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(54) Procédé de gestion automatique d’un autodirecteur monté sur un engin volant, en particulier 
sur un missile

(57) - Procédé de gestion automatique d’un autodi-
recteur monté sur un engin volant, en particulier sur un
missile.
- L’engin volant (1) est pourvu d’un autodirecteur (2) du
type à composants liés au bâti, qui présente une phase
d’accrochage pendant laquelle il cherche à détecter une
cible (C) et qui comprend une direction d’observation (3),
ladite direction d’observation (3) étant fixe par rapport à

l’engin volant (1) et étant dirigée selon l’axe longitudinal
(4) de ce dernier, ledit engin volant (1) comportant de
plus des moyens de commande (8) pour commander
automatiquement ledit engin volant (1) de manière à faire
décrire à son axe longitudinal (4), lors d’un vol, pendant
la phase d’accrochage de l’autodirecteur (2), un cercle
de rayon croissant en fonction du temps, et ceci jusqu’à
la détection de la cible (C).
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Description

[0001] La présente invention concerne un procédé de
gestion automatique d’un autodirecteur de type à com-
posants liés au bâti, qui est monté sur un engin volant,
ainsi qu’un engin volant, en particulier un missile aérien,
qui est pourvu d’un tel autodirecteur.
[0002] Un autodirecteur de type « à composants liés
au bâti » (« strapdown » en anglais) présente, de façon
usuelle, une direction d’observation fixe, qui est liée aux
axes de l’engin volant sur lequel il est monté.
[0003] On sait qu’un autodirecteur usuel d’un missile
représente une part très significative du coût total de ce
dernier et peut correspondre à la partie la plus onéreuse
(parfois jusqu’à la moitié du coût), en raison notamment
de la complexité des mécanismes d’orientation de l’op-
tique, des précisions requises pour cette orientation, et
de leur maîtrise.
[0004] Un autodirecteur de type « à composants liés
au bâti » permet, en se libérant de ces mécanismes, d’en
réduire très fortement le coût (généralement d’un facteur
de 3 à 10), ce qui justifie l’intérêt d’un tel autodirecteur
notamment sur un missile à bas coût. Le champ de vision
(« field of view » en anglais) d’un autodirecteur de type
à composants liés au bâti, est en général plus grand que
celui d’un autodirecteur usuel à optique orientable, pour
permettre au missile de continuer à voir la cible malgré
une prise d’incidence et/ou de dérapage du missile, et
malgré la vitesse de la cible.
[0005] Pour un missile de type « LOAL » (« Lock-On
After Launch » en anglais) pour lequel, par définition,
l’autodirecteur se verrouille sur la cible après le lance-
ment, le missile ne voit pas encore la cible au début de
la mission. La mission commence par une phase de gui-
dage dite « mi-course », dont le but est d’amener le mis-
sile à une distance suffisamment proche de la cible pour
que cette dernière puisse ensuite être détectée par
l’autodirecteur (accrochage). Néanmoins, plusieurs phé-
nomènes peuvent conduire, indépendamment ou con-
jointement, à l’absence de la cible dans le champ de vi-
sion de l’autodirecteur durant cette phase prévue d’ac-
crochage (et donc faire échouer la mission) :

- une dérive de la navigation de l’engin volant, en po-
sition comme en attitude. Dans ce cas, l’engin volant
n’arrive pas à l’endroit où il est censé arriver et/ou il
est mal orienté, et ne voit pas la cible ;

- un déplacement de la cible. La cible peut s’être dé-
placée et ne plus se trouver dans la zone d’obser-
vation prévue de l’autodirecteur à la fin de la phase
mi-course.

[0006] Ces deux phénomènes limitent donc la portée
du missile.
[0007] Plusieurs solutions sont connues pour rendre
la phase d’accrochage plus robuste à ces deux phéno-
mènes de dérive et de déplacement de la cible (ce qui
permet d’augmenter naturellement la durée acceptable

de la phase mi-course, et donc la portée et les capacités
du missile). On peut notamment citer les solutions
suivantes :

a) augmenter la taille du champ de l’autodirecteur
ou sa portée, ce qui permet de réaliser une détection
plus tôt, et suppose donc moins d’erreurs ou de dé-
placement de la cible à rattraper ;
b) améliorer les capacités de navigation pour réduire
le terme d’erreur de dérive inertielle ; et
c) équiper le missile d’une liaison de transmission
de données pour mettre à jour les coordonnées de
la cible et réduire l’erreur due à cette dernière.

[0008] Toutefois, ces différentes solutions usuelles
présentent des inconvénients. En particulier :

a) à iso-coût, augmenter la taille du champ de l’auto-
directeur se fait au détriment de la portée et de la
précision, et réciproquement, l’amélioration gagnée
sur l’un des paramètres se paie sur les autres, limi-
tant (voire annulant) l’intérêt de cette solution, sauf
à augmenter la qualité générale du capteur, ce qui
soulève le problème du coût, mais également de la
capacité technologique. En raison des contraintes
induites par l’utilisation d’un autodirecteur de type à
composants liés au bâti, le champ requis est déjà
grand (et présente donc une faible précision), et il
devient d’autant plus difficile de l’agrandir encore
(problème d’encombrement optique, de précision de
l’écartométrie générée) ;
b) concernant l’amélioration des capacités de navi-
gation pour réduire le terme d’erreur de dérive iner-
tielle, au-delà de l’éventuel problème de coût de cet-
te solution (en cas d’adjonction d’un capteur addi-
tionnel (GPS par exemple) ou de choix d’une
meilleure centrale de navigation), seule une partie
des erreurs sont corrigées par ce biais. En outre,
l’éventuel déplacement de la cible n’est pas traité ; et
c) concernant le fait d’équiper le missile d’une liaison
de transmission de données pour mettre à jour les
coordonnées de la cible, cette solution soulève des
problèmes de coût, d’encombrement dans le missile,
et de capacité opérationnelle (contrainte système).
Elle ne permet pas non plus de corriger les erreurs
dues à la dérive de navigation.

[0009] Ces solutions usuelles ne sont donc pas com-
plètement satisfaisantes.
[0010] La présente invention a pour objet de remédier
à ces inconvénients. Elle concerne un procédé de ges-
tion automatique d’un autodirecteur de type à compo-
sants liés au bâti, qui est monté sur un engin volant, en
particulier un missile aérien, qui présente une phase
d’accrochage pendant laquelle il cherche à détecter une
cible et qui comprend une direction d’observation, ladite
direction d’observation étant fixe par rapport à l’engin et
étant dirigée selon l’axe longitudinal de ce dernier, ce
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procédé de gestion permettant d’augmenter les capaci-
tés de détection (accrochage) de la cible, indépendam-
ment de la nature d’une éventuelle erreur (erreur de na-
vigation ou erreur due au déplacement de la cible), et
ceci en évitant le recours à tout capteur ou surcoût ad-
ditionnel.
[0011] A cet effet, selon l’invention, ledit procédé est
remarquable en ce que l’on commande (ou pilote) auto-
matiquement ledit engin volant de manière à faire décrire
à l’axe longitudinal dudit engin volant, pendant la phase
d’accrochage de l’autodirecteur, un cercle de rayon crois-
sant en fonction du temps, et ceci jusqu’à la détection de
la cible.
[0012] Ainsi, par cette commande de l’engin volant
destinée à lui faire décrire un cercle croissant autour de
sa direction de vol, on augmente la zone qui est balayée
par l’autodirecteur lors de la phase d’accrochage, dont
la direction d’observation est fixe selon l’axe longitudinal
de l’engin volant. Par conséquent, on augmente consi-
dérablement les capacités de détection (accrochage) de
la cible, indépendamment de la nature d’une éventuelle
erreur (erreur de navigation ou erreur due au déplace-
ment de la cible), et ceci en évitant le recours à tout cap-
teur ou surcoût additionnel.
[0013] L’invention peut s’appliquer à tout type de mis-
sile à autodirecteur de type à composants liés au bâti (ou
« strapdown ») et dont l’accrochage (observation et suivi
de la cible) se fait après le tir, de type LOAL (« Lock-On
After Launch » en anglais), sans autre contrainte (portée,
concept d’emploi,...), et notamment à un missile air-sol
à bas coût.
[0014] De façon avantageuse, l’amplitude initiale de la
commande dépend du champ de l’autodirecteur, et est
par exemple égale au demi-champ dudit autodirecteur.
[0015] Dans un mode de réalisation préféré, on sou-
met l’engin volant à deux commandes destinées à faire
varier, respectivement, d’une part l’angle entre un vec-
teur directeur lié à l’axe longitudinal de l’engin volant et
un premier axe engin, et d’autre part l’angle entre ledit
vecteur directeur et un second axe engin, ces deux axes
engin définissant un plan qui est perpendiculaire à l’axe
longitudinal de l’engin volant, et ces deux commandes
sont telles que lesdites variations angulaires sont sinu-
soïdales et déphasées de π/2. On imprime ainsi à l’engin
entier un mouvement oscillatoire de son axe, pour per-
mettre à l’autodirecteur de balayer une zone d’observa-
tion qui est considérablement plus grande que le seul
champ de vision de ce dernier.
[0016] Avantageusement, la période desdites varia-
tions angulaires sinusoïdales augmente, légèrement, au
cours du temps pour permettre à l’engin volant d’élargir
la zone de recherche.
[0017] La présente invention concerne également un
engin volant, en particulier un missile aérien, pourvu d’un
autodirecteur de type à composants liés au bâti, qui pré-
sente une phase d’accrochage pendant laquelle il cher-
che à détecter une cible et qui comprend une direction
d’observation, ladite direction d’observation étant fixe par

rapport à l’engin volant et étant dirigée selon l’axe longi-
tudinal de ce dernier.
[0018] Selon l’invention, ledit engin volant est remar-
quable en ce qu’il comporte des moyens de commande
automatique pour commander (ou piloter) ledit engin vo-
lant de manière à faire décrire à son axe longitudinal,
lors d’un vol de l’engin volant, pendant la phase d’accro-
chage de l’autodirecteur, un cercle de rayon croissant en
fonction du temps, et ceci jusqu’à la détection de la cible.
[0019] Dans un mode de réalisation préféré, lesdits
moyens de commande automatique sont formés de ma-
nière à soumettre l’engin volant simultanément à deux
commandes destinées à faire varier, respectivement,
d’une part l’angle entre le vecteur directeur lié à l’axe
longitudinal de l’engin volant et un premier axe engin, et
d’autre part l’angle entre ledit vecteur directeur et un se-
cond axe engin, ces deux axes engin définissant un plan
qui est perpendiculaire à l’axe longitudinal de l’engin vo-
lant, et ces deux commandes sont telles que lesdites
variations angulaires sont sinusoïdales et déphasées de
π/2.
[0020] En outre, avantageusement, lesdits moyens de
commande automatique font partie d’un système de
commande automatique dudit engin volant, qui com-
prend de façon usuelle tous les moyens nécessaires pour
faire voler l’engin volant et le guider.
[0021] Les figures du dessin annexé feront bien com-
prendre comment l’invention peut être réalisée. Sur ces
figures, des références identiques désignent des élé-
ments semblables.

La figure 1 montre de façon très schématique un
missile pourvu d’un autodirecteur, auquel on appli-
que la présente invention.
La figure 2 est un graphique permettant d’expliquer
les caractéristiques d’un mode de commande pré-
féré d’un missile.

[0022] La présente invention est appliquée à un engin
volant 1, en particulier un missile aérien, représenté
schématiquement sur la figure 1, et est destinée à la ges-
tion du fonctionnement d’un autodirecteur 2 de type à
composants liés au bâti, qui est monté sur ledit engin
volant 1.
[0023] De façon usuelle, un tel autodirecteur 2 présen-
te une phase d’accrochage pendant laquelle il cherche
à détecter une cible C, en particulier une cible mobile.
Cet autodirecteur 2 présente une direction d’observation
3 qui est fixe par rapport à l’engin volant 1 et est dirigée
selon l’axe longitudinal 4 de ce dernier.
[0024] Cet engin volant 1 comporte des moyens de
commande 5 usuels qui font partie d’un système de com-
mande usuel 6 (relié par une liaison 7 à l’autodirecteur
2 et représenté très schématiquement sur la figure 1) et
qui comprennent tous les éléments nécessaires pour gui-
der et piloter l’engin volant 1 afin qu’il puisse atteindre
une cible C, généralement mobile. Ces moyens de com-
mande 5 comprennent notamment des moyens de trai-
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tement d’informations qui engendrent automatiquement
des ordres de pilotage permettant à l’engin volant 1 de
suivre une trajectoire d’interception de la cible C et des
moyens de pilotage (non représentés) tels que des gou-
vernes ou tout autre type d’éléments connus, qui appli-
quent automatiquement ces ordres de pilotage à l’engin
volant 1. Tous ces moyens usuels (du système 6) sont
bien connus et ne seront pas décrits davantage ci-après.
[0025] De préférence, ledit engin volant 1 est un mis-
sile de type « LOAL » (« Lock-On After Launch » en an-
glais) pour lequel, par définition, l’autodirecteur 2 se ver-
rouille sur la cible C après le lancement. Ce missile ne
voit pas la cible C au début de la mission. De façon usuel-
le, la mission commence par une phase de guidage dite
« mi-course », dont le but est d’amener ledit missile à
une distance suffisamment proche de la cible C pour que
cette dernière puisse ensuite être détectée par l’autodi-
recteur 2.
[0026] Selon l’invention, ledit engin volant 1 comporte,
de plus, des moyens de commande automatique 8 pour
commander (ou piloter) ledit engin volant 1 de manière
à faire décrire à l’axe longitudinal 4 dudit engin volant 1,
lors d’un vol, pendant la phase d’accrochage de l’auto-
directeur 2 (c’est-à-dire pendant la recherche de la cible
C), un cercle de rayon croissant en fonction du temps.
Cette commande est mise en oeuvre jusqu’à la détection
de la cible C. Ainsi, grâce à l’invention, l’engin volant 1
est guidé et piloté selon une trajectoire usuelle par les
moyens 5, auxquels guidage et pilotage usuels s’ajoute
le pilotage mis en oeuvre par les moyens de commande
8 pour faire décrire à l’engin volant 1 un cercle croissant
autour de sa direction de vol.
[0027] Ainsi, par cette commande de l’engin volant 1
destinée à lui faire décrire un cercle croissant, la zone
qui est observée par l’autodirecteur 2 lors de la phase
d’accrochage est augmentée. L’autodirecteur 2 est, en
effet, en mesure de balayer une zone d’observation qui
est beaucoup plus grande que son seul champ de vision
de dimensions fixes. Par conséquent, les capacités de
l’autodirecteur 2 pour détecter la cible C sont considéra-
blement augmentées, indépendamment de la nature
d’une éventuelle erreur (erreur de navigation ou erreur
due au déplacement de la cible), et ceci en évitant le
recours à tout capteur ou surcoût additionnel.
[0028] Dans un mode de réalisation préféré, lesdits
moyens de commande automatique 8 font partie dudit
système de commande automatique 6, qui comprend de
façon usuelle tous les moyens nécessaires pour faire
voler l’engin volant 1 et le guider vers une cible C.

[0029] On considère  le trièdre dé-

fini par les axes engin à l’instant où l’on souhaite débuter
l’application de la commande de guidage. Comme repré-

senté sur la figure 1, ces deux axes engin vo et 

définissent un plan P qui est perpendiculaire à l’axe lon-

gitudinal 4 de l’engin volant 1. On considère  le vecteur

directeur qui lié à l’axe longitudinal 4 de l’engin 1, et on

définit αv l’angle  et αw l’angle 

Ces deux angles vérifient les relations suivantes : αv =

arcsin  et αw = arcsin 

[0030] Les moyens de commande 8 ont pour objet de
faire varier ces deux angles αv et αw.
[0031] Le principe conforme à l’invention étant de faire
décrire à l’axe engin un cercle de rayon croissant avec
le temps, les commandes générées par les moyens de
commande 8 pour obtenir lesdites variations angulaires
sont sinusoïdales et déphasées de π/2, comme repré-
senté sur la figure 2 qui montre les variations angulaires
α (exprimées en °) en fonction du temps t (exprimé en
secondes) pour αv et αw. De plus, les valeurs maximales
de αv et αw augmentent à chaque demi-période.
[0032] L’amplitude de la commande angulaire est, de
préférence, initialement proche de la valeur du champ
de vision de l’autodirecteur 2 (et peut notamment être
égale au demi-champ de ce dernier, par exemple 15°),
ce qui assure la couverture d’une grande zone angulaire,
sans créer d’angle mort au centre.
[0033] La période est choisie en fonction de la durée
nécessaire d’observation sur zone pour assurer la dé-
tection de la cible C et n’est fournie qu’à titre d’exemple
sur la figure 2. Elle peut également lentement augmenter
au cours du temps pour fournir l’opportunité à l’engin
volant 1 d’élargir la zone de recherche si un premier pas-
sage a été infructueux.
[0034] La présente invention qui élargit donc la zone
de recherche, permet de réduire tout aussi bien l’impact
de la dérive de navigation que celui du déplacement de
la cible C, et non (comme les solutions usuelles préci-
tées) l’un seulement de ces deux phénomènes.
[0035] De plus, elle apporte un gain significatif, puis-
qu’on a pu observer pour un autodirecteur auquel on a
appliqué la présente invention des performances d’ac-
crochage équivalentes à celle d’un autodirecteur de ca-
pacités supérieures (même portée et précision, mais
champ de 48° au lieu de 33°).

Revendications

1. Procédé de gestion automatique d’un autodirecteur
(2) du type à composants liés au bâti, qui est monté
sur un engin volant (1), en particulier un missile aé-
rien, qui présente une phase d’accrochage pendant
laquelle il cherche à détecter une cible (C) et qui
comprend une direction d’observation (3), ladite di-
rection d’observation (3) étant fixe par rapport à l’en-
gin volant (1) et étant dirigée selon l’axe longitudinal
(4) de ce dernier, caractérisé en ce que l’on com-
mande automatiquement ledit engin volant (1) de
manière à faire décrire à l’axe longitudinal (4) dudit
engin volant (1), pendant la phase d’accrochage de
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l’autodirecteur (2), un cercle de rayon croissant en
fonction du temps, et ceci jusqu’à la détection de la
cible (C).

2. Procédé selon la revendication 1, caractérisé en
ce que l’on soumet l’engin volant (1) simultanément
à deux commandes destinées à faire varier, respec-
tivement, d’une part l’angle (αv) entre un vecteur di-
recteur lié à l’axe longitudinal de l’engin volant et un
premier axe engin, et d’autre part l’angle (αw) entre
ledit vecteur directeur et un second axe engin, ces
deux axes engin définissant un plan (P) qui est per-
pendiculaire à l’axe longitudinal (4) de l’engin volant
(1), et en ce que ces deux commandes sont telles
que lesdites variations angulaires (αv, αw) sont si-
nusoïdales et déphasées de π/2.

3. Engin volant, en particulier missile aérien, pourvu
d’un autodirecteur (2) du type à composants liés au
bâti, qui présente une phase d’accrochage pendant
laquelle il cherche à détecter une cible (C) et qui
comprend une direction d’observation (3), ladite di-
rection d’observation (3) étant fixe par rapport à l’en-
gin volant (1) et étant dirigée selon l’axe longitudinal
(4) de ce dernier,
caractérisé en ce qu’il comporte des moyens de
commande automatique (8) pour commander auto-
matiquement ledit engin volant (1) de manière à faire
décrire à l’axe longitudinal (4) dudit engin volant (1),
lors d’un vol de ce dernier, pendant la phase d’ac-
crochage de l’autodirecteur (2), un cercle de rayon
croissant en fonction du temps, et ceci jusqu’à la
détection de la cible (C).

4. Engin volant selon la revendication 3,
caractérisé en ce que lesdits moyens de comman-
de automatique (8) sont formés de manière à sou-
mettre l’engin volant (1) simultanément à deux com-
mandes destinées à faire varier, respectivement,
d’une part l’angle (αv) entre un vecteur directeur lié
à l’axe longitudinal de l’engin volant et un premier
axe engin, et d’autre part l’angle (αw) entre ledit vec-
teur directeur et un second axe engin, ces deux axes
engin définissant un plan (P) qui est perpendiculaire
à l’axe longitudinal (4) de l’engin volant (1), et en ce
que ces deux commandes sont telles que lesdites
variations angulaires (αv, αw) sont sinusoïdales et
déphasées de π/2.

5. Engin volant selon l’une des revendications 3 et 4,
caractérisé en ce que lesdits moyens de comman-
de automatique (8) font partie d’un système de com-
mande automatique (6) dudit engin volant (1).
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