donc primordiaux afin de valider le comportement de l’aile avec une telle masse.

Résultats de ’expérimentation E.4

L’expérimentation E.4 consistait a larguer le boitier factice via le systéme de largage depuis le drone dans
le champ agricole, soit & une altitude maximale autorisée de 150m. L’expérimentation a nécessité deux essais,
le premier ayant été réalisé a une altitude trop basse de 18m, le systéme ne s’est pas déployé; le second & une
altitude de 35m.

FIGURE 6.9 — Photographies du second essai de ’expérimentation E.4

Le déroulement de ce second essai est visible au travers de la Figure . Le vol dure au total 10s avec une
phase de déploiement d’environ 3s. Le boitier a atterri dans le fossé au bord du chemin de droite visible dans
la premiére image. Le mobile s’est stabilisé 6s aprés le largage, soit 3s aprés le déploiement de l'aile. De par
ces observations, on peut alors conclure que cette aile peut étre utilisée avec le véritable systéme. Les essais en
mode manuel sont alors possibles.

Résultats de ’expérimentation E.5
L’expérimentation E.5 consistait & larguer le vrai systéme depuis le drone dans le champ agricole et d’ac-

quérir des données en le controlant manuellement. Elle a nécessité six essais répartis sur deux demi-journées.

Le premiére demi-journée a permis d’effectuer trois essais dont un ou 'aile ne s’est pas bien déployée, ceci
étant certainement du & un mauvais pliage. Le vent était d’environ 10 noeuds en provenance de Nord-Ouest.
Les deux autres essais se sont déroulés correctement.
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FIGURE 6.10 — Données acquises lors du deuxiéme essai de I’expérimentation E.5

La Figure (6.10) représente sous forme de graphique les données acquises lors du second vol de cette premiére
demi-journée d’expérimentations. En partant du haut en bas & gauche puis a droite les données sont :

— La position dans le plan horizontal (projetée en EHMEBO) du systéme ainsi que la position estimée par
le filtre de Kalman. La différence entre I’estimation et la position est due, d’une part, au temps de
convergence du filtre, d’autre part, a l'instabilité du systéme & l'issue de son déploiement. Les points de
départ sont les carrés rouges.

— Les commandes envoyées aux servomoteurs droit et gauche. On peut au travers de ces données observer
un phénoméne de retard entre la commande et le changement effectif de trajectoire.

— Le cap du boitier fourni par 1TIMU] (par rapport au nord dans le sens horaire). On observe alors I'insta-
bilité due au déploiement au début ainsi que des oscillations lors du vol. Aprés analyse des vidéos, on
remarque que lorsque le systéme tire sur I'une des commandes, le boitier se met a tourner. Une torsion
est ainsi effectuée sur les suspentes. L’aile se met a tourner & son tour quelques instants aprés le boitier.
C’est donc ce phénoméne que l'on observe dans les données et qui génére le retard de la commande
effective.

— L’évolution de l'altitude issue des données du capteur de pression. On observe alors une vitesse de chute
quasi constante d’environ 3.5m/s. On notera que l'offset de l'altitude n’a pas été configuré correctement
lors de cet essai, 'altitude d’atterrissage étant de -20m.

— L’orientation, estimée par le filtre de Kalman, du vent par rapport au nord (sens horaire). On observe
alors une valeur d’environ 145° lorsque le filtre a bien convergé. Ceci est donc tout a fait cohérent avec
un vent provenant du Nord-Ouest (135°).

— La vitesse du vent estimée par le filtre de Kalman en m/s. On notera que la valeur moyenne obtenue apreés
convergence du filtre et stabilisation du systéme est d’environ 5.3 m/s soit 9.3 noeuds, ce qui correspond
aux prévisions.

Le filtre de Kalman permettant lestimation de la vitesse nominale d’avancée vg (cf Partie [4.2.2]) a été utilisé
a posteriori sur le premier essai. La Figure (6.11]) expose les résultats obtenus. On paramétrera ainsi la valeur
vg = bm/s pour les prochaines expérimentations.

2. Universal Transverse Mercator
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FIGURE 6.11 — Estimation de la vitesse nominale d’avancée vy lors de 'expérimentation E.5

Lors de la deuxiéme demi-journée, trois essais ont également été effectués. Les conditions météorologiques
étaient semblables & celles de la veille. Les Figures (6.12)), (6.13]) et (6.14)) représentent les données acquises lors
de ces trois essais. Les graphiques sont dans le méme ordre que ceux de la Figure . On observe alors que
le filtre de Kalman estime mieux la position ayant & présent un vy configuré. L’estimation de I'orientation du
vent est cohérente et relativement stable. Celle de sa vitesse quant & elle varie plus, surtout dans la cinquiéme
expérimentation. Cependant cela peut étre expliqué par le fait que lors des essais, des bourrasques de vent ont
eu lieu. Enfin, on remarque au travers de la sixiéme expérimentation, que lorsque ’on établit une commande
d’environ 0.5 sur le moteur gauche, le systéme ne tourne pas vraiment sur lui-méme comme espéré. Cela signifie
donc que le moteur ne tire pas suffisamment sur la commande de frein dans cette configuration. Ainsi afin de
continuer les expérimentations en mode automatique, prévues ce méme jour, les contréleurs ont été pourvus
d’un coefficient de proportionnalité K, = 5 permettant de réagir en mode « Tout ou rien ».
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FIGURE 6.12 — Données acquises lors du quatriéme essai de I’expérimentation E.5
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FIGURE 6.13 — Données acquises lors du cinquiéme essai de ’expérimentation E.5
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FIGURE 6.14 — Données acquises lors du sixiéme essai de I’expérimentation E.5

Au final, ces essais en mode manuel ont permis de s’assurer que le systéme est pilotable et qu’il se comporte
comme espéré lors de la conception des algorithmes de régulation et d’estimation. Au vu des résultats obtenus,
on peut ainsi considérer que les hypothéses de la Partie (4.1.4) sont vérifiées.

Reésultats de ’expérimentation E.6

L’expérimentation E.6 consistait a larguer le systéme depuis le drone dans le champ agricole en mode auto-
matique. Elle a nécessité trois essais répartis sur une demi-journée, dont un ayant échoué suite & une suspente
s’étant accrochée au drone lors du largage. Un des deux autres essais avait pour objectif d’effectuer un suivi
de ligne, mais laltitude de 150m était trop faible pour que le systéme ait le temps de bien converger avec le
coeflicient r choisi. Les données issue ne sont donc pas suffisamment exploitables pour valider cet algorithme.
L’essai restant consistait donc a tester la partie suivi de cap vers la cible, ainsi que I’étape d’atterrissage & 10m
d’altitude de la cible. Le largage a été réalisé & une hauteur de 125m de la cible. La Figure présente le
déroulement de l’essai et la Figure les résultats obtenus.
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FIGURE 6.16 — Données acquises lors de 1’essai de 'expérimentation E.6

Le systéme s’est éloigné jusqu’a 50m de l'objectif lors du déploiement du parachute. Il est alors parvenu a
remonter face au vent jusqu’a toucher le sol & une distance de 30m de la cible. Lorsqu’il a atteint une différence
d’altitude par rapport a la cible supérieure & Z; = 10m, on observe bien que les servomoteurs on simultanément
tiré sur les commandes de freins. Cependant, la vitesse de chute n’a pas vraiment été diminuée. Ceci rejoint
donc le probléme soulevé lors de I'expérimentation E.5 ot on a identifié un souci de jeu sur les commandes
de frein. De méme, 'estimation de la position via le filtre de Kalman est toujours biaisée par le phénoméne
d’oscillation du boitier, comme on peut 'observer dans la Figure (6.17]).
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FIGURE 6.17 — Estimation de la position par le filtre de Kalman et données de 1TIMU] associées lors de ’essai de
I’expérimentation E.6

Apreés un lissage des données de cap, on obtient alors la nouvelle estimation du filtre de la Figure([6.18)).
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FIGURE 6.18 — Estimation de la position par le filtre de Kalman et données lissées de 1TIMUl associée lors de
I’essai de 'expérimentation E.6

Enfin, aprés avoir généré des nouvelles données [GPS| a une fréquence de 2Hz via des régressions linéaires entre
deux coordonnées, le filtre de Kalman devient encore plus fidéle comme le prouve la Figure([6.19)).
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FIGURE 6.19 — Estimation de la position par le filtre de Kalman aprés post-traitement des données GPS lors de
I’essai de ’expérimentation E.6
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Au final, on peut tout de méme affirmer que le systéme a fait part d’'un bon comportement au cours du
vol. On peut ainsi confirmer que les algorithmes développés sont fonctionnels et adaptés a ce type de systéme.
L’ensemble de ces expérimentations a permis de mettre en évidence une partie de la configuration adaptée a une
mission. Cependant d’autres expérimentations, & la suite des réglages identifiés dans cette partie, dont une a
plus haute altitude, auraient été nécessaires pour valider le bon déroulement de I’ensemble d’une mission, dont
le suivi de ligne.
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Chapitre 7

Conclusion

7.1 Le projet

Systéme final

Finalement, il aura fallu quatre mois, jour pour jour, pour concevoir et réaliser ce projet ainsi que pour
effectuer des expérimentations concluantes. N'ayant jamais étudié ce type de systéme, il a donc fallu partir d’une
feuille blanche. S’en est suivi un état de 'art de ’existant au travers d’articles scientifiques, une modélisation de
sa dynamique, la conception de simulateurs et d’algorithmes de navigation, guidage et de controle, la fabrication
d’un prototype, ainsi que des essais. Le prototype final développé a donc permis de prouver qu’il était possible
de réaliser un systéme parachuté autonome, sans motorisation, pour des petites charges utiles. Bien que seules
les deux derniéres étapes de la machine & état fini ont pu étre expérimentalement validées, cela a tout de méme
permis de s’assurer du bon comportement des algorithmes congus. C’est donc grace a la méthodologie de tests
et d’essais progressifs utilisée que les expérimentations ont pu fournir des résultats positifs. Cependant, il reste
encore des essais a effectuer, a plus haute altitude, afin de valider entiérement les concepts développés ainsi que
de tester le largage d’une charge utile de 10kg.

Améliorations et évolutions envisagées

Comme 'ont prouvé les expérimentations réalisées, des améliorations sont & envisager. D’une part, il faut
augmenter la taille des bras des servomoteurs afin de permettre un controle plus fin des commandes de freins.
D’autre part, il faut repenser la structure physique du systéme, réalisée avec les moyens & disposition, afin de
la rendre plus aérodynamique dans le but de limiter les oscillations et instabilités aprés le déploiement de Daile.
Dans un contexte opérationnel, la miniaturisation du boitier devra étre étudiée. De méme, il aurait été intéressant
de pouvoir faire des essais avec une voile de parapente permettant au systéme de planer plus longtemps et d’étre
notamment sensible aux courants ascendants. Ceci permettrait notamment d’apporter de nouvelles possibilités
opérationnelles. Du point de vue logiciel, le développement d’une interface de configuration de mission pourrait
étre utile pour les forces. Il serait également intéressant d’étudier le comportement des algorithmes en utilisant
le cap [GPS] qui permettrait de s’affranchir de I'impact du vent sur les commandes, fourni par un systéme
de meilleure qualité. En somme, bien que 1’on puisse concevoir que la preuve de concept est validée, il reste tout
de méme diverses améliorations a apporter afin de rendre le systéme opérationnel. Le projet étant engagé dans
un [PIP] ces différentes améliorations pourront étre menées au deld de ce [PEEL

7.2 Apport personnel

Du point de vue personnel, ce projet a nécessité une grande capacité d’adaptation au vu de la crise sanitaire
dans lequel il a évolué. 11 a ainsi fallu définir les taches, les organiser puis les réaliser, et ce, en totale autonomie.
La quasi-totalité du travail s’étant déroulée dans des conditions de télétravail, ’organisation et ’anticipation
ont donc été primordiales pour la réussite de ce projet. Ces deux compétences m’ont notamment permis de
réaliser des expérimentations dans ce contexte particulier. De méme les divers aspects de l'ingénierie ont du
étre sollicités pour la réalisation du projet. En effet, il a fallu définir, problématiser, proposer des solutions,
concevoir, fabriquer, expérimenter et analyser.
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D’un point de vue technique, ce[PEE m’a permis de mettre en avant une grande partie du spectre académique
qui m’a été enseigné a ’école. En effet, ce sont bien les compétences apprise au travers de ma formation qui m’ont
permis de développer les algorithmes utilisés. La fabrication du systéme et d’autres points plus techniques, tels
que la réalisation de drivers et de circuits électroniques, ont quant & eux été animés par mon esprit de curiosité.
De par cet esprit et ma formation, j’ai pu acquérir une véritable polyvalence que j’ai eu 'opportunité d’exprimer
au travers de ce projet.
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Glossaire

(Glossailre

1" RPIMa 1°" Régiment de Parachutistes d’Infanterie de Marine

AID Agence de I'innovation de défense

AUV Autonomous Underwater Vehicle

CIP Cellule Innovation Participative

CNRS Centre national de la recherche scientifique

DGAC Direction Générale de I’Aviation Civile

ENIB Ecole nationale d’ingénieurs de Brest

ENSTA Bretagne Ecole Nationale Supérieure de Techniques Avancées Bretagne
ENU East North Up

EOLE Element Opérationnel de Largage d’Equipements

GNSS Géolocalisation et Navigation par un Systéme de Satellites

GPS Global Positioning System

I2C Inter Integrated Circuit

IMT Ecole nationale supérieure Mines-Télécom Atlantique Bretagne-Pays de la Loire
IMU Inertial Measurement Unit

JPADS Joint Precision Airdrop System

Lab-STICC Laboratoire des Sciences et Techniques de I'Information, de la Communication et de la
Connaissance

MIP Mission pour le développement de I'Innovation Participative
NASA National Aeronautics and Space Administration
NED North East Down

NMEA National Marine Electronics Association

PFE Projet de Fin d’Etudes

PIP Projet d’Innovation Participative

PPM Pulse-Position Modulation

PWM Pulse Width Modulation

RC Radio Commandé

ROS Robot Operating System

SLAM Simultaneous Localization And Mapping
UART Universal Asynchronous Receiver Transmitter
UAV Unmanned Aerial Vehicle

UMR Unité Mixte de Recherche

UTM Universal Transverse Mercator
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FIGURE 7.1 — Diagramme de Gantt envisagé
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