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“Le plus grand phénomeéne de la Nature, le plus merveilleux,

est le mouvement.”

Pierre Louis Moreau de Maupertuis (1698-1759)
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Résumé

L'objet de notre étude est la modélisation du Quanser et la conception d'une loi de
commande. Une telle loi est essentielle pour assurer un bon contréle d’attitude d'un
véhicule aérien autonome, pour garantir un suivi précis des trajectoires souhaitées.

Chaque loi de commande a été simulé sur "MATLAB/Simulink" pour tester les

performances des différentes stratégies de controle.

Mots-Clés : drone, quadri-rotor, VT OL, Quanser, quaternion, PD.

Abstract

The object of our study is the modeling of the Quanser and the design of a good control
law. Such a law is essential to ensure a good attitude control of the an autonomous air
vehicle, in order to guarentee a precise follow-up of the desired trajectories.

Each control law was simulated on "MATLAB/Simulink" to test the performance of

different control strategies.

Key-words : drone, quadrotor, VTOL, Quanser, quaternion, PD.
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Introduction générale

automatisation et la robotisation de ’aéronautique ouvrent de nouvelles pers-
L pectives, en matiere de sauvetage, d’observation, d’inspection et de mainte-
nance. La recherche et le développement dans ce domaine ont été tres actifs ces
dernieres années, et cet intérét croissant s’explique par les avancées technologiques,
notamment dans le domaine de la miniaturisation des actionneurs et de 1’électro-
nique embarquée.
Les véhicules aériens sans pilote a voilure tournante (VAA) sont des engins vo-
lants autonomes dont la sustentation et la propulsion sont assurées par la rotation
d’une ou plusieurs voiles ou par des rotors tournants. Le vol autonome des VAA est
controlé par des capteurs, des systemes de positionnement global (GPS) et des sys-
temes embarqués. Ces aéronefs sont capables de suivre une trajectoire, de naviguer
dans l'espace, d’utiliser la navigation visuelle afin d’atteindre des zones éloignées en
un minimum de temps.
Plusieurs architectures de drones sont disponibles en fonction du nombre et de la
disposition des rotors. La classe la plus couramment utilisée est celle des quadri-
rotors. Elle présente un net avantage sur les autres classes en raison de sa capacité a
atterrir et décoller verticalement, a effectuer des vols quasi-stationnaires et des vols
a basse altitude avec une grande manceuvrabilité, ainsi que de la simplicité de son
modele dynamique et de sa facilité de fabrication. Pour cette raison, le quadri-rotor
occupe une place intéressante dans le domaine de la recherche. Le Quanser est un
quadri-rotor monté sur un pivot a trois degrés de liberté qui permet au corps de
tourner autour des axes de roulis, tangage et lacet ce qui le rend un excellent outil
pour faire des tests expérimentaux.
Il existe plusieurs méthodes pour obtenir le modele mathématique du VAA, comme
les modeles de Lagrange et de Newton-Euler. Le modele mathématique doit étre a
la fois simple et suffisamment riche pour simuler les mouvements du drone avec une
précision satisfaisante.
Les équations de Newton-Euler décrivent la dynamique de translation et de rotation

du corps rigide. Bien que cette approche soit fondamentale, ces angles ne peuvent

13
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pas définir certaines orientations car il souffre de singularités qui conduisent a un
probleme appelé "blocage du cardan”. De plus, le calcul des sinus et des cosinus exige
beaucoup de performances et peut devenir ingérable, surtout s’il est effectué sur des
équipements peu cotuiteux. Pour résoudre ces problemes, il est nécessaire de s’assurer
que le systeme restera dans les limites de I’angle d’Euler ou en utilisant 1’approche
par quaternion.

L’objectif de ce travail est le controle de I'attitude de Quanser. Apres un état de I'art
sur les drones présenté dans le premier chapitre, nous présenterons dans le deuxieme
chapitre le modele dynamique du Quanser en utilisant le formalisme de Newton-
Euler. Ce modele présente un défi intéressant en ce qui concerne les non-linéarités.
La loi de controle doit compenser les non-linéarités agissant sur le Quanser et générer
les forces et les couples nécessaires pour la réalisation de la tache imposée.

Dans le troisieme chapitre, nous étudierons deux lois de controle non-linéaires : une
structure de PD? feedback et un controleur PD indépendant du modele.
L’efficacité des méthodes proposées a été clairement démontrée par les résultats ob-
tenus lors des différentes simulations réalisées sur MATLAB/Simulink.

Afin de confirmer les résultats obtenus dans les simulations, un quatrieme chapitre a
été prévu, concernant l'application des commandes sur un modele réel "Quanser 3-
DOEF” disponible a la Faculté de Technologie, Université Aboubakr Belkaid-Tlemcen
. Malheureusement, suite aux conditions particulieres imposées par la pandémie de
Covid-19 et aux mesures prises pendant la crise sanitaire (confinement, éloignement
social...), notre application a été interrompue et nous n’avons donc pas eu l'occasion

de mettre en ccuvre cette tache.



Chapitre 1

Les drones : Etat de I’art
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Résumé

Dans ce chapitre, nous décrivons trois parties essentielles :

aériens selon deux criteres : le rayon d’action, ’endurance et 'altitude et selon la

configuration de propulsion. Enfin, une description des différents capteurs de navi-

gation et de localisation.

d’abord un bref his-

torique des drones et leurs diverses applications, puis une classification des systemes
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1.1 Introduction

e terme drone provient de ’armée du nom de cibles remorquées par avion. De vé-
L ritables programmes de drones existaient pendant la seconde guerre mondiale,
mais ce n’est que tres récemment que les drones sont devenus un élément clé de la
société dans les spheres militaires et civiles [1].

Un drone ou encore UAV (Unmanned Aerial vehicle) est un avion sans pilote a bord
et qui possede une certaine autonomie et une capacité de décision. Les véhicules
aériens sans pilote ont une charge utile pour I'équipement nécessaire a 1’accomplis-
sement des missions pour lesquelles ils sont utilisés. Il convient de noter que le mot
drone peut également désigner des véhicules terrestres ou sous-marins autonomes.

Toutefois, il est courant de réserver son utilisation aux véhicules aériens autonomes

2.

1.1.1 Histoire des drones

Le concept de drone s’est d’abord développé pendant la Seconde Guerre mon-
diale. Seuls certains dirigeants militaires et politiques de 1’époque ont apprécié le
potentiel du drone et son impact futur sur la guerre. C’est au cours des guerres de
Corée et du Vietnam que les drones ont connu un essor. Le contexte de la guerre
froide a cependant rendu nécessaire le développement secret de cette nouvelle arme
stratégique. Les drones ont alors permis de minimiser les risques humains lors des
interventions militaires et ils sont utilisés pour la surveillance, la collecte de ren-
seignements et l'intervention militaire en territoire ennemi. Au fil du temps, ces
dispositifs ont bénéficié des progres technologiques dans les domaines des télécom-
munications et de 'automatisme, ce qui a permis la mise sur le marché de petits
drones (jusqu’a 30 kg) au cours des dernieres années. Aujourd’hui, le développement
des drones reste un domaine de recherche tres actif dans le monde, tant pour les

applications civiles que militaires [3].

1.2 Domaines d’utilisation des drones

1.2.1 Le domaine militaire

Les drones ont d’abord été introduits dans le domaine militaire. Ils ont été utilisés
pour les conflits, la surveillance (maritime, aérienne et du trafic), le renseignement
et les missions de reconnaissance ainsi que pour d’autres applications diverses telles

que la gestion des catastrophes, I’évaluation des dommages et I'inspection des pistes.
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FIGURE 1.1 — Exemple de drone dans le domaine militaire.

1.2.2 Le domaine civil

Les drones ont de nombreuses applications dans la vie quotidienne. Aujourd’hui,

ils occupent plusieurs domaines parmi les :

¥ Agriculture et environnement : mesure de la santé d’'un champ, épandage,

recensement de la flore ou de la faune;
= Le domaine média et artistique : photographie aérienne, vidéo;

¥ Les drones ambulanciers : dédiés pour les missions de sauvetage. C’est 'appli-
cation la plus importante des drones car elle permet d’augmenter les chances

de survie;

¥ Drone de surveillance : la surveillance des zones d’intéréts comme les frontieres

ou le trafic autoroutier ;

¥ Envoi et livraison : un sujet intéressant pour différentes entreprises utilisé pour

la livraison des paquets aux clients ;

¥ L’inspection d’infrastructures telles que les pipelines, les lignes éclectiques ou

les barrages hydrauliques;

¥ les opération de stérilisation : dans I’épidémie de coronavirus Covid-19 I’émirat
de Dubai a utiliser les drones pour stériliser la ville durant la nuit afin d’assurer

la santé et la sécurité publique [4].
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FIGURE 1.2 — Exemples de drones dans le domaine civil : (a) Cinéma (b) Ambulancier
(c) Agriculture.

1.3 Classification des drones

Il existe de nombreux types de drone classifiés selon différents criteres : le rayon

d’action, le mode de vol et le nombre de retors [5].

1.3.1 Selon le rayon d’action, I’endurance et ’altitude R.E.A

Drones HALE

Ce type de drone peut voler a une altitude de 20 000 metres avec un rayon
d’action de plusieurs milliers de kilometres et une autonomie d’environ trente 30
heures. Il possede une charge utile importante et est équipé de diverses caméras et

de radars.

Drones MALE

Ils peuvent voler entre 5 000 et 15 000 metres d’altitude et ils ont une autonomie

d’une trentaine d’heures.

(b)
FIGURE 1.3 — HALE et MALE : (a) RQ-4 Global Hawk — (b) CH-4.
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Drones de combat UCAV

Les drones de combat peuvent voler a une altitude de 12 200 metres avec un rayon
d’action de 2 800 kilometres. Ils sont équipés de systemes d’armes ou de recueils
de renseignements. Ils sont congus pour effectuer des missions de reconnaissance,
d’attaque, de tir et d’occupation de 'espace aérien sur de tres longues périodes. Ils

se déplacent a plus de 1 000 kilometres par heure a une altitude de 12 200 metres.

Drones tactiques TUAV

Les drones TUAV peuvent voler a une altitude opérationnelle de 200 a 5 000
metres. Ils ont un rayon d’action jusqu’a plus de cent kilometres, une autonomie

d’une dizaine d’heures.

FIGURE 1.4 — UCAV et TUAV : (a) X-47 B — (b) MQ-1 predator.

Mini drones MAV

[lIs peuvent voler a une altitude de 300 metres, fonctionnant a des distances
allant jusqu’a environ 30 kilometres. Ils ont une endurance de quelques heures et des

dimensions de I'ordre du metre. Ils possedent une charge utile tres légere.

Micro / Nano drones

Ce sont des appareils de moins de quinze centimetres de taille, d’'un poids qui ne
dépasse pas quelques centaines de grammes. Leurs autonomies est d’'une vingtaine

de minutes pour un rayon d’action d'une dizaine de kilometres.
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FIGURE 1.5 — Mini et nano drone : (a) JJRC H8 — (b) PD-100 Black Hornet.

1.3.2 Selon la configuration de la propulsion
Drone a voilure fixe

Ce type de drone se compose d’'une paire d’ailes, d'un fuselage, d'un empennage
et d’un ensemble d’hélices. Les configurations de ce type offrent au véhicule une plus
grande autonomie. Parmi les inconvénients de cette configuration, il est nécessaire
de prévoir des pistes pour le décollage et ’atterrissage afin qu’elle n’assure pas le vol

stationnaire.

FIGURE 1.6 — Drone a voilure fixe.

Drones a ailes battantes ou ornithoptéres

Les ailes battantes assurent le guidage et le pilotage de ce type de drone. La
construction des trajectoires est similaire a celle des insectes ou des colibris. Les
battements des ailes assurent le vol stationnaire et permettent d’effectuer des mis-

sions en intérieur ou dans des espaces réduits.
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FIGURE 1.7 — Drone a ailes battantes : eBee.

Drone a voilure tournante ou VITOL

Ce genre de drone ne nécessite pas de piste car il permet de décoller, de voler et
d’atterrir verticalement. Il a besoin d’ailes tournantes pour voler en mode de vol sta-
tionnaire. En général, ce type de véhicule peut effectuer des missions qui ne peuvent
pas éetre réalisées par ceux a voilure fixe, comme la surveillance.

Les drones a voilure tournante peuvent étre classés en fonction du nombre de rotors

6] -

» Mono-rotor : Ces véhicules ont un seul rotor puissant qui assure un décollage
vertical et ont également des ailes de grandes surfaces pour générer un couple
assez grand qui permettre de piloter le véhicule. Son avantage est qu’il donne

la possibilité de se déplacer rapidement tout en économisant 1’énergie ;

= Birotor : Ce type de drone possede deux rotors contrarotatifs de méme taille.
Il existe deux catégories de ce genre de drone : les drones qui utilisent un ou
deux plateaux cycliques et ceux qui utilisent des pales a pas fixe. Parmi ceux
qui utilisent des plateaux cycliques, nous avons I'hélicoptere classique avec un

rotor principal et un rotor de queue;

» Tri-rotor : Les drones a trois rotors sont composés principalement de deux
rotors placés aux extrémités de ’axe qui tourne dans des sens opposés et d'un

rotor de queue placé a ’arriere avec une orientation réglable ;

¥ Multi-rotors : Ce type de drone a plusieurs rotors. Le drone a quatre hélices
ou quadri-rotor est le plus populaire parmi les véhicules multi-rotors. Il est

constitué de quatre rotors placés aux extrémités d’une structure physique en
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forme de croix. Parmi ses avantages, il peut emporter des poids élevés.

FIGURE 1.8 — Drones a voilures tournantes : (a) Mono-rotor (b) Bi-rotor (c) Tricop-
ter : HJ-Y3 (d) Multi-rotor : G4-eagle.

1.4 Les capteurs pour la navigation et la localisation

Cette section présente les différents capteurs intégrés dans les drones qui sont

nécessaires pour assurer leur stabilité. On peut distinguer trois catégories [7] :

= Capteurs proprioceptifs : ces capteurs fournissent des informations sur la po-
sition, la vitesse ou encore l'accélération de I'engin par rapport a un état de

référence ;

= Capteurs extéroceptifs : ils fournissent des informations sur ’environnement

du drone.

= Capteurs exproprioceptifs : ce type se situe entre les capteurs proprioceptifs

et extéroceptifs.

1.4.1 Les centrales inertielles

La centrale inertielle est I'un des principaux composants d’un véhicule aérien.
Cet ensemble regroupe trois accélérometres, trois gyrometres et trois magnétometres

permettant de mesurer les accélérations non-gravitationnelles ainsi que les vitesses
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de rotation sur les trois axes du repére mobile par rapport au repere inertiel 7] :

FIGURE 1.9 — Centrale inertielle : BNO055.

¥ Accélérometres : Un accélérometre est utilisé pour mesurer ’accélération non
gravitationnelle de 1'objet qui le supporte selon un, deux ou trois axes. Pour
calculer I'accélération dans les trois axes, il suffit d'utiliser trois accélérometres,
dont chacun mesure ’accélération dans ’axe qui le supporte. Leurs principes
sont basés sur la déformation ou le déplacement d'un corps lors d’une accélé-

ration [7];

¥ Gyrometres : Les gyrometres mesurent la vitesse de rotation autour d’un axe.
Pour mesurer cette vitesse sur les trois axes du repere mobile, nous avons besoin
donc de trois gyrometres. Ces capteurs utilisent 'effet gyroscopique pour obte-
nir ces mesures. Les technologies MEMS (systemes micro-électro-mécaniques)
sont utilisées parce qu’elles sont les plus légeres et les moins cheres, méme si
les mesures sont moins précises. La fusion avec d’autres capteurs tels que les
accélérometres permet de recaler les mesures de vitesse de rotation et d’estimer

la matrice de rotation R ;

¥ Magnétometres : Il est principalement utilisé pour mesurer le champ magné-
tique terrestre. En indiquant le Nord magnétique, il peut étre utilisé pour
controler le cap d’'un véhicule aérien. L’inconvénient majeur de ces capteurs
est leur capacité a étre perturbés par des éléments magnétiques externes tels

que le champ créé par un moteur électrique [7].
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FIGURE 1.10 — Capteurs MEMS : (a) Accélérometre (b) Gyrometre (¢) Magnéto-
metre.

1.4.2 Le systeme de géolocalisation GPS

Le Global Positioning System, qu’on peut le traduire en francais par le systeme
de positionnement global, est un systeme de positionnement et de navigation par
satellite. Ce systeme utilise vingt-quatre satellites répartis sur six orbites, quatre
satellites par orbite qui tournent autour de la terre avec une fréquence de deux tours

en vingt-quatre heures et situés a une altitude de 20 184 kilometres [5].

1.4.3 Les télémetres

Le télémetre est un capteur actif permettant de mesurer la distance entre un
objet et I'obstacle le plus proche. Il utilise différents signaux (laser, ultrasons, ondes
radio). Ils sont généralement utilisés dans les phases de décollage et d’atterrissage

pour mesurer la distance au sol et méme pour détecter des murs ou des obstacles

[5].

1.4.4 Les altimetres barométriques

Ce capteur est utilisé pour déterminer 'altitude entre le niveau du capteur et le
niveau de référence. Les mesures de 'altimetre barométrique sont tres sensibles aux

changements des conditions atmosphériques (rafales de vent) [5].

1.4.5 Capteur de vision

Le capteur de vision est I'une des sources d’information utilisées pour positionner
un véhicule dans un environnement. Contrairement au GPS, qui donne une mesure
absolue de la position et de la vitesse du véhicule et qui est parfois faible ou indis-
ponible a certains endroits, 1'utilisation de caméras permet d’obtenir des mesures

relatives aux objets observés.
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Ils sont donc utilisés pour positionner le véhicule relativement a des objets. La sté-
réo vision est une technique de vision basée sur 1'utilisation de plusieurs caméras
généralement deux ou trois caméras. L’idée de cette technique est de combiner les
différents points de vue, ce qui permet d’enrichir 'information en la comparant avec

celle d’'une vue unique [3} [7].

1.5 Conclusion

Dans ce chapitre nous avons brievement présenté ’historique des drones depuis
leur apparition jusqu’a aujourd’hui. Nous avons ensuite présenté leurs applications
dans divers domaines militaires et civils. Nous avons également classé les drones
selon deux criteres : selon leur rayon d’action, I'endurance et 'altitude (R.E.A) et
selon la configuration de propulsion. Les différents capteurs nécessaires pour assurer

la stabilité des drones ont également été présentés dans ce chapitre.
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Résumé

Dans ce chapitre, nous présentons le principe de fonctionnement du quadri-rotor.
Nous décrivons également les différents mouvements possibles pour synthétiser un
modele dynamique qui caractérise le comportement du Quanser en se basant sur le
formalisme de Newton-Euler. Cette modélisation facilite 'application des différentes

lois de commande.
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2.1 Introduction

e chapitre est consacré a la modélisation des drones a voilure tournante, plus pré-
C cisément des quadri-rotors. La modélisation des véhicules aériens autonomes
est relativement complexe[d)], et la complexité s’amplifie pour les drones miniatures
en raison du nombre d’effets physiques qui entrent en jeu, a savoir les effets aérody-
namiques, la gravité, les effets gyroscopiques, le frottement et le moment d’inertie
[2]. Cette complexité résulte de la différence de I'impacte de ces effets entre chaque
mode de vol.

Dans ce chapitre, nous proposons de modéliser la dynamique du Quanser et d’établir
les équations du mouvement de rotation en utilisant le formalisme de Newton-Euler.
Il est important de bien comprendre le comportement du drone, son environnement
et sa dynamique afin de synthétiser un bon contréleur et d’avoir une simulation aussi

proche que possible du systeme réel.

2.2 Le quadri-rotor

Le quadri-rotor est un drone miniature avec six degrés de liberté, trois degrés
pour la translation et le reste pour la rotation. Il possede quatre moteurs généra-
lement placés aux extrémités d’une croix, et des capteurs inertiels, ces derniers se
situent au centre de masse du véhicule [8]. Cet appareil présente certains avantages
par rapport a d’autres configurations, comme la simplicité de la mécanique grace a
sa symétrie. Le quadri-rotor est alimenté en électricité, ce qui représente un autre
avantage écologique. La faible autonomie du quadri-rotor représente un inconvénient
majeur, le drone ne peut se déplacer que de 16 kilometres avant d’avoir besoin d’étre
rechargé. Notant également qu’il s’agit d’un systeme sous-actionné, ce qui induit une

difficulté dans la conception du systeme de commande.

FIGURE 2.1 — Exemple de quadri-rotors.
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2.3 Le principe de vol du quadri-rotor

Le vol de I'engin est assuré par la somme des poussées générées par les quatre
rotors. Il est nécessaire que chacun des deux moteurs adjacents tourne dans un sens
opposé pour neutraliser les forces, cette configuration permet d’éviter le mouvement
de lacet, c¢’est-a-dire que le drone ne tourne pas sur lui-méme. Pour piloter le dépla-
cement du quadri-rotor, il suffit de créer une différence entre les couples des moteurs

placés I'un en face de l'autre.

Fa Fa

FIGURE 2.2 — Représentation des forces, des reperes et des différents mouvements.

2.4 Les reperes

Le quadri-rotor est un systeme qui peut étre considéré comme un corps rigide se
déplagant dans un fluide. Le mouvement de ce corps est principalement décrit par

deux reperes :

Le repére inertiel {F} : supposé Galiléen, lié & la terre, ayant un point de référence
O et défini par E{O, XY, Z}. ou {X} pointe vers le Nord,{Y'} pointe vers
I'Est et {Z} pointe vers le haut. Le systeme d’axe {X,Y, Z} est illustré par
la figure (2.3).

Le repére de navigation (engin ou mobile) { B} : 1ié au centre de gravité G de la
structure du drone et défini par B {2/,y,2'} ou {2} pointe vers 'avant du
véhicule, {y'} orienté vers la droite du véhicule {2’} pointe vers le haut. Le

systeme d’axe {2/, v/, 2’} est illustré par la figure (2.3).
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FIGURE 2.3 — Reperes utilisés pour décrire le mouvement du drone.

2.5 L’orientation du quadri-rotor

les angles d’Euler (¢, 0, 1) représentent respectivement le roulis, le tangage et le
lacet, Ou ¢ représente I'angle de rotation selon x, 6 représente I'angle de rotation
selon y et 1 représente ’angle de rotation selon z. Ces angles déterminent au fil du

temps l'orientation du repere mobile par rapport au repere inertiel.

2.6 Mouvements du quadri-rotor

Le quadri-rotor se compose de 4 rotors, les rotors droit et gauche (1 et 3) tournent
dans le sens des aiguilles d’'une montre, tandis que les autres rotors avant et arriere
(2 et 4) tournent dans le sens inverse. Cette configuration permet de neutraliser le
mouvement du drone [9].

Le quadri-rotor génere trois mouvements principaux :

¥ Mouvement de roulis;
¥ Mouvement de tangage ;

¥ Mouvement de lacet.

2.6.1 Mouvement de roulis

Pour réaliser ce mouvement, nous appliquons une variation de vitesse entre
le rotor 2 et 4 tout en gardant la méme vitesse pour les rotors 1 et 3, ce qui
introduit un couple autour de 'axe x qui génere une rotation autour de cet

axe. Ce mouvement est couplé a un mouvement de translation le long de I'axe

Y.
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FIGURE 2.4 — [llustration du mouvement de roulis.

2.6.2 Mouvement de tangage

Pour réaliser ce mouvement, une variation de vitesse est appliquée entre les
rotors 1 et 3 tout en gardant la méme vitesse pour les rotors 2 et 4. Un couple
autour de I'axe y est introduit ce qui génere une rotation autour de cet axe.
Ce mouvement est couplé avec un mouvement de translation le long de ’axe

x.

FI1GURE 2.5 — llustration du mouvement de tangage.

2.6.3 Mouvement de lacet

Pour avoir un mouvement de rotation a droite ou a gauche, nous augmentons
la vitesse de rotation des deux moteurs qui tournent dans le sens ou nous
voulons faire tourner le quadri-rotor, tout en diminuant la vitesse de rotation
des moteurs qui tournent dans le sens opposé. Cette technique garantit que la

force de portance demeure la méme.

FiGURE 2.6 — Illustration du mouvement de lacet.
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2.7 Modes de vol d’un quadri-rotor

Le quadri-rotor peut effectuer trois modes de vol en se basant sur les trois

mouvements :

¥ Vol vertical ;
= Vol horizontale ;

¥ Vol stationnaire.

2.7.1 Vol vertical

Ce mouvement est assuré par la force de portance. Les vitesses des quatre rotors
doivent étre égales afin de ne pas créer de rotation. Le mouvement ascendant ou

descendant est obtenu en faisant varier la rotation des moteurs, par exemple :

= Afin d’avoir un mouvement ascendant, une vitesse de rotation élevée est ap-

pliquée de sorte que la portance soit supérieure a la gravité;

¥ Pour avoir un mouvement descendant, une faible vitesse de rotation est appli-

quée afin que la portance soit inférieure a la gravité.

F1GURE 2.7 — Hllustration du mouvement vertical.

2.7.2 Vol horizontal

Pour obtenir ce mode de vol, il suffit d’appliquer un écart de vitesse entre 2 rotors
opposés et de conserver une vitesse moyenne pour les deux autres. Dans ce cas, la
translation se fera vers la direction du rotor qui porte la force de poussée la plus
faible.
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2.7.3 Vol stationnaire

On parle de vol stationnaire lorsque le véhicule reste immobile, ¢’est-a-dire lorsque
la force de gravité est égale a celle de la portance et qui sont dans deux directions

opposées.

2.8 Bilan des forces appliquées

La modélisation des forces et des moments appliqués au quadri-rotor reste un pro-
bléeme majeur en raison de la complexité des phénomenes aérodynamiques agissant
sur le véhicule. La figure (2.8) montre les différentes forces agissant sur le systeme

et qui sont définies par les relations suivantes :

2.8.1 Force de pesanteur

Le poids du drone P, exprimé en E par :
P=mg (2.1)

avec m la masse totale et g I’accélération de pesanteur.

2.8.2 Les forces de poussée

La poussée est la principale force générée par la rotation des rotors. Elle détermine
la direction du vol du drone; cette force est orthogonale au plan des hélices. La

somme des forces de poussée générées par chaque rotor représente la portance.
2
F, =buw; (2.2)

avec 1 = 1,4 et b est le coefficient aérodynamique qui dépend de la géométrie des

pales et de I’environnement du véhicule et w la vitesse angulaire des rotors.

2.8.3 Les forces de trainée

La trainée est la force de résistance qui s’oppose au mouvement du drone. Elle
est parallele aux filets d’air du vent. Cette force crée un couple de trainée. Nous

avons deux forces de trainée dans ce systeme :

La trainée dans les hélices : elle agit sur les pales, elle est donnée par la relation

suivante :
T = dw} (2.3)
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avec i = 1,4 et d est le coefficient de trainée, il dépend de la construction de
I’hélice.
La trainée selon les axes (z,y, z) elle est due au mouvement du corps du quadri-

rotor.
F=KnV (2.4)

avec Ky : Le coefficient de la force de trainée en translation et V' : la vitesse

linéaire.

Portance

Traction ﬂ

FiGURE 2.8 — Illustration des principales forces.

2.9 Bilan des moments

Les moments agissant sur le quadri-rotor sont dus a des forces de poussée, de

trainée et a des effets gyroscopiques.

2.9.1 Moments dus aux forces de poussée

Autour de ’axe des x : Il est du a la différence des forces de poussée entre les rotors

2 et 4. Ce moment est donné par la relation suivante :

M, = [(Fy — F) = Ib(w] — w)) (2.5)

avec [ est la distance entre le centre de masse du quadri-rotor et 'axe de

rotation du rotor.

Autour de ’axe des y : Il est du a la différence des forces de poussée entre les rotors

1 et 3. Ce moment est donné par la relation suivante :
M, =1(F3 — Fy) = Ib(w; — w?) (2.6)

ol [ est la distance entre le centre de masse du quadri-rotor et I’axe de rotation

du rotor.
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2.9.2 Moments dus aux forces de trainée

Autour de ’axe des z : c’est di aux couples de trainée créés par chaque hélice. Ce

moment est donné par la relation suivante :
M, = d(w} — w3 + w3 — w}) (2.7)

Moment résultant des frottements aérodynamiques : c’est le moment résultant des

frottements aérodynamiques, il est déterminé par :

M, = Kfa QQ (28)

ou Ky, est le coefficient des frottements aérodynamiques et 2 est la vitesse

angulaire du quadri-rotor.

2.9.3 Moments dus aux effets gyroscopiques

La rotation simultanée au tour de deux axes perpendiculaires génere une troi-
sieme rotation autour de I’axe perpendiculaire aux deux précédents. C’est un moment
parasite qui induit des rotations non désirées de I’engin. Dans ce systeme, nous avons

deux moments gyroscopiques.

Moment gyroscopique des hélices : L’effet gyroscopique provient de deux rotations,
la premiere est la rotation des hélices autour de l'axe z et la seconde est la

rotation de ’engin selon 'un des deux axes x ou y.

M, = 24:9 A0 0 (—1)Hh) (2.9)

i=1
avec J, l'inertie des rotors.
Moment gyroscopique dit aux mouvements du quadri-rotor : Si I’engin tourne au

tour de deux axes en méme temps, cela provoque une troisieme rotation. Ce
moment est donné par la relation suivante :
My, = QN JQ (2.10)

avec J l'inertie du systeme.
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2.10 Quanser 3 DOF Hover

Le Hover 3 DOF est constitué d’un chassis rond et plan avec quatre hélices. Le
cadre est monté sur un pivot a trois degrés de liberté qui permet au corps de tourner
autour des axes de roulis, de tangage et de lacet. Les hélices sont entrainées par
quatre moteurs a courant continu qui sont montés aux sommets du cadre. Les hélices
génerent une force de portance qui peut étre utilisée pour controler directement les
angles de tangage et de roulis. Chaque deux hélices sont contrarotatives, de sorte
que le couple total du systeme est équilibré lorsque la poussée des quatre hélices est

approximativement égale [10].

FI1GURE 2.9 - 3 DOF Hover

2.10.1 Composants du Quanser 3 DOF Hover

Il est constitué principalement d’un quadri-rotor fixe connecté a une carte de
controle et alimenté par un amplificateur. Les capteurs utilisés sont des encodeurs
pour mesurer les positions angulaires et les actionneurs sont des moteurs a courant

continu et qui sont alimentés par un amplificateur de tension linéaire Quanser piloté
par des signaux PWM [11].
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Les moteurs acticnnent

. . la direction du tangage
Les encodeurs utilisés 828

pour mesurer la direction
du tangage et du roulis

La bague collectrice
permet une rotation de

Encodeur utilisé pour 360 degrés autour de I'axe

mesurer 'angle de

FIGURE 2.10 — Les différents composants du Quanser 3 DOF Hover

2.10.2 Schéma du corps libre

Le diagramme du corps libre du Quanser 3 DOF Hover est illustré dans la figure

(2.11) :

F1GURE 2.11 — Diagramme simple d’un corps libre de 3 DOF en vol stationnaire.

Les 4 conventions de modélisation DOF Hover utilisées sont[12] :
1. Le vol stationnaire a 3 degrés est horizontal (c’est-a-dire paralleéle au sol) lorsque
les angles de tangage et de roulis sont nuls, § =0 et ¢ = 0;
2. L’angle de lacet augmente positivement, zp(t) > ( lorsque le corps tourne dans le
sens inverse des aiguilles d’une montre (CCW);

3. L’angle de tangage augmente positivement, H(t) > 0 lorsque le corps tourne dans
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le sens inverse des aiguilles d'une montre ;
4. L’angle de roulis augmente positivement, (b(t) > 0, lorsque le corps tourne dans

le sens inverse des aiguilles d'une montre.

Lorsqu’une tension positive est appliquée a un moteur quelconque, une force de
poussée positive est générée et cela provoque 1’élévation de ’ensemble d’hélice corres-
pondant. La force de poussée générée par les moteurs avant, arriere, droit et gauche
est désignée par Fy, Fy, F, et I, respectivement. Les forces de poussée générées par
les moteurs avant et arriere controlent principalement les mouvements autour de
I’axe de tangage, tandis que les moteurs droit et gauche déplacent principalement le
vol stationnaire autour de son axe de roulis. Notez que ’angle de tangage augmente
lorsque la force de poussée du moteur avant est supérieure a celle du moteur arriere
Fy > Fy. L’angle de roulis augmente lorsque la force de poussée du moteur droit est

supérieure a celle du moteur gauche, F, > F; [12].

2.11 Modélisation dynamique du Quanser 3 DOF Hover

La modélisation des véhicules aériens est un probleme majeur a cause de la non-
linéarité du giravion. Pour comprendre mieux le modele et faciliter le travail, I'étude

par la suite est basée sur les hypotheses suivantes :

¥ La structure de I'engin est supposée rigide ;

¥ La structure du systeme est supposée symétrique, ce qui implique que la ma-

trice d’inertie sera supposée diagonale;

= Pour négliger l'effet de déformation des hélices lors de la rotation, elles sont
supposées rigides ;

¥ Le centre de masse coincide avec l'origine du repere lié a la structure;

¥ Les forces de poussées et de trainée de chaque moteur sont proportionnelles aux

carrés de la vitesse de rotation des rotors, ce qui conduit a une approximation

tres proche du comportement aérodynamique.

2.11.1 Angles d’Euler

La matrice de rotation permet d’identifier I’orientation de n’importe quel systeme
de coordonnées dans les trois dimensions de ’espace. Cette matrice permet de passer

du repere B au repere inertiel E afin de représenter les forces et les moments agissant
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sur le Quanser dans le repere fixe. Les angles d’Euler sont utilisés pour définir cette
matrice :

» L’angle du Roulis ¢ tel que : —7 < ¢ <

I

SIERLIE]

» L’angle du tangage 0 tel que : —5 <6 <

I

¥ L’angle du lacet ¢ tel que: —7w <Y <.

La figure (2.12) ci-dessous montre les trois mouvements de rotation :

FIGURE 2.12 — Les angles d’Euler.

Pour effectuer le passage de mobile vers le repere inertiel, il est nécessaire de passer

par les trois rotations autour des trois axes [3] :

E(Xv Y, Z) ﬂ) Rl(xluyhzl = Z) i R2($2ay2 = y1722) ﬂ B(I/ = $2ay/72,)

» La premiere rotation autour de I’axe Z est d’angle ) amene le repere E en Ry :
Ri=Hyx E<+= E=H;"x Ry

= La seconde rotation autour de I’axe y; est d’angle # amene le repere Ry en Ry
Ry = Hy x Ry <= Ry = H,' x Ry;

¥ La derniere rotation autour de ’axe x5 est d’angle ¢ amene le repere Ry en B
B=Hyx Ry<= Ry=H,' xB.

ol
B(x',y, 2') est le repére mobile, et E(X,Y,Z) est le repere inertiel ;
Ry(x1,91,21) et Ro(xa, Y2, 22) sont des bases intermédiaires ;

Hy , Hy et H, sont les matrices de rotation orthogonales.
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et
cp sy 0 cd 0 —sb 1 0 0
Hy=|-s¢y cp O0|,Hyp=|0 1 0 |,Hy=|0 co s¢ (2.11)
0 0 1 s 0 b 0 —s¢p co
notant
H;' = Rot.,
Hy' = Roty (2.12)
Hd)_lzROtx¢

En multipliant les trois matrices, nous pouvons exprimer la matrice de rotation

ou encore la matrice de passage :

R = Rot,;, X Rotyg X Rotgg

cp —s 0 cd 0 sb 1 0 0
R=|sy cp Olx| 0 1 0|xX|0 cp —s¢ (2.13)
0 0 1 —s6 0 cf 0 sp co
donc
cbcl  spshc) — shegp  cpsbeh + sisp
R = |stpch spslsi) + cipep  copsOsh — spcy (2.14)
—s6 sopch coch

avec : ¢ = C0S, § = sin

2.11.2 Vitesses angulaires

La relation entre le vecteur vitesse de rotation instantanée (t) et la variation
des angles d’Euler 1 représente la cinématique de rotation.
On définit :
> Q=[Q, Q Q] la vitesse de rotation entre {E} et {B} exprimé dans le
repere engin {B} ;

F o) = [gb 9 10] la variation des angles d’Euler exprimé dans le repere inertiel

(EY.

Il s’agit alors de projeter les axes Z, y; et xo dans le repere engin {B}, et qui
représentent les vecteurs de direction des angles ¢, 6 et .
Puisque €2(t) est de la forme [3] :
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Q(t):;b Z+0 Y1+ b my

En résulte :

¥ Les composantes de x5 dans Ry sont les mémes que dans B, c’est-a-dire que

¥ Les vecteurs y; et yo sont identiques, alors y; = [0 1 O]EQ, et ce qui permet

d’exprimer y; dans B, donc

0 0
yw=H, [1| = coso |; (2.15)
0 . —sin ¢
0
¥ Le vecteur Z a des composantes dans E c’est-a-dire Z = |0| et alors pour
1
E
I'exprimer dans B
0 0 —sinf
Z=HgHyHy |0| =R |0|] = |cosfsing]. (2.16)
1 p 1 p cos f cos ¢
Finalement ) _
Q. 1 0 —s6 10)
Q=1 =0 cp spch| x |6 (2.17)
Q. 0 —sp coch ¥
Ce qui donne )
10) 1 s¢tanf cotané Q,
o0l =10 o —s¢ | < |Q, (2.18)
I A [

¥ w, est une matrice singuliere, elle montre clairement que dans 1’expression

2.18) # ne doit pas atteindre les valeurs extrémes —Z.Z. Physiquement, cette
p 259 ysiq

modélisation est réaliste car I’engin ne doit pas se tourner selon ses angles de
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roulis ou de tangage ;

¥ La modélisation par quaternion est une autre représentation d’orientation, elle
peut remplacer les angles d’Euler pour gérer le changement de coordonnées.
Dans ce travail, nous nous intéressons a la représentation des erreurs de rota-

tion par leurs équivalant en quaternion pour éviter les singularités;

¥ Lorsque le Quanser effectue de petites rotations, les approximations suivantes

peuvent étre faites :

cp=ch=cp=1

sp =50 =s¢p=0

tan¢ = tanf = tan¢ =0
¢ T
ol =0 2 2 (2.19)
0

2.11.3 Blocage de cardan

La modélisation par les angles d’Euler pose un probléeme de singularité induisant
le phénomene de blocage du cardan qui apparait lorsque deux axes de rotation
coincident.

L’équation (2.20) est la représentation des rotations a I’aide des angles d'Euler, elle

s

est singuliere lorsque (6 = 7). On obtient alors la matrice de rotation suivante[13] :

- 0 sin(¢—¢) cos(¢— )
R(0 = 5) =10 cos(¢p—1) —sin(¢p—1)) (2.20)
—1 0 0

Cette orientation pose un probléeme car la matrice correspondante peut étre para-

métrée par un nombre infini de valeurs.

Le blocage du cardan est la perte d'un degré de liberté, également connu sous
le nom anglais de Gimbal lock, qui se produit lorsque les axes de deux des trois
cardans nécessaires pour appliquer ou compenser les rotations dans 1’espace a trois
dimensions sont portés par la méme direction[14]. Un cardan est un anneau fixé de
facon a pouvoir tourner autour d’'un axe. Les cardans sont souvent imbriqués les uns

dans les autres de fagon a pouvoir tourner autour de plusieurs axes. Ils apparaissent
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dans les gyroscopes et dans les centrales a inertie afin de permettre au cardan le
plus intérieur de rester fixe alors que la fixation du cardan extérieur peut prendre
n’importe quelle orientation. Ils apparaissent aussi dans les compas, les volants a
inertie ou plus familierement dans des porte-bouteilles pour permettre aux objets
de rester horizontaux. Ils servent a orienter les propulseurs d’'une fusée[15)]. Certains
systemes de coordonnées mathématiques se comportent comme si des cadrans réels
étaient utilisés pour mesurer les angles. Lorsqu’il y a au moins trois cadrans imbriqués
d’une certaine facon, le blocage du cardan peut se produire.

La figure ci-dessus montre I'avion dans une situation normale et dans le cas d'un

blocage de cadran.

(a) (b)

FIGURE 2.13 — Situation normal et Blocage de cardan : (a) les trois cardans sont
indépendants (b) deux des trois cardans sont coplanaires (un degré de liberté est
perdu)

2.11.4 L’historique de quaterion

Le 16 octobre 1843, le mathématicien irlandais Sir William Rowan Hamilton
(1805-1865) a gravé les équations suivantes dans le Brougham Bridge (aujourd’hui
Broom Bridge) a Dublin.

=2 =k =ijk=—1 (2.21)

Sa découverte de ces lois de multiplication a été un moment marquant dans I’histoire

de l'algebre. Depuis au moins dix ans, Hamilton a tenté de modéliser 1’espace tridi-
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mensionnel (réel) avec une structure comme les nombres complexes, dont I'addition

et la multiplication se produisent dans 1’espace bidimensionnel [16].

2.11.5 Les quaternions

Le quaternion décrit la rotation en un seul mouvement (rotation d’un axe uni-
taire par un angle ) [I7]. C’est une généralisation des nombres complexes.
Les quaternions unitaires fournissent une notation mathématique pratique pour re-
présenter 'orientation et la rotation des objets en trois dimensions. Comparés aux
angles d’Euler, ils sont plus simples a composer et évitent le probleme de blocage du
cardan. Par rapport aux matrices de rotation, ils sont plus stables numériquement
et peuvent étre plus efficaces. Les quaternions ont été adoptés dans des applications
d’infographie, de robotique, de navigation, de dynamique moléculaire et de méca-
nique spatiale des satellites[1§].
Un quaternion est composée d'une partie réelle gy et d’'une parité vectorielle ou

complexe ¢ = [ql Qo Q3:| eR
G=q+qi+qi+ak (2.22)

ou le vecteur i, j et k représente une base orthogonale.

La figure (2.14) montre une représentation du plan en quaternion

x = [u“.rru uy: uz]

() (b)

FIGURE 2.14 — Représentation du repére en quaternion : (a) Représentation en 2D
(b) Représentation en 3D.
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Voici un ensemble de définitions et d’opérations qui peuvent étre appliquées au

quaternion :

La norme : est définie de la méme maniere que pour les nombres complexes. De
plus, si le quaternion est de norme unitaire, il est appelé quaternaire unitaire

et il peut étre utilisé comme opérateur de rotation.

lall = Va3 + a2 + a3 + 63 (2.23)

Le conjugué : est défini par I'inversion du signe de la partie complexe du quaternion.
T

¢ =lo 0 —6-aq (2.24)

L’inverse : est défini comme l'inverse des nombres complexes. En outre, si le qua-

ternion est unitaire, alors 'inverse est le méme que son conjugué.

q*
-1
¢ =— (2.25)
|lql[?
La multiplication : la multiplication de deux quaternions p, q est effectuée par le
produit Kronecker, noté ®. Si p représente une rotation et q une autre rotation,
alors p ® q représente la rotation combinée. Il est important de noter que la

multiplication des quaternions est non commutative [19].

Podo — P191 — D292 — P3G3
PR q= Poq1 + P19o + P23 — P3q2 (2.26)
Poq2 — P193 + D290 + D31

DPoqs + P1q2 — P2q1 + P3qo

Po —P1 —P2 —P3| |90
P1r Po —P3 P2 0
P2 D3 Po —DP1| [Q2
Ps —P2 D1 Do |G

p®q=Q(p)g (2.27)

G —¢@1 —q2 —g3| (Do

= q1 4o 43 —q2| |P1
pRq=Q(qgp= (2.28)

q2 —g3 qo q1 D2

g3 42 —q1 qo D3

La dérivée : nécessite une certaine manipulation algébrique présenté par [20]. Dans
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I’équation (2.29), le vecteur vitesse angulaire est exprimée dans le repere fixe,

et dans I’équation (2.30), il est exprimée dans le repere mobile [19].

. 1 0 1 0
Gu(q,w) = 4 ® = -Q(q) (2.29)
2 w 2 w
. / 1 0 1~ 0
qy(qw)=-q® | | = 5Q(q) (2.30)
2 w 2 w
qo —Pq1 —q42—T7g3
. . B
61.1 _ Y pwo—qat+Tre (2.31)
g 21 pgs+qqp—ra
q3 —Pq+qq1+7q

ou :
T , : o N '
W= [p q r} est la vitesses angulaire exprimée dans le repere fixe et w est

la vitesses angulaire exprimée dans le repere mobile.

2.11.6 Matrice de rotation avec quaternion

La rotation peut étre exprimée par la multiplication par un quaternion. Cepen-
dant, la transformation du repere fixe au repere mobile se fait en multipliant deux

quaternions, le normal et son conjugué, comme indiqué dans 1’équation suivante :

w=q®® ®q (2.32)

ou le vecteur v dans 'équation (2.32) peut étre remplacé par les axes x, y et z. Ce

qui donne : o
0 _ -
) G+aE -G -6
R.(q) =q® 0 ¢ = | 2(q1¢2 + 9093) (2.33)
0 | 2(q193 — 9042) i

2((]1(]2 — QOQ3)
®q = ¢ —aq+ 49— qas (2.34)
| 2(q203 + qoq1) |
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2(q193 + 902)
®q¢ = | 2(q2q5 — qoq1) (2.35)
@G- —G+a6G

R.(q) =q®

_ o O O

La matrice de rotation en quaternion est donnée par :

R(q) = [Ru(q) Ry(q) Ra(9)] (2.36)

La rotation peut également étre représentée en utilisant un vecteur de rotation, ou

u est 1'axe de rotation (vecteur unitaire) et « est 'angle de rotation.
a a
q= 003(5) + usm(a) (2.37)

Pour représenter les rotations du quaternion d’une maniere plus intuitive, I'utilisation
des deux équations suivantes assure la conversion des angles d’Euler en quaternion et
du quaternion en angle d’Euler. Cette propriété est tres utile dans le cas ou l'objectif
est de représenter une orientation en angles, tout en conservant la dynamique globale

du systeme sous forme de quaternion [21].
[c0s(¢/2) cos(0/2) cos(1)/2) + sin(¢/2) sin(6/2) sin(1/2)]

sin(¢/2) cos(0/2) cos(1/2) — cos(¢p/2) sin(0/2) sin(y/2)
.= (2.38)

cos(¢/2) sin(8/2) cos(v/2) + sin(¢/2) cos(0/2) sin(y/2)

cos(¢/2) cos(0/2) sin(y/2) — sin(¢/2) sin(6/2) cos(¢/2)]

o) atan2(2(qoq1 + 4293), %6 — ¢ — @5 + 43)
0| = asin(2(qoq2 — q3q1)) (2.39)
Y atan2(2(qogs + q192), 45 — 45 — @ + 43)
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2.12 Le modele mathématique

Apres une description détaillée de toutes les forces et moments qui agissent sur

le systeme et une breve présentation des propriétés fondamentales du quaternion,

nous pouvons maintenant élaborer les équations dynamiques du Quanser.

Pour la modélisation, nous utilisons les équations de Newton-Euler pour représenter

la dynamique de rotation, comme montre dans 1’équation suivante :
R = RS(Q)

avec

S(€) : la matrice antisymétrique

0 Q3 €
S(Q) = Qg 0 —Ql 3
-y Q0

Q2 : la vitesse angulaire exprimée dans le repere fixe;
A : le produit vectoriel ;

J : la matrice d’inertie symétrique de systeme de dimension(3x3).

S
0 Jyu 0[;
0 0 J.

My : le moment provoqué par les forces de poussée et de trainée.

I(Fy — F)
Mf: l(Fg—Fl) )

2 2 2 2

My, : le moment gyroscopique des hélices.

Jrg(u)g
Mgh: - rg(u>p )
0

F..: : I'ensemble des perturbations externes et les erreurs de modélisation.

(2.40)

(2.41)

(2.42)
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On remplace chaque moment par sa formule, on trouve :

Jew 0 0| [P D Jew 0 0| |p Jrg(u)g

0 Jy 0| ]dl=-14 /\( 0 Jy 0114 ) — | =Jrg(u)p
Ib(w? — w3)

+ Ib(w3 — w}) (2.43)

(= + 0 =)

Et donc le systeme d’équations qui décrit la dynamique de rotation du Quanser

est donné par :

_ Jyy - Jzz .. Jr g(u) &

e L L
G = pr— P+ — + Fou (2.44)
Jyy Jyy Jyy !
. J:cx - Jyy .. U4
i — Fex r
A S

Notant que Uy Us Uy sont les entrées de commande de rotation en tension [V] qui

s’écrivent en fonction des vitesses angulaires des quatre rotors comme suit [22] :

U b b b b | |w?
Uz |0 —b 0 b |w (2.45)
Us| |=lb 0 b 0] |w? '

U d —d d —d| |w?
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2.12.1 La dynamique des rotors

En général, les moteurs a courant continu sont les plus utilisés dans le quadri-
rotor, ils ont un modele bien connu. Le rotor peut étre défini comme un ensemble
d’éléments constitué d’un moteur a courant continu qui entraine une hélice par
I'intermédiaire d'un réducteur.

Le rotor a une dynamique approximée a celle d’'un moteur a courant continu, cette

dynamique est définit par I’équation différentielle suivante [23] :
JTU'JZ' = T; — Qz 1 € {1, 2, 3, 4} (246)

avec

7; est le couple d’entrée et Q;=dw? est le couple résistant généré par le rotor i.

Pour controler le Quanser, une boucle de régulation de vitesse est souvent nécessaire.
I faut d’abord déterminer les vitesses désirées de chaque rotor wg,; correspondant
aux valeurs de commande fournies par le controleur qui sont en réalité les quatre

couples de rotor, ces vitesses peuvent étre calculées comme suit :
wy= MU (2.47)

avec

(2 a2 a2 o2 _ . N
wa=(wg 1, W59, W3, Wy 4), U=(U1,Uz,Us,Uy) et M est une matrice non singulier

b b b b
0 —b 0 b

M= (2.48)
b 0 b 0
d —-d d —d

L’objectif est de synthétiser un controleur qui rend w; — w; 4 lorsque ¢ — oo en
utilisant les couples 7;.

Définissons l'erreur de vitesse :
Maintenant, ayant w; 4, on peut concevoir 7 comme suit :

T = Qi + Jrw; g — kiw; (2.50)
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avec ki € {1,2,3,4} sont quatre parametres positifs.
On remplace cette loi de commande dans (2.47), on trouve :

Ww; = —

Lk]:iu?i (2.51)
La relation (2.51) représente la dynamique de lerreur de vitesse, elle montre la
convergence exponentielle de w; vers w; 4 , lorsque t — 0o, par conséquent, la conver-
gence des couples vers les valeurs désirées conduisant a la stabilisation du Quanser
[23].

Les moteurs a courant continu sont controlés par les tensions d’alimentation de ces
quatre moteurs, nous devons donc obtenir la tension d’entrée de chaque moteur.
En supposant que I'inductance du moteur est faible et en considérant que les mo-
teurs utilisés sont identiques, on peut obtenir la tension a appliquer a chaque moteur

comme suit :

v; = k:mkgn + kpkgw; (2.52)
ol

R, est la résistance du moteur, k,, est la constante de couple du moteur et k, est le
gain d réducteur.

Comme nous utilisons les mémes moteurs, tous les parametres sont les mémes pour
les quatre moteurs. Enfin, la tension v; est utilisée pour générer le signal modulé en

largeur d’impulsion (PWM) pour la commande du moteur i [23].

2.13 Représentation d’état du systeme

Pour un méme systeme physique, nous pouvons avoir une multitude de représen-

tations d’état, dans notre étude nous choisissons le vecteur d’état suivant [23] :

T

X = [p q 7‘] = [a:l T l’g}T (2.53)

Cela implique la représentation d’état affine en commande suivante :

i1 = fi(x) + g1(x)Us
iy = fo(x) + g2(2)Us (2.54)
i3 = f3(z) + g3(x)Us
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avec :

fi(z) = Lij“ Ty X3 — LJZEU) o + Fegrp
gi(z) = ﬁ

_ Jez=Jaa : JIr g(u)
fQ(I) - Tyy xr1x3 — Ty T + Femtq

(2.55)

Jzo—J, . .
fg(l’) - zszz W Tog + Fegir

9s(w) = 7.

2.14 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté le quadri-rotor, le principe de ses mou-
vements et les différentes forces et moments qui agissent sur I'engin. Nous avons
également présenté le Quanser et développé son modele dynamique et sa représenta-
tion d’état. Nous concluons que le Quanser est un systeme non linéaire sur actionné
puisque le nombre d’entrées de commande est supérieur au nombre de degrés de
liberté.
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Résumé

Le présent chapitre porte un résumé des concepts fondamentaux de la commande
non-linéaire, qui nous aident a concevoir le controleur. La théorie et la stabilité au
sens de Lyapunov sont également présentées. Ensuite, nous abordons les fondements
de la technique de commande non linéaire par PD avec deux types de stabilisation,

qui seront validés sur le modele du Quanser.
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3.1 Introduction

a dynamique d’'un Quanser est fortement non-linéaire et relativement complexe
L en raison de la difficulté & modéliser les forces aérodynamiques(le coefficient
aérodynamique, la masse volumique de I'air et la surface apparente). De méme I'in-
certitude des constantes physiques de 'engin (masse, inertie). Il existe plusieurs tech-
niques de commande basées sur la linéarisation du modele dynamique. Ces approches
ont des limitations quand le systeme s’éloigne de son point de fonctionnement.
Dans notre travail, nous proposons deux techniques de commande non-linéaire par
PD pour le controle d’attitude appliqué sur le Quanser. Nous allons synthétiser les

lois de commande et les simuler pour vérifier les résultats théoriques.

3.2 Pourquoi la commande non-linéaire ?

La commande linéaire est un sujet mir, avec une variété de méthodes puis-
santes et une longue histoire d’applications industrielles réussies. Il est donc naturel
de se demander pourquoi tant de chercheurs et de concepteurs, issus de domaines
aussi vastes tel que le controle des avions et des vaisseaux spatiaux, la robotique,
le controle des processus et le génie biomédical, ont récemment montré un intérét
actif pour le développement et I’application des méthodes de controle non linéaire.

De nombreuses raisons peuvent étre citées pour expliquer cet intérét [24] :

» Amélioration des systemes de controle existants : Les méthodes de controle
linéaire sont valides uniquement au voisinage du point de fonctionnement.
Lorsque la plage de fonctionnement est grande, un régulateur linéaire est sus-
ceptible de fonctionner tres mal ou d’étre instable, car les non-linéarités du
systeme ne peuvent pas étre correctement compensées. Par contre, Les contro-
leurs non linéaires peuvent traiter directement les non-linéarités dans le cas

d’un fonctionnement a grande échelle.

¥ Analyse des non-linéarités dures ”hard non linearities” : Le controle linéaire
exige que le modele du systeme soit linéarisable. Cependant, il existe des non-
linéarités qui ne permettent pas une approximation linéaire. Ces non-linéarités
dites "dures” par exemple I’hystérésis. Pour cela des techniques d’analyse non
linéaire sont développées pour assurer les performances du systéme en présence
de ces non-linéarités. Etant donné qu’ils provoquent souvent des instabilités ou

des cycles limites, leurs effets doivent étre prévus et correctement compensés.
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¥ Faire face aux incertitudes des modeles :Les régulateurs linéaires nécessitent
la connaissance des parametres du modele du systeme. Cependant, de nom-
breuses modélisations impliquent des incertitudes dans les parametres du mo-
dele. Cela peut étre du a une lente variation temporelle des parametres (par
exemple, de la pression atmosphérique ambiante pendant un vol d’avion), ou a
un changement brusque des parametres (par exemple, des parameétres inertiels
d’un robot lorsqu’un nouvel objet est saisi). Un controleur linéaire basé sur des
valeurs inexactes peut présenter une dégradation des performances, voire une
instabilité. Deux classes de controleurs non linéaires sont prévues a cet effet :

les controleurs robustes et les controleurs adaptatifs.

= Simplicité de conception : Les bons modeles de controle non linéaire peuvent
étre plus simples et plus intuitifs que les controleurs linéaires. Ce résultat a
priori paradoxal vient du fait que les conceptions de controleurs non linéaires

sont souvent profondément ancrées dans la physique des systemes.

Le sujet de la commande non linéaire est un domaine important en automatique.
L’apprentissage des techniques de base de 'analyse et de la conception de la com-
mande non linéaire peut améliorer la capacité d’un ingénieur en automatique a traiter
efficacement les problemes pratiques de commande. Il permet également de mieux
comprendre le monde réel, qui est intrinsequement non linéaire. Les techniques du
controle non linéaire ont bénéficié du progres de la technologie informatique a savoir

la puissance et vitesse des calculateurs.

3.3 Stabilité au sens de Lyapunov

Par définition, la stabilité signifie que si un systeme est en équilibre, il restera
dans cet état lorsque le temps variera. L’analyse de la stabilité au sens de Lyapunov
consiste a étudier les trajectoires du systeme lorsque 1’état initial est proche d’un
état d’équilibre.

L’objectif de la stabilité est de tirer des conclusions sur le comportement du systeme
sans calculer explicitement ses trajectoires. Afin d’étudier les résultats classiques sur

la notion de stabilité au sens de Lyapunov, il faut rappeler les définitions suivantes

[25).
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3.3.1 Notions de base

Cette partie représente quelques notions de base sur I'étude de stabilité d'un
systeme de dimension finie.

Considérons le systeme (3.1) :

L = t
= fla®)) ou xz(t) € R" est I'état du systeme fini. (3.1)

l’(to) = 2o

Supposons que les conditions d’existence et d’unicité des solutions de (3.1) sont vé-
pp q

rifiées.

Définition 3.3.1 (Point d’équilibre [26])

Un état x* est un point d’équilibre du systeme (3.1) si pour tout instant t > t

l'état du systeme x(t) = z*. Le point d’équilibre vérifie :

fat) =0

Définition 3.3.2 (Stabilité d’un point d’équilibre [26])

Le point d’équilibre x* est stable si pour tout € > 0 il existe \(¢) tel que :

|| 2o — 2" ||[S A= 2(t) — 2" ||< &, Vit =t (3.2)

Pour toute boule de centre x* et de rayon ¢, il existe une boule plus petite de
rayon A(e) telle que si nous partons de n’importe quelle condition initiale de

celle-ci, nous ne quitterons jamais la premiére.

Définition 3.3.3 (Attractivité d’un point d’équilibre [26])
Le point d’équilibre x* est attractif s’il existe A > 0 tel que :

20— " |l< A= Jim || () —a° ||= 0. (3.3)

Le point d’équilibre x* est dit attractif si la trajectoire x(t), a un certain voisinage

et pendant un certain temps, converge vers ce point d’équilibre x*.
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Définition 3.3.4 (Stabilité asymptotique [26])

Le point d’équilibre x* est asymptotiquement stable si :

1l est a la fois stable et attractif

Partant d’une condition initiale au voisinage du point d’équilibre x*, I'état x(t)

converge vers celui-ci apres un certain temps.

Définition 3.3.5 (Stabilité exponentielle [26])

Le point d’équilibre x(t) est exponentiellement stable s’il existe § > 0, ¢ > 0 et

A tels que :
|| 2o — 2" ||[S A= 2(t) — 2" [|[< e || 2" — 20 || e 0=t > ¢, (3.4)

Dans ce cas, I'état x(t) converge vers le point d’équilibre d’'une maniére exponen-

tielle et la variable ¢ caractérise la vitesse de cette convergence.

Définition 3.3.6 (Stabilité globale [26])

Le point d’équilibre est globalement (asymptotiquement ou exponentiellement)

stable, si les conditions de stabilité précédentes sont vérifiées pour n’importe

quelle condition initiale dans R™.

WelaxVartoxli

Stable asympt. —_—

Instable.

FIGURE 3.1 — Stabilité par la fonction de Lyapunov.

3.3.2 La théorie de Lyapunov

La théorie de base de Lyapunov comprend deux méthodes introduites par Lya-

punov, la méthode indirecte et la méthode directe.

¥ La méthode indirecte, ou méthode de linéarisation, affirme que les propriétés de

stabilité d’un systeme non linéaire au voisinage immédiat d’un point d’équilibre
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sont essentiellement les mémes que celles de son approximation linéarisée. La
méthode sert de justification théorique a 'utilisation du controéle linéaire pour

les systemes physiques, qui sont toujours intrinsequement non linéaires.

¥ La méthode directe est un outil puissant pour I'analyse des systemes non li-
néaires, et c¢’est pourquoi I'analyse dite de Lyapunov fait souvent référence a
la méthode directe. La méthode directe est une généralisation des concepts
énergétiques associés a un systeme mécanique : le mouvement d’un systeme
mécanique est stable si son énergie mécanique totale diminue en permanence
[21].

En utilisant la méthode directe pour analyser la stabilité d’un systeme non linéaire,
l'idée est de construire une fonction énergétique scalaire (une fonction de Lyapunov)
pour le systeme, et de voir si elle diminue. La puissance de cette méthode vient de sa
généralité : elle est applicable a tous les types de systemes de controle, qu’ils soient
variables ou non dans le temps, a dimension finie ou a dimension infinie. A I'inverse,
la limite de la méthode réside dans le fait qu’il est souvent difficile de trouver une

fonction de Lyapunov pour un systeme.

3.3.3 Stabilité au sens de Lyapunov

Bien que la méthode directe de Lyapunov soit a l’origine une méthode d’ana-
lyse de stabilité, elle peut étre utilisée pour d’autres problemes de controle non
linéaire. Une application importante est la conception de controleurs non linéaires.
L’idée est de formuler d’'une maniere ou d’une autre une fonction scalaire positive
des états du systeme, puis de choisir une loi de controle pour faire diminuer cette
fonction[2§]. Un systeme de controle non-linéaire ainsi congu sera garanti d’étre
stable. Une telle approche de conception a été utilisée pour résoudre de nombreux
problemes de conception complexes, par exemple en robotique et en controle adap-
tatif. La méthode directe peut également étre utilisée pour estimer la performance

d’un systeme de controle et étudier sa robustesse.

Théoréme 3.3.1 (Stabilité au sens de Lyapunov [26])

Soit x* = 0 un point d’équilibre du systéeme (3.1) et D € R" contenant x* = 0.

s’il existe une fonction V de classe C* telle que :

V0)=0 et V(zr)>0 dans D)\ {0} (3.5)
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V(z) <0 dans D (3.6)
De plus, si
V(r) <0 dans D\ {0} (3.7)
alors x* = 0 est asymptotiquement stable.

3.4 Principe de la commande non-linéaire par PD

La représentation par quaternion est basée sur le fait que toute rotation d’un
corps rigide peut étre décrite par une seule rotation autour d'un axe fixe. Cette
représentation globalement non singuliere de 1'orientation est donnée par le vecteur
(q,q0)T avec [23] :

q=hsin(}), a0 = cos(3) (3.8)

ou v est l'angle de rotation équivalent autour de l'axe décrit par le vecteur unité

k= (l%l, ko, 12:3), soumis & la contrainte :
¢'q+q=1 (3.9)

La représentation par quaternion contient une ambiguité de signe (c¢’est-a-dire (g, qo)
et (—¢, —qo) conduisent a la méme orientation) qui peut étre résolue en choisissant

les équations différentielles suivantes :
2 (3.10)
ou

I : est une matrice identité 3 x 3.

S(q) : est une matrice antisymétrique.

S(Q): q3 0 —-aq
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Notre objectif est de stabiliser le point d’équilibre (¢, 8,1,) =0,ou R = 1,{) =
0. Cela peut étre réalisé en stabilisant les deux points d’équilibres (¢ = 0, qo
+£1,Q = 0) de (2.40) et (3.10).

Puisque gy = +£1 correspond a v = (0,27) il est clair que c’est le méme point

physique. Ainsi, les deux points d’équilibre (¢ = 0, go = +1,Q = 0), en réalité est un
point d’équilibre physique unique correspondant a (R = I1,Q = 0).
La figure (3.2) est une illustration de la commande non linéaire dont 'erreur est en

quaternion.

eqo U \
eq1 Uz
U n

Transformation eq2 Commande Dynamique Us
en quaternion de rotation Us des

eqs moteurs Uy

n Us
Dynamigue
— du Quanser i,

F1GURE 3.2 — Hllustration de la commande par quaternion.

Dans la suite, les angles d’Euler et 'angle de rotation équivalent v sont prises
entre —7 et 7, ce qui implique que 0 < ¢ < 1.
Nous considérons 7, comme une entrée de commande a concevoir pour la stabilisation

du Quanser.
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3.5 Stabilité exponentielle

On définit la fonction de Lyapunov candidate suivante [23] :
1~ -
V=¢"g+(q@p—-1)>*+ 3 Q0 (3.11)

Pour assurer les conditions de Lyapunov, on considere la loi de commande sui-

vante :

ra:QAJQ+Mgh+J§—FQQ—F3q (3.12)

ou
- . . - 1
Q=0-Q, Q=—T"1q et Q= —-T'1q = —§F1(QOI + S(q)Q2

avec :
% I’y est une matrice 3 x 3 symétrique définie positive;

¥ I'y, '3 sont des matrices 3 x 3 diagonales définies positives dans le cas ou J est

diagonale ;

¥ I’y est une matrice 3 x 3 symétrique définie positive et I's = al, ou « est un

scalaire positif, dans le cas ot J n’est pas diagonale.

Dont la dérivée temporelle de V, en prenant en considération les points (2.40),
(3.9), et (3.12) est donnée par :

V =—¢"Tiq - QIT3;'T,0 (3.13)

ce qui implique que les variables d’état (2.40) et (3.10) sont Bornées et lim Q(t) =

t§+moo q(t) = 0. Cela implique que tE—i—moo Qt) = tE—l—moo Q(t) = 0. Ainsi, de (t?jgioon peut
conclure que . ngrnoo qo(t) = £1 (& noter que gy = —1 est exclue puisque les angles
sont pris de telle sorte que 0 < g < 1).

Maintenant, montrons la stabilité exponentielle. Du fait que 0 < ¢o < 1 et (3.9),
nous avons

lgl* =1-gq5 >1—q (3.14)

Par conséquent, V' peut étre borné comme suit :

Amaz(T31T)

5l + 121) (3.15)

V < mazx{2,
V peut étre bornée comme suit :

V< =min{min(T1), Amin (U5 ' T2) Y ([l + [12]1%) (3.16)
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Ainsi, & partir des équations (3.15) et (3.16), on peut conclure que V < —j3V,

ol
. mzn{)\mm(rl)> )‘mln(rii_lr‘Q)}

& max{2,0.5 e (T3 J)}

(3.17)

avec Amin(*) €t Ayqq (%) sont respectivement, les valeurs propres minimale et maxi-
male de ().
Donc le point d’équilibre (R = I, = 0) est exponentiellement stable.

Remarque 1

N Si I'on consideére le systeme tel que ) est suffisamment petit et R proche de
l'identité, les termes de Coriolis et de gyroscopique peuvent étre négligés dans
la loi de contréole (3.12) pour obtenir le controleur stabilisateur local et moins

complexe suivant :

7o = JQ — 50 — Tyq (3.18)

Notez que la loi de controle (3.12) exige la compensation des couples de Coriolis
et des couples gyroscopiques impliquant l'inertie du Quanser J et l'inertie du

rotor J,.

3.6 Application de la commande par PD? sur le Quan-

ser

3.6.1 La commande de roulis (¢)

vy = —%’” kri(ego & — eqs 6 + eqa 1))
Vg1 = —ko1 (¢ + ki eqr)

v31 = —kzi eq

Up=—(I, — L) 00 + Jy gub + vi1 + va1 + v (3.19)

3.6.2 La commande de tangage ()

Vg = —%y krz(eqs ¢ + eqo 0 — equ 1)
Voo = —kao (9 + k12 €qo)

v3e = —ks2 eqo

Us = _(Iz - [x) Qb@b - J, qu'S + V12 + V22 + Us2 (3.20)
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3.6.3 La commande de lacet (1))

vig = —Z kiz(—eqa ¢+ eqi 0 + eqo )
Vgg = —ki3 W + k13 eqs)

v33 = —ka3 eqs

Us = —(L, — L) $ 0 + vi3 + va3 + vs3 (3.21)

3.7 Résultats de la 1°¢ simulation

Dans cette section, nous présentons une série de simulations issues de ’applica-
tion de la commande par un controleur PD? vue précédemment sur le Quanser pour
tester l'efficacité obtenues pour résoudre le probleme de suivi. Nous avons effectué
les simulations sous MATLAB/Simulink.

Les parametres du systéme sont pris a partir de la référence [23] et les conditions

initiales sont détaillés dans les tableaux ci-dessous :

TABLE 3.1 — Les parametres du systeme.

H Nom H Parametre ‘ Valeur ‘ Unité H
masse totale du quadri-rotor || m 0.486 kg
longueur du segment [ 0.25 m
gravité g 9.806 m.s2
inertie dans 'axe X Los (1073) % 3.8278 kg.m?
inertie dans l'axe Y I, (1073) % 3.8288 kg.m?
inertie dans l'axe Z I.. (1073) * 7.6566 kg.m?
inertie du moteur I 2.8385 % (1075) kg.m?
coefficient de portance b 2.9842 % (1075) N.sec?
coefficient de drag d 3.2320 % (1077) N.m.sec?

TABLE 3.2 — Les conditions initiales.

condition initiale ‘ Valeur H

(b(] (bp,O 0
90 Qp,()
¢0 ¢p,0
W10
W20
wWso
W40

O O OO oo
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Le schéma global de la simulation est représenté dans la figure suivante :

. ephi ead
phid

phi
eta

H epsi o
psid i :l &

psi

ol
eql
etheta
thetad @ C
th

o |

constante

eq2

transformation_quaternion

commande_rotation

uz2 u2

u4 ud

theta|

boucle interne des moteurs

Quanser

FiGURE 3.3 — Schéma global de la commande par quaternion sous MAT-

LAB/Simulink.

Plusieurs tests de vol ont été faits pour démontrer les performances de la com-

mande proposée. Premierement, une application qui ne prend pas en compte les

perturbations externes. Dans le deuxieme cas, une application avec les termes des

perturbations externes qui sont données par :

TABLE 3.3 — Les perturbations externes.

H Parametre H La fonction ‘ amplitude ‘ fréquence ‘ biais H
k fax sinus %107 1/20 3x107¢
K fay sinus 3%1074 1/20 3%1074
K faz sinus 3.5%1074 1/20 3.5%1074

Les parametres du controleur sont donnés par :

TABLE 3.4 — Les parametres du controleur.

H Parametre ‘ Valeur H
k11,ko1 0.08
k12,koo 0.07
k13,ko3 0.05
k31,k32,k33 5
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3.7.1 Reésultats de simulation sans perturbations

Dans ce cas, nous négligeons les perturbations externes c’est-a-dire F,,; = 0.

-
o
w5 : ' T . | i ; i : o d
=
2 L — ¢
[15] 0 / |
=
m _5 1 1 1 1 1 1 L 1 1
i 10 20 30 40 50 60 70 80 80 100
o
= Temps[sec]
o (0.5 T T T T T T T T T
4]
2 —0ly4
g 0 —
= ]
E 05 I | 1 i L L L | i
= 0 10 20 30 40 50 60 70 B0 a0 100
T temps|sec]
= 05 . i : ; . . ; | .
5]
8 —
z —
%_05 i i 1 i i i i i i I
% ] 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

FIGURE 3.4 — Les trajectoires des angles de tangage, de roulis et de lacet.

temps[sec]

Dont les conditions initiales des angles de rotation mesurés et désirés ne sont pas

les méme, comme le montre la figure

-
o
@ 5 . . r . . . T . . ¢ 4
2 —9¢
_
0
£ |
a
f . I 1 . . L . 1 ]
L .5
=2 0 02 0.4 06 08 1 12 14 16 18 2
@ @ T
=, emps[sec]
[i]
g 0.02 T T T T T T T T T p
(=] —
: 0Py o’
1]
= I I i i L i i | i ]
73 -0.02
= o 0.2 0.4 0.6 08 1 12 14 16 18 2
7 temps[sec]
= 002 T r T r T T : i r
g —
o 1]
2 —
=]
O 1 1 | 1 |
a-D_DZ 1 1 L L 1
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FIGURE 3.5 — Les trajectoires de rotation avec des conditions initiales différentes.
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FIGURE 3.6 — Entrées de commande U par quaternion sans perturbations.

3.7.2 Résultats de simulation avec perturbations

Dans ce cas, les perturbations externes sont prises en compte dans le modele

dynamique du Quanser.
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FIGURE 3.7 — Les trajectoires des angles de tangage, de roulis et de lacet.
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3.7.3 Interprétation

A la lumiere de ces résultats, on peut remarquer que le controleur proposé fonc-
tionne tres bien avec un tres bon suivi de références, et que toutes les erreurs
convergent rapidement vers zéro.

Nous observons que 'angle ¢ tourne de 360° en 1 seconde sans aucun probleme.
Grace a l'utilisation du quaternion, le Quanser permet d’effectuer ce basculement
sans probleme car il n’est pas soumis a des non-linéarités et des singularités, contrai-
rement aux angles d’Euler qui ne permettent pas d’effectuer ce type de basculement.
Le signal de commande est un peu saturé du fait que le controleur a été réglé pour des
transitions douces. Enfin, nous constatons que 'existence d’une petite perturbation

n’affecte pas les performances du Quanser.

3.8 Stabilité globale asymptotique

Maintenant, nous allons montrer que la commande classique a rétroaction PD
sans compensation du Coriolis et des couples gyroscopiques (c’est-a-dire une com-

mande indépendante du modele) peut stabiliser asymptotiquement le Quanser.

Soit la fonction de Lyapunov candidate [23] :
1
V=a¢"q+a(qgp—1)>+ §QTJQ (3.22)
On considere ’équation (2.40) est sous la loi de controle suivante :

To = —14Q —aq (3.23)

ol

I'y est une matrice 3 x 3 symétrique définie positive et « est un parametre positif.
Dont la dérivée temporelle de V', en prenant en considération les points (2.40), (3.9),
(3.10) et (3.23), et en utilisant le fait que QT(Q A J) = 0 et QT M, = QT(Q A

e.) St J.(=1)"w; = 0, est donnée par :

VvV =-0"T,0 (3.24)

Ce qui implique que Q(t), q(t) et go(t) sont bornées. En utilisant le théoreme de
stabilité de Lyapunov, on peut facilement montrer que tgglm Qt) = tLigrnoo q(t) =0 et
tggrnoo qo(t) = £1. Par conséquent, le point d’équilibre (R = I, = 0) est globalement
asymptotiquement stable.
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Remarque 2

La loi de contréle (3.12) peut étre rédigée sous la forme :
Ta — QAN JQ + Mgh — (Fg + Fgfl)q - FQQ — Jqu (325)

qui est un PD? avec compensation de Coriolis et de couples gyroscopiques. Les

deux actions dérivées sont liées a la vitesse angulaire (2) et a la "vitesse du

quaternion” (4). Notez que ¢ est obtenu explicitement a partir de (3.10).

La loi de controle (3.23) est une rétroaction PD classique, ou 'action dérivée est
liée a la vitesse angulaire (2). Le principal avantage de la loi de controle (3.23) par
rapport a la loi de controle (3.12) est le fait que les parametres du modele ne sont
pas nécessaires et que la loi de controle est beaucoup plus simple a mettre en ceuvre.
Les principaux avantages de la loi de controle (3.23) par rapport a la loi de controle

(3.12) sont les suivants :

¥ La possibilité d’utiliser un gain matriciel I'3 au lieu d’un gain scalaire dans la

rétroaction du quaternion ;

¥ La propriété de convergence exponentielle principalement due a la compen-
sation des termes de Coriolis et gyroscopique et a l'utilisation de la dérivée
temporelle vecteur-quaternion ¢.
Remarque 3
N 1l convient de noter que le probleme de la régulation des points de consigne est
implicitement inclus dans les résultats précédents. En fait, si nous voulons sta-
biliser le Qunaser a une configuration arbitraire, nous devons définir le vecteur
d’erreur comme [ — ¢q, 0 — 04,1 — 14| et obtenir le quaternion correspondant
(q,q0) a utiliser dans les lois de contréle précédentes. Notez que les angles d’at-
titude souhaités ¢4, 0,5 et 1y peut étre spécifié par le pilote pour controler le

mouvement du Quanser dans ’espace.
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3.9 Application de la commande par PD sur le Quanser

3.9.1 La commande de roulis (¢)

V11 = _kllé
Vo1 = —ko1 eq

Uy = —(I, = L) 04 + J, gu0 + v11 + vz (3.26)

3.9.2 La commande de tangage ()

V12 = —k129
Vg = —kag eqa

Us=—(I. — L) 91) — Jy gu@ + v12 + v22 (3.27)

3.9.3 La commande de lacet (1))
{1113 = — ki3t

V93 = —Fko3 eq3

U4 = _<Ix — Iy) ¢(9 + V13 + Va3 (328)
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3.10 Résultats de la 2°¢ simulation

Dans cette section, nous présentons une série de simulations issues de 1'appli-

cation de la commande par quaternion pour assurer la stabilité globale asymp-
totique vue précédemment sur le Quanser pour tester 'efficacité et la robustesse
obtenues pour le probleme de suivi. Nous avons effectué les simulations sous MAT-
LAB/Simulink avec des conditions initiales et paramétres présentés dans les tableaux
(3.2) et (3.1) respectivement.
Plusieurs tests de vol ont été faits pour démontrer les performances de la com-
mande proposée. Premierement, une application qui ne prend pas en compte les
perturbations externes. Dans le deuxieme cas, une application avec les termes des
perturbations externes présentées dans le tableau (3.3).

Les parametres du controleur sont donnés par :

TABLE 3.5 — Les parametres du controleur par quaternion.

H Parametre ‘ Valeur H
ki1, k12, ki3 0.07
ka1, kog,ko3 3

3.10.1 Reésultats de simulation sans perturbations

Dans ce cas, nous négligeons les perturbations externes c’est-a-dire F,,; = 0.

-
2
E‘ 2 L 1 I L] 1 1 L] 1 L] qb d
= -  E—
3 /"- /\ / /’\ /—\ @
0
3 5o - =
s . . L ) . . . . .
% 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
= Temps[sec]
g 2 — T ; T —1 T T T T f d
5]
= I | L i | | 1 | i
-2
% 1] 10 20 30 40 50 60 70 80 a0 100
5} temps[sec]
5 2 ; . . . . . . . . P g
0 O = / \ / \/\\ /_\ T
3 - ~— 1
E _2 L i L L | i Il L 1
g 1] 10 20 30 40 50 60 70 80 a0 100

FIGURE 3.10 — Les trajectoires des angles de tangage, de roulis et de lacet.
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3.10.2 Résultats de simulation avec perturbations

Dans ce cas, les perturbations externes sont prises en compte dans le modele

dynamique du Quanser.
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FIGURE 3.13 — Les trajectoires des angles de tangage, de roulis et de lacet.
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FIGURE 3.15 — Entrées de commande U par quaternion avec perturbations.

3.10.3 Interprétation

Les résultats de la simulation de cette deuxieme commande confirme 'efficacité
de la commande pour suivre la trajectoire désirée.
Dans cette simulation, nous avons donné a ’engin une trajectoire désirée avec une
forme sinusoidale. La figure (3.8) montre les performances élevées de la commande
en termes de suivi. D’autre part, la figure (3.9) montre que la commande est lisse
et physiquement réalisable et enfin, pour la robustesse, les figures (3.10) et (3.11)

montrent 'efficacité de la commande pour les petites perturbations.

3.11 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons démontré la stabilisation exponentielle globale du
Quanser. Ce résultat est basé sur la compensation de l'effet de Coriolis et de I'effet
gyroscopique et sur 1'utilisation dune structure PD?. Nous avons également montré
que le controleur PD indépendant du modele, sans compensation de ’effet de Coriolis
et du couple gyroscopique, fournit une stabilisation globale asymptotique. Le terme
proportionnel du PD controle I'attitude tandis que ’action dérivée controle la vitesse
angulaire.

Ces deux commandes sont mises en ceuvre dans l’espace quaternion pour éviter les

non-linéarités et les cotits de calcul généralement liés aux angles d’Euler.



Conclusion générale

ans cette étude, nous avons examiné le probleme du suivi de I'attitude du Quan-
D ser avec une faible perturbation. Nous avons eu 1’'occasion de découvrir la ri-
chesse des problemes posés pour le controle des véhicules a voilure tournante a savoir
leur instabilité naturelle et leur caractere fortement non linéaire.
Notre premiere étape dans ce mémoire a été de présenter quelques généralités sur les
véhicules aériens autonomes, c’est-a-dire leurs principales applications, leurs classi-
fications ainsi que les différents capteurs nécessaires pour effectuer le controle.
L’étape suivante a été de définir le modele mathématique du Quanser en utilisant
le formalisme de Newton-Euler. Cette étape est cruciale afin d’avoir des simulations
aussi proche que possible du systeme réel. Apres avoir obtenu la représentation d’état
du Quanser, deux lois de commande ont été présentées pour assurer la stabilité du
Quanser. Ces deux commandes sont basées sur le théoreme de stabilité de Lyapunov
et le fondement du quaternion.
La premiere commande proposée assure la stabilité exponentielle du Quanser. Cette
commande est basée sur la compensation de l'effet de Coriolis et de l'effet gyrosco-
pique et sur I'utilisation d’une structure PD?. Notant que le terme proportionnel du
PD controle I'attitude tandis que l'action dérivée controle la vitesse angulaire. Le
controleur PD indépendant du modele, sans compensation de I'effet de Coriolis et
du couple gyroscopique, fournit une stabilisation globale asymptotique.
Enfin, les résultats de simulations ont montré que les commandes par quaternions
sont capables d’améliorer les performances de controle du Quanser. Ils ne présentent
pas de non-linéarités ou de singularités et peuvent donc effectuer des trajectoires

complexes sans aucun probleme.
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Conclusion générale (4

Perspectives

Comme tout travail est appelé a étre amélioré et enrichi, le notre n’en fait pas
exception. Des perspectives d’évolution peuvent étre envisagées dans les voies sui-

vantes :
¥ Appliquer les lois de commande sur le modele réel (Quanser 3-DOF).

= Synthétiser une commande par quaternion qui controle tous les mouvements

du drone et pas seulement 1’attitude.

¥ Améliorer les performances du controle par l'intégration de commandes ro-

bustes.

= Intégrer l'intelligence artificielle pour améliorer le controle des drones auto-
nomes(commandes vocales et visuelles) afin de leur permettre d’accomplir des

taches complexes en se basant sur :
— Le traitement automatique des langues naturelles(NLP) ;
— La reconnaissance des gestes;

— Le Deep Learning et I'apprentissage par renforcement.
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